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Vorwort

Liebe Leserin, lieber Leser,

die 1. Auflage des Handbuchs der Raumfahrttechnik
erschien im Jahre 1988. In drei weiteren Auflagen wurde
das Buch jeweils iiberarbeitet und aktualisiert. In den
letzten 30 Jahren hat sich technisch, werkstoffkundlich,
verfahrenstechnisch, aber auch politisch, auf dem Gebiet
der Raumfahrttechnik und ihrer Nutzung Wesentliches
verandert. Fiir die jetzt vorliegende fiinfte Auflage wurde
daher das Buch umfassend iiberarbeitet und auf den Stand
des Jahres 2018 aktualisiert.

Die Herausgeber sind dabei so vorgegangen, wie sie auch

bei der Entwicklung eines Raumfahrtsystems vorgehen

wiirden: Nach der Festlegung des Missionszieles wird aus
zahlreichen Komponenten ein Gesamtsystem integriert,
das dann seinen Zweck erfiillen soll.

Beginnen wir also, wie bei jeder guten Mission, mit
der libergeordneten Zielsetzung, dem Mission Statement:
»,Das Handbuch der Raumfahrttechnik soll Studierenden,
Ingenieuren und Physikern sowie ambitionierten Raum-
fahrtinteressierten das Design, den Bau und den Betrieb
eines Raumfahrtsystems verstandlich machen und tiefer
reichendes Wissen in den entsprechenden Spezialgebieten
vermitteln.”

Aus diesem Mission Statement ergeben sich die Anfor-
derungen, dass das Buch:

e sowohl im Ganzen (mit etwas Ausdauer) zu lesen sein
soll, aber auch in ausgewdéhlten Teilgebieten befriedi-
gende Einblicke und Informationen liefert,

o einen Uberblick iiber ein Raumfahrtsystem in seiner
Gesamtheit gibt,

e die zugrunde liegenden Verfahren fiir Design, Bau und
Betrieb erldutert,

e Literaturhinweise zu den einzelnen Kapiteln enthalt, die
einer raschen Vertiefung des Wissens dienen konnen.

Die Herausgeber haben sich {iberlegt, wie diese Anforderun-
gen erfiillt werden konnen. Dabei haben sie sich, auch mit
Blick aufihr eigenes Wissen, dagegen entschieden, das Buch
ausschlieBlich selbst zu schreiben. Ein Raumfahrtsystem
wird auch nicht vom Systemingenieur in allen Teilen selbst
gebaut, sondern unterschiedlichste Komponenten und
Bauteile werden sinnvoll zusammengesetzt. So haben wir
zahlreiche Spezialisten angesprochen, Kapitel oder sogar
Teilkapitel zu schreiben. Diese Kapitel enthalten das Fach-
wissen des jeweiligen Spezialisten, fligen sich aber trotzdem
in diesem Buch zu einem Gesamtsystem zusammen, mit
dem das Mission Statement (hoffentlich) erfillt wird.

Bei der Integration der Beitrdge wanderten die Heraus-
geber auf einem schmalen Grat. Zum einen sollte das Buch
in seiner Gesamtheit lesbar, also ,aus einem Guss“ sein,
zum anderen sollten die einzelnen Autoren die spezifische

Herangehensweise in ihrer Disziplin reflektieren und so
einem Studierenden einen Hinweis geben, was ihn bei einer
entsprechenden Spezialisierung erwartet.

Die Herausgeber mochten sich hier bei allen Autoren
fir ihre Beitrage und Geduld bei der Einarbeitung von
zahlreichen Anderungswiinschen herzlich bedanken. Die
Liste der Autoren auf den Seiten 8 bis 10 soll die Zuordnung
der Autoren zu den einzelnen Kapiteln aufzeigen, damit
auch klar wird, bei wem wir uns bedanken. AuBerdem
gibt sie dem Leser einen Uberblick, welche Wissenstriger
in Deutschland und teilweise in Europa fiir Fachfragen
ansprechbar sind.

Nach dem Erfolg der vierten Auflage wurde der Wunsch
nach einer aktualisierten fiinften Auflage des Handbuchs
aus der Forschung und Industrie an den Carl Hanser Verlag
herangetragen. Der Verlag hat, ohne zu zogern, alles in
die Wege geleitet, diesen Wunsch in die Tat umzusetzen.

Die Herausgeber mochten sich hierfiir beim Verlag
fiir die sorgfaltige Betreuung der Weiterentwicklung des
Buches tiber einen langen Zeitraum bedanken. Der Dank
giltinsbesondere Herrn Volker Herzberg. Weiterhin gilt der
Dank Frau Monika Ebke (DLR Oberpfaffenhofen), die die
Koordination zwischen Herausgebern, Autoren und dem
Carl Hanser Verlag hervorragend gemeistert hat.

Das Konzept des Buches fiihrte zu folgender Gliederung:
Nach einer Einleitung mit historischem Uberblick und der
Charakterisierung von Missionstypen im 1. Kapitel folgt im
2. Kapitel ein Blick auf grundlegende Randbedingungen
und GesetzmaBigkeiten, die ein Raumfahrtsystem pragen.
Die Kapitel 3 bis 7 charakterisieren die Segmente eines
Raumfahrtsystems vom Transfersegment (Kapitel 3) tiber
das Raumfahrzeug (Kapitel 4) und das Bodensegment
(Kapitel 6) hin zu Nutzungsdisziplinen und Nutzlasten
(Kapitel 7). Einige Besonderheiten von bemannten Mis-
sionen sind in Kapitel 5 behandelt. Die abschlieBenden
Kapitel widmen sich den Aufgaben des Systemingenieurs
(Kapitel 8) und des Managements bzw. behandeln die
Qualitatssicherung und das Raumfahrtrecht (Kapitel 9).

Der Wunsch der Herausgeber, nicht nur einen Uber-
blick iiber die Raumfahrt-Systemtechnik zu schaffen, son-
dern auch einen Einblick in die einzelnen Fachdisziplinen
zu erlauben, hat zu einem erheblichen Umfang gefiihrt, der
einige Lesearbeit erfordert. Das haben die Herausgeber
auch selbst erfahren.

Wir hoffen aber, dass die Faszination der Raumfahrt
im Text immer wieder durchscheint und so das Lesen
erleichtert wird.

Wilfried Ley, Klaus Wittmann, Willi Hallmann
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Thomas Reiter und Alexander Gerst (Bilder: ESA)
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Wir Menschen sind eine Spezies von Entdeckern. Seit
Jahrtausenden nutzen wir all unsere Moglichkeiten, um
unseren Lebensraum zu erforschen. Und manche von uns
geben sich nicht mit den scheinbar uniiberwindbaren
technologischen Einschriankungen zufrieden, die uns den
Blick hinter die momentanen Umrisse unseres Horizon-
tes erschweren. So wie vor Jahrmillionen der erste Fisch
den Sprung an Land gewagt hat, so hat vor einem halben
Jahrhundert die Menschheit den ersten Sprung in den
Weltraum gewagt. Und dabei wird es nicht bleiben. Wenn
man diese Zeitriume nebeneinanderstellt, dann wird Klar,
dass wir im Moment lediglich die ersten Augenblicke eines
neuen Zeitalters erleben - dem Zeitalter der Weltraum-
fahrt. Diese ersten Schritte der Menschheit im Weltraum,
sowohl robotisch als auch astronautisch, werden fiir viele
Jahrtausende als eine der signifikantesten Entwicklungen
der menschlichen Evolution bestehen, und wir alle - ob
Techniker, Astronauten, Wissenschaftler oder Ingenieure -
haben die Moglichkeit, in dieser jungen Disziplin unseren
einzigartigen Beitrag zu leisten.

Seit dem Start des ersten kiinstlichen Erdsatelliten
Sputnik vor 60 Jahren, im Oktober 1957, hat die Raum-
fahrt weltweit eine beachtliche Entwicklung durchlaufen.
Urspriinglich eine Doméne von nur wenigen Nationen, sind
heute mehr als 95 Lander weltweit in der Raumfahrt enga-
giert - und das mit steigender Tendenz. In gleich rasanter
Weise hat sich die Raumfahrtindustrie in diesen Liandern

entwickelt. Der Bau von Satelliten ist heute, abgesehen
von den einzigartigen wissenschaftlichen Missionen in
die Tiefen unseres Sonnensystems, weitgehend Routine,
und auch deren Miniaturisierung schreitet stetig voran.
In den kommenden Jahren werden Konstellationen von
Satelliten unseren Planeten umkreisen und die weltweite
Verfiigbarkeit von Telekommunikations- und Erdbeobach-
tungsdiensten ganz erheblich ausweiten.

Eine Vielzahl von Diensten, die ihren Ursprung in
der Raumfahrt haben, sind inzwischen nicht nur fiir
hochindustrialisierte Lander, sondern auch fiir Entwick-
lungslander unverzichtbar geworden. Der Datenstrom aus
dem Weltraum steigt stetig an. Alleine von den Sentinel
Satelliten des europdischen Copernicus Programms wer-
den taglich {iber 1 Terabyte an Erdbeobachtungsdaten
generiert, mit optischen Kommunikationsterminals an
geostationdre Datenrelaissatelliten gesendet und von dort
zu den Bodenstationen libertragen. Dieser frei zugangliche
Strom von Rohdaten erzeugt bereits heute in Europa eine
Vielzahl neuer Geschaftsmodelle und schafft damit neue
Arbeitsplatze.

Auch die robotische und astronautische Exploration des
Weltraums schreitet weiter voran. Die Ziele, die im Rahmen
der europdischen Explorationsstrategie verfolgt werden,
sind der niedrige Erdorbit, unser Mond und der Mars.

Im niedrigen Erdorbit wird die internationale Raumsta-
tion ISS fiir die Forschung in einem weiten Spektrum wis-



Geleit

senschaftlicher Disziplinen genutzt. Das Columbus-Modul
erfiillt seit dem Andocken im Marz 2008 in hervorragender
Weise seinen Zweck als multidisziplindres Laboratorium.
Seit dem Beginn des letzten Jahrzehnts arbeiteten bisher
16 ESA Astronauten an Bord der ISS. Zusammen mit den
Astronauten und Kosmonauten der ISS Partner wurden
dabei tiber 2000 Experimente durchgefiihrt, darunter
etwa 300 Experimente unter der Fiihrung europdischer
Wissenschaftler und Wissenschaftlerinnen. Dartiber hi-
naus waren europdische Forscher an etwa 270 Experi-
menten anderer ISS-Partner beteiligt, was den Gewinn
durch die internationale Zusammenarbeit eindrucksvoll
hervorhebt. Gleichzeitig dient die ISS als Testplattform
fir die Entwicklung und Reifung von Technologien, die fiir
zukiinftige Explorationsmissionen erforderlich sind. So ist
das hochentwickelte europaische Lebenserhaltungssystem,
das Life Support Rack (LSR) an Bord, um die Besatzung mit
Sauerstoff zu versorgen, das Kohlendioxid aus der Luft he-
rauszufiltern und in einem sogenannten Sabattier-Reaktor
wieder in seine Bestandteile aufzubrechen.

Der Mond riickt aus vielerlei Griinden als Explorations-
ziel wieder in den Fokus von Raumfahrtagenturen. Man
kann ihn gewissermaBen als unseren 8. Kontinent ansehen.
Viel konnen wir dort iber die Entstehungsgeschichte un-
seres eigenen Planeten lernen, man vermutet Ressourcen
in den hoheren Breitengraden unseres Trabanten und
es gibt Hinweise auf Wasservorkommen in den lunaren
Polregionen. Zusatzlich bietet die erdabgewandte Seite des
Mondes ganz besondere Bedingungen fiir Astronomie und
die Suche und Verfolgung von Asteroiden, die unserem
Planeten in Zukunft einmal gefdhrlich werden konnten.
Im Rahmen einer Kooperation mit der NASA ist die euro-
paische Raumfahrtagentur ESA an dem Bau des néachsten
Transportsystems beteiligt, das Menschen mehr als 50 Jah-
re nach der ersten Mondlandung wieder in die Nahe dieses
Himmelskorpers bringen soll. Das europdische Service
Modul ESM wurde basierend auf dem sehr erfolgreichen
und leistungsfdhigen Raumtransporter ATV als Antriebs-
modul fiir die amerikanische Orion Kapsel entwickelt. In
Zusammenarbeit mit der russischen Raumfahrtagentur
werden in Europa zwei essentielle Komponenten fiir eine
robotische Mission zum Siidpol des Mondes im Jahre 2021

entwickelt: ein optisches Navigationssystem, das eine prazi-
se Landung auf ebener Flache in der Nahe der Kraterrdnder
ermoglichen-, sowie ein Bohrer und Analysesystem, das die
Bestandteile von Proben aus einer Tiefe von bis zu 2 Metern
nehmen und auswerten soll.

Auch was unseren Nachbarplaneten Mars betrifft,
existieren in Europa ebenso wie auf internationaler Ebene
vielfaltige Aktivitaten. Im vergangenen Jahr erreichte die
erste von zwei europdischen Sonden den Planeten. Der so-
genannte Trace Gas Orbiter (TGO) wird unter anderem nach
erfolgtem Aerobraking, das den Orbit auf eine Hohe von
durchschnittlich 400 Kilometer verringern soll, mit einer
bisher noch nicht dagewesenen Prazision das Spurengas
Methan in der Marsatmosphére messen. Im Jahr 2020 wird
dann die zweite Sonde der Mission ExoMars, wiederum in
enger Zusammenarbeit mit der russischen Raumfahrtagen-
tur, einen robotischen Rover zur Marsoberfldache bringen.
Zu hoffen ist, dass mit den vielfdltigen Instrumenten an
Bord dieses Rovers Anfang des kommenden Jahrzehnts die
Frage beantwortet werden kann, ob es auf dem Mars einmal
Leben gegeben hat oder sogar noch gibt.

Um auch in Zukunft die Herausforderungen in der
erst wenige Jahrzehnte jungen Disziplin der Raumfahrt
zu meistern, bedarf es exzellenter Ingenieurinnen und
Ingenieure, die die Entwicklung der fiir die Missionser-
fiillung erforderlichen Technologien vorantreiben, den
Betrieb von Satelliten in den Tiefen des Weltraums oder
von Konstellationen in der Erdumlaufbahn ermoglichen
und auch neue Ansitze entwickeln, um die Nutzbarkeit
des erdnahen Orbits sicherzustellen. Auf ihren Schultern
werden zukiinftige Generationen von Raumfahrern und
Raumsonden in den Weltraum fliegen. Das vorliegende
Handbuch wird sowohl wéhrend des Studiums als auch im
spateren Beruf als exzellente Referenz fiir die vielfaltigen
Aufgabenstellungen in der Entwicklung von Raumfahrt-
systemen dienen.

Wir teilen mit allen Nutzern dieses Handbuchs die
Begeisterung fiir die Raumfahrt und wiinschen Ihnen bei
ihren zukiinftigen Projekten viel Spa und Erfolg!

ol et —
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Klaus Wittmann und Nicolaus Hanowski

Das Raumfahrtzeitalter begann mit dem Start von Sput-
nik 1 im Oktober 1957 [1.1] und dem im Januar 1958
folgenden Start von Explorer 1 [1.2]. Die Anfinge der
orbitalen Raumfahrt wurden also durch die damalige
Sowjetunion und die USA gestaltet. Inzwischen werden in
den meisten Industrielandern Raumfahrtprojekte durchge-
fiihrt. Daneben haben sich eine groBe Zahl von Schwellen-
und Entwicklungsldndern als Raumfahrtnationen etabliert.
Im globalen Vergleich dominieren jedoch, gemessen an
der Zahl der operationellen Raumfahrzeuge, die USA den
Raumfahrtbereich.

Seit dem Beginn der Raumfahrt wurden mehr als 7 000
Satelliten, Sonden und bemannte Raumfahrzeuge in den
Weltraum gebracht, von denen gegenwartig etwa 1700
in Betrieb sind und genutzt werden. Die Nutzung eines
Raumfahrzeugs endet mit der AuBerdienststellung bzw.
dem Ausfall wichtiger Bordsysteme mit dem Wiederein-
tritt und dem Vergliihen in der Erdatmosphére oder der
kontrollierten Riickkehr zur Erde. Die Zahl der jedes Jahr
neu gestarteten Raumfahrzeuge schwankt zwischen 100
und 300. Die Tendenz ist jedoch deutlich ansteigend, da
immer mehr Betreiber mit einem Start eine groBe Zahl
sehr kleiner Satelliten (sog. Nano-Satelliten) in den Orbit
bringen. Insgesamt steigt die Zahl der Raumfahrzeuge
im Weltraum trotz der Wiedereintritte niedrig fliegender
Satelliten weiter an.

Bild 1.1: Mit dem Start des ersten Erdsatelliten Sputnik 1 am 4. Oktober
1957 leitete die Sowjetunion das Raumfahrtzeitalter ein (Bild: ESA).

Bild 1.2: Im Jahr 1957 fand die Qualifizierung des Satelliten Explo-
rer 1 fiir den Flug statt, fiir die hier Ingenieure des Jet Propulsion
Laboratory einen Test vorbereiten. Explorer 1 war der erste Satellit mit
wissenschaftlichen Messinstrumenten. Bei seiner Mission im Januar 1958
wurden Daten gewonnen, die auf einen Strahlungsgiirtel um die Erde
hindeuteten. Spdter wurde der Strahlungsgiirtel nach James van Allen,
dem wissenschaftlichen Betreuer der Mission, benannt. (Bild: NASA)

Zusétzlich zur staatlichen bzw. militarischen Raum-
fahrt der Anfangsjahre hat sich ein bedeutender kommer-
zieller Raumfahrtsektor entwickelt. Dieser umfasst auer
der Entwicklung und Herstellung von Tragersystemen,
Raumfahrzeugen und Ausriistung eine Vielzahl von Diens-
ten und Produkten zum Beispiel in den Bereichen Kommu-
nikation, Navigation, Erdbeobachtung und Meteorologie.

Raumfahrtmissionen werden nicht nur als nationale
Projekte durchgefiihrt, sondern haufig durch multinatio-
nale Institutionen, wie die Europdische Weltraum-Agentur
(ESA), oder internationale Firmen realisiert.

Kooperationen zwischen Nationen sowie zwischen
staatlichen und kommerziellen Einrichtungen gewinnen
an Bedeutung. So werden hdufig offentlich-industrielle
Partnerschaften, die als Public Private Partnerships (PPP)
bezeichnet werden, initiiert.

Ein Beispiel fiir ein PPP-Projekt ist die deutsche Tan-
dem-X-Mission [1.3], bei der zwei Satelliten mit hochauf-
lIosendem X-Band-Radar zum Einsatz kommen, um ein
hochgenaues Hohenmodell der Erdoberfldche zu erzeugen
(Bild 1.3).
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Bild 1.3: Vom Deutschen Raumfahrt-Kontrollzentrum (GSOC) des DLR
werden die beiden TerraSar X Satelliten zur hoch auflésenden Radar-
Fernerkundung der Erde betrieben. Im Rahmen der TanDEM-X Mission
bilden sie eine Konstellation zur Erstellung eines digitalen Hohenmodells
der Erde. (Bild: DLR)

Uber die Jahrzehnte haben sich mehrere Einsatzfelder
der Raumfahrt mit charakteristischen Randbedingungen
herausgebildet. Zu diesen Feldern gehoren die Erforschung
und Exploration unseres Planetensystems (Bild 1.4) sowie
die Astronomie und die physikalische Grundlagenfor-
schung. Die schon friith entwickelte satellitengestiitzte
Erdbeobachtung wird wissenschaftlich, kommerziell und
militarisch sowie durch die Bereitstellung offentlicher
Dienste genutzt. Fernerkundungs-, Kommunikations- und
Navigationssatelliten haben eine besonders groe kommer-
zielle Bedeutung. In technologischen Missionen werden
neue Systeme und Komponenten erprobt. Bemannte Mis-
sionen dienen gegenwartig zum einen der Forschung, vor
allem fiir Experimente unter reduzierter Schwerkraft, zum
anderen zur Vorbereitung der Exploration des Weltraums.
Sicherheitsrelevante und militarische Raumfahrtmissionen
gewinnen zunehmend an Bedeutung, seit einiger Zeit auch
in Deutschland. Mit Copernicus und Galileo (Bild 1.5, 1.6)
realisiert die ESA gemeinsam mit der Europaischen Union
zwei umfangreiche operationelle Systeme zur Erdbeobach-
tung und Navigation.

1 Einleitung

Bild 1.4: Bei der Rosetta Mission der ESA gelang es erstmals, aus dem
Orbit um einen Kometenkern ein umfassendes Mess- und Beobachtungs-
programm durchzufiihren und mit dem Landegerdt Philae die Oberfldche
des Kernes zu charakterisieren. (Bild: ESA)

Bild 1.5: Die Satelliten der Missionen des Copernicus Programms der
ESA dienen der hochgenauen und umfassenden Charakterisierung des
Planeten Erde. (Bild: ESA)

Bild 1.6: Die europdische Galileo Konstellation dient der satelliten-
gestiitzten Navigation. (Bild: ESA)



1 Einleitung

33

Der direkte Nutzen aus diesen Einsatzfeldern der
Raumfahrt hat sich iiber die Jahrzehnte enorm vergroBert.
Fiir die Wissenschaft wurden grundlegende Erkenntnisse
gewonnen und neue Forschungsbereiche eroffnet [1.4]. So
ist beispielsweise die Uberwindung der Erdatmosphire
mit ihrer blockierenden Wirkung fiir grofe Teile des
Strahlungsspektrums eine wichtige Voraussetzung fiir
ein neues Verstdndnis von der Entstehung und Entwick-
lung des Kosmos. Die Begrenzung von Bedrohungen und
Schaden durch regionalen und globalen Umwelt- und
Katastrophenschutz mit Hilfe von Satelliten ist von groBer
Bedeutung. Analyse und Vorhersage in diesen Bereichen
wéaren ohne die Fortschritte in der Raumfahrt nur sehr
eingeschrankt zu leisten, wobei die Potenziale bei weitem
noch nicht ausgeschopft sind. Das Gleiche gilt fir die
Bereiche Wirtschaft, Handel und Verkehr, aber auch fiir
individuelle Aktivitaten des Einzelnen. So ist hier die
Nutzung von Erdbeobachtungs-, Kommunikations- und
Navigationssatelliten bereits selbstverstandlicher Teil der
Arbeits- und Lebensgestaltung.

Das groBe Engagement, mit dem in den unterschied-
lichsten Landern Raumfahrt betrieben wird, beruht auf der
hohen Sichtbarkeit der mit ihr verbundenen technischen
Leistung. Uber die wachsende Bedeutung der Ergebnisse
und Produkte von Raumfahrtmissionen hinaus werden
auch die vielfaltigen Innovationsmoglichkeiten und zahl-
reichen Nebenprodukte geschitzt, die mit der Raumfahrt
verkniipft sind [1.5].

Dieses Buch hat das Ziel, die fiir die Raumfahrt einge-
setzten Systeme und Prozesse praxisorientiert darzustellen.
Weiterhin soll ein moglichst umfassender und iibergreifen-
der Blick auf den aktuellen Stand der Raumfahrttechnik
gegeben werden. Dabei sollen die vielfdltigen Abhéan-
gigkeiten zwischen den Einzelelementen verdeutlicht
und Raumfahrtmissionen als integrierte Gesamtsysteme
veranschaulicht werden.

Dartiber hinaus soll das Buch als breit angelegte Refe-
renz dienen und Anreize schaffen, basierend auf dem Ver-
standnis des technisch bereits Moglichen, neue Konzepte
und Ideen zu entwickeln. Mit der Realisierung sehr grofer
europdischer Programme und Projekte wie Copernicus
und Galileo ist besonders auch in Deutschland ein Anstieg
der Aktivitdten im Raumfahrtbereich zu verzeichnen. Die
Vielzahl von neuen Anwendungen und die zunehmende
Vernetzung von Technologien bieten enorme Entwick-
lungsmoglichkeiten fiir Unternehmen und faszinierende
Perspektiven fiir Studenten. Gerade auch Hochschulen
fiihren heute zahlreiche Satellitenprojekte mit Blick auf
neue Technologien durch und sind damit als praxisnahe
Akteure im Raumfahrtbereich noch sichtbarer geworden.
Gemeinsam mit den industriellen und 6ffentlichen Raum-
fahrteinrichtungen bieten sie ein attraktives und inspirie-
rendes Umfeld mit starker Ausstrahlung in die politische
und gesellschaftliche Wahrnehmung.

Trotz der Faszination, die von der Raumfahrt ausgeht,
besteht ein Mangel an Fachkraften. Das heiBt, es muss
alles getan werden, um das Studium der Luft- und Raum-
fahrttechnik so attraktiv und wirkungsvoll wie moglich fiir
Studierende zu gestalten und eine entsprechende qualifi-
zierende Ausbildung an Hochschulen und Universitaten
zu gewdahrleisten.

In den folgenden Stadten Deutschlands kann ein raum-
fahrtbezogenes Studium mit dem Abschluss als Bachelor
oder Master absolviert werden (vgl. [1.6] und [1.7]):
Aachen: RWTH, Fachhochschule
Berlin: Technische Universitat
Braunschweig: Technische Universitit

Bremen: Universitat, Hochschule

Dresden: Technische Universitat

GieBen: Universitét

Jena: Hochschule

Miinchen: Technische Universitdt, Universitdt der
Bundeswehr, Fachhochschule

Ravensburg: Duale Hochschule Baden-Wiirttemberg

Stuttgart: Universitat

Wiirzburg: Universitat

Die 22 Mitgliedstaaten der Europdischen Weltraumorgani-
sation (ESA) fordern Raumfahrtaktivitaten auf nationaler
und europdischer Ebene. In Deutschland tibernimmt das
Deutsche Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) das
Management der nationalen Projekte und die Koordination
der deutschen Beitrage zu ESA-Programmen. Im Rahmen
der Helmholtz Gemeinschaft fiihrt das DLR das Forschungs-
und Entwicklungsprogramm ,Weltraum* durch.

Folgende Institutionen und Organisationen stellen
wegen ihrer maBgeblichen Rolle fiir die deutsche und euro-
paische Raumfahrt wichtige Anlaufstellen dar:

DLR:
Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (Zentrale in
Koéln): 40 Forschungsinstitute und Einrichtungen an 20
Standorten in Deutschland, darunter zwei Betriebseinrich-
tungen im Raumfahrtbereich:
1. Raumflugbetrieb & Astronautentraining:
e Deutsches Raumfahrt-Kontrollzentrum (GSOC) in
Oberpfaffenhofen
e Mobile Raketenbasis (MORABA) in Oberpfaffen-
hofen
e Astronautentraining in Koln
e Nutzerzentrum fiir Weltraumexperimente (MUSC)
in Koln
2. Institut fiir Raumfahrtantriebe in Lampoldshausen

DGLR:
Deutsche Gesellschaft fiir Luft- und Raumfahrt (Zentrale
in Bonn)
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ESA:

European Space Agency (Zentrale in Paris) u. a. mit den

Forschungs- und Betriebseinrichtungen

e European Space Operations Centre (ESOC) in Darmstadt

e European Space Research & Technology Centre (ESTEC)
in Noordwijk, Niederlande

e European Space Research Institute (ESRIN) in Frascati,
Italien

e European Astronaut Centre (EAC) in Kdln

e European Space Astronomy Centre (ESAC) in Villa-
franca, Spanien

e European Centre for Space Applications and Telecom-
munications (ECSAT) in Harwell, Grossbritannien

EUMETSAT:
European Organization for the Exploitation of Meteorolo-
gical Satellites in Darmstadt

CEAS:
Confederation of European Aerospace Societies in Briissel,
Belgien

Weitere Anlaufstellen fiir Studierende der Raumfahrttech-

nik sind auch die zahlreichen deutschen und europaischen

Raumfahrt-Industrieunternehmen. Folgende Firmen sind

als Mitglieder des Bundesverbands der Deutschen Luft-und

Raumfahrtindustrie (BDLI) im Jahre 2017 im Bereich der

Raumfahrtsysteme genannt ([1.8)]:

e Airbus Space & Defence: Miinchen, Friedrichshafen,
Bremen

e ARIANE Group Bremen, Lampoldshausen, Ottobrunn,
Trauen

o Astro- und Feinwerktechnik, Berlin-Adlershof

e [ABG Industrieanlagen-Betriebsgesellschaft, Ottobrunn

e Jena-Optronik, Jena

e MT Aerospace (Unternehmen der OHB SE), Augsburg

e OHB - System, Bremen und Oberpfaffenhofen

e Spaceopal, Miinchen

o Telespazio Vega, Darmstadt und Gilching

o TESAT-Spacecom GmbH & Co. KG, Backnang

e Von Hoerner & Sulger GmbH, Schwetzingen

Diese und weitere Firmen haben zum Teil iiber viele Jahr-
zehnte die Kompetenzen aufgebaut, die der deutschen und
europdischen Raumfahrt auch im globalen MaBstab eine
hervorragende Stellung sichern.

Mit dem Verweis auf das wirtschaftliche Entwicklungs-
potenzial dieser Kompetenzen wird seit einiger Zeit auch
wieder von der deutschen Politik ein starkeres Gewicht
auf die Raumfahrt gelegt. Es bleibt zu hoffen, dass sich die
Erkenntnis von der ungeheuren technologischen Zugkraft
der Raumfahrt weiter verstiarkt und durch entsprechend
gut geschulte und motivierte Fachkrafte in innovativen
Projekten ihren Ausdruck finden wird.
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1.1 Historischer Uberblick

Willi Hallmann, Nicolaus Hanowski,
Klaus Wittmann

Im Mittelpunkt dieses Buches stehen die technischen
Grundlagen der Raumfahrt. Trotzdem mochten wir in
diesem Abschnitt auch eine knappe Ubersicht iber die his-
torische Entwicklung geben. Das Dargestellte ist subjektiv
ausgewahlt und beschrankt sich auf eine eher europaische
Perspektive beim Blick auf die natiirlich weltweit stattfin-
dende Raumfahrtentwicklung. In der Vorbereitung waren
die Zeitschriften ,DGLR- Luft- und Raumfahrt“, und ,Planet
Aerospace” sowie [1.1.14] eine groBe Hilfe.

1.1.1 Die Entwicklung
der Raketentechnik

Die Geschichte der Raumfahrt ist auch die Geschichte der
Rakete. Denn nur sie ist in der Lage, die Anziehungskraft
der Erde zu iberwinden und sich im luftleeren Weltraum
ohne Atmosphére fortzubewegen.

Diese Erkenntnis war nicht immer selbstverstandlich,
wie ein Zitat von Max Valier (1895-1930) zeigt:

Vor Jahresfrist noch (1920) wurde das Problem des Rake-
tenantriebs zu den Utopien gerechnet, und jeder, der sich
mit Uberzeugung dafiir einsetzte, als Phantast verschrien
und verlacht. Heute dagegen, seit den ersten erfolgreichen
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Raketenwagenfahrten, wird das Publikum schon ungeduldig,
weil es mit dem Vorstof3 in den Weltraum nicht vorwdrts geht.
Badische Zeitung, Karlsruhe, 1929

Hermann Ganswindt (1856-1934), geboren in Seeburg,
OstpreuBen, war wohl einer der Ersten, der mit Uberzeu-
gung fiir die technische Ausfiihrbarkeit eines Weltraumfahr-
zeugs eingetreten ist und eine durchdachte Konstruktion
dazu vorlegte. Er hieltam 27. Mai 1891 seinen ersten offent-
lichen Vortrag in der Berliner Philharmonie tiber seine Idee
eines ,Weltenfahrzeugs“ und erlduterte, wie ein Raumflug
mit Hilfe des RiickstoBprinzips verwirklicht werden kann.

Im 20. Jahrhundert wurden die Visionen in die Realitat
umgesetzt. Raumfahrtpioniere legten die theoretischen
Grundlagen und gingen erste praktische Schritte. Wéah-
rend Konstantin E. Ziolkowski (1857-1935) in Russland
svater der Kosmonautik“ genannt wird, bezeichnen die
Amerikaner Robert H. Goddard (1882-1945) als ,Vater
der Raketentechnik“. Hermann Oberth (1894-1989) ist fiir
Europa der ,Begriinder der Astronautik®, wobei Wernher
von Braun (1912-1977) als sein Meisterschiiler sicherlich
auch einen groBen Teil der Pionierarbeit geleistet hat. Nicht
nur Techniker waren von der Raumfahrtidee begeistert,
auch Filmemacher und Kiinstler griffen die Idee auf.
Fritz Lang, Regisseur des ersten Weltraumfilms ,Frau im
Mond* (1928 uraufgefiihrt), fithrte u. a. die noch bis heute
gebrauchliche Countdown-Zahlweise ein.

1857 in Ischewskoje, Russland, geboren, stellte
Konstantin E. Ziolkowski 1903 seine grundlegenden Ideen
zur Raumfahrt in dem Werk: ,Die Eroberung des Weltraums
mit RiickstoBgerdten” vor, 1911 beschrieb er einen von
Menschen bewohnten Satelliten. Er legte das theoretische
Fundament der Raumfahrttechnik, zwischen 1925 und
1932 verfasste er mehr als 60 Schriften zu diesem Thema.

1882 in Worchester, MA, USA geboren, verdffentlichte
Robert H. Goddard ein Buch mit dem Titel: ,Uber eine
Methode zum Erreichen extremer Hohen“. 1926 startete er
die erste erfolgreich fliegende Fliissigkeitsrakete der Welt
(Benzin-Fliissigsauerstoff). Wahrend handelsiibliche Ra-
keten Ausstromgeschwindigkeiten von 300 m/s erzielten,
konnte er mit Benzin-Fliissigsauerstoff Ausstromgeschwin-
digkeiten von ca. 2400 m/s erreichen.

Hermann Oberth wurde 1894 in Hermannstadt, Sie-
benbiirgen, geboren. In seinem Buch aus dem Jahre 1923
,Die Rakete zu den Planetenrdaumen® beschrieb er seine
Theorie tiber den Raketenantrieb im Vakuum.

Die von Rudolf Nebel (1894-1978) gefiihrte Einrich-
tung eines Raketenstartgeldndes in Berlin (1930) und der
dortige Einsatz von Raketen mit Fliissigkeitstreibstoff
waren bedeutende Schritte.

Die wesentlichen Grundlagen der ,modernen Raum-
fahrt“ wurden dann in den Jahren von 1935 bis 1955
geschaffen. Wie so hdufig in der Vergangenheit, wurde
die technische Entwicklung durch den Krieg stimuliert,

Bild 1.1.1: Portrdts der Raumfahrtpioniere Ziolkowski (o. L.), Goddard
(o. r.), Oberth (u. l.) und v. Braun (u. r.) (Bild: [1.1.10])

erst durch den zweiten Weltkrieg, dann durch den ,kalten
Krieg®.

Wihrend des 2. Weltkrieges wurde die Rakete A4/V2
entwickelt (Bild 1.1.2).

Technische Daten der A4/V2

Hohe: 14,03 m
Durchmesser: 1,65 m
Startmasse: 12,9t

Max. Geschwindigkeit: 5760 km/h
Flugzeit (angetrieben): 70 s

Schub: ca. 260 kN bei 2000 m/s

Ausstromgeschwindigkeit

Gipfelhdhe: 90 km

Reichweite: 330 km

Bild 1.1.2: Ubersicht iiber die Eigenschaften der im zweiten Weltkrieg
eingesetzten Rakete A4/V2 (Bild: J. Horn).
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Militarische Entwicklungen in der Sowjetunion fiihr-
ten zur Konstruktion eines zweistufigen Interkontinen-
taltrdgers zum Transport von Sprengkopfen. Bekannt
wurde diese Entwicklung unter der Bezeichnung R7 bzw.
~Semjorka“. Die Weiterentwicklung gipfelte spéter in der
bewdhrten Sojus-Rakete, auch heute noch Russlands ein-
ziger Trager bemannter Fliige. Die Tragerrakete und die
Progress-Raumschiffe gehen auf Sergei P. Koroljow zurtick.

Im Mai 1945 begab sich Wernher v. Braun mit sechs
Mitarbeitern in die Obhut der Amerikaner. Im Februar 1946
waren 118 Ingenieure und Techniker aus Deutschland in
White Sands, USA. Wernher v. Braun entwickelte in Ame-
rika anfanglich die Mittelstreckenrakete Hermes C und
daraus die Muster Redstone und Jupiter. Grundlage sowohl
der russischen als auch der amerikanischen Raketenent-
wicklung war urspriinglich der deutsche Trager A4/V2 aus
dem zweiten Weltkrieg. Uberlegungen um 1950, auch die
Kernenergie als Raketenantrieb zu nutzen, sind heute in
Vergessenheit geraten ([1.1.5], [1.1.6], [1.1.7]).

Zu einer der ersten Entwicklungsstufen bundesdeut-
scher Forschungspolitik gehorten 1951 die westdeutschen
Forschungen und Erprobungen zur Raumfahrt. Es bildete
sich die Norddeutsche Gesellschaft fiir Raumfahrt. Sie star-
tete 1952 unter Alliierter Aufsicht zwei Versuchsraketen.
1954 wurde sogar ein deutsches ,,Luft-und Raumfahrtzen-
trum® gegriindet ([1.1.3]).

1962 stellte man erstmals bescheidene 11 Millionen
D-Mark fiir die Raumfahrt zur Verfiigung. Anlass dazu war
die Griindung der ESRO (Europdische Satellitenentwick-
lung) und der ELDO (Europdische Raketenentwicklung),
denen die Bundesrepublik 1963 beitrat. Die wichtigsten
Forschungseinrichtungen befanden sich in Belgien und
den Niederlanden.

Bereits 1962 wurde auf europdischer Ebene mit der
Entwicklung eines Tragersystems (EUROPA-Rakete) be-
gonnen, mit dem Ziel, eine europédische Kapazitit fiir den
Transport von 100 kg schweren Nutzlasten in den 300-km-
Orbit zu schaffen. Die erste Stufe bauten die Briten, die
zweite Stufe die Franzosen und Deutschland die dritte Stufe.
Die 3. Stufe ist im Raumfahrtmuseum Speyer ausgestellt.
Wegen mehrerer Fehlstarts und auch aus politischen Griin-
den wurde das EUROPA-Raketen-Programm 1972 beendet.

Im Jahr 1975 gingen die ELDO und ESRO in der neu
gegriindeten European Space Agency (ESA) auf. Seitdem
sind unter Verantwortung der ESA zahlreiche Raum-
fahrtprogramme mit hoher Komplexitdt vorbereitet und
durchgefiihrt worden. Auch in diese Programme wurde
eine Vielzahl deutscher Beitrage eingebracht.

So ist der europdische Zugang zum Weltraum {iber die
Raketenfamilie Ariane (demnéchst Ariane 6) sichergestellt
worden.

Bild 1.1.3: Ariane 1. Erster erfolgreicher Raketenstart am 24.12.1979
in Kourou (Bild: ESA).

Wichtige Etappen waren dabei:

1979: Die erste Ariane-Tragerrakete (Ariane 1) startete
erfolgreich vom Raumfahrtbahnhof Kourou in Franzosisch-
Guayana (Bild 1.1.3). Die Firmen Aerospatiale, MATRA,
ERNO, MBB und CASA waren maBgeblich an der Entwick-
lung und dem Bau des europaischen Satellitentransporters
beteiligt.

1984: Die 49 m hohe Ariane 3 kam erstmalig zum
Einsatz. Eine Version dieser Rakete ohne Feststoff-Booster
war die Ariane 2.

1990: Aerospatiale erhielt von Ariane Space den Auf-
trag fiir die Lieferung von 50 Ariane 4-Tragerraketen.

1996 erfolgte der Jungfernflug der neuen europdischen
Ariane 5, der aber nach 40 Sekunden Flugzeit fehlschlug.
Die Ursache war ein Software-Fehler.

1997 fand der hundertste Start einer Ariane-Rakete
statt. Insgesamt wurden 134 Satelliten und 26 Huckepack-
Nutzlasten in den Orbit befordert.

1999 erfolgte der erste kommerzielle Einsatz von Aria-
ne 5 mit dem Start des Rontgensatelliten XMM.

2003 erfolgte der letzte Start der Ariane 4 (Version 44L)
mit Intelsat 907 als Nutzmasse, 4,7 t schwer. Bis zu diesem
Zeitpunkt hatten 116 Ariane Tragerraketen von Kourou aus
iiber 400 t Satellitennutzmasse ins All befordert, davon
schlugen drei Starts fehl.

2005 startete die Ariane 5, mit der neuen Oberstufe
ECA und 10 t Nutzlast. Es war der 164. Ariane-Start.

2006 erfolgte ein erneuter Start mit der Schwerlast-
Version ECA. Es wurden ein franzosischer und ein japani-
scher Satellit ausgesetzt.
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2008 wurde die Ariane 5, Version ES ATV, mit bis zu
21 t Nutzlast fir den Erstflug des Automated Transfer
Vehicles (ATV) zur ISS eingesetzt.

2014 beschlossen die Mitgliedstaaten bei der ESA Mi-
nisterratskonferenz die Entwicklung der Ariane 6.

2018 begann die Produktion des neuen wiederstartba-
ren Vinci-Triebwerks der Ariane 6.

Neben den USA, Russland und Europa wurden auch in
anderen Staaten orbitale Raketen entwickelt und betrieben.
Genannt seien Japan, Indien und China. So hat China zum
Beispiel bereits 1956 mit einem Entwicklungsprogramm
begonnen und 1970 einen ersten Satelliten gestartet. Die
Raketenfamilie Long-March (LM) wurde flr zahlreiche
unbemannte Missionen und in der Version LM-2F ab 2003
auch fiir bemannte Missionen eingesetzt (Bild 1.1.4).

Bild 1.1.4: Nachtstart der Long March 3B Rakete mit einem Wetter-
satelliten im Jahr 2016 (Bild: Xinhua).

Zunehmend werden kommerziell entwickelte Raketen
eingesetzt. Als Beispiel sei hier die von der 2002 gegriin-
deten Firma SpaceX entwickelte Falcon Raketenfamilie
genannt. Heute wird die Falcon 9 Rakete mit wiederver-
wendbarer Erststufe fiir viele Satellitenmissionen genutzt.
Dartiber hinaus wird das von SpaceX entwickelte Dragon
Raumfahrzeug seit 2012 zur Versorgung der Internationa-
len Raumstation eingesetzt.

In einem weiteren Schritt des Entwicklungsprogramms
der Falcon Raketenfamilie wird der Trager Falcon Heavy
entwickelt. Dazu werden drei wiederverwendbare Erst-
stufen aus der Falcon 9 Entwicklung modifiziert und zur

Unterstufe einer Rakete fiir hohe Nutzlasten integriert.
Damit soll der Transport von Nutzlasten bis zu 64 Tonnen
in den Low Earth Orbit, 27 Tonnen in den Geo Transfer
Orbit und 17 Tonnen zum Mars moglich werden. Im Feb-
ruar 2018 erfolgte der Testeinschuss der Falcon Heavy in
eine interplanetare Bahn mit einem Tesla Sportwagen als
Dummy-Nutzlast (Bild 1.1.5 oben). Dabei konnten die zwei
seitlichen Booster erfolgreich landen, wahrend der mittlere
Booster der Unterstufe verloren ging.

Bild 1.1.5: Testflug der Falcon Heavy Rakete. Der obere Teil zeigt den
Start der Rakete, der untere die Landung der zwei dufSeren Booster
8 Minuten nach dem Start am Cape Canaveral (Bild: SpaceX).
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1.1.2 Die Entwicklung der unbemannten
deutschen und europaischen
Raumfahrt

Die Fahigkeit, Satelliten zu bauen und im Erdorbit zu betrei-
ben, wird als Signal fiir die technische Kompetenz und den
hohen Ausbildungsstand eines Landes verstanden. Mehr
als 70 Lander haben oder hatten bereits eigene Satelliten
im Einsatz. Deutschland war mit Azur (1969) das achte
Land mit einem eigenen Satelliten.

Bereits in den 1960er- und 1970er-Jahren wurde die
technische Basis fiir Raumfahrtaktivititen in der deutschen
Raumfahrtindustrie gelegt. Das entstehende Wissen auf
Komponenten-, Subsystem- und Systemebene machte die
nationalen Satellitenmissionen, die Beitrdge zur Tragerent-
wicklung und die bemannten Missionen in Deutschland
erst moglich. Heute entwickeln die deutsche Industrie und
die Institute des Deutschen Zentrums fiir Luft- und Raum-
fahrt (DLR) neue Technologien und Betriebskonzepte und
sind in Durchfiihrungsaufgaben des deutschen Raumfahrt-
programms und internationaler Programme eingebunden.
Das 1981 aus verschiedenen wissenschaftlichen Instituten
der DDR hervorgegangene Institut fiir Kosmosforschung
(IKF) war ebenfalls intensiv mit der Entwicklung von Raum-
fahrtsystemen und Komponenten befasst. Im Jahre 1992
ging das Institut in dem neu gegriindeten DLR-Standort
Berlin-Adlershof auf.

Die eigenstiandige Planung und Durchfiihrung von
Raumflugmissionen in Deutschland begann in den spa-
ten 60er-Jahren. Insbesondere bei den Tréagerraketen war
man jedoch auf die Verfiigbarkeit amerikanischer Typen
angewiesen. Viele der durchgefiihrten Satellitenprojekte
waren Kooperationen, in denen Deutschland sich als
kompetenter Partner, auch mit Fiihrungsverantwortung,
bewahren konnte. Wichtige Meilensteine der unbemannten
Raumfahrt in Deutschland waren die in den Bildern 1.1.6
bis 1.1.20 dargestellten Missionen.

Inzwischen werden in Deutschland alle Arten von Sa-
tellitenmissionen entwickelt und durchgefiihrt. Als letzte
Bereiche kamen nach der Jahrtausendwende der Bau und
Betrieb von militarischen Aufklarungs- und Kommunika-
tionssatelliten hinzu. Ebenso bedeutsam wie die Satelliten
ist die erforderliche Infrastruktur am Boden fiir die Satelli-
ten- und Nutzlast-Steuerung sowie fiir Datenempfang und
Datenverarbeitung. Auch hier verfligt Deutschland tiber
moderne und leistungsfahige Einrichtungen (z. B. Boden-
stationen und Kontrollzentren) und iiber eine groBe Zahl
von hervorragend ausgebildeten Fachkraften. Die Angebote
der deutschen Raumfahrtindustrie fiir Bau und Nutzung
von Raumfahrtsystemen sind weltweit konkurrenzfiahig
und in einigen Bereichen sogar fiihrend (z. B. in der satel-
litengestiitzten Radartechnologie).

AZUR

Start: 8. November 1969

Masse: 72 kg, elektr. Leistung: 27 W
erste deutsche Satellitenmission

_—

Bild 1.1.6: AZUR diente der Erforschung der Strahlungsgiirtel der Erde
unter Systemfiihrung der Bolkow GmbH. Der Satellit wurde von einer
amerikanischen Scout-Rakete auf eine polare Umlaufbahn gebracht. Eine
Besonderheit war, dass alle eingesetzten Materialien unmagnetisch sein
mussten (Bild: DLR).

DIAL/WIKA

Start: 11. Mdrz 1970

Masse: 63 kg, elektr. Leistung: 10 W
deutsch-franzésische Mission

Bild 1.1.7: Mit der Mission DIAL/WIKA (WIssenschaftsKApsel) wurden
vier Experimente (u. a. zur Bestimmung der Elektronendichte) im dqua-
tornahen Orbit zum Einsatz gebracht. Der Satellit konnte nicht aktiv
kommandiert werden. Die Mission endete nach etwas mehr als zwei
Monaten. Der Start erfolgte mit einer Diamant-B (Bild: EADS).
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Aeros A und B

Start: 16. Dezember 1972 und 16. Juli 1974
Masse: 126 kg, elektr. Leistung: 55 W
deutsche Aeronomie-Missionen

Bild 1.1.8: Die Aeros-Satelliten hatten eine zylindrische Struktur mit
0,9 m Durchmesser. Ziel der Missionen war es u. a., den Zustand und das
Verhalten der obersten Atmosphdrenschichten zu untersuchen. Insgesamt
waren jeweils fiinf Experimente an Bord der Satelliten untergebracht.
Der Start erfolgte mit einer Scout-Rakete in eine polare Umlaufbahn
(Bild: DLR).

Helios A und B

Start: 10. Dezember 1974 und 15. Januar 1976

Masse: 371 kg, elektr. Leistung: 216/1000 W
deutsch-amerikanische Missionen zur Sonnenforschung

Bild 1.1.9: Mit der Sonnensonde Helios A, die der Sonne auf 0,3
Astronomische Einheiten nahe kam, wurden erstmalig Analysen des
interplanetaren Mediums in diesem Bereich vorgenommen. Die Sonde
wurde in Deutschland gebaut und von deutschen und amerikanischen
Wissenschaftlern genutzt. Rakete: Titan IIIE-Centaur (Bild: DLR).
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Symphonie A und B

Start: 19. Dezember 1974 und 27. August 1975
Masse: ca. 400 kg, elektr. Leistung: 300 W
deutsch-franzdsische Kommunikationssatelliten

Bild 1.1.10: Symphonie A, erster deutsch-franzésischer experimenteller
Fernmeldesatellit. Urspriinglich geplant zur Ubertragung der Olympischen
Spiele 1972 aus Miinchen. Die Symphonie-Satelliten waren im geostati-
ondren Orbit 3-Achsen-stabilisiert. Sie wurden abwechselnd von einem
deutschen und einem franzdsischen Kontrollzentrum aus betrieben.
Rakete: Thor-Delta (Bild: DLR).

Anmerkung: Der Start durch eine amerikanische Trdagerrakete schloss
eine kommerzielle Nutzung aus - dies war das Hauptargument fiir
eine europdische Tragerentwicklung.

AMPTE/IRM

Start: 16. August 1984

Masse: ca. 705 kg, elektr. Leistung: 60 W
deutsch-amerikanisch-englische Forschungsmission

Bild 1.1.11: AMPTE/IRM (Ion Release Module) war der deutsche Bei-
trag zu drei gleichzeitig gestarteten Satelliten fiir die Untersuchung der
Magnetosphdre. Vom Satelliten wurde Barium und Lithium ausgebracht
und das Verhalten der daraus entstehenden Ionenwolken analysiert. Der
Start erfolgt mit einer Delta-Rakete (Bild: NASA).
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TV-Sat 1 und 2

Start: 21. November 1987 und 8. August 1989
Masse: 2077 kg bzw. 1027 kg, elektr. Leistung: 3 kW
deutsche Kommunikationssatelliten

Bild 1.1.12: Bei TV-Sat 1 und 2 handelte sich um direkt sendende
Satelliten, deren Fernseh- und Radiosignale stark genug waren, um
mit 50 cm grofen Parabolantennen empfangen zu werden. Nach einem
fehlgeschlagenen Entfaltungsmanéver wurde TV-Sat 1 noch vor der eigent-
lichen Betriebsaufnahme in einen sog. Friedhofsorbit gebracht. Die Starts
erfolgten mit Ariane-Raketen (Bild: Aerospatiale).

DFS-Kopernikus 1, 2 und 3

Start: 5. Juni 1989, 24. Juli 1990 und 12. Oktober 1992
Masse: 645/850/1400 kg, elektr. Leistung: 1,5 kW
deutsche Kommunikationssatelliten

Bild 1.1.13: Die Fernmeldesatelliten DFS-Kopernikus wurden in Bremen
fiir die deutsche Bundespost gebaut. Nach der vom Deutschen Raumfahrt-
Kontrollzentrum durchgefiihrten Launch-and-Early-Orbit-Phase wurden die
Satelliten fiir den Routinebetrieb nach Usingen iibergeben. Trigerraketen
waren Ariane 4 44L bzw. Delta IT (Bild: MBB/ERNO).
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ROSAT

Start: 1. Juni 1990

Masse: 2421 kg, elektr. Leistung: 900 W
deutsch-amerikanisch-englisches Rontgenteleskop

Bild 1.1.14: Mit der ROSAT-Mission fiihrte man sowohl eine vollstdndi-
ge Durchmusterung des Himmels nach Réntgenquellen als auch deren
Detailanalysen durch. Der Satellit war 3-Achsen-stabilisiert und insge-
samt fast 10 Jahre erfolgreich im Einsatz. Der Start erfolgte mit einer
Delta II-Rakete (Bild: MPG).

EXPRESS

Start: 15. Januar 1995

Masse: 765 kg

deutsch-japanische Wiedereintrittskapsel
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Bild 1.1.15: Die aus einem Service- und Wiedereintritts-Modul beste-
hende Sonde absolvierte wegen eines Fehlers der Trdgerrakete nur drei
Erdumldufe. Trotzdem konnten Flugdaten gewonnen und das intakte
Wiedereintrittsmodul in Afrika geborgen werden. Der Start erfolgte mit
einer japanischen M-3SII-Rakete (Bild: DLR).
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EQUATOR-S

Start: 2. Dezember 1997

Masse: 250 kg, elektr. Leistung: 80 W
deutscher Forschungssatellit

Bild 1.1.16: Der Satellit Equator-S war ein Beitrag zum internationalen
Solar-Terrestrial-Physics-Programm (ISTP). Er diente der Untersuchung
von Plasma, Magnetfeld- und elektrischen Feldeigenschaften in unter-
schiedlichen Héhen. Die Systemfiihrung lag beim Max-Planck-Institut fiir
Extraterrestrische Physik. Trdgerrakete: Ariane 4 (Bild: MPG).

CHAMP

Start: 15. Juli 2000

Masse: 522 kg, elektr. Leistung: 140 W
deutscher Erderkundungssatellit

Bild 1.1.17: Mit dem Satelliten CHAMP werden sowohl das Schwerefeld
der Erde als auch die physikalischen und chemischen Eigenschaften der
Erdatmosphdre untersucht. Nutzlasten sind Beschleunigungsmesser,
Magnetometer, GPS-Empfinger, Laser-Retro-Reflektoren und ein Ion-Drift-
Meter. Die Trdgerrakete war eine Kosmos-3M (Bild: Astrium/DLR/GFZ).
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BIRD, TET, BIROS

Start BIRD: 22. Oktober 2001
Masse: 92 kg, elektr. Leistung: 40 W
deutscher Technologie-Satellit

Bild 1.1.18: Mit dem DLR-Satelliten BIRD konnten zahlreiche neue
Satellitenkomponenten erprobt werden. So lieferten die Infrarotkameras
hervorragende Daten zur Detektion und Untersuchung von Brénden, vul-
kanischer Aktivitit und thermalen Besonderheiten der Erdoberfldiche. Der
Start erfolgte mit einer indischen PSLV-Rakete (Bild: DLR). Auf Grundlage
der Bird Technik wurden die Satelliten TET (Start 2012) und Biros (Start
2016) entwickelt (siehe grofSe Abbildung vor Kapitel 2)

GRACE 1 und 2

Start: 17. Marz 2002

Masse: jeweils 490 kg, elektr. Leistung: 620 W
deutsch-amerikanische Erderkundungssatelliten

Bild 1.1.19: Die mit einem Abstand von ca. 200 km fliegenden Satel-
liten werden zur hochgenauen Vermessung des Schwerefelds der Erde
genutzt. Dies wird durch die Bestimmung von Variationen im Abstand
der beiden Satelliten im Mikrometerbereich erreicht. Tréiger: Rokot (Bild:
Astrium/DLR).
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TerraSAR-X, TanDEM-X

Start TerraSAR-X: 15. Juni 2007

Masse: 1230 kg, elektr. Leistung: 800 W (gemittelt)
deutscher Erderkundungssatellit

Bild 1.1.20: Der im Jahr 2007 gestartete Satellit TerraSAR-X wird durch
den 2010 gestarteten nahezu baugleichen Satelliten TanDEM-X ergénzt,
der hier im Integrationsraum abgebildet ist. So kénnen in der Konstella-
tion der beiden Satelliten hochaufgeldste Hohenprofile weltweit ermittelt
werden (Bild: DLR. Siehe auch Bild 1.3).

Die europédischen Satellitenaktivitdten wurden ab 1962
in der European Space Research Organisation ESRO durch-
gefiihrt, die 1975 in der europdischen Weltraumagentur
ESA aufging. In der ESRO entstanden zahlreiche Nutzlasten
fiir Hohenforschungsraketen sowie 7 Satelliten. Der Start
des ersten europdischen Satelliten, ESRO 2B, erfolgte im
Mai 1968. Der erste ESRO Satellit mit deutscher Beteili-
gung, der Highly Eccentric Orbit Satellite HEOS 1, startete
im Dezember 1968 von Cape Canaveral mit einer Delta-E1
Rakete. In seiner fast 7 Jahre dauernden Mission lieferte er
Messwerte zum Sonnenwind und zu dessen Wechselwir-
kung mit der Erdatmosphére.

Bild 1.1.21: Der Prototyp und zwei Flugmodelle des Satelliten HEQOS 1
in der Integrationshalle bei ESTEC. Bild: ESA

Seit 1975 werden groBe europaische Raumfahrtpro-
gramme in den Bereichen Astronomie, Planetenerkun-
dung, Erdbeobachtung, Kommunikation und Navigation
von der European Space Agency (ESA) vorbereitet und
durchgefiihrt. In den 50 Jahren ihres Bestehens hat die
ESA vor allem Projekte realisiert, die die finanziellen
Moglichkeiten jedes einzelnen der 22 Mitgliedsstaaten
iiberschritten hatten.

Mit einem jahrlichen Budget von knapp sechs Milliar-
den Euro (2017) kann die ESA an ihren europédischen Stand-
orten viele GroBprojekte und strategische Programmlinien
vorantreiben. Fiir die kleineren europdischen Mitglieder
ohne eigenes nationales Raumfahrtprogramm tibernimmt
die ESA auch die entsprechenden Aufgaben. In der ESA gilt
das Prinzip des sog. Geo-Returns, wonach die Raumfahrt-
industrie eines Mitgliedslandes Auftriage entsprechend der
eingezahlten Beitrage erhdlt. Neben wissenschaftlichen
Zielen und industriellem Wachstum bemiiht sich die ESA
mit ihren Programmen zunehmend auch zur Bewaltigung
globaler Herausforderungen, wie dem Klimawandel oder
den 17 nachhaltigen Entwicklungszielen der Vereinten Na-
tionen beizutragen. Die Programmdirektorate der ESA, wie
z. B. die fiir Wissenschaft, Erdbeobachtung, Navigation und
Telekommunikation werden dabei von den Querschnitts-
direktoraten fiir Technologie und Betrieb unterstiitzt.

Tabelle 1.1.1 gibt eine Ubersicht {iber die wichtigsten
durchgefiihrten bzw. noch laufenden unbemannten Mis-
sionen der ESA. Mit Copernicus und Galileo hat die ESA
im Auftrag und in Zusammenarbeit mit der Europdischen
Union Programme von bisher einmaliger GroBenordnung
implementiert. Copernicus ist schon jetzt das weltweit
groBte Erdbeobachtungssystem und Galileo wird Europas
Unabhéngigkeit in der weltraumgestiitzten Navigation
sichern, dabei jedoch mit dem Global Positioning System
(GPS) der USA kompatibel sein. Mit zahlreichen européi-
schen Meteorologie-Satelliten z. B. der Meteosat- und der
MetOp-Serie verfiigt Europa auch tiber das leistungsfa-
higste meteorologische Satellitensystem der Welt. Der Bau
dieser Satelliten erfolgt ebenfalls unter Leitung der ESA,
wahrend die 1983 gegriindete Organisation EUMETSAT in
Darmstadt den Betrieb gewdhrleistet.

Miniaturisierung und standig steigende Rechenleistung
erlauben inzwischen auch den Bau sehr kleiner Satelliten
von wenigen Kilogramm Masse fiir unterschiedlichste
Anwendungsbereiche (v. a. Kommunikation, Erdbeobach-
tung, Wissenschaft und Technologieerprobung). Satelliten
werden heute haufig als System in Formationen oder in
Konstellationen fliegend betrieben.

Die Datenraten in der Verbindung vom Satelliten zum
Boden sind stark gewachsen und immer héhere Frequen-
zen werden verwendet. Auch Relay-Satelliten und optische
Kommunikation kommen zum Einsatz. Die Verwendung
von standardisierten Satellitenplattformen, wie sie z. B.
auch in den interplanetaren Missionen der ESA zum
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Einsatz gekommen sind, haben die Zuverldssigkeit erhoht
und die Kosten reduziert. Die gestiegene Autonomie der
Satelliten erlaubt es, immer mehr Satelliten im sog. Multi-
Missionsbetrieb zu betreuen.

Wie bei den bemannten Missionen spielen internatio-
nale Kooperationen fiir die ESA eine besonders wichtige
Rolle. Die Missionen Cassini und Exomars und das James
Webb Space Telescope sind hierfiir wichtige Beispiele.

Tabelle 1.1.1: Die wichtigsten ESA-Missionen, geordnet nach Startdatum.

Jahr Missionsname Missionsziel

1968 HEOS 1 Weltraumphysik

1975 C0s-B Gammastrahlen-Astronomie
1978 IUE UV-Weltraumteleskop

1978 GEOS 2 Magnetospharenerkundung

1983 EXOSAT
1985 Giotto
1989 Olympus

Réntgenastronomie
Kometen-Vorbeiflug

Experimentelle Kommunikation

1989 Hipparcos Astrometrie

1990 Ulysses Sonnenforschung

1991 ERS-1 Erdbeobachtung

1992 EURECA Experiment-Plattform
1995 IS0 Infrarot-Weltraumteleskop
1995 SOHO Sonnenforschung

1997 Huygens Titan-Landesonde auf Cassini
1999 XMM-Newton
2000 Cluster

2002 INTEGRAL

Réntgenastronomie
Magnetospharenforschung

Gammastrahlen-Astronomie

2002 ENVISAT Erdbeobachtung
2003 SMART-1 Monderkundung
2003 Mars Express Marserkundung

2004 Rosetta Kometen-Rendezvous

2005 Venus Express Venuserkundung

2009 SMOS Erdbeobachtung

2009 Herschel-Planck Infrarot-Astronomie/Kosmologie
2009 GOCE Erdbeobachtung

2010 CryoSat Erdbeobachtung

2013 SWARM Erdbeobachtung

2013 Gaia Astrometrie

2013 Alphasat
2014 Sentinel 1A
2015 LISA PF

Kommunikation
Erdbeobachtung
Experimentelle Physik

2015 Sentinel 2A Erdbeobachtung
2016 Sentinel 1B Erdbeobachtung
2016 Sentinel 3A Erdbeobachtung
2016 ExoMars Marserkundung

2017 Sentinel 2B Erdbeobachtung
2017 Sentinel 5p Erdbeobachtung

1.1.3 Die Entwicklung der bemannten
Raumfahrt

Die bemannte Raumfahrt baut auf der groBen Erfahrung der 1

USA und der Sowjetunion aus den 60er-und 70er-Jahren des
letzten Jahrhunderts auf. Als dritte Nation mit eigenstandi-
ger bemannter Raumfahrt kam 2003 mit der ,Shenzou-5“
Mission China hinzu. Europa und Japan entschieden sich
fiir einen kooperativen Weg. Bemannte Missionen wurden
zunachst in bilateraler Kooperation mit den Partnern USA
und Russland, spater bei der Internationalen Raumstation,
in breiterer internationaler Kooperation durchgefiihrt.

Beginn der bemannten Raumfahrt in der Sowjetunion,

den USA und Europa

Nach dem ersten Raumflug des Russen Juri Gagarin (1934~
1968) mit einem Wostock-Raumschiff [1.15] im Jahre 1961
richteten sich die Anstrengungen der Sowjetunion und der
USA schon bald auf eine bemannte Mondlandung. Mit der
konsequenten Vorbereitung dieses Vorhabens, ausgehend
vom Mercury-Programm, konnten die USA durch die nach-
folgenden Programme Gemini und schlieBlich mit Apollo
dieses Ziel erreichen. Im Juli 1969 standen Neil Armstrong
und Edwin Aldrin als erste Menschen auf dem Mond. Die
Sowjetunion beschriankte sich auf die robotischen Mond-
fahrzeuge und die Riickfiihrung von Mondproben.

Noch wahrend im Rahmen der Apollo-Missionen bis
Ende 1972 insgesamt zwolf Astronauten den Mond betra-
ten, liefen bei beiden GroBmachten bereits die Aktivitdaten
fiir die Inbetriebnahme groBer bemannter Raumstationen.
Wichtige Meilensteine auf dem Weg zu einer fiir umfangrei-
che Forschungszwecke nutzbaren Station im Orbit waren:

Saljut 6/7: Die UdSSR brachte im April 1971 die erste
Raumstation mit zwei Hauptkopplungsstutzen ins All. So
kann die ISS als ,Enkel“ der Saljut 6/7 angesehen werden.
Das in den 60er-Jahren fiir die Sojus Tragerrakete ent-
wickelte Raumschiff Sojus [1.16] diente fiir den Transport
von bis zu 3 Kosmonauten zur Raumstation und zurtick zur
Erde. Vom Erstflug 1967 (mit todlichem Unfall bei der Lan-
dung) bis heute mehrfach weiterentwickelt, wurde es zum
wichtigsten Transportsystem fiir die Mannschaften von per-
manent bemannten Raumstationen. Am 26. August 1978
flog Sigmund Jdhn als Biirger der DDR in der sowjetischen
Sojus 31 zusammen mit dem sowjetischen Kosmonauten
Waleri F. Bykowski zur Orbitalstation Saljut 6.

Skylab: Die US-Station wurde am 14. Mai 1973 in einen
Orbit von 432 km Hohe und 50° Inklination gebracht. Sie
bestand aus einer umgebauten dritten Saturn 5-Stufe. Im
Zeitraum vom 25. Mai 1973 bis 8. Februar 1974 wurde
Skylab von drei Apollo-Kommandomodulen mit jeweils
drei Astronauten fiir 28, 59 und 84 Tage angeflogen. Im
Juli 1979, nach iiber 6 Jahren, trat sie in die Atmosphéire
ein und vergliihte tiber Australien.
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Mir: Dies war eine modulare Raumstation, die aus
verschiedenen, nacheinander gestarteten Stationsteilen
zusammengesetzt war. Der Aufbau begann im Februar
1986 mit dem Basismodell. Es folgten die Andockmodu-
le Kwant 1 (Médrz 1987), Kwant 2 (Nov. 1989), Kristall
(Kwant 3) (Mai 1990), Spektr (Mai 1995, das Andockmodul
fiir den US-Space Shuttle) und Priroda (April 1996). Bis auf
Kwant 1 betrug die Masse eines jeden Moduls 19 t. Im Juli
1995 dockte der erste Shuttle an die Mir an, nachdem der
erste US-amerikanische Astronaut von Baikonur in einem
Sojus-Raumschiff zur Mir flog. Die Raumstation wurde
von 96 Kosmonauten besucht. Die ldngste Zeit an Bord
verbrachte Waleri W. Poljakow mit insgesamt 679 Tagen,
davon 438 Tage in einem Einsatz. Die deutschen Astro-
nauten UIf Merbold, Klaus-Dietrich Flade, Thomas Reiter
und Reinhold Ewald besuchten die Station u. a. im Rahmen
der deutsch-russischen Missionen Mir 92 und Mir 97 und
der ESA-Missionen Mir 94 und Mir 95. Am 4. April 2000
startete die letzte Besatzung zur Mir. Am 23. Marz 2001
vergliihte die 15 Jahre alte Station nach einem kontrollier-
ten Wiedereintritt in die Erdatmosphére. Von der insgesamt
124 t schweren Station stiirzten ca. 19 t unvergliihtes
Material in den Pazifik. In ihrer 15-jahrigen Geschichte
umrundete die urspriinglich nur fiir eine Lebensdauer von
7 Jahren ausgelegte Mir die Erde 86 325 Mal in einer Hohe
von 390 km [1.1.12].

Mit dem Space Shuttle (Erststartim April 1981) stand den
USA ein in Teilen wieder verwendbares, sehr leistungsfahi-
ges System zur Verfiigung. Dieses spielte fiir den Transport
von schweren Satelliten sowie Labormodulen und spéater
auch von groBen Komponenten fiir die Internationale Raum-
station eine wichtige Rolle. Hohe Kosten und der Verlust
der Shuttles ,Challenger” (1986) und ,Columbia“ (2003)
aus der aus insgesamt fiinf Shuttles bestehenden Flotte
fiihrten zu dem Beschluss, das Space Shuttle Programm
im Jahr 2011 auslaufen zu lassen.

In Europa wurden als Beitrag zum Space Shuttle Pro-
gramm um 1980, unter Federfiihrung von MBB, fiir die
ESA das Labor Spacelab sowie die Plattform SPAS fiir die
Shuttle Ladebucht entwickelt. Weiterhin wurde die vom
Shuttle auszusetzende und wieder einfangbare freifliegen-
de EURECA-Plattform gebaut.

Bei der Nutzung der Space Shuttle Missionen arbeiteten
Einrichtungen der ESA eng mit nationalen Einrichtungen
in Europa zusammen. Der erste westdeutsche Astronaut
Ulf Merbold kam bei der ersten Spacelab-Mission (First
Spacelab Payload FSLP, 1983, Bild 1.1.22) zum Einsatz.
Zwei weitere Spacelab-Missionen wurden unter deutscher
Projektfiihrung durchgefiihrt, die erste und die zweite
deutsche Spacelab Mission (D1 1985, Bild 1.1.23) und D-2
(1993). Die Missionen IML (International Microgravity
Laboratory, 1994) und SRTM (Shuttle Radar Topography
Mission, 2000) erfolgten in Kooperation mit den USA.

Bild 1.1.22: Spacelab 1, das von MBB-ERNO in Bremen gebaute Raum-
labor flog an Bord des Space Shuttles Columbia zum ersten Mal ins AlL
ULf Merbold war als erster Astronaut der Bundesrepublik Deutschland
bei dieser europdischen Mission mit 38 Experimenten dabei. Der Start
erfolgte im November 1983 (Bild: NASA).

Bild 1.1.23: Die Spacelab-D1-Mission startete mit zwei deutschen
Wissenschaftlern an Bord (Ernst Messerschmid und Reinhard Furrer).
Das Missionsmanagement und der Nutzlastbetrieb lagen in deutscher
Hand. Der Start erfolgte am 30. Oktober 1985 mit dem Space Shuttle
Challenger (Bild: MBB-ERNO).

Die Internationale Raumstation ISS

Etwas mehr als 40 Jahre nach dem ersten Raumflug star-
tete am 20. November 1998 vom kasachischen Baikonur
das erste Basiselement fiir den Aufbau der zukiinftigen
Internationalen Raumstation ISS (Bild 1.1.24).

Die Plane gehen bis in die 1980erJahre zuriick. Die
Station war damals noch unter den Namen ,Freedom“ oder
»Alpha“ in Planung. Das Projekt ist eine Kooperation meh-
rerer Staaten, neben der NASA und der russischen Raum-
fahrtagentur Roskosmos sind auch europdische Staaten
beteiligt. Die ESA unterschrieb im Jahre 1998 den Vertrag
zur Mitarbeit beim Bau der Station. Weiterhin haben sich
die kanadischen und japanischen Raumfahrtbehérden
vertraglich gebunden.

Europas Beitrag besteht darin, als Partner der USA,
Russlands, Japans und Kanadas das européische Labor-
Modul Columbus als Teil der Internationalen Raumstation
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Bild 1.1.24: Die Internationale Raumstation (ISS) im Mai 2010
(Bild: NASA).

zu betreiben und zur Versorgung der Raumstation das
Automated Transfer Vehicle ATV zum Einsatz zu bringen.
Im Jahre 2008 konnte das Columbus-Modul erfolgreich in
die Internationale Raumstation integriert werden.

Die Raumstation war von Anfang an von Astronauten/
Kosmonauten und gelegentlich von ,Touristen“ bewohnt.
Inzwischen konnen sechs Astronauten auf Langzeitmis-
sionen an Bord leben und arbeiten. Nach der Fertigstel-
lung erreichte die Raumstation eine max. GroBe von ca.
110 m x 90 m x 30 m. Nach derzeitiger Planung soll sie
mindestens bis 2024 in Betrieb gehalten werden. Die Inter-
nationale Raumstation ist zurzeit das groSte von Menschen-
hand geschaffene Objekt im Erdorbit. Die Station kreist in
einer Hohe von etwa 350 km bei einer Bahnneigung von
51,6°. Ende Dezember 2006 schloss der Astronaut Thomas
Reiter einen Langzeitaufenthalt auf der Internationalen
Raumstation ab, der Anfang Juli 2006 im Rahmen der
Astrolab-Mission begonnen hatte.

Das Columbus-Programm wurde 1986 durch eine Mi-
nisterratssitzung initiiert. Unter Columbus verstand man
urspriinglich ein an die US-Station Space Station Freedom
(SSF) angedocktes Labormodul und zunédchst zusatzlich
ein kleines, frei fliegendes Raumlabor, das aber iiber das
Konzeptstadium nicht hinauskam. Der Name Columbus
wurde von den Europédern im Hinblick darauf gewahlt, dass
sich 1992 die Entdeckung Amerikas durch Kolumbus von
Europa aus zum 500. Mal jahrte. Damit wurde die Hoffnung
ausgedriickt, dass Columbus 1992 an die SSF andocken
wiirde. Columbus sollte aber auch mit einer Ariane 5 ge-
startet werden konnen.

Wihrend der Mission STS 122 (Februar 2008, Space
Shuttle Atlantis) mit den ESA-Astronauten Hans Schlegel
und Leopold Eyharts wurde das Columbus Modul zur
Raumstation transportiert, montiert und in Betrieb ge-
nommen. Seitdem ist es als integraler Bestandteil der
Internationalen Raumstation ein leistungsfahiges Labor

Bild 1.1.25: Das Columbus-Modul an der Internationalen Raumstation
(Bild: ESA/D. Ducros).

im Weltraum. Der Betrieb des Columbus-Moduls wird vom
Columbus-Kontrollzentrum des DLR in Oberpfaffenhofen
durchgefiihrt.

In der standig bemannten Raumstation arbeiten im-
mer wieder europdische Astronauten, nach 2014 waren
das Alexander Gerst (Blue Dot Mission, 2014), Samantha
Cristoforetti (Futura-Mission, 2014-2015), Andreas Mo-
gensen (Iriss-Mission, 2015), Timothy Peak (Mission Prin-
cipia, 2015-2016), Thomas Pesquet (Mission Proxima,
2016-2017), Paolo Nespoli (VITA Mission) und Alexander
Gerst (Mission Horizons).

Im Mittelpunkt der wissenschaftlichen Experimente auf
der Raumstation ISS stehen Material- und Biowissenschaf-
ten unter reduzierter Schwerkraft (siehe Kapitel 7.5, 7.6
und 7.7) und Technologie- Experimente zum Beispiel aus
dem Bereich der Robotik (Kapitel 7.8) und zur Vorbereitung
von Explorationsmissionen (Kapitel 7.4).

Die erste Langzeitmission nach der Inbetriebnahme des
Columbus Moduls war die OasISS Mission (2009) mit Frank
de Winne, der mit einer Sojus Kapsel zur ISS und wieder
zur Erde zurtiick flog. Wahrend seines Aufenthalts besuchte
Christer Fuglesang fiir eine zweiwochige Mission die Raum-
station. Als erster Europaer war Frank de Winne wahrend
der OasISS Mission Kommandant der Raumstation.

Auch bei allen folgenden Missionen diente die Sojus
Kapsel fiir die Fahrten zur Raumstation und zuriick. Nach
Paolo Nespoli (Mission MaglISStra 2010), Andre Kuipers
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(Mission PromISSe 2011) und Luca Parmitano (Mission
Volare 2013) erfolgte der erste Flug des deutschen Astro-
nauten Alexander Gerst (Mission Blue Dot 2014). Neben
seiner intensiven wissenschaftlichen Arbeit erstellte er in
seiner ,Freizeit“ Fotografien, die einen faszinierende Blick
auf unseren blauen Planeten Erde bieten (Bild 1.1.26).

Bild 1.1.26: Polarlichter fotografiert aus der Raumstation wéihrend der
Bue Dot Mission (Bild ESA).

Weitere Langzeitmissionen folgten mit Samantha Cri-
stoforetti (Mission Futura 2014, Bild 1.1.27), Timothy
Peak (Mission Principia 2015), Thomas Pesquet (Mission
Proxima 2016) und Paolo Nespoli (Mission Vita 2017).

Zusitzlich arbeitete Andrea Mogensen (Mission IRISS,
September 2015) wéhrend seiner Kurzzeitmission auf der
ISS.

Bild 1.1.27: Im Columbus Modul fiihrte Samantha Cristoforetti ein
Experiment zum Einfluss der reduzierten Schwerkraft auf Immunzellen
durch. (Bild: ESA)

Im Juni 2018 startete Alexander Gerst zu seinem
zweiten Flug zur Internationalen Raumstation. Als zweiter
europdischer und als erster Deutscher Astronaut iibernahm
er in der zweiten Hélfte der Mission Horizon die Rolle des
Kommandanten der Raumstation. Die Bilder zeigen ihn
beim Training fiir ein Experiment aus dem Bereich der

Fluid-Physik (Bild 1.1.28), bei der Anpassung seines Sitzes
fiir die Sojus Kapsel (Bild 1.1.29). Nach dem Rollout der
Rakete zum Startplatz (Bild 1.1.30) stiegen am Starttag die
Astronautin Serena Aunon Chancellor und die Astronauten
Sergei Prokopyev und Alexander Gerst (Bild 1.1.31) in
das Raumfahrzeug ein. Der Start erfolgte am 6. Juni 2018
(Bild 1.1.32), das Andocken und der Einstieg in die Raum-
station zwei Tage nach dem Start (Bild 1.1.33).

Bild 1.1.28: Alexander Gerst beim Training fiir ein Experiment aus dem
Bereich der Fluid Physik (Bild ESA).

Bild 1.1.29: Der Test zur Anpassung des Sitzes gibt einen Eindruck von
der Sitzposition in der engen Sojus Kapsel (Bild ESA).
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Bild 1.1.30: Rollout der Sojus Rakete mit dem Sojus MS 09 Raumschiff
am 4. Juni 2018 (Bild ESA).

Bild 1.1.31: Einstieg der Astronautin Serena Aunon Chancellor und der
Astronauten Sergei Prokopyev und Alexander Gerst in das Raumfahrzeug
am 6. Juni 2018 (Bild ESA).

Bild 1.1.33: Einstieg von Alexander Gerst in die Raumstation am 8. Juni
2018 (Bild ESA).

Das Astronautenteam der ESA fiihrt eine Liste der
europdischen Astronauten seit Beginn der bemannten
Raumfahrt (Tabelle 1.1.2, [1.1.18]).
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Tabelle 1.1.2: Liste der europdischen Astronauten im Weltraum (nach Startdatum der ersten Mission geordnet)

Name Herkunftsland Mission (Startmonat) Raumfahrzeug
Vladimir Remek CSSR/Tschechien Interkosmos (Marz 1978) Sojus 28, Saljut 6
Mirostaw Hermaszewski Polen Interkosmos (Juni 1978) Sojus 30
Sigmund Jéhn DDR / Deutschland  Interkosmos (August 1978) Sojus 31, Saljut 6, Sojus 29
Georgi Iwanow Bulgarien Interkosmos (April 1979) Sojus 33
Bertalan Farkas Ungarn Interkosmos (Mai 1980) Sojus 36
Dumitru Prunariu Ruménien Interkosmos (Mai 1981) Sojus 40
Jean-Loup Chrétien Frankreich Premier Vol Habité (Juni 1982) Sojus T-6, Saljut 7
Aragatz (November 1988) Sojus TM-7, Mir, Sojus TM-6
7th Shuttle Flight to Mir (September 1997) Space Shuttle STS-86
ULf Merbold Deutschland Spacelab 1 (November 1983) Space Shuttle STS-9
Spacelab IML-1 (Januar 1992) Space Shuttle STS-42
EuroMir 94 (Oktober 1994) Sojus TM-20, Mir, Sojus TM-19
Patrick Baudry Frankreich Spartan-1 (Juni 1985) Space Shuttle STS-51 G
Reinhard Furrer Deutschland Spacelab D1 (Oktober 1985) Space Shuttle STS-61 A
Ernst Messerschmid Deutschland Spacelab D1 (Oktober 1985) Space Shuttle STS-61 A
Wubbo Ockels Niederlande Spacelab D1 (Oktober 1985) Space Shuttle STS-61 A
Alexander P. Alexandrow  Bulgarien Interkosmos (November 1988) Sojus TM-5, Sojus TM-4
Helen Sharman GroRbritannien Juno (Mai 1991) Sojus TM-12, Mir, Sojus TM-11
Franz Viehbock Osterreich Austromir (Oktober 1991) Sojus TM-13, Mir, Sojus TM-12
Klaus-Dietrich Flade Deutschland Mir92 (Marz 1992) Sojus TM-14, Mir, Sojus TM-13
Dirk Frimout Belgien Atlas-1 (Mdrz 1992) Space Shuttle STS-45
Michel Tognini Frankreich Antares (Juli 1992) Sojus TM-15, Mir, Sojus TM-14
Franco Malerba Italien Eureca-1, Tethered Satellite (Juli 1992) Space Shuttle STS-46
Claude Nicollier Schweiz Eureca-1, Tethered Satellite (Juli 1992) Space Shuttle STS-46
Hubble 1st Servicing Mission (December 1993) Space Shuttle STS-61
Tethered Satellite Reflight, USMP-3 (Feb. 1996) Space Shuttle STS-75
Hubble 3rd Servicing Mission (Dezember 1999) Space Shuttle STS-103
Hans Schlegel Deutschland Spacelab D-2 (April 1993) Space Shuttle STS-55
Columbus/ISS Assembly Flight (Februar 2008) Space Shuttle STS-122, ISS
Ulrich Walter Deutschland Spacelab D-2 (April 1993) Space Shuttle STS-55
Jean-Pierre Haigneré Frankreich Altair (Juli 1993) Sojus TM-17, Mir, Sojus TM-16
Perseus (Februar 1999) Sojus TM-29, Mir (6-Monate)
Jean-Francois Clervoy Frankreich ATLAS-3, CRISTA SPAS 1 (November 1994) Space Shuttle STS-66
Hubble 3rd Servicing Mission (Dezember 1999) Space Shuttle STS-103
Thomas Reiter Deutschland EuroMir 95 (September 1995) Sojus TM-22, Mir (6-Monate)
Astrolab (April 2006) STS-121, ISS, STS-116 (6 Mon.)
Maurizio Cheli Italien Tethered Satellite Reflight, USMP-3 (Feb. 1996) Space Shuttle STS-75
Umberto Guidoni Ttalien Tethered Satellite Reflight, USMP-3 (Feb. 1996) Space Shuttle STS-75
9th ISS flight (April 2001) Space Shuttle STS-100
Jean-Jacques Favier Frankreich Spacelab LMS-1 (Juni 1996) Space Shuttle STS-78
C. (André-Deshays) Frankreich Cassiopée (August 1996) Sojus TM-24, Mir, Sojus TM-23
Haigneré Andromeéde (Oktober 2001) Sojus TM-33, ISS, Sojus TM-32
Reinhold Ewald Deutschland EuroMir 97 (Februar 1997) Sojus TM-25, Mir, Sojus TM-24
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Tabelle 1.1.2: (Fortsetzung) Liste der europdischen Astronauten im Weltraum (nach Startdatum der ersten Mission geordnet)

Name Herkunftsland Mission (Startmonat)
Jean-Francois Clervoy Frankreich 6th Shuttle Flight to Mir (Mai 1997)
Léopold Eyharts Frankreich Pégase (Januar 2018)
Columbus, ISS Exp. 16 (Februar 2008)
Pedro Duque Spanien SpaceHab (Oktober 1998)
Cervantes (Oktober 2003)
Ivan Bella Slowakei Interkosmos (Februar 1999)
Michel Tognini Frankreich Chandra X-Ray Observatory (Juli 1999)
Gerhard Thiele Deutschland
Roberto Vittori Italien Marco Polo (April 2002)
Eneide (April 2005)
DAMA/ISS Assembly Flight (Mai 2011)
Philippe Perrin Frankreich ISS Assembly Flight UF-2 (Juni 2002)
Frank de Winne Belgien Odissa (Oktober 2002)
0asISS (Mai 2009
André Kuipers Niederlande DELTA (April 2004)
PromISSe (Dezember 2011)
Christer Fuglesang Schweden Celsius (Dezember 2006)
Alissé/ISS Assembly Flight (August 2009)
Paolo Nespoli Italien Esperia (Oktober 2007)
MagISStra (Dezember 2010)
Vita (Juli 2017)
Luca Parmitano Italien Volare (Mai 2013)
Alexander Gerst Deutschland Blue Dot (Mai 2014)
Horizons (Juni 2018)
Samantha Cristoforetti Italien Futura (November 2014)
Andreas Enevold Danemark IRISS (September 2015)
Mogensen
Timothy Peak GroRbritannien Principia (Dezember 2015)
Thomas Pesquet Frankreich Proxima (November 2016)

ShuttleRadarTopography Mission (Februar 2000)

Raumfahrzeug
Space Shuttle STS-84

Sojus TM-27, Mir, Sojus TM-26
STS-122, 1SS, STS-123

Space Shuttle STS-95
Sojus TMA-3, ISS, Sojus TMA-2

Sojus TM-29, Mir (6 Monate)
Space Shuttle STS-93
Space Shuttle STS-99

Sojus TM-34, ISS, Sojus TM-33
Sojus TMA-6, ISS, Sojus TMA-5
Space Shuttle STS-134, ISS

Space Shuttle STS-111, ISS

Sojus TMA-1, ISS, Sojus TM-34
Sojus TMA-15, ISS (6 Monate)

Sojus TMA-4, ISS, Sojus TMA-3
Sojus TMA-03M, ISS (7 Monate)

Space Shuttle STS-116, ISS
Space Shuttle STS-128, ISS

Space Shuttle STS-120, ISS
Sojus TMA-20, ISS (6 Monate)
Sojus MS-05, ISS (6 Monate)

Sojus TMA-09M, ISS (6 Monate)

Sojus TMA-12M, ISS (6 Monate)
Sojus MS-09, ISS (6 Monate)

Sojus TMA-15M, ISS (7 Monate)
Sojus TMA-18M, ISS, Sojus TMA-16M

Sojus TMA-19M, ISS (6 Monate)
Sojus MS-03, ISS, ISS (6 Monate)

Der Transport von Treibstoff, Lebensmitteln und wis-
senschaftlicher Ausriistung zur Internationalen Raumsta-
tion erfolgt mit unterschiedlichen Raumtransportern: Die
russische Progress Kapsel wird seit 1978 zur Versorgung
von Raumstationen eingesetzt. In der Ladebucht des Space
Shuttle wurde der in Italien gebaute Multi-Purpose Logis-
tics Module (MPLM) fiir die Versorgung der Raumstation
eingesetzt (2001 bis 2011). Zwischen 2008 und 2015 leis-
tete Europa mit 5 Fliigen des Automated Transfer Vehicles
(ATV) einen wichtigen Beitrag fiir die Versorgung der
Raumstation. Der erste Start einer ATV-Mission erfolgte
am 9. Marz 2008 (Mission ,Jules Verne®) dann folgten
die Missionen ,Johannes Kepler“ 2011, ,Edoardo Amaldi®
2012, ,Albert Einstein“ 2013 und , Georges Lemaitre® 2014.

Bild 1.1.34: Das Automated Transfer Vehicle der ESA zur Versorgung der
Internationalen Raumstation (Bild: ESA).
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Das ATV setzt sich aus drei Hauptelementen zusam-
men: Antriebsteil, Steuereinheit mit Bordcomputer und
Nutzlastteil. Seine Aufgabe bestand darin, die Versorgung
der ISS mit Nachschub (Nahrung/Wasser, Sauerstoff, Treib-
stoff, Experimentanlagen etc.) aufrechtzuerhalten. Techni-
sche Daten: Gesamtlange: 10,3 m, Durchmesser: 4,48 m,
max. Startmasse: 20,75 t, Nutzlast: 7,6 t, Missionsdauer:
max. sechs Monate angedockt an ISS, Energieversorgung:
uber vier Solarpanele und acht wiederaufladbare Batterien.

Weitere Versorgungsfliige der Raumstation erfolgten
mit dem japanischen HTV (2009) und den kommerziell
entwickelten Frachttransportern Dragon (Firma Space-X,
ab 2012) und Cygnus (Firma Orbital Sciences Corporation,
ab 2014).

Bemannte Raumfahrt in China

Ab 2003 gehort China nach Russland und den USA zum
Kreis der Nationen mit eigenstdndiger bemannter Raum-
fahrt [1.1.17] mit selbst entwickelten Raketen (Long March
2, LM2F) und Raumfahrzeugen (Shenzhou: chinesische
Eigenentwicklung auf der Basis der Sojus-Technologie).
Am 15. Oktober 2003 gelang es China, das erste bemann-
te Raumschiff ,Shenzou-5“ in eine Umlaufbahn um die
Erde zu bringen. An Bord war der Raumfahrer, in China
Taikonaut genannt, Yang Liwei. Es folgten die Missionen
»~Shenzhou-6“ (2005) mit 2 Taikonauten und ,,Shenzhou-7¢
(2008) mit drei Taikonauten und dem ersten Weltraum-
Ausstieg eines Taikonauten.

Die Missionen Shenzhou 8, 9 und 10 fiihrten mit
3-Personen Besatzungen zur Mini-Raumstation Tiagong-1
(Himmelspalast). Mit dem néchsten bemannten Raumflug
2016 ist ein wichtiger Schritt hin zu einer standig besetzten
chinesischen Raumstation (geplant fiir 2022) erfolgt: Die
beiden Taikonauten Jim Haipeng und Chen Dong starteten
mit dem Raumschiff ,Shenzhou-11“ zur neuen chinesi-
schen Raumstation Tiangong 2 mit der Rakete LM-2F aus
der Wiiste Gobi, vom Kosmodrom Jiuquan.

Nach dem ersten Flug der unbemannten Sonde
Chang’e 1 zum Mond (2007) wurde das Programm mit
einer Reihe von Chang’e Missionen erfolgreich fortgesetzt.
Die erste chinesische unbemannte Mondlandung erfolgte
mit Chang’e 3 (2013). Die Sonde Chang’e 5 soll eine Mond-
probe zur Erde zuriickfiihren. Ein bemanntes chinesisches
Mondprogramm ist geplant.

Im August 2017 fand ein gemeinsames Uberlebenstrai-
ning auf See von zwei ESA Astronauten (Matthias Maurer,
Samantha Cristoforetti) und 16 chinesischen Astronauten
in der Ndhe der chinesischen Kiistenstadt Yantai statt
[1.1.19]. Die gemeinsame Arbeit zeigt das Potenzial fiir
eine langfristige Kooperation von Europa und China im
Bereich der bemannten Raumfahrt.

Kommerzielle bemannte Raumfahrt
und Weltraumtourismus

Mit dem Flug von Dennis Tito (2001) zur MIR Station
begann eine erste Phase des Weltraumtourismus. Zah-
lende Teilnehmer an Weltraummissionen wurden mit
Shuttle Missionen oder Sojus Kapseln zur Raumstation
transportiert.

Im Jahr 2004 fand der erste Testflug eines privat ent-
wickelten bemannten Raumfahrzeugs statt, des Space-
ShipOne der Firma Virgin Galactic. Das SpaceShip soll
nach dem Ausklinken von einem Flugzeug eine suborbitale
Mission mit Weltraumtouristen durchfiihren. Das Entwick-
lungsprogramm blieb nicht ohne tragische Unfalle. Im Jahr
2014 kam es zu einem todlichen Unfall bei einem Testflug
mit dem SpaceShipTwo VSS-Enterprize. Das Programm
wurde aber weitergefiihrt und im Jahr 2016 absolvierte das
neu entwickelte SpaceShipTwo VSS Unity seinen ersten
erfolgreichen Testflug, einen Gleitflug.

Die Firma Spaxe-X hat mit der Entwicklung einer
bemannten Version seines Dragon Raumtransporters
(Dragon V2, Flug fiir 2018 geplant) begonnen, der auch fiir
den Weltraum-Tourismus genutzt werden soll.

Die Firma Bigelow begann mit der Entwicklung von
Modulen fiir eine private Raumstation. Das aufblasbare
Bigelow Expandable Activity Module (BEAM) wurde 2016
mit einem Dragon Raumfrachter zur Internationalen Raum-
station gebracht, erfolgreich entfaltet und soll iiber 2 Jahre
getestet werden.

Bild 1.1.35: Erster Flugtest (Pad Abort Test) des Sicherheitssystem der
Dragon V2 Kapsel im Mai 2015 (Bild: SpaceX)
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1.2 Raumfahrtmissionen

Klaus Wittmann und Nicolaus Hanowski

1.2.1 Raumfahrt-Systemsegmente

Ein typisches Raumfahrtsystem besteht aus drei System-
segmenten, die entsprechend dem Missionsziel aufeinan-
der abgestimmt werden (Bild 1.2.1). Die Gestaltung der
Systemsegmente unter Berlicksichtigung ihrer gegensei-
tigen Abhdngigkeiten ist die zentrale Herausforderung
zur erfolgreichen Realisierung von Raumfahrtmissionen.

Bild 1.2.1: Die drei Segmente eines Raumfahrtsystems: das Boden-
segment mit Kontrollzentrum und Bodenstation (unten), das Trans-
fersegment mit dem Trdger (Mitte) sowie das Raumsegment mit dem
Raumfahrzeug (oben) (Bilder: ESA/DLR).

Das Raumsegment beinhaltet das Raumfahrzeug mit
seiner Nutzlast, das sich auf einer Umlaufbahn befindet.
Das Transfersegment dient dem Transport des Raumfahr-
zeugs und dessen Nutzlast in den Weltraum durch einen
Trager (typischerweise eine Rakete). Zur Steuerung und
Uberwachung des Raumfahrzeugs und seiner Nutzlast
sowie zur Verteilung und Verarbeitung der Nutzlastdaten
dient das Bodensegment. Die Auslegung des Boden- und
Transfersegments und die mit ihrer Realisierung verbun-
denen Kosten werden vor allem durch technische und
physikalische Parameter des Raumfahrzeugs und seiner
Nutzlast beeinflusst. Diese hdngen wiederum wesentlich
vom Missionsziel und der Missionsdauer ab. Die drei Sys-
temsegmente kinnen weiter in sogenannte Systemelemente
untergliedert werden (Bild 1.2.2).
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Bild 1.2.2: Strukturierung eines Raumfahrtsystems in Systemelemente
am Beispiel des deutschen Radar-Fernerkundungssatelliten TerraSAR-X
(SAR = Synthetic Aperture Radar, LCT = Laser Communication Terminal,
GPS = Global Positioning System).

1.2.1.1 Das Raumsegment

Systemelement Nutzlast

Als eigentliches Element der Anwendung steht die Nutzlast
im Mittelpunkt einer Raumfahrtmission. Erst ihr erfolgrei-
cher Einsatz eroffnet den Weg zum Missionserfolg oder
stellt ihn in Frage, selbst wenn alle anderen Subsysteme
eines Raumfahrzeugs einwandfrei arbeiten. Die Nahe der
Nutzlast zur Anwendung und damit zur eigentlichen Mo-
tivation fiir die Mission stellt sie auch an den Anfang des
gesamten System-Design-Prozesses (Tabelle 1.2.1).

Die Nutzlast mit ihren charakteristischen Parametern
Masse, Geometrie, Energie- und Kommunikationsbedarf
bestimmt die Eigenschaften der sie tragenden Satelliten-
plattform, welche hdufig auch als Satellitenbus bezeichnet
wird. In der bemannten Raumfahrt kommt die Aufgabe
hinzu, fiir die Lebenserhaltung der Besatzungen zu sorgen.

Systemelement Bahn

Eine wesentliche Bedeutung bei der Konzipierung eines
Raumfahrtsystems besitzt auch das Systemelement Bahn.
Die Bahn des Raumfahrzeugs wird durch das Missionsziel
bestimmt. Erdumlaufbahnen stellen dabei mit iiber 95 %
den groBten Anteil an allen Raumfahrtmissionen dar. Dabei
werden niedrige Erdorbits zwischen 300 km und 1500 km
Hohe zum Beispiel fiir Erdbeobachtungssatelliten und die
bemannte Raumfahrt und der sog. geostationdre Orbit in
ca. 36000 km Hohe fiir Kommunikationssatelliten am
meisten genutzt (Bild 1.2.3).

Tabelle 1.2.1: Nutzlastiibersicht mit Beispielen fiir den Einsatz auf Raumfahrzeugen.

Nutzlast Anwendung
® Kameras (UV/VIS/IR) ® Erdbeobachtung
Radar o (berwachung
® Wetter
® Planetenerkundung
® Astronomie

® Sensoren (nicht-abbildend) ® Erderkundung
® Atmospharenforschung

® Planetenerkundung

Bauteile

® Fernsehen
® Internet
o Telefonie

® Repeater/Transponder

® Signalsender ® Navigation

® Atomuhr ® Positionshestimmung
® Lander ® Analyse von planetaren
® In-Situ-Analyse Instrumente Oberflachen

® Rover

® Experimentelle Komponenten ® Validierung neuer Technologien

Merkmal Missionsbeispiele

Nutzlast global bis hochaufldsend ® EnMAP

© SAR-Lupe

® Meteosat

® Mars-Express
[ ]

Hubble Space Telescope

groRRe Vielfalt an Nutzlasten e CHAMP
® GRACE 1 und 2
© ENVISAT
passiv bis robotisch e BIRD

® TerraSAR-X
® ROCKVISS auf ISS

groRe Satelliten/hdufig im ® EUTELSAT
geostationdren Orbit © ASTRA

e TRIDIUM
typisch sind mittelhohe Orbits ® GPS

® Galileo

® Glonass
Besonders komplexe Systeme bei ® Apollo
bemannten Missionen ® Viking

® Giotto

® Mars-Express

® Philae/Rosetta
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Tabelle 1.2.2: Bahniibersicht fiir Raumfahrtmissionen mit Beispielen.

Bahn Anwendung
® LEO ® Erdbeobachtung
(Low Earth Orbit) o Uberwachung
o Wetter
® Technologie
® Astronomie
°® MEO ® Kommunikation
(Medium Earth Orbit) ® Navigation
® HEO ® Kommunikation Astronomie
(Highly Elliptical Orbit)
® GTO ® Einschussorbit der Trager von
(Geostationary Transfer Orbit) Kommunikationssatelliten
® GEO ® Kommunikation
(Geostationary Orbit) ® Wetter

® Astronomie
Grundlagenforschung

® Lagrange-Punkte

® Interplanetare Bahn Planetenerkundung

Merkmal Missionsbeispiele
300 bis 1500 km Hohe e CHAMP
® SAR-Lupe
® METEOSAT
* BIRD
® ROSAT
mehrere 1000 km Hohe ® Globalstar
® GPS
® Galileo
wenige 100 km bis einige ® Molnija
100000 km Héhe
wenige 100 km bis 35786 km Héhe @ EUTELSAT
® ASTRA
35786 km Hohe ® EUTELSAT ASTRA
® METEQSAT
> 1 Mio. km Entfernung ® SOHO
® JWST
z. T. mehrere Mrd. km Entfernung © Mars-Express
® Rosetta
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Bild 1.2.3: Anzahl der operationellen Satelliten in den unterschiedlichen
Orbithohenbereichen (mittlere Orbithéhe).

Flughohen zwischen diesen Hohenbereichen, wie z. B.
so genannte Medium Earth Orbits (MEO), werden z. B.
fiir Navigationssatelliten (GPS, Galileo) genutzt. Die ver-
gleichsweise wenigen interplanetaren Missionen, bei
denen Raumflugkorper tiber Erdumlaufbahnen hinaus in
planetare Bahnen gebracht werden, sind durch teilweise
vieljahrige Flugzeiten bis zum Erreichen des Zielobjekts
oder des Zielorbits gekennzeichnet. AuBer einigen Apollo-
Missionen zum Mond, die bereits 1972 beendet wurden,
sind diese Missionen unbemannten Raumflugkorpern
vorbehalten geblieben.

Fliegen unbemannte Raumfahrzeuge in einer Erdum-
laufbahn, bezeichnet man sie als Satelliten. Fliegen sie
auf Bahnen jenseits eines Erdorbits, handelt es sich um

Raumsonden. Bei bemannten Raumfahrzeugen spricht
man je nach Funktion von Raumféhren, Raumschiffen und
Raumstationen. Ballistische Flugkorper, die Hohen von weit
iiber 1000 km erreichen konnen, werden als suborbitale
Flugkorper bezeichnet.

Systemelement Raumfahrzeug

Raumfahrzeuge haben sich in ihrer Entwicklung iiber
mehr als 60 Jahre entsprechend den sich stetig erweitern-
den Anwendungsbereichen in ein groBes Spektrum von
Typen mit unterschiedlichsten Eigenschaften differenziert.
Um jedoch ein nutzbringendes Raumfahrzeug unter Welt-
raumbedingungen einsetzen zu kénnen, muss es immer
wieder gleiche funktionale Eigenschaften erbringen. Die
sich hieraus ergebende funktionale Untergliederung in
Subsysteme stellt die gemeinsame Basis fiir das Design,
die Herstellung und den Betrieb von Raumfahrzeugen
dar. Die Komplexitit der einzelnen Subsysteme hat sich
iiber die Jahrzehnte zum Teil erheblich erhéht, dennoch
hat sich die Logik ihrer jeweiligen Abgrenzung, aber auch
ihrer Kompatibilitdt untereinander nur wenig verandert.
Folgende Subsysteme von Raumfahrzeugen werden gene-
rell unterschieden (Bild 1.2.4):

Struktur:

Die unmittelbarste Charakteristik eines Raumfahrzeugs
wird durch seine mechanische Struktur gepragt, die alle
anderen Subsysteme beherbergt. Neben den rein statischen
Eigenschaften der Struktur sind das oft die dynamischen
Aspekte, wie Entfaltungs-, Rotations- und Schwenkvor-
ginge, mit zum Teil erheblichen Wirkungen auf andere
Subsysteme.
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Bild 1.2.4: Untergliederung des Systemelementes Raumfahrzeug in
Subsysteme.

Energieversorgung:

In diesem Subsystem liegt die Aufmerksamkeit auf der
Sicherstellung und sinnvollen Verteilung der notwendigen
elektrischen Energie fiir das Raumfahrzeug und seine
Komponenten. Die Energiequellen konnen zum Beispiel
Solargeneratoren, Batterien, Brennstoffzellen oder sog.
Radioisotope Thermoelectric Generators (RTG) sein.

Thermal-Subsystem:

Die Temperatur der Bauteile des Raumfahrzeugs ist in
einem definierten Bereich einzustellen. Dabei spielen nicht
nur die temperaturbezogenen Toleranzen von Bauteilen
eine wichtige Rolle, sondern auch die Effizienz von Kom-
ponenten unter verschiedenen Temperaturbedingungen
(Solarpanele, Sensoren, etc.). Das Thermal-Subsystem stellt
ein moglichst giinstiges Gleichgewicht zwischen Warme-
aufnahme und Warmeabgabe des Raumfahrzeugs durch
eine passive (Alpha/Epsilon - Absorptionsvermégen/
Emissionsvermogen) und/oder aktive (Louversysteme, heat
pipes) Regelung ein.

Lageregelung:

Durch die Lageregelung wird die Orientierung des Raum-
fahrzeugs im Raum tiberwacht und gesteuert. In vielen
Fillen ist dies eines der aufwendigsten Subsysteme mit
einer Vielzahl von KenngroSen, Sensoren sowie aktiven
und passiven Steuerungskomponenten. Insbesondere
Aktivitaten wie der Einsatz von Steuerdiisen oder das Be-
schleunigen von Drallrddern erfordern grofes Verstandnis
der Orientierung und der dynamischen Eigenschaften des
Raumfahrzeugs.

Kommunikation:

Zentrale Komponenten dieses Subsystems sind Sender,
Empfanger und Antennen. In den Datenstromen zur und
von der Erde oder zu anderen Raumfahrzeugen wird
zwischen sog. Telemetrie zur Uberwachung des Raum-
fahrzeugs, Kommandodaten zur Steuerung und sog. Nutz-
lastdaten unterschieden.

Datenprozessierung:

In diesem Subsystem erfolgt die Prozessierung und For-
matierung der auf dem Raumfahrzeug erzeugten Daten.
Kernelemente sind die entsprechenden Bordrechner und
Peripheriekomponenten. Im Gegensatz zur Hardware
des Datensystems ldsst sich die Software an Bord eines
Raumfahrzeugs noch nach dem Start durch sog. Software
Uploads modifizieren.

Antrieb:

Dieses Subsystem ermdglicht die aktive Anderung der
Flugbahn des Raumfahrzeugs durch entsprechende Trieb-
werke und Treibstoff. Mit der Anwendung elektrischer
Antriebe miissen manchmal auch sehr lang andauernde
Antriebsmanover bewéltigt werden. Typische Antriebspha-
sen mit chemischen Triebwerken liegen hingegen maximal
im Minuten- oder Stundenbereich.

Lebenserhaltungs-Subsystem:

Dieses System hat sich aus den besonderen Anforderungen
der bemannten Raumfahrt heraus entwickelt. Es ist auf
diesen Bereich beschrankt und soll die korperliche Unver-
sehrtheit und angemessene Aufenthaltsbedingungen von
Menschen im Weltraum sicherstellen.

Neben dem Fokus auf der Funktions- und Leistungsfahig-
keit der einzelnen Subsysteme sind die Berticksichtigung
ihrer Kompatibilitdten untereinander und die Eigenschaf-
ten des Gesamtsystems besonders wichtig.

Sowohl in Design und Herstellung als auch im Betrieb
kommt den Systemingenieuren und anderen System-
experten die eigentliche Schliisselrolle zu.

Erst durch die systematische Auslegung des Zusam-
menspiels zwischen Weltraum- und Bodensegment sowie
die Anpassung der technischen Eigenschaften auf System-
und Subsystemebene des Raumfahrzeugs und seiner Nutz-
last ldsst sich eine optimierte Raumfahrtmission realisieren.

1.2.1.2 Das Transfersegment

Das zweite Systemsegment in Raumfahrtmissionen bein-
haltet den Trager, der das Raumfahrzeug in den Weltraum
transportiert. Viele Tragerraketen sind schon seit Jahren
auf dem kommerziellen Markt verflighar. Auch Europa
verfiigt mit den Ariane-Raketen tiber ein leistungsfahiges
und international wettbewerbsfahiges Produkt.



1.2 Raumfahrtmissionen

55

MaBgebliche Faktoren bei der Auswahl eines Tragers
sind die zu erreichende Bahn, die Startmasse und die
Abmessungen des Raumfahrzeugs. Wegen der hohen
Entwicklungs- und Modifikationskosten fiir Tragerraketen
ist die Typenvielfalt fiir ein Einsatzprofil jedoch meist auf
einige wenige beschrankt. Dies bedeutet auch, dass bei den
Tragern weit weniger Variablen zur Realisierung optimier-
ter Optionen zur Verfiigung stehen als beim Raumfahrzeug
und dem Bodensystem. Jedoch bieten Mehrfachstarts von
mehreren Raumfahrzeugen gleichzeitig und zuséatzliche
Antriebsstufen zum Erreichen bestimmter Orbits durch das
Raumfahrzeug zusitzliche Spielrdume. Auch der Mitflug
von einem oder mehreren Kleinsatelliten im sog. Piggy-
Back-Verfahren mit einer Hauptnutzlast ist moglich.

Fir Raumfahrzeuge unter zwei Tonnen Masse und
niedrige Erdorbits steht eine sehr breite Palette an Trager-
raketen zur Verfiigung. Diese werden inzwischen auch in
Landern wie Brasilien oder Indien gebaut und gestartet.
Hingegen stehen am obersten Ende der Leistungsskala
nur wenige Modelle zur Verfligung. So werden Satelliten
von mehr als acht Tonnen Masse nur von der europaischen
Ariane-Rakete, der chinesischen Long March Rakete sowie
den US-amerikanischen Atlas V-und Delta [V-und Falcon-
9-Tréagerraketen in den geostationdren Transferorbit (GTO)
gebracht. Bei weniger als 5 t GTO-Nutzlast ermdglicht die
Falcon-9-Rakete die Landung und Wiederverwendung der
ersten Stufe. Flir extreme Startmassen im Bereich von
25 Tonnen fiir den Transport in den niedrigen Erdorbit
wurde bis 2011 der Space Shuttle eingesetzt. Fiir den
Bereich hoher Nutzlasten wird von der Firma Space-X
die Rakete Falcon Heavy entwickelt. Sie soll bis zu 64 t in
den Low Earth Orbit, 27 t in den GTO und 17 t zum Mars
transportieren. Durch den vermehrten Einsatz leistungsfa-
higer Kommunikationssatelliten dominieren entsprechend
schwere Satelliten die Haufigkeitsverteilung bei den Nutz-
lasten fiir Tragerraketen (Bild 1.2.5).

Struktur und Mechanismen des Raumflugkorpers
miissen dem Adapter der Tragerrakete angepasst sein.
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Bild 1.2.5: Anzahl der operationellen Satelliten entsprechend ihrer
Startmassen (betankt).

1.2.1.3 Das Bodensegment

Neben dem Raumfahrzeug mit seiner Nutzlast und Um-
laufbahn pragt das Bodensegment eine Raumflugmission.
Ebenso wie das Raumfahrzeug verfiigt auch das Bodenseg-
ment iber sehr viele Freiheitsgrade in der Gestaltung, d. h.
auch groBes Optimierungspotenzial beziiglich Effizienz
und Sicherheit. Im Gegensatz zum Raumfahrzeug lassen
sich am Bodensegment auch nach dem Start eines Raum-
fahrzeugs noch weitreichende Anderungen vornehmen.
Diese konnen zum Teil sehr umfangreich sein und tiber
den Missionserfolg entscheiden. Meist sind sie jedoch mit
erheblichem zusétzlichem Aufwand und Kosten verbunden.

Das Bodensegment lasst sich in zwei Systemelemente
untergliedern: den Missionsbetrieb und das Bodenstations-
netzwerk.

Systemelement Missionsbetrieb

Der Missionsbetrieb wird meist in einem Kontrollzentrum
gestaltet und durchgefiihrt. Mit diesem System wird das
Raumfahrzeug tiberwacht und gesteuert sowie der entspre-
chende Datenverkehr organisiert. Dartiber hinaus unterhalt
das Kontrollzentrum alle notwendigen Schnittstellen zum
Hersteller des Raumfahrzeugs sowie zu dessen Nutzern
und leitet alle relevanten Daten an diese weiter.

Zentraler Teil des Missionsbetriebs ist der Flugbetrieb,
der meist von einem Kontrollraum aus durchgefiihrt wird
(Bild 1.2.6). Dem Flugbetrieb kommt die Bewiltigung der
eigentlichen fliegerischen Aufgabe zu, das Raumfahrzeug
in allen Missionsphasen so zu betreuen, dass es optimal
und damit auch moglichst lange genutzt werden kann. Im
Flugbetrieb sind die Betriebsspezialisten fiir die Subsys-
teme des Raumfahrzeugs organisiert. Diese analysieren
anhand der Telemetriedaten aus dem Raumsegment unter
der Regie eines verantwortlichen Ingenieurs den Status und
die Trends der Mission, arbeiten Prozeduren ab, erzeugen
Kommando-Sequenzen und fiihren Flugmandver durch.
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Bild 1.2.6: Kontrollraum des Columbus-Kontrollzentrums als Teil des
Raumflugbetriebs des DLR-Standortes Oberpfaffenhofen. Von hier aus
werden europdische Aktivitdten auf der Internationalen Raumstation
koordiniert und betreut (Bild: DLR).
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Die Missionsleitung erfolgt in enger Abstimmung mit oder
aus dem Flugbetrieb heraus.

Die Aktivitiaten des Betriebs variieren mafgeblich mit
den unterschiedlichen Phasen der Vorbereitung und Durch-
fithrung einer Mission. Hohepunkt ist die sog. Launch and
Early Orbit Phase (LEOP), in der das Raumfahrzeug nach
dem Einschuss in Betrieb genommen wird und sein Uber-
leben unter den extremen Bedingungen des Weltraums
bzgl. Temperaturen, Vakuum, Strahlung etc. gesichert
wird. Diese Flugphase ist im Vergleich mit den sich an-
schlieBenden Phasen des In Orbit Testing (IOT) und vor
allem des Routinebetriebs in Bezug auf den Personal- und
Ressourceneinsatz sehr viel aufwendiger.

Der Flugbetrieb greift auf die Datenverarbeitungs-
einrichtungen des Kontrollzentrums zuriick. Die Daten-
verarbeitung garantiert die Verfligharkeit und richtige
Konfiguration aller fiir den Flugbetrieb notwendigen Tele-
metriedaten und Kommandos. Weitere Beitrdge fiir den
Flugbetrieb liefern die Flugdynamik und die Missionspla-
nung. Erstere ist insbesondere fiir die Orbitbestimmung
und -vorhersage und andere Aspekte der Navigation ver-
antwortlich. Letztere stellt die Werkzeuge zur Verfligung,
die fiir Erstellung und Einsatz von Ablaufspldnen (Time-
lines, Schedules etc.) unter Aspekten wie Nutzerprioritat
sowie physikalischen und technischen Randbedingungen
notwendig sind. Bodendatenverarbeitung, Flugdynamik
und Missionsplanung sind intensiv mit dem Flugbetrieb
verzahnt und unterstehen der Koordination durch die
Missionsleitung. In komplexen Missionen ist man bemiiht,
die relevanten Daten, Informationen und Produkte auf
Plattformen allen Missionsbeteiligten bequem zugdnglich
zu machen.

Systemelement Nutzerbodenzentrum

Im engen Verbund mit dem Missionsbetrieb kommt haufig
das Nutzerbodenzentrum zum Einsatz. Dieses iibernimmt
zum Beispiel in operationellen Erdbeobachtungsmissionen
wesentliche Aufgaben fiir die Verarbeitung von unbearbei-
teten Nutzerdaten hin zu fertigen Informationsprodukten.
Datenveredelung, thematische Aufbereitung und Archi-
vierung sind einige der relevanten Aspekte. Oft werden
auch notwendige Aktivitaten fiir die Nutzlast, wie z. B.
Kalibrierung und Konfigurationsanderungen, vorbereitet.
Wesentliche Merkmale sind auch besonders an die Be-
diirfnisse von Nutzern (z. B. Wissenschaftler) und Kunden
angepasste Schnittstellen wihrend des Routinebetriebs
und damit wahrend der eigentlichen Nutzungsphase einer
Raumfahrtmission.

Systemelement Bodenstationsnetzwerk

Mit den Antennen (Bild 1.2.7) von Bodenstationen wird die
Funkstrecke von und zu den Raumfahrzeugen realisiert.
Dabei konnen unterschiedliche Frequenzbander genutzt
werden, deren Vergabe einer internationalen Koordination

Bild 1.2.7: Grofle (30 m) S-Band-Antenne der DLR-Bodenstation Weil-
heim (Bild: DLR).

unterliegt. Von einem angeschlossenen Kontrollzentrum
erhalten Bodenstationen die Daten zur Steuerung der
Raumfahrzeuge. Umgekehrt werden Zustands- und Nut-
zerdaten vom Raumfahrzeug iiber die Bodenstation an
das Kontrollzentrum weitergeleitet. Daneben fallen Boden-
stationen zuséatzliche Aufgaben wie die Bahnvermessung
(Tracking) des Raumfahrzeugs zu.

Auch das Einsatzprofil von Bodenstationen ist stark
von der Missionsphase abhédngig. In der Missionsvor-
bereitung stehen vor allem die Kompatibilitit mit den
Kommunikationskomponenten des Raumfahrzeugs und
die Konfiguration der Datenschnittstellen im Mittelpunkt.
Mit der Trennung vom Triger und Beginn der LEOP sind
das Auffinden und ein moglichst haufiger bzw. langer Kon-
takt mit dem Raumfahrzeug von besonderer Bedeutung.
So betragen die typischen Sichtbarkeiten von Satelliten
im niedrigen Erdorbit fiir eine Bodenstation nur jeweils
wenige Minuten. Danach verbleibt das Raumfahrzeug fiir
einen Zeitraum von 90 Minuten bis hin zu einigen Stunden
ohne Kontakt zum Boden. Um gerade in der kritischen
LEOP héufigere und zum Teil liickenlose Kontakte mit
dem Raumfahrzeug sicherzustellen, werden globale Netz-
werke von Bodenstationen eingesetzt (Bild 1.2.8). Diese
iibernehmen sequentiell den notwendigen Datenverkehr,
sodass die Liicken zwischen den Antenneniiberfliigen und
damit zur Telemetrie-Uberwachung bzw. zu der Steuerung
nicht zu groB werden.

Fiir Bodenstationen in mittleren geografischen Breiten
(z. B. DLR-Bodenstation Weilheim) werden auf polaren Bah-
nen fliegende Satelliten nur vier- bis sechsmal pro Tag mit
ausreichender Hohe tiber dem Horizont (Elevation) sichtbar
(Bild 1.2.9). Fiir Bodenstationen nahe den Polen der Erde
ergeben sich hingegen fast bei jedem Umlauf Sichtbarkeiten
mit ausreichender Elevation.
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Bild 1.2.8: Globale Bodenspurdarstellung fiir den auf einer polaren Umlaufbahn fliegenden DLR-Satelliten BIRD wdhrend der Launch and Early Orbit
Phase (LEOP). Dargestellt sind auch die Sichtbarkeitshorizonte der zentralen DLR-Bodenstation Weilheim und weiterer zum BIRD-LEOP-Netzwerk ge-
hérender, Bodenstationen in hohen geografischen Breiten (Kiruna, Schweden, und Fairbanks, Alaska). Mit diesen ist der Satellit mindestens einmal
wdhrend eines 90-miniitigen Umlaufs sichtbar, und so kann Telemetrie ausgelesen und der Satellit durch Kommandos gesteuert werden (Bild: DLR).
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Bild 1.2.9: Elevationsdarstellung fiir vier BIRD-Kontakte wdhrend eines Tages mit der DLR-Bodenstation Weilheim (jeweils zwei aufeinander folgende
Passagen entsprechend Bild 1.2.8). Die Kontakte dauern jeweils weniger als 10 Minuten. Ein weitgehend storungsfreier Datenaustausch kann erst ab
einer Elevation von mehr als fiinf Grad erfolgen (Bild: DLR).

Langere Kommunikationszeiten ermoglichen Relais- der Schleife Telemetrie-Erzeugung - Telemetrie-Ubertra-
Satelliten, die vom geostationdren Orbit aus mit den Satelli- gung - Telemetrie-Prozessierung - Kommando-Erzeugung
ten im LEO kommunizieren konnen, wenn sie sichtbar sind - Kommando-Ubertragung - Kommando-Implementierung.
(etwa wahrend des halben Orbits des LEO-Satelliten) und Ist die Kontrollschleifenzeit langer als die im Raum bend-
die Daten kontinuierlich mit einer sogenannten Ankersta- tigte Reaktionszeit, so sind autonome Betriebsfunktionen
tion des Relais-Satelliten austauschen. Das neu entwickelte an Bord des Raumfahrzeugs erforderlich.

European Data Relay Satellite Sytem (EDRS) ermoglicht

im Bereich der Erdbeobachtung den Austausch groBer

Datenmengen nahezu in Echtzeit [1.2.7]. 1.2.2 Auslegung der Systemsegmente
Neben der zeitlichen Verfligbarkeit der Kommunika- o PR

tionsverbindung bestimmt die Kontrollschleifenzeit (La- fiir Raumfahrtmissionen

tency) das Betriebskonzept. Sie wird ermittelt als Summe Ausgangspunkt fiir die Gestaltung des Gesamtsystems

aller Zeiten fiir Signaltibertragung und Rechenprozesse in einer Raumfahrtmission ist die beabsichtigte Zielsetzung



58 1 Einleitung
Anforderung
Anwendung — Systemsegmente
Zielsetzung
— Systemelemente
Missionskonzept | Bahn/Nutzlast | Design bis
Systemelement-Ebene — Subsysteme Raumfahrtsystem
Bodensegment Raumsegment Launcher —| Komponenten
Konzept Konzept Vorauswahl
I — Bauteile
Budget

(Kosten, Machbarkeit)

Konzept-
bewertung

Missionsarchitekturl Bahn/Nutzlast |

! 1

Bodensegment || Raumsegment Launcher
Architektur Architektur Architektur

Design bis
Subsystem-Ebene

Systembudget

System-
bewertung

OK

Abschluss Projektphase A

Bild 1.2.10: Ablaufdiagramm fiir die Definition einer Raumfahrtmission
(Projektphase A).

bzw. Anwendung des Raumfahrzeugs und die sich daraus
ergebenden Anforderungen (Bild 1.2.10). Zur Auslegung
von Raumfahrtsystemen gibt es keine starre Prozedur. Uber
die hier beschriebenen Grundziige werden wesentliche As-
pekte in Kapitel 8 behandelt. Dartiber hinaus beschreiben
mehrere Standardwerke [1.2.2] bis [1.2.6] die wichtigsten
Methoden fiir das System Engineering.

Das Missionsziel bestimmt die Mission. Damit steht
meist die Beschreibung der Nutzlast am Anfang der Ge-
samtsystembeschreibung. Bei der Auslegung der Nutzlast
stehen zunachst oft die quantitativen Eigenschaften, wie
z. B. rdumliche Auflésung (Erderkundung), Ubertragungs-
kapazitdt (Kommunikation) oder Signalgenauigkeit (Navi-
gation), im Mittelpunkt. Jedoch sind Verfiigbarkeit und
Lebensdauer sowie das Zusammenspiel von Komponen-
ten und operationelle Handhabbarkeit ebenfalls wichtige
Aspekte. In Abhangigkeit von den Anforderungen an die
Nutzlast werden die charakteristischen Parameter der
Nutzlast (Masse, Volumen, Energiebedarf, Kommunika-

Bild 1.2.11: Gliederung eines Raumfahrtsystems.

tionsbedarf, mechanische Belastbarkeit etc.) abgeschatzt
und weitere Anforderungen an das Raumfahrzeug und die
Bahn (Genauigkeit der Ausrichtung, Uberfluggebiete und
-zeiten, Messgeometrie etc.) festgelegt.

Meist erarbeitet der Systemingenieur in einem soge-
nannten Top Down Design in der hierarchischen Gliede-
rung eines Systems (Bild 1.2.11) zunéchst die Konzepte fiir
die oberen Ebenen (beginnend mit den Systemelementen).
Im Laufe des Designprozesses wird eine groBere Detailtiefe
erreicht, und somit werden auch die unteren Ebenen der
Systemhierarchie definiert.

Aus den Missionsanforderungen und den Charakte-
ristika der Nutzlast lasst sich zunachst durch eine ent-
sprechende Missionsanalyse eine optimale Flugbahn
definieren. Diese kann sowohl ein geeigneter Erdorbit,
eine interplanetare Bahn oder eventuell ein Orbit um
einen anderen Himmelskorper sein. Obwohl sich bei der
Bahnauswahl meist optimale Losungen entwickeln lassen,
sind weitere Optionen hilfreich, da sich im eigentlichen
Systemdesign Griinde fiir die Wahl von nicht-optimalen
Losungen ergeben konnen. Typische Beispiele fiir solche
Griinde sind die Verfligbarkeit von Bodenstationen oder
Aspekte der Energieversorgung fiir das Raumfahrzeug.

Konvergieren die Vorstellungen beziiglich Nutzlast und
Flugbahn, kann mit der Beschreibung des Raumfahrzeugs
begonnen werden. Zundchst kann das Raumfahrzeug
so beschrieben werden, dass die Anforderungen an die
Subsysteme festgelegt werden. Ein erster Satz charakte-
ristischer Parameter fiir das Raumfahrzeug und die Bahn
kann festgelegt werden.

Mit der Kenntnis dieser charakteristischen Daten
des Raumfahrzeugs (Volumen, Masse etc.) und der Bahn
(Antriebsbedarf, Lage des Startplatzes etc.) wird eine
erste Auswahl geeigneter Tragerraketen moglich. Analog
werden Parameter von Raumfahrzeug (Kommunikations-
bedarf, Grad der Autonomie etc.) und Bahn (z. B. Anten-
nensichtbarkeiten) zur Auslegung des Bodensegments
herangezogen. Damit ist ein erstes Missionskonzept fiir
das Raumfahrtsystem erstellt.
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Mit dem ersten Missionskonzept wird auch ein grober
Abgleich mit den libergeordneten Randbedingungen der
Mission wie Kosten und technische Realisierbarkeit mog-
lich. Dies erfordert bereits ein vorlaufiges Verstandnis fiir
die Eigenschaften und Kosten der in Frage kommenden
Systemsegmente Raumfahrzeug, Trager und Bodensystem.

Nach der ersten Einschdtzung von Machbarkeit und
Kosten wird das Missionskonzept iiberarbeitet. Bildet sich
nach einigen Iterationsschleifen ein stabiles Missionskon-
zept (oder mehrere anscheinend gleichwertige Missions-
konzepte) heraus, dann kann die Missionsarchitektur
erstellt werden, indem aus den Anforderungen an die
Subsysteme das Subsystem-Design erarbeitet wird. Damit
werden detaillierte Kosten- und Machbarkeitsanalysen
moglich. Auf dieser Basis erfolgen dann meist weitere
Iterationen der Missionsarchitektur bis zumeist mehrere
stabile Alternativen definiert sind. Im Rahmen einer Sys-
temanalyse wird daraufhin eine bevorzugte Alternative zur
Realisierung ausgewahlt.

Die zwei wesentlichsten Voraussetzungen fiir eine
Konvergenz des Designs auf ein optimales Gesamtssystem
sind die Transparenz des Designprozesses und die Vollstan-
digkeit der einbezogenen System- und Subsystem-Aspekte.
Beide Voraussetzungen konnen heute durch Methoden und
Werkzeuge z. B. des Concurrent Engineerings insbeson-
dere bei komplexen Missionen unterstiitzt werden. Dabei
sind Spezialisten fiir alle relevanten Bereiche simultan in
den Designprozess einbezogen, was zusatzlich die Effizienz
erhoht. Erst mit einem klaren Ergebnis, das Bodensystem
und Trager mit allen kritischen Aspekten einschlieBt,
kann die Durchfiihrbarkeit (Feasibility) einer Mission
bestatigt werden. Fiir den Trager sind im Wesentlichen die
Parameter zu erreichende Bahn, Masse und Volumen des
Raumfahrzeugs sowie seine Verfligharkeit, Zuverldssigkeit
und Kosten ausschlaggebend.

An die Festlegung der Missionsarchitektur, die Gegen-
stand einer Phase-A-Studie ist, schlieBt sich typischerweise
eine Phase-B- oder Definitions-Studie zur Definition der
Komponenten und einzelnen Bauteile aller Subsysteme
an, gefolgt von der endgiiltigen Kosten- und Machbarkeits-
analyse. Design, Bau, Integration, Test und Qualifikation
werden in der Phase C/D zusammengefasst, der dann der
Betrieb (Phase E) und schlieBlich die sichere Entsorgung
des Raumfahrtsystems folgen.

Bei der Erstellung eines Missionskonzeptes konnen
einige Erfahrungswerte hilfreich sein, die als Faustregeln
formuliert werden kénnen. So gilt oft:

1. Haufig entscheidet sich die Machbarkeit einer Mission
an der Kompatibilitat mit einem finanziellen Budget.
Im Bodensegment werden die Kosten vom Umfang der
Betriebsaufgabe und von der eingesetzten Infrastruktur
dominiert. Beim Transfersegment gehen im Wesent-
lichen die Masse und Geometrie des Raumfahrzeugs

mit seiner Nutzlast sowie der Antriebsbedarf in die
Kostenermittlung ein. Beim Raumsegment werden die
Kosten durch die Komplexitit von Raumfahrzeug und
Nutzlast beeinflusst. Eine Minimierung der Masse flihrt
im Allgemeinen zu einer Steigerung der Komplexitat,
sodass auch hier eine Optimierung nétig wird. In allen
Bereichen fiihrt bereits vorhandene Erfahrung (verfiig-
bare Betriebsprozesse, Erfahrung mit Tragersystemen,
Serienfertigung von Satelliten und Nutzlasten) zu einer
deutlichen Reduktion der Kosten.

Die Masse der unbetankten Raumfahrzeugplattform
ist im Verhdltnis zur Masse der von ihr getragenen
Nutzlast zwischen drei- und zehnmal groBer. Bei groBen
Kommunikationssatelliten liegt dieses Massenverhalt-
nis hiufig zwischen drei und fiinf. Bei planetaren und
sehr friihen Missionen sind bzw. waren die Massenver-
héltnisse stark zu Gunsten der Plattform verschoben.
Die Massenanteile der verschiedenen Subsysteme eines
Raumfahrzeugs werden von der Energieversorgung
und der Struktur dominiert. Beide Massenanteile zu-
sammen machen zwischen einem Drittel und der Halfte
der gesamten Trockenmasse eines Raumfahrzeugs aus.
Antrieb und Lageregelung folgen bzgl. ihrer Massen-
anteile als Néchstes.

Der Betriebsaufwand fiir Raumfahrzeuge variiert stark
im Verlauf einer Mission. Der hochste Aufwand ist
in der einige Tage dauernden Launch and Early Orbit
Phase erforderlich, um die Subsysteme nach der Bean-
spruchung wahrend des Aufstiegs und der Trennung
von der Rakete auf die extremen Umweltbedingungen
des Weltraums einzuregeln. Nach der Stabilisierung
des Zustands des Raumfahrzeugs erfolgt eine Kommis-
sionierungs- bzw. Testphase, bei der das Augenmerk
hauptsachlich auf der Konfiguration der Nutzlast liegt.
Der Betriebsaufwand hierbei istimmer noch relativ hoch
im Vergleich zur sich anschlieBenden Routine- oder
Regelbetriebsphase. In dieser z. T. vieljahrigen Phase ist
nur noch ein Bruchteil der Betriebsmannschaft der ers-
ten beiden Phasen erforderlich, insbesondere wenn der
Betrieb in einer sog. Multi-Missionsumgebung erfolgt,
von der aus mehrere Raumfahrzeuge gleichzeitig betreut
werden. Mit zunehmender Missionsdauer steigt der
Betriebsaufwand nach einigen Jahren wieder an, da ver-
schleiBanfillige Komponenten der Subsysteme in ihrer
Leistung nachlassen bzw. ausfallen. Typischerweise sind
hiervon die Lageregelung und die Energieversorgung
am starksten betroffen. Generell nimmt jedoch auch
die Zahl unvorhersehbarer Fehler zu, die, wenn sie eine
bestimmte kritische Wirkung iiberschreiten, zu einer
Destabilisierung des gesamten Raumfahrzeugs fithren
konnen. Der personelle Betriebsaufwand steigt dann
auch wieder drastisch an und bleibt meist bis zum Ende
der Mission auf relativ hohem Niveau, sodass man von
einem unsymmetrischen ,Badewannenprofil“ spricht.
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1.2.3 Klassifizierung von
Raumfahrtmissionen

Der ausschlaggebende Faktor fiir die Eigenschaften eines
Raumfahrzeugs, des dazugehorigen Bodensegments und
der Mission sind seine Anwendung und die sich daraus
ergebenden Anforderungen. Neben Standardsystemen
bei den Raumfahrzeugen, wie zum Beispiel einheitliche
Plattformen mit unterschiedlichen Nutzlasten, sind auch
fiir die Bodensegmente und bei den Tragern standardisier-
te Komponenten verfligbar. Im Folgenden sind die neun
charakteristischen Anwendungsbereiche von Raumfahrt-
missionen dargestellt und beziiglich ihrer wesentlichen
Merkmale beschrieben.

1.2.3.1 Erdbeobachtung

Erdbeobachtungsmissionen werden sowohl mit kleinen als
auch mit mittleren und groBen Satelliten durchgefiihrt. Die
Erdbeobachtung umfasst dabei die Datengewinnung mit
Kameras und Sensoren, die in unterschiedlichen Wellenlan-
genbereichen wie dem Radarbereich, Infrarotbereich und
dem visuellen Bereich arbeiten (Bild 1.2.12). Daneben kom-
men unterschiedlichste Messverfahren zur Bestimmung
elektrischer, magnetischer, optischer und gravimetrischer
Eigenschaften der Erde und ihrer Atmosphére zum Einsatz.
Die Flugbahnen fiir Erdbeobachtungsmissionen sind meist
relativ erdnah (< 1000 km) und weisen vorzugsweise sehr
hohe Bahnneigungen auf, um die Erde mit hoher Auflésung
und vollstdndig von Pol zu Pol beobachten zu konnen.
Vielfach soll ein Ziel jeweils zu einer festen Tageszeit
uberflogen werden (dhnlicher Schattenwurf), um eine auto-
matisierte Bildanalyse zu erreichen. Dazu muss die Bahne-
bene jeden Tag um etwa 1 Grad um die Erdachse rotieren
(sonnensynchrone Bahn). Diese Rotation kann durch
eine Bahnstorung ausgelost werden, die - hervorgerufen
durch die Abplattung der Erdkugel - sich dann auswirkt,
wenn die Bahn nicht genau tiber die Pole verlauft, sondern
leicht geneigt ist (so auch in der TerraSAR-X-Mission). Soll
das Objekt auch noch bei jedem Uberflug aus demselben
Winkel erfasst werden, so muss der Satellit nach einigen
Umlaufen wieder in seine alte Bahnspur zurtickkehren
(Repeated Ground Track).

1.2.3.2 Wetterbeobachtung

Einen Sonderfall der Erdbeobachtung stellt die Wetterbe-
obachtung dar (Bild 1.2.13). Missionen zur Wetterbeob-
achtung sind seit den Anfingen der Raumfahrt ein konti-
nuierlich ausgebautes Anwendungsgebiet mit zahlreichen
Satelliten, sowohl in niedrigen Umlaufbahnen als auch im
geostationdren Orbit. Kernaspekte sind die lokale, regionale
und globale Analyse der Wetterlage, die Generierung von
Daten als Input fiir Wettervorhersagemodelle und die Erfor-

Beispiel

TerraSAR-X:  Deutscher Radar-Erdbeobachtungssatellit
(Bild 1.2.12)

Start: Juni 2007

Masse: 1200 kg

Flughohe: 520 km

Bahnneigung: 97°

Startort: Baikonur

Nutzlast: hoch auflésendes X-Band-Radar

Bild 1.2.12: Der TerraSAR-X-Satellit beim Abnahmetest vor dem
Transport zum Startplatz. Die Nutzlast (X-Band-Radar) ist in den
Hauptkérper des Satelliten integriert. Die Kommunikation erfolgt iiber
eine Auslegerantenne, die rechts an der Seite im eingeklappten Zustand
erkennbar ist (Bild: DLR).

schung der Atmosphére hinsichtlich der Eigenschaften und
Entwicklungen des regionalen und globalen Klimas auf der
Erde. Haufig sind abbildende Instrumente auf den Satelli-
ten im Einsatz. Auch in der Wetterbeobachtung gewinnen
kommerzielle Nutzungsszenarien weiter an Bedeutung.

1.2.3.3 Technologieerprobung

Technologieerprobungsmissionen dienen dem Test und der
Validierung von technischen Komponenten (Bild 1.2.14)
und Verfahren unter Weltraumbedingungen. Dabei kann es
sich zum einen um Satellitenbauteile und neue Nutzlasten
flir operationelle Anwendungen sowie neue Materialien
oder robotische Bauelemente handeln. Zum anderen kon-
nen beispielsweise neue Verfahren der Kommunikation
und Navigation getestet werden. Technologieerprobung
wird intensiv auch im Rahmen von bemannten Missionen
durchgefiihrt. Schon seit den 70er-Jahren kommen hierfiir
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Beispiel

MetOp-A: Europdischer Wettersatellit (Bild 1.2.13)
Start: Oktober 2006

Masse: 4093 kg

Flughohe: 820 km

Bahnneigung: 99°

Startort: Baikonur

Nutzlast:

13 Instrumente zur Wetterbeobachtung

L\'

Bild 1.2.13: Auch der europdische MetOp-A-Satellit fliegt in einer son-
nensynchronen und niedrigen Erdumlaufbahn. Er wird im Verbund mit
einem amerikanischen NOAA-Wetterbeobachtungssatelliten eingesetzt.
Dies dient zur optimierten Abdeckung der relevanten Beobachtungs-
bereiche (Bild: ESA).

Weltraumlabormodule zum Einsatz. Neben Nutzungsplatt-
formen wie der Internationalen Raumstation werden auch
kleinere Raumfahrzeuge und zum Teil Mikrosatelliten mit
weniger als 100 kg Masse auf niedrigen Umlaufbahnen
verwendet.

1.2.3.4 Grundlagenforschung

Grundlagenforschungsmissionen dienen typischerweise
der Untersuchung astronomischer Objekte oder physi-
kalischer Phianomene im Zusammenhang mit kosmolo-
gischen Fragen oder Analysen zur relativistischen Physik
(Bild 1.2.15). Die Bandbreite der hierfiir eingesetzten Instru-
mente umfasst inzwischen das gesamte elektromagnetische
Spektrum sowie hochprazise experimentelle Anordnungen.

Beispiel

BIRD: Deutscher Technologieerprobungssatellit
(Bild 1.2.14)

Start: Oktober 2002

Masse: 92 kg

Flughthe: 580 km

Bahnneigung: 97°

Startort: Sriharikota

Nutzlast: Infrarotdetektoren, WAOSS-Kamerasystem,

GPS-Navigationssystem, etc.

Bild 1.2.14: Eine der Nutzlasten von BIRD. Es handelt sich um eine

Zweikanal-Infrarotkamera als Teil eines umfangreichen Technologie-
erprobungspaketes auf dem DLR-Satelliten (Bild: DLR).

Beispiel

ROSAT: Deutscher Rontgenteleskop-Satellit (Bild 1.2.15)
Start: Juni 1990

Masse: 2426 kg

Flughohe: 570 km

Bahnneigung: 58°

Startort: Cape Canaveral

Nutzlast: vierfach geschachteltes Wolter-Teleskop

ROSAT PSPC 0.1-2.0 keV

MPE Garc

Bild 1.2.15: Vollstindige Abbildung des Himmels im Réntgenlicht
(0,1 ... 2,0 keV) aus ROSAT-Beobachtungen des ersten halben Jahres
von insgesamt nahezu 10 Jahren Betrieb (Bild: MPG).
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Insbesondere bei den Weltraumteleskopen, die in diese
Kategorie fallen, handelt es sich um tiberaus groBe und
komplexe Raumfahrzeuge. Im Verbund arbeitende Systeme,
bestehend aus mehreren Satelliten, gewinnen mehr und
mehr an Bedeutung. Die Umlaufbahnen fiir solche Missio-
nen sind sehr unterschiedlich, in manchen Féllen, z. B. zur
Vermeidung von magnetosphérischen Storungen, konnen
sie sehr hoch (100000 km) sein.

1.2.3.5 Kommunikation

Kommunikationssatelliten stellen den mit Abstand groB-
ten Anwendungsbereich fiir den kommerziellen Einsatz
von Satelliten dar. Die notwendige elektrische Abstrahl-
leistung fiir eine definierte Region (Bild 1.2.16) und die
typische treibstoffaufwendige Positionierung dieser Sa-
telliten im geostationdren Orbit bedingen eine groBe Di-
mensionierung mit Gesamtmassen von mehreren Tonnen.
Dementsprechend konnen solche Satelliten nur von den
starksten verfligbaren Tragern in den sog. geostationa-
ren Transferorbit (Perigdum: ca. 500 km, Apogdum: ca.
36000 km) gebracht werden. Die Anderung dieses Orbits
in den eigentlichen geostationaren Orbit erfolgt durch sog.
Apogdumsmandver unter Einsatz des Satellitenhaupt-

Beispiel
EUTELSAT W5: Kommunikationssatellit des europdischen Betreibers
EUTELSAT (Bild 1.2.16)

Start: November 2002
Masse: 3170 kg
Flughdhe: 35800 km
Bahnneigung: 0°

Startort: Cape Canaveral

Nutzlast:

24 Ku-Band-Transponder

Bild 1.2.16: Schematische Darstellung der sog. Antenna-Mapping-
Ergebnisse von einem geostationdren Kommunikationssatelliten. Die
unregelmdpfige Gestalt der Linien gleicher Einstrahlstdrke ist kein Zufalls-
produkt, sondern wird durch ein entsprechendes Antennendesign gezielt
erzeugt. Am Ende der Positionierung in seiner vorgesehenen Kontrollbox
wird durch Schwenken des Satelliten das Profil der Strahlungsleistung
am Boden vermessen. Danach wird der Satellit in den Routinebetrieb
iiberfiihrt (Bild: DLR).
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triebwerks in den ersten Tagen der Mission. Wegen der
engen Besetzung des geostationdren Orbits und dessen
Unterteilung in Kontrollboxen sind die Anforderungen an
die Flugdynamik hierbei besonders hoch. Durch mittler-
weile Hunderte von Kommunikationssatelliten in diesem
Orbitbereich besteht die Notwendigkeit, Satelliten am Ende
der Lebensdauer (nominal ca. 15 Jahre) in den einige hun-
dert Kilometer oberhalb befindlichen sog. Friedhofsorbit
(grave yard) zu verbringen. Neben den geostationdren
Kommunikationssatelliten gibt es auch Systeme, die z. B.
als Konstellationen (Iridium) auf niedrigeren Umlaufbah-
nen fliegen.

1.2.3.6 Navigation

Mit der zunehmenden Nutzbarmachung des amerikani-
schen Global Positioning Systems (GPS) seit den siebziger
Jahren hat die Bedeutung dieser Anwendung rasant zuge-
nommen. Von den Navigationssatelliten wird permanent
ein Signal ausgestrahlt, aus dessen Laufzeit sich, unter
Einbeziehung von mindestens vier Satelliten gleichzeitig,
eine Position auf der Erde bestimmen lasst. Mittelhohe
Umlaufbahnen, bei GPS sind es 20183 km, gestatten
auch eine Nutzung durch niedriger fliegende Satelliten.

Beispiel

Galileo: Europdisches Navigationssatellitensystem
(Bild 1.2.17)

Start: 2009

Masse: 680 kg

Flughohe: 23600 km

Bahnneigung: 56°

Startort: Kourou

Nutzlast: Navigationssignalsender und hochgenaue Uhr

Bild 1.2.17: Schematische Darstellung der Galileo-Konstellation mit
27 operationellen Satelliten und drei in Bereitschaft gehaltenen Er-
satzsatelliten. Die Uberwachung und Steuerung der Satelliten erfolgt
aus Kontrollzentren in Deutschland (Oberpfaffenhofen) und Italien
(Fucino) (Bild: ESA).
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Um einen globalen Navigationsservice sicherzustellen,
sind Satellitenkonstellationen von bis zu 30 baugleichen
Raumfahrzeugen notwendig. Neben anderen Systemen
gewinnt das Galileo-Navigationssystem als europdisches
System herausragende Bedeutung (Bild 1.2.17).

1.2.3.7 Militarische Missionen

Militarische Missionen umfassen Missionstypen mit An-
wendungen in den Bereichen Kommunikation, Navigation,
Erdbeobachtung, Technologieerprobung und Wetterbe-
obachtung. Jedoch unterscheiden sich die eingesetzten
Raumfahrzeuge z. B. hinsichtlich der Datensicherheit
(Verschliisselung), der allgemeinen Geheimhaltung und
in vielen Fallen bzgl. einer ,Hartung“ z. B. gegen elektro-
magnetische Storung. Hinzu kommt vermutlich eine kleine
Zahl von Raumfahrzeugen mit Storungs- bzw. Zersto-
rungsfunktionen. Die enorme Vielfalt der militarischen
Anwendungen bedingt eine ebenso groBe Vielfalt der
eingesetzten Raumfahrzeuge und Umlaufbahnen. Im Be-
reich der hochauflosenden Erderkundung dominieren sehr
niedrige Umlaufbahnen, die eine relativ kurze Lebensdauer

Beispiel

SAR-Lupe: Deutsche Radar-Aufklarungssatellitenkonstellation
(Bild 1.2.18)

Start: Dezember 2006

Masse: 770 kg

Flughohe: 490 km

Bahnneigung: 98°

Startort: Plesetsk

Nutzlast: hochauflosendes X-Band-Radar

Bild 1.2.18: Die zur Radaraufkldrung eingesetzten Satelliten der deut-
schen SAR-Lupe-Konstellation (Bild: OHB System).

der Satelliten bedingen. In Deutschland werden erstmalig
mit den Satelliten der SAR-Lupe-Konstellation Missionen
in diesem Anwendungsbereich durchgefiihrt (Bild 1.2.18).

1.2.3.8 Planetare Erkundung und Exploration

Die planetare Erkundung und Exploration ist mit Aus-
nahme der Apollo-Missionen zum Mond bis heute ein
Aktivitatsfeld der unbemannten Raumfahrt geblieben.
Uber die Jahrzehnte sind Dutzende von Raumsonden zu
allen Planeten (Pluto ausgenommen) (Bild 1.2.19) sowie
zahlreichen Asteroiden und Kometen geflogen. In vielen
Fallen kam es nicht nur zu Vorbeifliigen, sondern auch zum
Einschwenken in Umlaufbahnen und Landungen auf den
festen Oberflachen. Dabei wurden z. B. robotische Fahrzeu-
ge auf dem Mars abgesetzt oder kometares Staubmaterial
zur Erde zuriickgefiihrt. Besondere Herausforderungen
des interplanetaren Raumfluges sind z. T. erhebliche
Signallaufzeiten (im Bereich von Stunden im duBeren Son-
nensystem), lange Flugzeiten und die Navigation. Dariiber
hinaus ist vor allem die Energieversorgung im auBeren
Planetensystem problematisch.

Beispiel

Rosetta: Europdische Kometensonde (Bild 1.2.19)

Start: Marz 2004

Masse: 3100 kg

Flughthe: in planetarer Bahn mit mehrfachen Erd-, Mars- und
Asteroiden-Vorbeifliigen

Startort: Kourou

Nutzlast: Lander mit Bohrer-Kameras, Spektrometer, etc.

Bild 1.2.19: Konzeptionelle Darstellung des erfolgreichen Landemand-
vers auf dem Kometen 67P/Churyumov-Gerasimenko im Jahre 2014
(Bild: ESA).
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1.2.3.9 Bemannte Raumfahrt Quellen und Literatur

Die besonderen Anforderungen der Lebenserhaltung [1.2.1]
bedingen einen wesentlich hoheren Aufwand im Bereich
der bemannten Raumfahrt. Grundsétzlich sind Transport-
systeme wie der Space Shuttle und Sojus-Raumfahrzeuge (1.2.2]
von den langfristig umlaufenden Systemen (z. B. ISS) zu
unterscheiden (Bild 1.2.20). Bei diesen ist man bemiiht, den [1.2.3]
rein fliegerischen Aufwand, inklusive der Instandhaltung,
immer weiter zugunsten einer wissenschaftlichen Nutzung [1.2.4]
zuriickzudrangen. Bemannte Raumfahrt im Erdorbit wird
typischerweise mit mittleren Bahnneigungen in relativ

1.2.5
niedriger Hohe verwirklicht. Die Raumfahrzeuge sind ent- [1:29]
sprechend ihrer Nutzung oft um ein Vielfaches schwerer
als die schwersten Satelliten. [1.2.6]
[1.2.7]

Beispiel

Columbus: Europdisches Weltraumlabor an der ISS
(Bild 1.2.20)

Start: Februar 2008

Masse: 10275 kg

Flughdhe: 350 km

Bahnneigung: 51°

Startort: Cape Canaveral

Nutzlast: interne und externe Experimentmodule;
Racks und Besatzung

Union of Concerned Scientist Satellite Database:
http://www.ucsusa.org/global security/space weapons/|
batellite database.html, 2010.

Brown, Ch.: Elements of Spacecraft Design (AIAA Education
Series). American Institute of Aeronautics & Astronautics,
2002.

Fortescue, P. W.; Stark, J. P. W.; Swinerd, G.: Spacecraft Sys-
tems Engineering. Wiley & Sons, 2003.

Griffin, M. D.; French, J. R.: Space Vehicle Design (AIAA
Education Series). American Institute of Aeronautics &
Astronautics, 2004.

Pisacane, V. L.: Fundamentals of Space Systems (Johns
Hopkins University/Applied Physics Laboratory Series).
Oxford University Press, 2005.

Wertz, J. R.; Larson, W. J.: Space Mission Analysis and Design
(Space Technology Library). Springer Netherland, 1999.
ESA communications, EDRS, Das Europdische Datenrelais
System, ISBN 978-92-9221-094-6, 2015

Bild 1.2.20: Das von Oberpfaffenhofen aus betriebene europdische Columbus-Labormodul an der Internationalen Raumstation (Bild: ESA).


http://www.ucsusa.org/global_security/space_weapons/satellite_database.html
http://www.ucsusa.org/global_security/space_weapons/satellite_database.html
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Klaus Wittmann

Die Auslegung eines Raumfahrtsystems erfordert ein
Verstandnis der Zusammenhdnge zwischen dem Raum-
segment und dem Transfersegment (Volumen, Masse,
statische und dynamische Lasten etc.) sowie zwischen
dem Raum- und dem Bodensegment (Betriebskonzepte,
Kommunikation etc.). Diese Zusammenhidnge werden in
den Kapiteln 3 bis 7 detailliert erldutert.

In diesem Kapitel sollen zunéchst aber die Wechselwir-
kung eines Raumfahrtsystems mit seiner Umgebung sowie
seine Bewegung in dieser Umgebung dargestellt werden.

Das Raumfahrzeug ist den Bedingungen der irdischen
Atmosphédre ausgesetzt, bis es nach dem Start den Welt-
raum erreicht. Die Bedingungen am Boden sind uns ver-
traut und konnen in gewissem Umfang kontrolliert werden.
Sie werden hier nicht behandelt, haben aber Bedeutung
zum Beispiel in Hinblick auf Reinheitsanforderungen bei
der Integration und die Wetterbedingungen beim Start.

Die Weltraumumgebung, besonders der Einfluss der
Sonne und der Erde, wird charakterisiert durch
e hochenergetische elektromagnetische Strahlung,

e Partikelstrahlung,

e Vakuum,

o die Kélte des Weltraumhintergrunds,

e Mikrogravitation,

e Restatmosphire (in niedrigen Bahnen).

Einen Uberblick {iber die Umgebungsbedingungen im
Weltraum und ihre Wirkung auf das Raumfahrzeug und
seine Nutzlast gibt Kapitel 2.1.

Die Bewegung eines Raumfahrzeugs im Weltraum
wird durch die Gesetze der Bahnmechanik bestimmt.
Kapitel 2.2 erlautert die Methoden zur Bahnbestimmung
und Bahnvorhersage. Es beschreibt auBerdem Manover
des Raumfahrzeugs zur Bahnanderung und mogliche
Bahnstorungen. Charakteristische Bahnen fiir typische
Missionsprofile werden vorgestellt. Die teilweise recht
komplexe Herleitung der einzelnen mathematischen Be-
ziehungen kann hier aus Platzgriinden nicht erfolgen. Das
Kapitel 2.2 hat aber das Ziel, die wichtigsten Zusammen-
hinge (und Formeln) darzustellen und so einen Uberblick
zu ermoglichen.

Kehrt ein Raumfahrzeug aus dem Weltraum zurtick,
gewinnt der Einfluss der Atmosphére eine immer hohere
Bedeutung. Das Kapitel 2.3 Aerothermodynamik stellt

die dabei relevanten Zusammenhénge dar. Diese sind vor
allem fiir die Auslegung eines Wiedereintrittskorpers von
groBer Bedeutung.

Zum Abschluss kehren wir im Kapitel 2.4 zu einem
speziellen Aspekt der Weltraumumgebung zuriick: Mik-
rometeoriten (natiirliche Ursache) und Space Debris (von
der Raumfahrt erzeugte Objekte und Partikel) konnen ein
Raumfahrzeug gefahrden. Deswegen beschreibt Kapitel 2.4
die Charakteristika von Mikrometeoriten und Space Debris
und verschafft einen Uberblick iiber die Modelle zur Be-
rechnung des Gefahrdungspotenzials. Strategien zur Ver-
meidung von Weltraummiill werden ebenfalls beschrieben
und mogliche SchutzmaBnahmen erlautert.

2.1 Umgebung Weltraum

Christian Henjes, Holger Kiigler, Wilfried Ley,
Anton Grillenbeck und Steffen Scharfenberg

2.1.1 Raumfahrzeug und
Weltraumumgebung

Im Weltraum wirken auf einen Raumflugkorper physi-
kalische Bedingungen ein, die weit tiber die auf der Erde
bekannten Anforderungen hinausgehen. Charakteristisch
fiir die Weltraumumgebung sind Hochvakuum, Solarstrah-
lung (elektromagnetische Wellen), Ultraviolett-, Rontgen-
und Gammastrahlung aus dem galaktischen Hintergrund,
hochenergetische Teilchen (Elektronen, Protonen, Neu-
tronen und Alpha-Teilchen), der Kéltehintergrund des
Weltraums, die Mikrogravitation, die Bremswirkung
der Atmosphire bei niedrigen Umlaufbahnen und die
Beeintrachtigung durch atomaren Sauerstoff. Diese Be-
dingungen miissen bei der technischen Auslegung und Re-
alisierung eines Raumflugkorpers berticksichtigt werden.

Die Atmosphiére, die einen Raumflugkorper umgibt
- wesentlich gekennzeichnet durch Temperatur, Dichte,
Geschwindigkeitsverteilung und Zusammensetzung - lasst
sich unterteilen in die
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e natirliche (physikalische) Atmosphare,

e durch das Raumfahrzeug induzierte Atmosphére,

e durch andere Raumfahrtmissionen bedingte Atmo-
sphare.

Gerade die natiirlichen Bedingungen sind vom Ort der

Missionsdurchfiihrung abhdangig. Man unterscheidet im

Wesentlichen:

e den niedrigen Erdorbit (LEO),

e den mittleren Erdorbit (MEO),

e den geostationdren Orbit (GEO),

e polare Orbits (z. B. sonnensynchron, Molnija-Orbit),

e den hochexzentrischen Orbit (HEO, GTO),

e Orbits um Lagrange-Punkte,

e den interplanetaren Raum,

e Planetenorbits und Bedingungen fiir Landung, Aufstieg
und Bodenoperationen.

Die natiirliche Atmosphére (Erdatmosphéare) bewegt sich
relativ zum Raumflugkorper mit der mittleren Orbital-
geschwindigkeit vy (z. B. 7800 m/s) und einer mittleren
thermischen Geschwindigkeit ¢ (z. B. ¢ = 1100 m/s fiir
eine Bahnhohe von 300 km). Der sich an der Bugseite
aufbauende dynamische Druck mit

2
VR
Payn :(7) “Pstar = 50,3 Dy (2.1.1)

iibersteigt also den statischen Druck um den Faktor 50,
wiahrend am Heck ein Windschatten entsteht, da der dy-
namische Druck py,, dort entschieden geringer ist als der
statische Druck p,. Daraus ergibt sich eine Bremswirkung
der Restatmosphére auf den Raumflugkorper.

galaktisches Magnetfeld

Die Strahlungsbedingungen fiir einen Raumflugkor-
per - selbst bei interplanetaren Missionen - sind im
Wesentlichen durch die Einfliisse unserer Sonne definiert
(Bild 2.1.1), welche sich aufteilen in:

e Sonnenwind als ionisiertes Gas aus Protonen und
Elektronen, der auBer an den Polkappen durch das
Erdmagnetfeld abgeschirmt wird,

e von Sonnenflecken ausgehende Magnetfelder,

e radioaktive Strahlung,

e Solarstrahlung: Sichtbares Licht, UV- und Infrarot-
strahlung (Solarkonstante 1 SK = 1367 W/mz). Diese
beeinflusst maBgeblich den Thermalhaushalt eines
Raumflugkorpers.

Die induzierte Atmosphére stellt eine sich mitbewegende

Gaswolke dar, die vom Raumflugkorper selbst erzeugt wird

und in den Weltraum expandiert. Diese Gaswolke entsteht

z. B. durch:

e Ausgasung von Bauteilen,

o Lecks von Druckbehéltern,

e Abgase aus Steuersystemen/Triebwerken fiir Lage-
regelung und Mandover.

Bestandteile der induzierten Atmosphédre sind haupt-
sachlich Wasserdampf und hochmolekulare Substanzen
aus Kunststoffen mit Kondensationswahrscheinlichkeiten
nahe dem Wert 1. Sie konnen in niedrigen Bahnhohen
von 200-300 km mit den Gasteilchen der Anstromung in
unmittelbarer Umgebung des Raumflugkorpers zusammen-
stoBen, teilweise auf den Raumflugkorper zuriickgestreut
werden und somit zur Selbstverunreinigung (Kontamina-
tion) optisch empfindlicher Bauteile (Solarzellen, Sensoren
etc.) beitragen.

Interstellarer Raum

kosmische Sonnenstrahlung

{10 Protonen/ cm?/ sec bei >50MeV)
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Bild 2.1.1: Strahlungsfelder.
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Bild 2.1.2: Umgebungsbedingungen fiir einen Raumflugkérper im erdnahen Orbit [2.1.15].

2.1.2 Einfluss von Sonne und
Weltraumhintergrund

2.1.2.1 Physik der Sonne

Die Eigenschaften des interplanetaren Raums werden
wesentlich durch die Sonne bestimmt. Deshalb wird kurz
deren physikalischer Aufbau dargestellt.

Im Zentralbereich der Sonne laufen bei einer Tempera-
turvon 15 - 10°K Kernfusionsprozesse ab. Beim wichtigs-
ten dieser Prozesse verschmelzen in mehreren Teilschritten
4 Wasserstoffkerne (Protonen) zu einem “He-Kern. Dabei
werden pro *He-Kern 26,3 MeV Energie und 2 Neutrinos
freigesetzt. Die bei den Reaktionen auBerdem erzeugten
Positronen werden von Plasma-Elektronen vernichtet und
tragen damit zur Energiefreisetzung bei.

Die elektrisch neutralen Neutrinos verlassen die Sonne
mit Lichtgeschwindigkeit und sind aufgrund ihrer extrem
schwachen Wechselwirkung mit Materie fiir die Raumfahrt
ohne Bedeutung.

Der Kernbereich der Sonne reicht von ihrem Mit-
telpunkt bis zu einem Radius von ca. 2,5 - 10° km. Da-
nach schlieBt sich eine Schale an, die bis ca. 5 - 10° km
reicht, in der die im Kernbereich erzeugte Energie durch
Strahlungstransport in Richtung Sonnenrand durch das
Sonnenplasma wandert. Dabei wird die in Form harter

Tabelle 2.1.1: Kenndaten der Sonne.

Radius 6,96 - 10° km = Rg

Masse 1,99 - 10 kg

Teilchen im Plasma 91 % H, 8 % He,

1 % sonstige
Massendichte im Mittel 1,41 - 10° kg/m?
Massendichte im Zentrum 1,5 - 10° kg/m?
Leuchtkraft 3,86 - 10 W
Effektive Strahlungstemperatur 5780 K
Solarkonstante 1,367 kW/m? + 0,3 %

Entfernung von der Erde im Mittel 1,496 - 10% km = 1 AE

Entfernung von der Erde im Perihel [REYARETEG)
Entfernung von der Erde im Aphel 1,521 - 108 km
Siderische Rotationsperiode 24,8 Tage

am Aquator

y-Strahlung erzeugte Kernfusionsenergie durch fortwéh-
rende Absorption und Reemission thermalisiert, d. h. in
Wirme umgewandelt. Auf der letzten Wegstrecke von
2-10° km bis zum Sonnenrand wird der Transport der
Wirme von Konvektion iibernommen.
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Tabelle 2.1.2: Kenndaten der Sonnenatmosphdre.

Emittiertes
Spektrum

Hohe in km
(von ... bis)

Temperatur

(in K)

Photo- 3900 ... 7160 0...200 UV, sichtbares
sphére Licht, NIR
Chromo- 4200 ... 10000 200 ... 2500 UV, Ha
sphdre

Korona ~ 1-10°...2-10° 2500...6R;  EUV, Réntgen,

Radio

Die den Sonnenrand umgebende Atmosphare gliedert
sich in die drei Bereiche:
e Photosphire,
e Chromosphare,
e Korona.

Die Korona besitzt keine scharf definierte obere Grenze,
sondern sie geht oberhalb von ca. 6 Sonnenradien in den
Sonnenwind des interplanetaren Raums (Heliosphire)
uber.

2.1.2.2 Die Sonnenstrahlung

Der weit tiberwiegende Teil der Strahlungsenergie wird
von der nur 200 km dicken Photosphére emittiert, die von
der Erde aus als die Sonnenscheibe optisch wahrgenom-
men wird.

Vom nahen UV iiber den sichtbaren bis in den inf-
raroten Bereich lasst sich das Sonnenspektrum nédhe-
rungsweise durch das Plancksche Strahlungsgesetz eines
Hohlraum-Strahlers beschreiben. In der Entfernung 1 AE
vom Sonnenrand ist die spektrale Energieflussdichte (Be-
strahlungsstérke) gegeben durch:

2
R , 1
SS(A)LAE =(ﬁ) -2.71,'-’1'00 F

1
’ ( hecy ]
e kT 1
AE astronomische Einheit
(Entfernung von der Erde im Mittel 1,496 - 108 km =1 AE),
Rg aktueller Abstand Erde - Sonne,
A Wellenldnge der Strahlung,
h  =6,6261-10"*Js, Plancksches Wirkungsquantum,
k =1,3807-1072 J/K, Boltzmann-Konstante,

T  Strahlungstemperatur,
¢y =2,9979- 10° m/s, Lichtgeschwindigkeit im Vakuum.

(2.1.2)

Die liber alle Wellenldngen integrierte Energieflussdichte
bei 1 AE Abstand von der Sonne wird als Solarkonstante SC
bezeichnet. Aus Messungen auBBerhalb des Einflusses der
Erdatmosphére findet man folgenden Zahlenwert:

. (2.1.3)

1SC= [dA-Sy(A) =1367% (£0,3%)
0

In 1 AE Entfernung von der Sonne ist die Strahlung kolli-
miert. Die Strahlen weichen von der Richtung Sonnenzen-
trum - Beobachtungspunkt maximal um + 0,27° ab. Fiir
eine kollimierte Strahlung ist die spektrale Energiefluss-
dichte die Strahlungsleistung pro Wellenlingenintervall,
die auf eine senkrecht zur Strahlrichtung orientierte
Flacheneinheit einfallt.

Fiir einen beliebigen Ort im Raum muss die von der
Sonne empfangene Energieflussdichte Gl. (2.1.2) mit dem
reziproken Quadrat der Entfernung dieses Orts von der
Sonne skaliert werden. Die jahreszeitliche Entfernungs-
schwankung der Erde zwischen Perihel und Aphel bedingt
eine entsprechende Variation der solaren Energiefluss-
dichte auf der Erde. Die Energieflussdichte auf der Erde
am Tag n eines Jahres - gezdhlt ab dem Periheldurchgang
(3.Januar) - ist ndherungsweise gleich:

n
Ss =Sy, s -{1+0,033-cos(2n~%ﬂ (2.1.4)

Um die solare Strahlungstemperatur 7 zu definieren,
sind zwei Wege verbreitet. Aus dem Wienschen Verschie-
bungsgesetz

Apax T =2897 um - K (2.1.5)
ergibt sich die Strahlungstemperatur aus der Wellenldnge
Amax, D€l der die spektrale Energieflussdichte ihr Maximum
hat. Fiir das Sonnenlicht liegt dieses Maximum bei 0,45 um
(blau). Hieraus folgt eine Temperatur von 7= 6400 K. Be-
nutzt man hingegen die Stephan-Boltzmannsche Beziehung

fiir die tiber alle Wellenldngen aufsummierte Energiefluss-
dichte eines Hohlraum-Strahlers

Séolal =0- T4

mit 0 =5,67-10° W/(m?-K*)

(2.1.6)

und setzt die Energieflussdichte gleich der auf die Son-
nenoberflache bezogenen Leuchtkraft der Sonne von
6,34 - 10 W/m?, so erhilt man die sogenannte effektive
Strahlungstemperatur 7., = 5780 K.

Die beiden Definitionen der Sonnenstrahlungstempera-
tur fiihren deshalb zu unterschiedlichen Ergebnissen, weil
das solare Spektrum nicht genau dem Typ eines Hohlraum-
Strahlers entspricht.

Fir die Abschitzung thermischer Wirkungen der Son-
nenstrahlung auf Raumfahrzeuge ist meist die effektive
Strahlungstemperatur besser geeignet.

Die Solarkonstante (bei 1 AE Sonnenabstand) variiert
zeitlich um weniger als 0,3 %.
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Bild 2.1.3: Spektrale Energieflussdichte der Sonnenstrahlung in 1 AE
Entfernung von der Sonne. Vergleich ASTM-Standardspektrum mit schwar-
zem Temperaturstrahler bei 5800 K.

Der absolut genommen unbedeutende Beitrag zur
Sonnenstrahlung aus dem extremen UV- und weichen
Rontgen-Bereich (A < 0,2 um), der hauptséchlich aus Chro-
mosphdre und Korona stammt, variiert jedoch deutlich
mit dem 11-jahrigen Sonnenaktivitatszyklus und der Ro-
tationsperiode der Sonne. Dieser Strahlungsanteil wird in
der Thermosphére der Erde absorbiert und hat dort einen
starken Einfluss auf die Temperatur und damit auch auf
das Dichteprofil der hohen Atmosphére. Dieser Effekt muss
bei der Abbremsung von Raumfahrzeugen im LEO bertick-
sichtigt werden. Im Zusammenhang mit den als ,flares®
bezeichneten Ausbriichen in der Chromosphare, wird auBer
starker Radiostrahlung gelegentlich auch Rontgenstrahlung
(A < 1072 um) emittiert, die mit einer Energieflussdichte von
10°...10* W/m2 in der Erdumgebung ankommt.

Unmittelbare Folge der solaren Einstrahlung auf die
Erde ist die sogenannte Albedo-Riickstrahlung, d. h. die
vom besonnten Teil der Erdoberflache bzw. der Atmosphé-
re diffus reflektierte Sonnenstrahlung. Fiir die Zwecke
einer Thermalanalyse kann fiir die reflektierte Strahlung
die Spektralverteilung der direkten Sonnenstrahlung an-
genommen werden. Der Reflexionsgrad liegt zwischen
0,05 und 0,6, abhingig von dem Teil der Erde, der zum
jeweiligen Zeitpunkt vom Raumfahrzeug aus sichtbar ist
(Wolken, Festland, Meer etc.). Als zeitlicher Mittelwert
kann fiir die meisten Raumfahrzeugbahnen der Wert 0,3
angenommen werden.

Auch die Erdoberflache strahlt gemaB des Stefan-
Bolzmann-Gesetzes Warme ab. Diese sogenannte Erdeigen-
strahlung ist nur insofern eine Folge der Sonnenstrahlung
als diese einen GroBteil zum Warmehaushalt der Erde
beitragt (der Rest stammt aus radioaktiven Zerfillen im
Erdinneren). Auch die Intensitdt dieser Strahlung schwankt
abhéngig davon, welcher Ausschnitt der Erdoberflache vom
Raum her gesehen wird, und zwar zwischen 150 W/m2 und
350 W/mz. Als Mittelwert werden 230 W/m2 angenommen.

Sowohl Albedo als auch Eigenstrahlung sind in den
Raumbereichen, in denen sie aus thermalen Griinden
berticksichtigt werden miissen, keine kollimierten Strah-
lungen.

2.1.2.3 Sonnenwind

Neben der elektromagnetischen Strahlung emittiert die
Sonne auch Materie in Form des sogenannten Sonnen-
winds. Die Sonne verliert dabei pro Sekunde ca. 1 Million
Tonnen Wasserstoff. Der Sonnenwind ist ein neutraler
Plasmastrom, der sich im Wesentlichen aus Protonen und
Elektronen zusammensetzt. In der Erdumgebung und allge-
meiner in der Ebene der Ekliptik lassen sich ein langsamer
und ein schneller Sonnenwind unterscheiden. Wahrend
einer Sonnenrotationsperiode wird der erdnahe Weltraum
abwechselnd vom langsamen und schnellen Sonnenwind
uberstrichen (Bild 2.1.4).

Das Plasma des Sonnenwinds ist kalt in dem Sinne,
dass die Stromungsenergie die thermische Energie bei
weitem Ubertrifft. Entlang der Feldlinien des solaren Mag-
netfeldes trifft der Sonnenwind auf die Magnetopause, den
sonnenseitigen Rand der Magnetosphére der Erde, und
stromt dort um die Magnetopause herum weiter in den
interplanetaren Raum.

Dabei tibertragt der Sonnenwind einen Teil seiner
kinetischen Energie auf den nachtseitig weit in den inter-
planetaren Raum ausgreifenden Schweif des Erdmagnet-
felds. Die so sich ansammelnde magnetische Feldenergie
entladt sich von Zeit zu Zeit in sogenannten magnetischen
Teilstiirmen. In einem Teilsturm wird heiBes Plasma im
Schweifbereich der Magnetosphire erzeugt, das teilweise
in Richtung Erde bis in den Bereich geostationdrer Umlauf-
bahnen geschleudert wird.

Neben dem stindig aus der Sonnenkorona abstro-
menden Sonnenwind kommt es gelegentlich zu einem
sogenannten koronalen Massenauswurf. Dabei werden
innerhalb weniger Stunden bis zu 10'° Tonnen Plasma
in den interplanetaren Raum ausgeworfen. Falls diese
Plasmawolke die Erdbahn kreuzt, fiihrt dies zu besonders
heftigen magnetischen Stiirmen.

Tabelle 2.1.3: Eigenschaften des Sonnenwinds in der Ekliptik bei Son-
nenabstand 1 AE.

96 % Protonen, 4 % He™ (schwankend),
Elektronen

Zusammensetzung

Dichte 6 cm™ (Protonen = Elektronen)

Protonenfluss 3.10% m2 s
Temperatur 3500 ... 500000 K
Freie Wegldnge 108 km

200 ... 400 km/s (langsam)
600 ... 2000 km/s (schnell)

Geschwindigkeit
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Hochgeschwindig-
keitsstrom

Bild 2.1.4: Sonnenwind und
interplanetares Magnetfeld in

der Ekliptik [2.1.1]. StoRwelle

2.1.2.4 Energiereiche Teilchen

Unser Sonnensystem erreichen aus allen Richtungen (d. h.
nicht korreliert zum Sonnenstand) hoch- und hochstener-
getische Teilchen (iiberwiegend Protonen). Deren Energien
reichen typisch von 100 MeV bis zu mehreren GeV. Es sind
schon Einzelereignisse mit 1020V nachgewiesen worden.

Im Zusammenhang mit einem koronalen Massenaus-
wurf werden auch aus der Sonnenatmosphare Protonen mit
Energien von 1 bis iiber 100 MeV geschleudert. Da diese
Eruptionen auf der Sonnenoberflache raumlich begrenzt
sind und nur wenige Stunden anhalten, erreichen diese
Protonen nur dann die Erdumgebung, wenn die solaren
Magnetfeldlinien, die vom Eruptionsgebiet ausgehen, ge-
rade den erdnahen Weltraum {iberstreichen.

Tabelle 2.1.4: GréfSenordung des Protonenflusses in der galaktischen
Hdéhenstrahlung.

::neﬁ:l) 10 100 1000 10000 100000
Fluss

(in m2.sr7? 0,1 1 2 1072 107
s MeV?)

" Solarer
Massenauswurf

a4

7\ Verdichtung

\Y Schneller SW

O Erde

‘-\\ ~a

",

Langsamer SW
~

| Erdbahn, 1 AE

Langsamer SW

2.1.3 Einfluss der Erde

2.1.3.1 Die Erdatmosphare

Die Atmosphére der Erde wird in verschiedene Bereiche
unterteilt. Geordnet nach dem Temperaturverlauf unter-
scheidet man Troposphéire, Stratosphare, Mesosphare
und Thermosphére (siehe Bild 2.1.5). Die oberen Schicht-
grenzen erhalten jeweils den Namen der Schicht mit dem
Zusatz ,-pause”.

In der Troposphire spielt das Wetter, wie es in der
Meteorologie mit Hoch- und Tiefdruckgebieten mit den
dazugehorigen Wetterfronten definiert wird, eine groBe
Rolle. Die Dynamik und Thermodynamik der Troposphére
wird wesentlich durch die nahe Erdoberfliche und die
Erdrotation beeinflusst. Ebenso ist das Wasser in allen
seinen Aggregatzustdnden in der Troposphére von grofer
Bedeutung. Die dariiber liegende Stratosphére ist dagegen
trocken. Sie zeigt eine geringere vertikale Durchmischung
und enthdlt die Ozonschicht. Die Strahlungsabsorption
des Ozons bewirkt eine Temperaturzunahme bis zur Hohe
von 50 km.

In der Mesosphire (50 ... 80 km) nimmt die Temperatur
wieder ab. An diese Temperaturabnahme ist eine gerin-
gere Abnahme der Dichte mit zunehmender Hohe als bei
konstanter oder gar zunehmender Temperatur gekoppelt.
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Die Thermosphare ist das Gebiet mit wieder ansteigender
Temperatur. Ab einer Hohe von etwa 130 km werden deut-
liche Unterschiede von Temperatur und Druck zwischen
Tag und Nacht beobachtet.

In einem anderen Einteilungssystem wird zwischen der
Homo- und der Heterosphire unterschieden. Bis zu einer
Hohe von 100 km ist das Neutralgas gut durchmischt. Die
Mischungsverhéltnisse der verschiedenen Luftbestandteile
sind konstant, dies ist eine Folge der Turbulenz. Deshalb
wird die Schicht hdufig auch Turbosphére und ihre obere
Begrenzung Turbopause genannt.

In der dariiber liegenden Heterosphéare sind die ein-
zelnen Neutralgasbestandteile im Schwerefeld der Erde
so verteilt, dass die prozentualen Anteile der leichteren
Gase auf Kosten der schwereren nach oben zunehmen.
SchlieBlich wird die Dichte so gering, dass die einzelnen
Neutralgasteilchen Keplerbahnen im Schwerefeld der
Erde beschreiben konnen, ohne mit anderen Teilchen
zusammenzustoBen. Teilchen, deren Geschwindigkeit
oberhalb der Fluchtgeschwindigkeit liegt, konnen in den
interplanetaren Raum entweichen. Diesen Bereich nennt
man Exosphére, sie beginnt zwischen 500 und 600 km
Hohe. Eine Moglichkeit das Schwerefeld der Erde zu ver-
lassen, besteht jedoch nur fiir Neutralgasteilchen. lonisierte
Teilchen verhalten sich ganz anders.

Fiir die ionisierte Komponente der Atmosphare existie-
ren zwei Einteilungssysteme. Eines beruht auf dem Verlauf
der Elektronenkonzentration mit der Hohe, ein anderes

Elektronendichte [cm™]

auf dem Einfluss des Erdmagnetfeldes auf die ionisierte
Komponenten der Luft.

Auf geladene Teilchen, die sich quer zum Magnetfeld
bewegen, wirkt eine ablenkende Kraft senkrecht zu Mag-
netfeld und Teilchengeschwindigkeit. Elektronen werden
aufgrund ihrer kleineren Masse starker von dieser Kraft
beeinflusst als Ionen mit gleicher Geschwindigkeit. Der
Anteil der ionisierten Teilchen vergroBert sich mit der
Hohe. Bis zu einer Hohe von 70 km ist der ionisierte An-
teil noch so gering, dass die ionisierten Teilchen von den
Neutralgasteilchen mitgenommen werden. Oberhalb liegt
der Bereich, in dem die Ionen noch vollig der Bewegung
der Neutralgasteilchen folgen, die Elektronen aber in
ihrer Bewegung quer zum Magnetfeld behindert werden.
Dadurch entstehen elektrische Felder (Dynamoschicht).

Oberhalb von 130 km ist die Dichte des Neutralgases so
weit abgesunken, dass auch ZusammenstoBe zwischen lo-
nen und Neutralgasteilchen nur noch sehr selten auftreten.
Dabei werden die Bewegungen aller ionisierten Teilchen im
Wesentlichen vom Magnetfeld der Erde gesteuert. Diesen
Bereich nennt man die Magnetosphire. Geladene Teilchen
konnen diesen Bereich nur schwer verlassen, da sie auf-
grund der Wechselwirkung mit dem Magnetfeld entlang
der Magnetfeldlinien gefiihrt und an den magnetischen
Polen hin und her gespiegelt werden. So entsteht das hei-
Be, diinne Plasma, mit dem die Magnetosphéare gefiillt ist.
Die Magnetosphare selbst wird von einem dichten, kalten
Sonnenwind mit Uberschallgeschwindigkeit umstrémt.
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Bild 2.1.6: Entstehung einer Ionosphdrenschicht (schematisch).

Der Sonnenwind kann aufgrund des starken Erdmagnetfel-
des die duBere Grenze der Magnetosphare, die Magnetopau-
se, nicht direkt durchdringen, sondern wird gezwungen, an
der sogenannten BugstoBwelle auf Unterschallgeschwindig-
keit abzubremsen und die Magnetosphare zu umstromen.
Hierbei komprimiert der Sonnenwind mit seinem hohen
kinetischen Druck die tagseitige Magnetosphare, wahrend
die Nachtseite zu einem tiber die Mondbahn hinausreichen-
den Schweif verformt wird.

Der Verlauf der Elektronendichte mit der Hohe ergibt
sich durch Uberlagerung mehrerer Einzelffekte. Thre Ent-
stehung [2.1.3] wird in Bild 2.1.6 qualitativ erklart.

Die Dichte des ionisierbaren Gases nimmt im Schwere-
feld der Erde nach oben ab. Die Intensitét der ionisierenden
Strahlung ist dagegen oben am groBten. Da Strahlung
absorbiert und zur Ionisierung verbraucht wird, verrin-
gert sich die Strahlungsintensitdt nach unten hin. Die
Ionenproduktionsrate ist mit dem Produkt beider Grofen
proportional und besitzt daher in ihrem Hohenverlauf ein
ausgepragtes Maximum.

Weil die Luft aus verschiedenen Gasen besteht, ent-
stehen verschiedene lonisationsschichten in unterschied-
lichen Hohen, wobei die lonisierung je nach Molekiilart
durch unterschiedliche Bereiche des Spektrums der ein-
fallenden Strahlung bewirkt wird.

Das obige Schema gilt genauso fiir die Warmeproduk-
tion bei Absorption, flir Dissoziation und alle anderen
Prozesse, bei denen Strahlung auf die Luft einwirkt.

2.1.3.2 Magnetfeld der Erde

In einer einfachen Naherung kann das Magnetfeld der Erde
als das Feld eines magnetischen Dipols betrachtet werden.

Bild 2.1.7 zeigt schematisch den prinzipiellen Aufbau.
Dabei wird dem Dipol ein magnetisches Moment von etwa
7,7 - 10> Am? zugeordnet. Der magnetische Dipol ist um
11° gegen die Rotationsachse der Erde geneigt.

Beféande sich die Erde mit ihrem Magnetfeld in einem
teilchen- und feldfreien Raum, so bliebe die Dipolstruktur

_ Rotationsachse
Dipolachse

n Feldlinien

\ Magnetischer

Bild 2.1.7: Magnetisches Dipolfeld der Erde.

Magnetopause

f-

s Magnetospharen-
< schweif
Mondbahn

(60 R

Sonnenwind

7

Bild 2.1.8: Magnetosphdre, duflere Gestalt.

des Erdmagnetfeldes auch im erdfernen Bereich erhalten.
Dies ist jedoch nicht der Fall. Das Erdmagnetfeld ist in den
Teilchenstrom von der Sonne, den Sonnenwind, eingebettet.
Gleichzeitig tiberlagert es sich auch noch mit dem interpla-
netaren Magnetfeld. Diese Wechselwirkung bedingt die Be-
grenzung des Erdmagnetfeldes auf ein endliches Volumen,
das als Magnetosphire bezeichnet wird (siehe Bild 2.1.8).

Auf der sonnenzugewandten Seite besitzt die Magneto-
sphare eine ellipsoidformige Gestalt, wobei die geozentri-
sche Entfernung des subsolaren Punktes etwa 10 Erdradien
(Rg, insgesamt etwa 64 000 km) betragt.

Dabei werden Schwankungen dieser Distanz um einige
Erdradien in Abhdngigkeit von Eigenschaften des interpla-
netaren Mediums und hier insbesondere in Abhingigkeit
von dem Anstromdruck des Sonnenwindes beobachtet. An
der sonnenabgewandten Seite ist die Magnetosphare weit
auseinander gezogen und besitzt zylinderformige Gestalt.
Wegen der Ahnlichkeit mit einem Kometenschweif wird
dieser Bereich als Magnetospharenschweif bezeichnet. Die
Lange des Schweifs ist nicht genau bekannt und héchst-
wahrscheinlich sehr variabel. Im Allgemeinen reicht sie
jedoch betrichtlich iiber die Mondbahn (ungeféhr 60 Erd-
radien) hinaus. Dabei nimmt der Radius des Schweifs mit
wachsender Entfernung von der Erde zundchst zu und er-
reichtin 200 R Entfernung Werte zwischen 25 und 30 R,
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2.1.3.3 Bewegung geladener Teilchen
in der Magnetosphare

In der Magnetosphiére ist die Mehrzahl der vorhandenen
Teilchen ionisiert und damit geladen. Auf diese gelade-
nen, sich im Magnetfeld bewegenden Teilchen wirken
zusatzliche geschwindigkeitsabhdngige Krafte. Um ihre
Bewegung quantitativ erfassen zu konnen, geht man von
der Kraftegleichgewichtsbeziehung fiir ein Einzelteilchen
aus. Berticksichtigt werden dabei in einem sehr einfachen
Modell die Tréagheitskraft F;, die geschwindigkeitsab-
hangige Magnetfeldkraft Fy (Lorentzkraft) und sonstige,
geschwindigkeitsunabhédngige duBere Krafte Fg. Unbertick-
sichtigt bleiben Reibungskrifte sowie die Riickwirkung der
Teilchenbewegung auf das vorgegebene Magnetfeld, das als
ein einfaches Dipolfeld angenommen wird. Gesucht werden
demnach Losungen der Bewegungsgleichung

dv
m—=F.+q(vXxB
dt sHal )

(2.1.7)
Masse des Teilchens S,

Zeit,

Ladung,

Geschwindigkeit,

das umgebende Magnetfeld

m < ~ 3

Zerlegt man diese Bewegungsgleichung in ihre feldlinien-
parallele und feldliniensenkrechte Komponente, so ergibt
sich

dv
parallel __
m dt - F‘Sparallel (2.1.8)
dvsenkrecht — + (VXB) (2 1 9)
dt Ssenkrecht q o

Gl. (2.1.8) entspricht der ,normalen“ Bewegungsgleichung,
wie sie auch fiir Neutralgasteilchen gilt, und kann bei
zeitunabhdngigen auBeren Kraften unmittelbar integriert
werden:

\4

ty=v (2.1.10)

parallel ( parallel

(t )+ Fsparauel (t—t )
0 m 0
Die Losung von GI. (2.1.9) erweist sich als wesentlich
schwieriger und hdngt entscheidend von der Konfiguration
des Magnetfeldes ab. Deshalb erweist es sich als giinstig,
die Gesamtbewegung in Einzelkomponenten zu zerlegen.
Dies ist auch haufig moglich, da sich die Einzelkompo-
nenten aufgrund ihrer Abldufe auf unterschiedlichen
Zeitskalen als nahezu unabhéngig voneinander verhalten.
Es ergeben sich unter anderen die folgenden Spezialfalle:

(1
(2
(3
(4

=0, B =homogen — Gyration

= 0, B-Gradient — Oszillation

= (0, B-Gradient senkrecht B — Drift
# 0, B=homogen — Drift
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Bild 2.1.9: Bewegung geladener Teilchen in der Magnetosphdre.

Dabei sorgt ein senkrecht zur Bewegungsrichtung stehen-
des Magnetfeld fiir eine Gyrationsbewegung der Teilchen,
sodass sich die geladenen Teilchen entlang der Magnet-
feldlinien gyrierend bewegen. An den Polen wird das Mag-
netfeld stiarker. Dadurch, dass die geladenen Teilchen aus
einem inhomogenen magnetischen Feld herausgedrdangt
werden, entsteht eine magnetische Flasche, in der die
Teilchen gefangen von Pol zu Pol gespiegelt werden.

Sie oszillieren von einem magnetischen Pol zum ande-
ren und dringen nur bis zu einer Hohe, die von der Stérke
des Magnetfelds bestimmt ist, in die Atmosphére der Erde
ein. Ferner entsteht durch die Krimmung der Magnetfeld-
linien eine weitere azimutale Drift der geladenen Teilchen.
Bei der hier betrachteten Dipolapproximation liegen die
Spiegelpunkte der Teilchenbahnen auf Kreisen gleicher
Hohe. In der Realitdt schwanken die Spiegelpunkthohen
entsprechend der jeweiligen lokalen Magnetfeldstarke.
Besonders bekannt ist in diesem Zusammenhang die
Siidatlantik-Anomalie mit ihren auffillig schwachen
Magnetfeldstirken. Hier konnen die geladenen Teilchen
besonders tief in die Atmosphédre eindringen und u. a.
durch Ionisation von Gasteilchen die bekannten Polarlichter
hervorrufen.

2.1.3.4 Der Strahlungsgiirtel (Van-Allen-Belt)

Die hochenergetische Teilchenpopulation eines Strahlungs-
giirtels, die - wie im letzten Kapitel gezeigt - in der inneren
Magnetosphire eingeschlossen ist, stellt eine potenzielle
Gefahr fiir ein Raumfahrzeug dar. Hochenergetische Teil-



76

2 Grundlagen

Bild 2.1.10: Lage eines Strahlungsgiirtels in der Magnetosphdre.

chen konnen durch Ionisation Schdden insbesondere
an elektrischen Bauteilen erzeugen. Eine solche haufig
zundchst noch reversible lonisation zum Beispiel in einem
Halbleiterbauteil fithrt durch die zuséatzliche Erzeugung
von Ladungstragern zu einem temporaren Versagen dieses
Bauteils. Ohne die Anwendung von GegenmaBnahmen
konnen hierdurch erhebliche irreversible Folgeschaden
induziert werden, die bis zum Totalausfall des Raumfahr-
zeuges fiihren konnen.

Der Ort maximaler Teilchenfliisse in der Magnetospha-
re hdangt von Teilchenart, Teilchenenergie und magneto-
sphérischem Zustand ab. Unter dem Strahlungsgiirtel sei
im Folgenden die hochenergetische Komponente der Teil-
chenpopulation verstanden, wobei als untere Grenze etwa
1 MeV fiir Protonen und 50 keV fiir Elektronen gelten mag.

Als Beispiel ist in Bild 2.1.10 die Verteilung des maxi-
malen allseitigen Protonenflusses bei Energien oberhalb
von 4 bzw. oberhalb von 50 MeV skizziert (nach [2.1.1]).
Fiir 4-MeV-Teilchen liegt das Maximum in der (magneti-
schen) Aquatorebene bei etwa L = 1,8 (ungefihr 5000 km
Hohe), fiir 50-MeV-Teilchen im Hohenbereich um 3 000 km
(innerer Strahlungsgiirtel). Maximale dquatoriale Fliisse
betragen 10'° m™? s™! fiir 4-MeV-Teilchen und 108 m 2 s’
fiir 50-MeV-Teilchen. Fiir Elektronen werden dagegen
maximale Flussdichten zwischen L = 3 und 4 beobachtet
(duBerer Strahlungsgiirtel). Die Eigenschaften der hoher-
energetischen Strahlungsgiirtelteilchen sind relativ stabil.

2.1.4 Einfluss auf das Raumfahrzeug
und die Missionsplanung

Missionsplanung und Raumfahrzeug sind auf die zu erwar-
tende Weltraumumgebung (siehe Kapitel 2.1.1) hin aus-
zulegen. Andererseits werden sich Missionsplanung und
Raumfahrzeugentwurf die Weltraumumgebung soweit wie
moglich fiir einen optimalen Einsatz jeglichen Aufwands
(z. B. Kosten, Energie, Masse usw.) nutzbar machen. Daher
bestimmt die Weltraumumgebung wie kaum eine andere
Umweltbedingung den Entwurf eines technischen Gerits.

Abgesehen von sehr speziellen Bedingungen, wird die
Weltraumumgebung mit folgendem Schema beschrieben:

e Gravitationsfelder,

e Magnetfelder,

e elektromagnetische Strahlung,

e Atmosphéren,

e energiereiche Teilchenstrahlung,
o Hochvakuum und Plasma,

e Kontamination, Degradation,

e Festkorper-Interaktion.

Diese Punkte miissen bereits in der frithen Missionspla-
nung bewertet und auf ihre Auswirkungen auf die Mission
gepriift werden, damit sie in die Planung der Flugbahn
oder des Orbits, in das Massenbudget von thermischen
und anderen SchutzmaBnahmen und in die Auswahl von
Komponenten und Materialien einbezogen werden. Auf-
grund der erworbenen Erfahrung kann der Entwurf von
Raumfahrtgerat inzwischen auf eine Reihe von bewdhrten
Methoden, Modellen und Daten zurtickgreifen.

2.1.4.1 Gravitation und Magnetik

Die Bewegung eines Raumfahrtgerdts unter Weltraum-
bedingung wird im Wesentlichen von der Gravitation
bestimmt. Ausgangspunkt jeder Bahnberechnung fiir ein
Raumfahrzeug in dem Schwerefeld eines Zentralkorpers ist
das Newtonsche Gravitationsgesetz in der Form

_GMm

r2

F= (2.1.11)

Gravitationskraft,

Universelle Gravitationskonstante,

Masse des Zentralkorpers,

Masse des Raumfahrzeugs,

Abstand der jeweiligen Massenschwerpunkte.

S~ 3 2o

Diese Form gilt allerdings nur fiir

e von anderen Massen isolierte sphérische Korper,

e die Abwesenheit von Impulsiibertragung (z. B. Restat-
mosphére) und

e nichtrelativistische Umstande.

Schon bei einem nicht-sphérischen Raumfahrzeug bewirkt
der Schwerkraftgradient ein Moment, welches die Achse
des Raumfahrzeugs mit dem kleinsten Massentragheitsmo-
ment auf den Zentralkorper ausrichtet. Dieser Effekt wird
bei geringer Ausrichtgenauigkeit (> 1°) fiir die sogenannte
Schwerkraftgradienten-Lagekontrolle verwendet [2.1.6].
Umgekehrt heiBt dies, dass ein aktives Lageregelungssys-
tem diesen Umstand beriicksichtigen muss.

Das Gravitationsgesetz in seiner einfachsten Form
ist dariiber hinaus nur in hinreichender Ndhe zu einem
Zentralkorper anwendbar. Sind Einfliisse anderer Him-
melskorper nicht mehr vernachlassigbar, dann ist ein soge-
nanntes Mehrkorpersystem fiir die Bahnanalyse zu losen.
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Hinsichtlich dessen Komplexitat ist auf die Spezialliteratur
zu verweisen. Fiir sehr genaue Analysen eines Erdorbits
sind neben den Gravitationseinfliissen von Mond und
Sonne ggf. auch die Wirkungen der Planeten Venus, Mars,
Jupiter und Saturn zu berticksichtigen.

Fir den Fall, dass der Zentralkorper, wie die Erde,
kein sphérisches Gravitationsfeld besitzt, bendtigt man
fiir akkurate Bahnberechnungen ein exakteres Modell des
Gravitationspotenzials. Fiir die Erde wurden aus Satelliten-
bahnverfolgung, Hohenvermessung und Erdschwerebe-
stimmungen inzwischen mehrere Modellbeschreibungen
des Geopotenzials entwickelt. Deren Grundprinzip besteht
darin, flir ein Spharoid das Gravitationspotenzial in eine
unendliche Reihe in Langen- und Breitengradrichtung
mittels Legendre-Polynomen zu entwickeln, welche ih-
rerseits die Laplacesche Differenzialgleichung fiir ein
Gravitationspotenzial U im leerem Raum erfiillen: ViU =0.
Legendre-Polynome eignen sich besonders, um eine Form
anzundhern, die sich nur wenig von einer Kugelgeomtrie
unterscheidet.

Damit wird das Geopotenzial ausgedriickt mit:

(2.1.12)

n=2 m=0

U(r,<p,1)=GTM[1+i 2(%) P,
[ Cp cOS(M A) + S,,,, sin(m A) ] sin <p]

a Referenzachse des Ellipsoids,

n, m Grad und Ordnung des harmonischen Terms,
A geografische Lange und Breite,

Cpm Snm SPhérische, harmonische Koeffizienten,

Pon Legendre-Polynom erster Art.

Beispielsweise beschreiben die Harmonischen (m =0,
n = 2) den Einfluss der Abplattung der Pole.

Das aktuell von der ESA benutzte Modell des Gravita-
tionspotenzials ist das EIGEN-GL04C-Modell (European
Improved Gravity Model of the Earth by New Methods)
[2.1.7]. Es ist von Grad und Ordnung 360 und basiert auf
Ergebnissen der GRACE- und LAGEOS-Missionen. Die
Auflosung dieses Modells wird mit einer Wellenldange von
110 km angegeben und ist z. B. in der Lage, fiir einen Orbit
in 600 km Hohe das Geoid mit einer Genauigkeit von 1 mm
anzugeben [2.1.16]. Mit den Ergebnissen der GOCE-Mission
wird das Modell noch weiter verfeinert.

Die zunehmende Kenntnis der Gravitationsfelder in
Verbindung mit vorhandener Rechenleistung ermoglicht
die Ausnutzung der Gravitationsfelder fiir schwierige
Bahnmandver gerade fiir interplanetare und erdbezogene
Forschungsmissionen, wodurch die Mitnahme von Treib-
stoff fiir Bahnmanover erheblich reduziert werden kann
und spezielle Missionen erst moglich werden. Aktuelle
Beispiele (2007) sind die Beschleunigung der Plutosonde
NEW HORIZONS am Jupiter sowie das Abbremsen der
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Bild 2.1.11: Lagrange-Punkte im Sonne-Erde-System (Bild: NASA).

Rosetta-Sonde am Mars als wichtige Mandover fiir das Er-
reichen einer Kometenbahn.

In der Schwerkraft-Konstellation Sonne - Erde, so
wie in allen Mehrkorpersystemen, gibt es ausgezeichnete
Punkte im interplanetaren Raum, auf denen sich die Gra-
vitations- und Zentrifugalkrifte die Waage halten (potenzi-
alfreie Zonen). Diese Punkte werden als Lagrange-Punkte
bezeichnet und eignen sich als feste Beobachtungspunkte
relativ zur Sonne und Erde, um die sich Raumflugkorper
auf stabilen Bahnen bewegen konnen. So liegt der Punkt
L1 auf einer Linie zwischen Erde und Sonne in etwa 1,5
Mio. Kilometer von der Erde. Er ist Heimat des Sonnenob-
servatoriums SOHO. L2 und L3 liegen auf der Verldngerung
dieser Linie hinter der Erde (L2) bzw. hinter der Sonne
(L3). Die Punkte L4 und L5 liegen auf der Erdbahn in 60°
Segmentabstand. L1 bis L3 sind metastabile Punkte, so-
genannte Sattelpunkte. Ein Raumfahrzeug ist dort nur in
einer Richtung stabil, in der orthogonalen Richtung hat es
die Tendenz davonzudriften und muss daher permanent ge-
ringe Bahnkorrekturen durchfiihren. L4 und L5 werden als
stabile Punkte bezeichnet, bildlich gesprochen sogenannte
Lhilltops“. Das Geheimnis ihrer Stabilitit liegt in der
Coriolis-Kraft, die das Raumfahrzeug beim Abdriften von
der ,Bergspitze“ in einen stabilen Orbit um den Lagrange-
Punkt zieht. Bild 2.1.11 zeigt die Lage der Lagrange-Punkte
im Sonne-Erde-System und veranschaulicht den Ziel- und
Einsatzort L2 des Hubble-Nachfolgeteleskops JWST. Weitere
Beispiele fiir Satelliten-Missionen zum L2 sind WMAP
(NASA) und Herschel/Planck (ESA).

Bewegt sich ein Raumfahrzeug in einem Schwerefeld
rein translatorisch und ohne Einfluss weiterer innerer
(z. B. Antrieb) oder duBerer Krifte (z. B. atmosphéarische
Abbremsung), dann herrscht auf dem Raumfahrzeug im
Wesentlichen die Schwerelosigkeit infolge des ,freien
Falls“ im Gravitationsfeld. Die fast vollige Abwesenheit
von Schwere an Bord hat einerseits Vorteile, andererseits
sind besondere Gegebenheiten zu beachten. Zu den vor-
teiligen Effekten gehort, dass mechanische Bauteile und
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Mechanismen in extremer Leichtbauweise ausgefiihrt

werden konnen. Die Auslegungsgrenzen ergeben sich

dann meist aus den Startlasten und den Forderungen nach
sicherer Funktion. Andererseits stellt die Schwerelosig-
keit besondere Anforderungen an die Handhabung von

Fliissigkeiten an Bord (z. B. fiir Treibstoffe). Um unkont-

rolliertes Schwappen zu verhindern und die Zufuhr von

Treibstoffen zu den Treibstoffleitungen zu gewéahrleisten,

sind deshalb Vorspannkrafte vorzusehen. Geeignete Vor-

spannkréfte werden mithilfe der Oberflaichenspannung
der Fliissigkeiten selbst (Oberflichenspannungstanks), mit
vorgespannten Membranen oder durch Spin erzeugt. Wei-
terhin ist die Funktion von Heatpipes zum Warmetransport
unter Schwerelosigkeit lageunabhéangig, was allerdings die

Uberpriifung ihrer Fuktionsfihigkeit am Boden erschwert.
Die Magnetik stellt in physikalischer Hinsicht ein

vollig anderes Naturphanomen als die Gravitation dar. Die

fiir die Raumfahrt bedeutenden magnetischen Felder sind
ebenfalls an natiirliche Himmelskorper gebunden. Fiir die

Entstehung dieser Magnetfelder sind - im Gegensatz zur

Gravitation - primdr innere magnetodynamische Effekte

im Himmelskorper verantwortlich und nicht die Existenz

des Himmelskorpers per se, und nicht alle Planeten verfi-

gen lber ein ausgepragtes Magnetfeld. Einen sekundaren

Beitrag fiir das Magnetfeld leisten Plasmastrome in der

Ionosphare und die Interaktion des inneren Magnetfelds

mit dem Sonnenwind. Aufgrund ihrer Entstehung sind

Magnetfelder daher weder raumlich noch zeitlich konstant,

weshalb ihre Beschreibung auch komplexer als die der

Gravitationsfelder ist.

Ahnlich zu einem Gravitationsmodell gibt es auch Mo-
dellbeschreibungen fiir Magnetfelder. Bei der Erde sind
in Abhédngigkeit von der Erdentfernung mehrere Modelle
zur Beschreibung erforderlich:

e einfache oder exzentrische Dipolmodelle, anwendbar
fiir niedrige Umlaufbahnen [2.1.8], ein Referenzmodell
ist das IGRF-10-Modell (International Geomagnetic
Reference Field) [2.1.9],

e die Interaktion des Sonnenwinds mit dem Erdma-
gnetfeld bewirkt in dessen d@uBeren Schichten eine
erhebliche Deformation: eine Kompression in Richtung
der Sonne und eine Ausbildung eines Schweifs auf der
sonnenabgewendeten Seite [2.1.10].

Fiir die Raumfahrt beziehungsweise fiir den Raumfahrzeu-

gentwurf haben die Magnetfelder nun folgende Bedeutung:

e Die Bewegung eines Raumfahrzeugs in einem Mag-
netfeld bewirkt eine induzierte elektrische Spannung.
Dies kann in einem Raumfahrzeug zu elektrischen
Potenzialen in der GroBe von einigen Volt fithren. Bei ge-
schlossenen Stromkreisen fiihrt dies im Raumfahrzeug
und im umgebenden Plasma zu Stromfliissen. In den
sogenannten Tethered-Satellitenmissionen wird dieser
Effekt bewusst zur Bordenergiegewinnung genutzt.

e Besitzt ein Raumfahrzeug ein immanentes magneti-
sches Moment, dann bewirkt ein duBeres Magnetfeld
eine magnetische Kraft auf das Raumfahrzeug. Dieser
Effekt wird bei speziellen Missionen zur Lageregelung
eingesetzt und das Raumfahrzeug entlang des magne-
tischen Felds ausgerichtet.

e Die Ausbildung von Strahlungsgiirteln und die Be-
schleunigung geladener Teilchen in Richtung der mag-
netischen Pole bewirken, dass bestimmte Satelliten-
bahnen erhohter Strahlungsbelastung ausgesetzt sind
(siehe Kapitel 2.1.4.4).

Von speziellen Missionen abgesehen, versuchen Raumfahr-
zeugentwurf und Orbitauslegung einen storenden Einfluss
der Magnetfelder grundséatzlich zu vermeiden.

2.1.4.2 Elektromagnetische Strahlung

Die elektromagnetische Strahlung erreicht ein Raumfahr-
zeug aus allen Richtungen (omnidirektional) mit sowohl
raumlich als auch zeitlich schwankenden Strahlungs-
intensitaten und Wellenldngen. Allerdings spielt fiir den
Betrieb eines Raumfahrzeugs im Wesentlichen nur die von
der Sonne emittierte elektromagnetische Strahlung eine
Rolle. IThre Wirkungen sind vielschichtig und stellen hohe
Anforderungen an den Entwurfsprozess.

Man kann die Einfliisse der elektromagnetischen Strah-
lung auf ein Raumfahrzeug in unserem Sonnensystem in
folgenden Kategorien zusammenfassen:

a) Thermischer Einfluss

Die Energie der einfallenden elektromagnetischen Strah-
lung wird vom Raumfahrzeug hauptsachlich in Warme-
energie umgewandelt und ist damit der wichtigste duBere
Parameter fiir seine Warmebilanz. Fiir den Warmehaushalt
relevant sind direkte Sonnenstrahlung, reflektierte Son-
nenstrahlung und Eigenstrahlung der Erde bzw. anderer
Himmelskorper (siehe 2.1.2, 2.1.3).

Deshalb ist bereits im Entwurf eine genaue Analyse
des zeitlichen Verlaufes von Amplituden, Einfallswinkeln
und Wellenldngen der iiber die gesamte Missionsdauer
zu erwartenden Energieflussdichten zu erstellen. Die
gewonnenen Informationen werden beim Entwurf des
Thermalkontrollsystems (TCS) des Raumfahrzeugs ver-
arbeitet (siehe Kapitel 4.3). Eine besondere Herausforde-
rung fiir das Thermalkontrollsystem stellen die extremen
Temperaturgradienten zwischen sonnenzugewandter und
sonnenabgewandter Seite beziehungsweise zwischen Son-
nenphasen und Schattenphasen dar. Daraus resultierend
ist die Langenausdehnung der verwendeten Materialien
ein kritischer Entwurfsparameter.

Interstellare elektromagnetische Strahlungsquellen
sind fiir den Warmehaushalt von Raumfahrzeugen nicht
relevant. Allerdings spielt die Temperatur der kosmischen
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Hintergrundstrahlung (7= 2,7 K) fiir den Warmehaushalt
spezieller Forschungssonden (IR-Teleskope) eine den Ent-
wurfbestimmende Rolle, da die Betriebstemperatur der Inst-
rumente noch darunter liegen muss (z. B. Herschel/Planck).

b) Photochemische Effekte

Die Energieflussdichten der kurzwelligen solaren elektro-
magnetischen Strahlung (UV, Rontgen) sind innerhalb
unseres Sonnensystems hoch genug, um eine irreversible
Veranderung der Molekiilstruktur der bestrahlten Materie
hervorzurufen. Elektronen werden aus ihrer Atombindung
gerissen und bewegen sich als freie Elektronen weiter. Fiir
die auBen liegenden Komponenten eines Raumfahrzeugs
ergeben sich dadurch folgende Effekte:

Fotoelektrischer Effekt

Solarzellen wandeln die freiwerdenden Elektronen in
elektrischen Strom unter Ausnutzung des fotoelektrischen
Effekts (siehe Kapitel 4.2). Solargeneratoren sind die
Grundlage des Energieversorgungssystems nahezu aller
heutiger Raumfahrzeuge. Im Erdorbit erzeugen sie heute
eine flaichenbezogene Leistung von ca. 350 W/m?. Auf-
grund der groBeren Entfernungen von der Sonne erzeugen
Solargeneratoren jenseits der inneren Planeten nicht mehr
geniligend Strom zur Versorgung eines Raumfahrzeugs.
Daher sind bei einigen Missionen zu den d@uBeren Plane-
ten Generatoren auf der Basis von Radioisotopen an Bord
(sogenannte RTGs).

Elektrostatische Aufladung

Ein unerwiinschter Nebeneffekt als Konsequenz des He-
rauslosens von Elektronen aus der Atomstruktur der Au-
Benhaut des Raumfahrzeugs ist die elektrostatische Auf-
ladung. Es entsteht eine positive Ladung der beschienenen
Seite gegeniiber der nicht beschienenen Seite (Differential
Charging). Der so erzeugte Elektronenstrom kann aber auch
die negative Aufladung durch energiereiche Elektronen
aus der Plasma-Umgebung (siehe Kapitel 2.1.4.4) teilweise
kompensieren. Der Grad der Aufladung wird unter anderem
bestimmt durch die Lage des Raumfahrzeugs relativ zur
Sonne. Satelliten auf sonnensynchronen polaren Bahnen,
bei denen eine Seite permanent zur Sonne gerichtet ist,
sind gefdhrdeter als zum Beispiel spin-stabilisierte inter-
planetare Sonden.

Durch Sonneneruptionen (Solar Flares) kann der An-
teil der kurzwelligen Strahlung auf das Tausendfache und
teilweise dartiber hinaus ansteigen [2.1.4]. Dies kann zu
spontanen Entladungen tiber die Struktur des Raumfahr-
zeugs fiihren. Aber auch der Wechsel zwischen Sonnen-und
Schattenphasen kann eine Entladung triggern. Weiterhin
sind oft operationelle Ereignisse wie Bahnmanover, das
Einschalten der Downlink-Telemetrie oder vergleichbare
elektronische Aktivitaten Ausloser von elektrostatischen
Entladevorgédngen [2.1.5]. Bei einem Entladevorgang flieBen

elektrische Strome entweder iiber die Struktur (bei Diffe-
rential Charging) oder sogar als Lichtbogen zwischen dem
Raumfahrzeug und dem umgebenden Plasma (Arcing).

Mogliche Folgen dieser Entladevorgédnge sind:

e Degradation von Solarzellen,

e Degradation optischer Sensoren,

e Beschleunigung des Zerfalls von Oberflachenbeschich-
tungen.

Als einfache PraventionsmafBnahme sollten fiir die duBere
Struktur des Raumfahrzeugs soweit wie moglich leitende
Materialien verwendet werden. Im Falle der Solargenera-
toren kann dies aber nur in begrenztem MaBe verwirklicht
werden. In einem Kompromiss zwischen elektrischer
Leitfahigkeit und optischer Transparenz wird fir die
Deckglasschicht der Solarzellen Indiumoxid verwendet.
Dadurch kann der flachenbezogene elektrische Widerstand
auf weniger als 5000 Q/cm2 reduziert werden [2.1.4].

Elektrische Widerstandsénderung

Das Herauslosen von Elektronen aus ihrer Atombindung
durch UV-Strahlung verursacht geringe Anderungen des
elektrischen Widerstands von elektronischen Bauteilen.

Versprodung

Die Versprodung ist eine weitere Form der Materialscha-
digung, ausgelost durch harte UV-Strahlung. Sie hat einen
Einfluss auf die Steifigkeit der mechanischen Struktur
und ist insbesondere relevant auf Komponentenebene bei
Mechanismen bzw. mechanisch beanspruchten Teilen. Bei
vielen Polymerwerkstoffen besteht eine besondere Neigung
zur Versprodung [2.1.4].

Verdunkelung
Durch die Veranderungen auf atomarer Ebene findet bei vie-
len optisch transparenten Materialien eine Verdunkelung
(Darkening) statt. Dazu zdhlen optische Linsen, Deckglas-
schichten von Solarzellen und auch der Klebstoff zwischen
Deckglas und Solarzelle. Direkte Folgen davon sind eine
geringere Ausleuchtung von optischen Instrumenten und
Solarzellen sowie ein Anstieg der Betriebstemperatur von
Solarzellen aufgrund des Anstiegs des fiir die Warmebilanz
wichtigen o-e-Verhaltnisses der Deckglasschicht.

Sowohl die geringere Zellausleuchtung als auch der
Anstieg der Zelltemperatur fiihren zu geringerer Effizienz
bei der Stromerzeugung.

2.1.4.3 Atmosphdrische Einfliisse

Die atmosphdrischen Einfliisse spielen naturgemaB nur
in unmittelbarer Nahe zu Planeten oder Monden eine
Rolle. Die Atmosphére der Erde ist demnach nur relevant
fiir Raumfahrzeuge im erdnahen Orbit (LEO, < 1000 km).
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Trotz der maximalen Ausdehnung der Neutralgasatmo-
sphire auf 120 km Hohe {iber der Erdoberfldche spiirt
ein Raumfahrzeug im erdnahen Orbit die wenn auch sehr
diinne, aber dennoch vorhandene Restatmosphére durch
den von ihr ausgeiibten aerodynamischen Widerstand
(Atmospheric Drag).

Wie schon in Kapitel 2.1.1 erwahnt, entsteht beim
Durchfliegen der Restatmosphéare ein Windschatten hinter
dem Raumfahrzeug, also ein Gebiet mit noch wesentlich
niedrigerem Umgebungsdruck. Dieses Gebiet kann fiir
sehr spezielle Experimente mit hohen Anforderungen an
das Vakuum genutzt werden.

Zusammensetzung und Dichte der Restatmosphare
sind stark an geomagnetische und solare Ereignisse
gekoppelt, da diese die obere Atmosphdre erwarmen und
damit ausdehnen. In 500 km Hohe zum Beispiel kann die
Dichte der Atmosphére zwischen solaren Minima und
Maxima um den Faktor 100 variieren. Folglich ist auch
der vom Raumfahrzeug erfahrene aerodynamische Wider-
stand starken Schwankungen unterworfen, welche in dem
Missionsentwurf berticksichtigt werden miissen und in die
Lebensdauerberechnung mit eingehen.

Ein Beispiel fiir die gravierenden Auswirkungen des
schwankenden aerodynamischen Widerstands in nied-
rigen Erdumlaufbahnen ist der unkontrollierte Absturz
des amerikanischen Forschungsmoduls Skylab (1979).
Eine Periode auBergewohnlich hoher Sonnenaktivitat hat
damals zu einer unvorhergesehenen Zunahme des aero-
dynamischen Widerstands gefiihrt und das Modul zum
Wiedereintritt in die Erdatmosphdre gezwungen, noch
bevor eine Rettungsmission gestartet werden konnte. Die
Internationale Raumstation ISS verliert pro Tag im Orbit
zwischen 100 m und 200 m an Hohe und muss deswegen
regelmaBig mittels der Triebwerke eines angedockten
Versorgungsschiffes, z. B. ATV, oder eigener Triebwerke
auf ihre nominale Bahnhohe gehoben werden (Re-boost).

Um Eigenschaften und Zustand der Restatmosphare
vorhersagen zu konnen, gibt es offentlich zugéngliche
Tabellen. Daraus ldsst sich der iiber den Missionsverlauf
zu erwartende aerodynamische Widerstand berechnen,
abhdngig von der Querschnittsfliche des Raumfahrzeugs,
Startdatum, Bahnhohe und Bahnneigung (Inklination).

Der atomare Sauerstoffanteil in der Restatmosphire
bedeutet eine aggressive Umgebung fiir die Materialien
eines Raumfahrzeugs. Dies resultiert nicht nur aus seiner
chemischen Reaktionsfreudigkeit, sondern eher aus der
Kombination dieser mit der hohen Relativgeschwindigkeit
von ca. 8 km/s, mit der die Atome auf die Oberflache auf-
treffen. Die bekannten Wirkungen sind Erosion, Formation
stabiler Oxide, chemolumineszentes Gliihen (Spacecraft
Glowing). Durch Erosion entstehen fliichtige Produkte,
welche eine Oberfldchenrezession zur Folge haben und
zur Eigenkontamination des Raumfahrzeugs beitragen.
Besonders anfillige Stoffe sind Kapton, Polyethylen und

reines Silber [2.1.4], [2.1.15]. Auf Solargeneratoren in
hohem Umfang verwendetes Silber ist daher vor direktem
Einfall zu schiitzen.

Zu den sekundéaren Folgen der Erosionsprozesse zahlen
die irreversible Degradation von Materialeigenschaften
(optisch, thermisch, mechanisch, elektrisch), die Ver-
schlechterung der Schmierfdhigkeit von Schmierstoffen
durch Oxidation und die mogliche Rissbildung in Oberfla-
chenbeschichtungen.

Das primire Interesse beziiglich der Wirkung des ato-
maren Sauerstoffs liegt auf den Raumfahrzeugen mit langer
Lebensdauer (z. B. ISS) und speziell auf empfindlichen
optischen Instrumenten, die unterhalb 500 km Bahnhohe
betrieben werden.

Die eintreffende kurzwellige Strahlung von der Sonne
bewirkt eine Ionisierung von Teilen der oberen Atmosphé-
renschicht (Fotoionisation, siehe Kapitel 2.1.3). Die Dichte
des so entstehenden Plasmas in der Ionosphére erreicht ihr
Maximum in 300 bis 400 km Hohe, wobei jedoch die Dichte
der Neutralatmosphire unterhalb 1000 km bedeutend
groBer ist. Die Ionosphére hat einen signifikanten Einfluss
auf die Ausbreitung von Radiowellen. Radiowellen, deren
Frequenz unter der Plasma-Frequenz f,=9000 \/E liegt
(n, Elektronendichte in cm’a), werden an der lonosphére
reflektiert. Die zusatzliche Existenz des Erdmagnetfeldes
fiihrt zu einer Umkehr der Polarisation jeglicher die Iono-
sphére passierender elektromagnetischer Strahlung [2.1.4].

Diese Effekte konnen negative Auswirkungen auf die
Kommunikation mit Raumfahrzeugen haben.

Abgesehen von der Erosion durch atomaren Sauerstoff
iiben die Atmosphédren anderer Himmelskorper dhnliche
Kréafte aus. Zu erwahnen ist das kontrollierte Abbremsen
von Orbitern in der Planetenatmosphére (Aerobreaking)
zum Erreichen der gewilinschten Umlaufbahn um den
Planeten bei gleichzeitiger betrachtlicher Reduktion des
Treibstoffbedarfs (Mars Global Surveyor, Venus Express).

Die Interaktion eines Raumfahrzeugs mit der Atmo-
sphiare wéahrend Start, Landung und Wiedereintritt wird
in Kapitel 2.3 behandelt.

2.1.4.4 Energiereiche Teilchenstrahlung

Jedes Raumfahrzeug ist wahrend seiner Mission einem
permanenten Teilchenstrom mit variierenden Intensita-
ten ausgesetzt. Energiereiche Teilchen mit Energien im
MeV-Bereich treffen mit hohen Geschwindigkeiten auf
und verursachen dadurch eine Vielzahl von Gefahren und
Storungen. Die Teilchenflussdichte und deren Auswirkun-
gen werden deshalb bereits in der frithen Entwurfsphase
berticksichtigt. So spielt diese Strahlungsumgebung in
der Entwurfsphase eine Rolle bei der Auswahl des Orbits.
Anhand von Modellen wird die zu erwartende Strahlungs-
dosis differenziert nach bestimmten Teilchenparametern
ermittelt und den entsprechenden Wirkungen zugeordnet.
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Energiereiche Teilchen erreichen das Raumfahrzeug aus
folgenden Quellen:

e Strahlungsgiirtel,

e solare Ereignisse,

e kosmische Teilchenstrahlung,

e sekundare Teilchenstrahlung,

e andere Strahlungsquellen.

Energiereiche Elektronen und Protonen aus dem Son-
nenwind werden vom Erdmagnetfeld eingefangen und
konzentrieren sich in Strahlungsgiirteln (Van-Allen-Giir-
teln). Der innere Strahlungsgiirtel reicht aufgrund des
zur Erdrotationsachse gekippten und versetzten Erdmag-
netfeldes ndher zu Erdoberflache hin (bis ca. 500 km
Hohe) und erzeugt somit im siidatlantischen Raum die
sogenannte Stidatlantik-Anomalie. Durch sie wird die
Dosis energiereicher Teilchen in erdnahen Orbits mit
geringer Inklination dominiert. Dieses Phidnomen muss
beim Raumfahrzeug-Entwurf beriicksichtigt werden. Die
Strahlungsgiirtel werden sowohl von erdnahen als auch
von erdfernen Orbits (GEO und dariiber hinaus) gekreuzt.
In erdnahen Orbits tiberwiegt der Einfluss der Protonen,
in erdferneren Orbits der der eingefangenen Elektro-
nen. Raumfahrzeuge auf polaren Orbits mit Inklinationen
> 80° sind aufgrund der Geometrie des Erdmagnetfeldes
(siehe Kapitel 2.1.3) erhohten Strahlungsdosen ausge-
setzt. Die maximale Strahlungsdosis (Equivalent Dose)
flir Astronauten ist in diesen Orbits in ca. 5 ... 7 Tagen
erreicht. Teilchen aus den Strahlungsgiirteln verursachen
die Degradation von elektronischen Komponenten und
Solarzellen, die Degradation von Werkstoffen, elektrostati-
sche Aufladung und sogenannte Single-Event-Phanomene.
Dadurch reduzieren sie die Empfindlichkeit von besonders
sensiblen optischen Instrumenten (CCDs). Das Auftreffen
hochenergetischer Teilchen kann weiterhin zur Freiset-
zung radioaktiver Strahlung fiihren (Aktivierung). Diese
erhoht wiederum das Hintergrundrauschen in empfind-
lichen Messgeraten und stellt eine Gefahr fiir biologische
Systeme dar.

Die Degradation elektronischer Komponenten beruht auf
Gefligednderungen durch einschlagende Teilchen. Dies
kann tiber Ionisation oder die Versetzung von Atomen in
der Kristallstruktur (Displacement oder Bulk Damage, z.B.
bei Solarzellen) erfolgen.

Elektrostatische Aufladung des Raumfahrzeugs ent-
steht einerseits durch das Auftreffen und ,Klebenbleiben®
geladener Plasmateilchen (im Allgemeinen Elektronen) auf
der AuBenhaut (Surface Charging), andererseits durch das
Einlagern hochenergetischer geladener Teilchen in dielek-
trischen Materialien (Kabelisolationen, Leiterplatten) im
Inneren des Raumfahrzeugs (Deep dielectric Charging).
Gerade letzteres Phanomen kann drastische Folgen haben,
denn der resultierende Entladevorgang kann direkt tiber
den elektrischen Schaltkreis erfolgen.

Single-Event-Phdnomene entstehen durch den Ein-
schlag eines einzelnen, hochenergetischen Teilchens.
Schwere Ionen, Protonen oder Neutronen aus der kosmi-
schen Teilchenstrahlung oder aus Sonneneruptionen zdh-
len zu den potenziellen Verursachern. Auch Protonen aus
dem inneren Strahlungsgiirtel konnen indirekt Single-
Event-Phanomene verursachen, indem sie durch ihren
Einschlag schwere energiereiche Teilchen produzieren.
Eine besondere Gefahr stellen diese Phanomene fiir elekt-
ronische Bauteile dar. In Abhdngigkeit von der Dichte
des Energieeintrags durch den Einschlag (Linear Energy
Transfer, LET) wird der Grad der Zerstorung unterschie-
den in:

e Single Event Upset:

temporire Anderung des logischen Zustands eines IC

(integrated circuit) mit der Folge von falschen Komman-

dos z. B. an das Lageregelungssystem,
e Single Event Latchup:

Anderung des Zustands eines IC, die nur durch Riick-

setzen (Reset) behoben werden kann,
e Single Event Burnout:

Zerstorung eines IC.

Um das Gelingen einer Mission zu sichern, miissen in der
Entwurfsphase geeignete MaSnahmen zum Schutz vor
Single-Event-Phanomenen getroffen werden [2.1.4]. Bei
Sonneneruptionen (Solar Flares) und koronalen Massen-
auswiirfen (Coronal Mass Ejections, CME) werden riesige
Mengen an hochenergetischen geladenen Teilchen in den
interplanetaren Raum geschleudert. Dadurch entstehen
kurzzeitig extreme Schwankungen in den Strahlungsdosen,
die auf ein Raumfahrzeug einwirken.

Die kosmische Teilchenstrahlung (Galactic Cosmic
Ray, GCR) setzt sich zusammen aus hochenergetischen
Protonen (83 %), Alphateilchen (13 %), Elektronen (3 %) und
Atomkernen mit Ordnungszahlen > 2 (1 %). Die kosmischen
Teilchen haben Energien zwischen 100 MeV und 10%° MeV
[2.1.4]. Obwohl die Intensitéat der intergalaktischen Teil-
chenstrahlung vergleichbar gering ist (GroBenordnung
einige Teilchen pro cm? pro s), stellt sie doch aufgrund des
hohen Impulses der Teilchen eine besondere Gefahr fiir
Raumfahrzeuge dar. Hochstenergetische Protonen treffen
mit nahezu Lichtgeschwindigkeit auf und verursachen so-
mit Schaden an empfindlichen Materialien, elektronischen
Bauteilen oder biologischem Gewebe.

Die sekundire Teilchenstrahlung bezeichnet dieje-
nigen Teilchen, die durch den Einfall hochenergetischer
Teilchen freigesetzt werden, um ihrerseits mit dem Raum-
fahrzeug zu interagieren und Stérungen zu verursachen.

Andere Quellen energiereicher Teilchenstrahlung sind
die durch Interaktion mit der oberen Atmosphére freige-
setzten Ionen und Neutronen sowie die Teilchenemissionen
von radioaktiven Quellen an Bord des Raumfahrzeugs (z. B.
Radio-Isotopen-Generatoren, RTGs).
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2.1.4.5 Hochvakuum

Der sehr niedrige Umgebungsdruck im Weltraum auBer-

halb der Neutralatmosphére (> 100 km Hohe) hat ebenfalls

einen bestimmenden Einfluss auf Entwurf und Betrieb

eines Raumfahrzeugs. So herrscht zum Beispiel in 500 km

Hohe (LEO) nur noch ein Umgebungsdruck von 1077 Pa.

Auf der Hohe der geostationdren Umlaufbahn (36 000 km)

istder Umgebungsdruck etwa gleich dem des interstellaren

Raumes, namlich 107" Pa. Eine Reihe von Mechanismen

beziehungsweise physikalischen Vorgdngen miissen dies-

beziiglich beleuchtet werden:

e Ausgasung/Sublimation,

o fehlende Konvektion,

o Anderung von Materialeigenschaften wie Festigkeit
und Lebensdauer/Materialermiidung,

e KaltverschweiBen.

Durch den niedrigen Umgebungsdruck entweichen vom

Material absorbierte Gasvorkommen und Wasserdampf.

Sublimation beschreibt den Prozess des Verdampfens von

Atomen/Molekiilen aus der Oberfldche, sobald der Umge-

bungsdruck den spezifischen Dampfdruck des Materials er-

reicht beziehungsweise unterschreitet. Fiir das Entweichen

von Gasen oder Teilchen aus der Oberfldche eines Materials

steht der Oberbegriff Ausgasung (Outgassing). Die Ausga-

sungsrate steigt mit der Umgebungstemperatur. Ausgasung

geht einher mit Massenverlust und der Verdnderung der

Oberflacheneigenschaften von betroffenen Materialien.
Folgende Stoffe neigen besonders zum Ausgasen:

o  Wasser,

o Losungsmittel,

e Additive, z. B. Weichmacher,

e, Uncured Monomeric Material®,

e traditionelle Schmierstoffe,

e Ablagerungen, die das Raumfahrzeug vor oder wahrend
der Mission kontaminiert haben.

Die Ausgasungsprodukte stellen eine Gefahr fiir empfind-
liche Komponenten, zum Beispiel optische Instrumente,
Thermalbeschichtungen, Hochspannungsapparate, dar.

Im folgenden Kapitel 2.1.4.6 wird der Einfluss dieser
Ausgasungsprodukte auf die Eigenkontamination des
Raumfahrzeugs néaher beleuchtet.

Auf der Erde verwendete traditionelle Schmierstoffe
sind deshalb nicht fiir den Einsatz im Weltraum geeignet,
da sie im Allgemeinen einen hohen spezifischen Dampf-
druck besitzen und ihre Schmiereigenschaften oftmals auf
absorbierten Gasen oder Wasser beruhen. Als Alternative
finden Beschichtungen aus Graphit oder Molybdandisulfit
(MoS,) Anwendung.

Warmetransport
Aufgrund der {iberaus geringen Dichte spielt der auf der
Erde so wichtige Prozess der Konvektion im Weltraum

lokal so gut wie keine Rolle. Der externe Warmeausgleich
zwischen Raumfahrzeug und Weltraumumgebung findet
fast ausschlieBlich durch Warmestrahlung statt. Intern
wird die Warmeenergie durch Strahlung und Leitung
ausgetauscht. Dies ist eine groBBe Herausforderung fiir den
Entwurf des Temperaturkontrollsystems (TCS), besonders
bei Raumfahrzeugen, bei denen iiberschiissige Warme
dissipiert werden muss.

Anderung der Materialeigenschaften
Festigkeit, Lebensdauer und Ermiidung von Materialien
unterliegen Verdnderungen in der Hochvakuum-Umge-
bung. Im Allgemeinen erhoht sich die Lebensdauer von
mechanisch beanspruchten Bauteilen. Fiir viele Materialien
verbessert sich das Ermiidungsverhalten um mehr als eine
GroBenordnung, obwohl fiir manche Werkstoffe (z. B. Nickel,
Inconel 550) keine Aussage getroffen werden kann. Hierbei
istauf aktuelle Materialforschungsergebnisse zu verweisen.
Materialverhalten im Hochvakuum ist ein aktueller For-
schungsgegenstand auf der Internationalen Raumstation.
Sehr gut dokumentiert ist die Erh6hung der mechani-
schen Festigkeit von Glas bei fallendem Umgebungsdruck.
Sie verdreifacht sich bei einem Abfall des Umgebungsdru-
ckes von 1 bar auf 1 mbar.

Kaltverschweien

Eng anliegende metallische Bauteile konnen durch das Ent-
weichen der auf der Erde vorhandenen intermittierenden
Gasschicht eine Verbindung eingehen. Besonders bei be-
weglichen Teilen wird dieser Effekt als kritisch betrachtet.

2.1.4.6 Kontamination

Kontamination von Raumfahrzeugen
Eine individuelle Vorhersage des Kontaminationsgrades
ist sehr schwierig, da eine groBe Bandbreite an Stoffen
mit sehr variablen Ausgasungscharakteristiken involviert
ist. Die Komplexitit eines Kontaminationsmodells wird
dariiber hinaus noch gesteigert durch die Interaktion der
Ausgasungsprodukte mit Oberflachen, der Restgasatmo-
sphire und der elektromagnetischen Strahlung sowie der
energiereichen Teilchenstrahlung. Eine Anleitung fiir eine
missionsbezogene Kontaminationsanalyse findet man z. B.
in [2.1.17].
Als Quellen einer Kontamination sind folgende Pha-
nomene identifiziert:
e Ausgasung inklusive Zerfallsprodukte,
e Teilchenwolken aus Verbrennungsprozessen von An-
triebssystemen (Plumes),
e Teilchenpopulationen infolge von Ionenbeschuss im
Plasma (Sputtering),
e Einschlag von Mikrometeoriten und Space Debris,
e Auslosen pyrotechnischer Einheiten oder Ausklink-
mechanismen.
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Molekulare Ausgasungsprodukte zerfallen teilweise unter
dem Einfluss von kurzwelliger Sonnenstrahlung, ener-
giereicher Teilchenstrahlung, atomarem Sauerstoff und
elektrostatischen Entladevorgangen. Die Zerfallsprodukte
konnen ein vollkommen anderes Ad- und Desorptionsver-
halten aufweisen. Aus diesen Betrachtungen wird ersicht-
lich, dass der Kontaminationsgrad eines Raumfahrzeugs zu
einem gewissen Teil auch von der Aktivitat der Sonne und
der Interaktion mit dem Erdmagnetfeld mitbestimmt wird
und damit tiber die Dauer der Mission variiert.

Als PraventionsmaBnahme gegen das Ausgasen im
Weltraum werden Raumfahrzeuge vor ihrem Start in einer
Thermal-Vakuum-Kammer ausgebacken (Baking), um den
Ausgasungsprozess bereits auf der Erde kiinstlich zu star-
ten. Dieser Vorgang ist in Kapitel 8.3.4 ndher beschrieben.

Plumes sind Gaswolken, die beim Feuern der Triebwer-
ke des Bahn-und Lageregelungssystems (Attitude and Orbit
Control System, AOCS) entstehen und sich auf Oberfldchen
absetzen konnen.

Der Einschlag von Ionen lost Atome aus der Oberflache
und erzeugt eine Teilchenpopulation, die sich ihrerseits
auf anderen Oberflichen absetzen kann (Sputtering).
Elektrostatische Aufladung kann diesen Effekt verstarken,
da durch ein negatives Potenzial weitere Ionen in Richtung
Raumfahrzeug beschleunigt werden.

Das Hauptaugenmerk bei der Betrachtung der Konta-
mination liegt demnach auf der Degradation der Leistungs-
fahigkeit von Raumfahrzeug-Systemen beziehungsweise
deren Untersystemen aufgrund von:

e Stoffablagerungen auf empfindlichen Oberflichen

(hauptsachlich Ausgasung):

- Einfluss auf thermo-optische Eigenschaften,

- Einfluss auf Schmierstoffeigenschaften,

- Einfluss auf elektrische Leitfahigkeit,

e Gliihen, hervorgerufen durch atomaren Sauerstoff,
e Storungen im Sichtfeld optischer Sensoren:

- Lichtabsorption,

- Lichtablenkung (Scattering),

- Hintergrundrauschen (Background Noise).

Stoffablagerungen auf thermisch ausgelegten Oberflachen
beeinflussen das Emissions- und Absorptionsverhalten und
fiihren daher zu Storungen, auf die das Temperaturkontroll-
system reagieren muss. Dies gilt auch fiir optisch ausgeleg-
te Oberflachen (Linsen, Spiegel), wobei dort zusatzlich eine
Beeintrachtigung der Lichtdurchlassigkeit von Linsen und
des Reflexionsvermogens von Spiegeln eintritt. In Hoch-
spannungsapparaten konnen durch Ablagerungen und
Gase Kurzschliisse entstehen. Deshalb wartet man, wenn
moglich, so lange mit der Inbetriebnahme dieser Anlagen,
bis die Intensitat des Ausgasungsprozesses eine kritische
Schwelle unterschritten hat (wenige Tage bis zu 1 Monat).

Kontamination durch Raumfahrzeuge

Wenn von Kontamination die Rede ist, sollten auch Uberle-
gungen zur Kontamination erdfremder Materie durch ein
irdisches Raumfahrzeug angestellt werden.

Es ist eine der wichtigsten Triebfedern des Menschen,
seinen physischen und geistigen Horizont stetig zu erwei-
tern auf der Suche nach neuem Lebensraum sowie auf der
Suche nach dem Ursprung seiner Existenz. Dabei kommt
es unvermeidlich zum Kontakt zwischen vorher biologisch
voneinander isolierten Welten (Apollo: Mond, Viking: Mars,
SMART-I: Mond, Huygens: Saturnmond Titan, Rosetta bzw.
Philae: Komet Tschurjumow-Gerassimenko).

Es herrscht Konsens unter den Raumfahrt-Nationen,
dass eine ungewollte biologische Kontamination anderer
Himmelskorper durch irdische Raumfahrzeuge moglichst
zu vermeiden ist, einerseits um die Messergebnisse auf
der Suche nach extraterrestrischen Lebensformen nicht
zu verfilschen, andererseits aber auch, um die Gefahr
einer Zerstorung eventuell vorhandener Lebensformen zu
minimieren.

Interplanetare Sonden und Landeeinheiten werden
daher vor dem Start einer sehr griindlichen Reinigung
unterzogen. Bestimmungen darin sind in den Dokumen-
ten unter dem Begriff ,Planetary Protection“ festgelegt.
Fiir auBerirdische Materie, die von Riickkehrmissionen
(Sample Return Mission) auf die Erde gebracht wird,
gelten ahnliche Regeln [2.1.18].

2.1.4.7 Mikrometeoriten und Weltraummiill

Ein weiterer die Umweltbedingungen bestimmender Faktor
fiir Raumfahrzeuge sind die im interplanetaren Raum, be-
sonders jedoch im Erdorbit vorhandenen Festkorperobjek-
te. Diese Objekte lassen sich in natiirliche Objekte und vom
Menschen hergestellte kiinstliche Objekte, sogenannter
Weltraummiill (Space Debris), kategorisieren. Natiirliche
Objekte in Erdndhe umfassen Meteoriten, Mikrometeoriten,
Kometen, Asteroiden und Staub. Von kiinstlichen Objekten
spricht man bei ausgedienten Satelliten, Raketenstufen
(teilweise explodiert) und deren Fragmenten, verlorenen
Werkzeugen bis hin zu Farbresten.

Die Gefahr, von einem natiirlichen Objekt getroffen zu
werden, ist fiir Raumfahrzeuge im Allgemeinen vernach-
lassigbar klein. Eine Ausnahme bilden die periodisch wie-
derkehrenden Meteoritenschauer (Perseiden, Leoniden),
deren Intensitit um den Faktor 100 {iber der mittleren
Intensitat eines Jahres liegt. Dagegen stellt die hohe Anzahl
kiinstlicher, vor allem kleiner, nicht verfolgbarer Objekte
im Erdorbit eine permanente und stdndig wachsende
Gefahr fiir bemannte sowie unbemannte Raumfahrzeuge
dar. Wahrend die Objekte mit einer GroBe > 10 cm durch
Radaranlagen verfolgt werden konnen und eine exakte Po-
sitionsbestimmung moglich ist, ist ein Raumfahrzeug dem
Aufprall kleinerer Objekte mehr oder weniger ausgeliefert.
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Bei Relativgeschwindigkeiten von etwa 10 km/s konnen
auch sehr kleine Fragmente im Submillimeter-Bereich
erhebliche Schidden verursachen. GroSe Anstrengungen
werden unternommen, um mehrschichtige Schutzschild-
mechanismen zu entwickeln, die auf der Fragmentierung
und der Umwandlung der kinetischen Energie der auftref-
fenden Objekte in thermische Energie beruhen. Detaillierte
Untersuchungen in Experiment und Simulation werden
am Freiburger Ernst-Mach-Institut fiir Kurzzeitdynamik
angestellt.

Kapitel 2.4 geht ndher auf dieses Thema ein und stellt
detaillierte Betrachtungen zu Schutzmafnahmen, Auftreff-
wahrscheinlichkeiten und Risiken an.
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2.2 Bahnmechanik

Oliver Montenbruck

Schon lange vor dem Start des ersten Satelliten Sputnik 1
haben Astronomen und Himmelsmechaniker intensiv
die Bewegung der Planeten und des Mondes studiert.
Die daraus abgeleiteten physikalischen Modelle und Be-
rechnungsverfahren eignen sich in vieler Hinsicht auch
gut dazu, die Bewegung kiinstlicher Erdtrabanten zu
beschreiben. Deren grofe Zahl und geringe Entfernung
hat umgekehrt zu einem immer besseren Verstdndnis
und zu genaueren Modellen der wirksamen Krifte beige-
tragen. Konnte mit Sputnik erstmals die Birnenform der
Erde nachgewiesen werden, erlauben es Satelliten wie die
GRACE-Formation heute, sogar saisonale Schwankungen
des Erdschwerefeldes nachzuweisen. Die bahnmechanische
Beschreibung der Satellitenbewegung ist damit nicht nur
fiir den Satellitenbetrieb selbst, sondern auch fiir die geo-
physikalische Forschung von groBer Bedeutung.

Im folgenden Abschnitt sollen zunéchst die grund-
legenden Gesetze der Bahnmechanik von Satelliten im
Schwerefeld der Erde dargestellt werden. Sie erlauben die
Modellierung und Vorhersage von Satellitenbahnen und
bilden gleichzeitig die Grundlage fiir die Bahnbestimmung,
also die Ermittlung des jeweiligen Orbits aufgrund radiome-
trischer oder optischer Messungen. Neben den Verfahren
der Ausgleichungsrechnung und Filterung werden hierzu
auch die verschiedenen Sensoren und Messverfahren zur
Navigation von Satelliten vorgestellt. Der letzte Abschnitt
schlieBlich behandelt am Beispiel von Fernerkundungs-
satelliten und geostationédren Satelliten exemplarisch Ver-
fahren der Bahnauslegung und -haltung.

2.2.1 Bahnmodellierung

2.2.1.1 Kepler-Bahnen

Wie eingangs erldutert, folgt die Bewegung eines Erdsatel-
liten den gleichen grundlegenden GesetzmaBigkeiten, die
auch fiir die Bewegung der Planeten um die Sonne oder des
Mondes um die Erde gelten. Sie wurden zunédchst von Jo-
hannes Kepler aus Beobachtungen der Planetenpositionen
abgeleitet und konnten spater mit Hilfe des Newtonschen

Gravitationsgesetzes physikalisch verstanden werden.

Ubertragen auf den Fall eines Satelliten im Erdschwerefeld

lauten die drei sogenannten Keplerschen Gesetze:

1. Die Bahn eines Satelliten um die Erde ist eine Ellipse
(oder allgemeiner: ein Kegelschnitt), deren einer Brenn-
punkt mit dem Erdmittelpunkt zusammenfallt.

2. Der Radiusvektor vom Erdmittelpunkt zum Satelliten
iiberstreicht in gleichen Zeiten gleiche Flachen.
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3. Die Quadrate der Umlaufzeiten zweier Satelliten ver-
halten sich wie die dritten Potenzen ihrer mittleren
Abstande vom Erdmittelpunkt.

Das erste Keplersche Gesetz impliziert, dass die Bewegung
eines Satelliten in einer unverénderlichen Bahnebene
erfolgt, die durch den Mittelpunkt der Erde verlauft. Ur-
sache hierfir ist, dass die Anziehung der Erde (in erster
Néaherung) immer zum Erdmittelpunkt gerichtet ist. Damit
wirkt zu keinem Zeitpunkt eine Kraft senkrecht zum
Positionsvektor r oder Geschwindigkeitsvektor v =r und
eine einmal eingeschlagene Bahnebene kann nicht mehr
verlassen werden. Auch der Flichensatz (2. Keplersches
Gesetz) ist eine unmittelbare Folge dieses Umstands und
besagt nichts anderes als die Erhaltung des Bahndrehim-
pulses in einem zentralen Kraftfeld.

Die elliptische Bahnform sowie die Abhangigkeit der
Umlaufszeit von der GroBe der Bahn sind dagegen eine
Folge der quadratischen Abnahme der Gravitationsbe-
schleunigung
joMe 1 (2.2.1)

o

mit der Entfernung vom Erdmittelpunkt (Newtonsches
Gravitationsgesetz). Das Produkt aus Gravitationskonstante
und Zentralmasse hat dabei fiir die Erde den Wert

GMg = 398 600,4 km>/s”.

Betrachtet man der Einfachheit halber eine Kreisbahn,
dann folgt aus der Gleichheit von Gravitationskraft und
Zentrifugalkraft unmittelbar das dritte Keplersche Gesetz

2
an=a [ZTJTJ =GM,, (2.2.2)
als Zusammenhang zwischen der Umlaufszeit T (bzw. der
Winkelgeschwindigkeit n) und dem mittleren Bahnradius
a des Satelliten.

Fiir Satelliten in niedrigen Bahnhdhen (300 ... 1000 km)
ergeben sich somit Umlaufzeiten von 90 ... 100 Minuten,
wihrend ein geostationdrer Satellit in 36 000 km Hohe ge-
rade einen Tag fiir eine Erdumrundung benétigt (Bild 2.2.1).

Die drei Keplerschen Gesetze erlauben es ohne weitere
Hilfsmittel, die Bahn eines Satelliten im Raum und die
zeitliche Abhéngigkeit der Bewegung zu beschreiben. Die
Form und GrdBe einer elliptischen Bahn wird dabei durch
ihre groBe und kleine Halbachse (a und b) beziehungsweise
die Exzentrizitat

e=\/a2—b2/a

bestimmt. Wie in Bild 2.2.2 dargestellt, bezeichnet a den
halben Durchmesser der Ellipse entlang der Verbindung

(2.2.3)
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Bild 2.2.1: Zusammenhang zwischen Bahnhéhe und Umlaufzeit eines
Erdsatelliten.
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Bild 2.2.2: Elliptische Satellitenbahn.

der beiden Brennpunkte (F;, F,). Die groBe Halbachse stellt
damit gleichzeitig auch den Mittelwert aus dem kleinsten
und dem groBten Erdabstand dar, der im sogenannten
Perigdum bzw. Apogdum erreicht wird. Senkrecht zur
Verbindung beider Punkte (der sog. Apsidenlinie) hat
die Ellipse ihren kleinsten Durchmesser, der hier gerade
2 b betragt. Die Exzentrizitét ist anschaulich ein MaB fiir
die Abweichung von der idealen Kreisform und gibt an,
wie weit die Brennpunkte vom Mittelpunkt der Ellipse
entfernt sind.

Der Abstand des Satelliten vom Erdmittelpunkt variiert
im Verlauf eines Umlaufs zwischen den Extremwerten
a (1 - e) (im Perigdum) und a (1 + e) (im Apogaum). Fir
andere Bahnpunkte kann der Abstand aus der allgemeinen
Kegelschnittgleichung

_a(l-¢€)

= (2.2.4)
14+ e cos(v)

ermittelt werden, die den Zusammenhang zwischen dem
Bahnradius r und der wahren Anomalie v (d. h. dem Win-
kelabstand vom Perigdum) beschreibt.

Aufgrund des Flachensatzes ist die Winkelgeschwin-
digkeit des Satelliten auf einer elliptischen Bahn nicht
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konstant. Die wahre Anomalie v(t) schwankt daher peri-
odisch um den als mittlere Anomalie bezeichneten durch-
schnittlichen Winkel M, der zu einer Zeit t nach dem
Perigdumsdurchgang den Wert M = n ¢ hat. Lediglich bei
Kreisbahnen sind die wahre und die mittlere Anomalie
zu jeder Zeit identisch. Fir elliptische Bahnen dagegen
ist im Perigdum die Winkelgeschwindigkeit aufgrund der
geringen Erdferne am groBten und die wahre Anomalie
eilt der mittleren Anomalie in diesem Punkt voraus. Mit
zunehmendem Abstand verlangsamt sich die Bewegung
des Satelliten dann wieder, bis im Apogaum beide Grofen
wieder ibereinstimmen.

Uber diese allgemeine Betrachtung hinaus kann aus der
Kombination von Kegelschnittgleichung und Flachensatz
der genaue zeitliche Ablauf der Bahnbewegung abgeleitet
werden. Leider zeigt sich dabei aber, dass eine geschlossene
Darstellung des Bahnortes als Funktion der Zeit nicht mog-
lich ist und man stattdessen eine implizite Beschreibung
wahlen muss. Hierzu bedient man sich einer HilfsgroBe, der
sogenannten exzentrischen Anomalie E. Wie in Bild 2.2.2
dargestellt, gilt allgemein der Zusammenhang

X=r-cosv=a-(cosE —e)

J=r-sinv=a-v1-e*sinE

zwischen den kartesischen Koordinaten (X, ) und der
exzentrischen Anomalie. Andererseits lasst sich aus dem
Flachensatz und der Kegelschnittgleichung die Beziehung

(2.2.5)

E-esinE=M=nt (2.2.6)
zwischen der exzentrischen Anomalie und der mittleren
Anomalie M ableiten.

Diese als Kepler-Gleichung bekannte Beziehung kann
zwar nur iterativ nach E aufgeldst werden. Sie erlaubt es
ansonsten aber, fiir eine gegebene Zeit t (bzw. mittlere An-
omalie M) zunéchst die exzentrische Anomalie und dann
die wahre Anomalie (somit also den Ort des Satelliten in
seiner Bahn) zu bestimmen.

Als ,Hausrezept” fiir die Auflosung der Kepler-Glei-
chung bietet sich das klassische Newton-Verfahren zur
Nullstellensuche an. Ausgehend von einem Startwert
E, = Mbestimmt man dabei schrittweise verbesserte Werte

E —esinE-M
1-ecosE

E =L -

i+1 i

(2.2.7)

bis sich das Ergebnis im Rahmen der gewiinschten Genau-
igkeit nicht mehr éndert. Das Newton-Verfahren bietet in
allen praktisch relevanten Féllen eine rasche Konvergenz
und ist dabei einfach anzuwenden und zu verstehen. Bei
hoch-elliptischen Bahnen (e > 0,8) kann alternativ auch
der Startwert E, = 7 gewéhlt werden, um die Konvergenz
zu verbessern.

/

\

Knotenlinie

—

N

Bahnebene

Bild 2.2.3: Festlegung der raumlichen Lage der Satellitenbahn durch
die drei Winkel Q, i und w.

Hat man so zunéchst den Ort des Satelliten (X, ) in sei-
ner Bahn ermittelt, muss dieser noch durch eine geeignete
Transformation in einem iibergeordneten Bezugssystem
dargestellt werden. Als natiirliche Wahl fiir erdumlaufende
Satelliten bietet sich hier ein Koordinatensystem an, das
an der Aquatorebene der Erde orientiert ist. Die z-Achse
fallt dabei mit der Drehachse der Erde zusammen, wahrend
als x-Achse der sogenannte Frithlingspunkt (YY) gewahlt
wird, der die Richtung zur Sonne bei Friihlingsanfang
markiert.

Die Orientierung der Satellitenbahn relativ zu Aquator
und Friihlingspunkt wird tiblicherweise durch drei Winkel
beschrieben, deren Bedeutung in Bild 2.2.3 veranschau-
licht ist:

e Die Bahnneigung (oder Inklination) i misst den Winkel,
um den die Bahnebene gegeniiber der Aquatorebene
geneigt ist.

o Der Bahnpunkt, in dem der Satellit die Aquatorebene
von Siid nach Nord durchstoBt, wird als ,,aufsteigender
Knoten“ bezeichnet, die Schnittlinie von Bahnebene
und Aquatorebene als Knotenlinie.

e Die ,Rektaszension (oder Linge) des aufsteigenden
Knotens“ Q2 misst den Winkel zwischen dem Friihlings-
punkt und dem aufsteigenden Knoten.

e Das ,Argument des Perigaums“ w beschreibt schlief3-
lich den Winkel zwischen dem aufsteigenden Knoten
und der Perigdumsrichtung.

Auf Grundlage dieser Definitionen lassen sich die dquatori-
alen Koordinaten r = (x, y, z) des Satelliten durch eine Folge
von drei Drehungen aus den zuvor bestimmten Koordinaten
(X, ) in der Bahnebene berechnen:

cosE —e

r=R.(-Q)R (i) R.(~»)-a-| V1-e’sinE
0

(2.2.8)
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Die Matrizen

1 0 0
R (x)=|0 +cosa +sina
0 -sina +cosa

und

+cosa +sina 0
R, (a)=| —sina +cosa 0
0 0 1

beschreiben dabei elementare Drehungen um die x- bzw.
z-Achse. Fiihrt man die entsprechenden Rechenoperationen
explizit aus, findet man daraus die alternative Formulie-
rung

cosu cosQ —sinu cosi sinQ
r=r-| cosusinQ+sinu cosi cosQ |,
sinu sini

in der u =w +v (das ,Argument der Breite*) den Winkel
zwischen dem aufsteigenden Knoten und dem momentanen
Bahnort bezeichnet.

Der Vollstandigkeit halber sei an dieser Stelle noch
die Beziehung

v=R (-Q) R (-i) R, (~w) (2.2.9)
—sinE
GM
N4 v1-e? cosE
r
0

zur Berechnung der Geschwindigkeit des Satelliten an-
gegeben.

Insgesamt bendtigt man also sechs unabhdngige Gro-
Ben, die sogenannten Bahnelemente oder Kepler-Elemen-
te, um den Ort und die Geschwindigkeit des Satelliten zu je-
dem Zeitpunkt eindeutig zu beschreiben. Umgekehrt lassen
sich einem gegebenen Orts- und Geschwindigkeitsvektor
eindeutig die sechs Bahnelemente zuordnen [2.2.1], [2.2.2].

Tabelle 2.2.1: Keplersche Bahnelemente.

Bahnelement Bedeutung

a grofRRe Halbachse Bahnform, Umlaufzeit
e Exzentrizitat Bahnform
i Bahnneigung raumliche Orientierung

Q Rektaszension des
aufsteigenden Knotens

raumliche Orientierung

) Argument des Perigaums raumliche Orientierung

M mittlere Anomalie Ort in der Bahn

Beide Darstellungen sind letztlich &quivalent und haben je
nach Anwendung unterschiedliche Vor- und Nachteile. Die
Bedeutung der einzelnen Bahnelemente ist noch einmal in
Tabelle 2.2.1 erldutert.

2.2.1.2 Die Bahn im erdfesten System

Die Beschreibung der Bahn tiber die sechs Kepler-Elemente
ermoglicht eine einfache und anschauliche Darstellung
der Satellitenbahn im Raum. Fiir viele Anwendungen in
Erdbeobachtung und Kommunikation, aber auch fiir den
Satellitenbetrieb selbst ist jedoch vorwiegend die Bewegung
des Satelliten relativ zur Erdoberfléche von Interesse. Zu
ihrer Beschreibung bedient man sich eines Koordinatensys-
tems, das wie zuvor am Erddquator ausgerichtet ist, dessen
x-Achse nun aber zum Meridian von Greenwich zeigt.

Wie in Bild 2.2.4 gezeigt, unterscheiden sich das raum-
feste (inertiale) und das erdfeste (rotierende) Bezugssystem
im Wesentlichen durch eine Rotation um die z-Achse, die
die tagliche Drehung der Erde widerspiegelt.

Der Winkel ® zwischen Friihlingspunkt und Green-
wich-Meridian wird dabei iiblicherweise als Sternzeit
bezeichnet und haufig im StundenmaB (1" entspricht
15°) ausgedriickt. 24 Stunden Sternzeit (ein Sterntag)
entsprechen damit genau einer kompletten Drehung der
Erde um ihre Achse. Dieser Zeitraum ist jedoch rund vier
Minuten kiirzer als ein Tag der biirgerlichen Zeitrechnung,
der sich am Stand der Sonne orientiert. Ursache fiir diesen
Unterschied ist die jahrliche Bewegung der Erde um die
Sonne, durch die sich die Position der Sonne am Himmel
taglich um rund ein Grad verschiebt. Bis die Sonne nach
einem (Sonnen-)Tag wieder ihren mittaglichen Hochststand
erreicht, vergehen deshalb gerade vier Minuten mehr als
die Dauer einer Erdumdrehung relativ zum raumlich festen
Fixsternhimmel.

Fiir einfache Zwecke kann die Sternzeit zu gegebener
Weltzeit (UT1) iiber die Gleichung

® =280,4606°+360,9856473°-d

bestimmt werden. Hierin bezeichnet d die Anzahl der seit
dem Mittag des 1. Januar 2000 vergangenen Tage.

Erdachse

Sternzeit (©)

Friihlingspunkt (Y) Greenwich-Meridian

Bild 2.2.4: Bahn eines Satelliten im dquatorialen Koordinatensystem.
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Strenggenommen stellt diese Gleichung (in einer et-
was komplexeren Form) die Basis fiir die Definition der
Weltzeit UT1 aus Beobachtungen der Erddrehung dar.
Wegen UnregelmaBigkeiten in der Rotation der Erde wird
ublicherweise die aus Atomuhren abgeleitete koordinierte
Weltzeit (UTC) zur Zeitmessung verwendet. UT1 und UTC
unterscheiden sich um maximal 0,9 s und konnen somit
fiir einfache Bahnvorhersagen (Sichtbarkeitsberechnung,
Bodenspurdarstellung, etc.) gleichgesetzt werden. Bei hohe-
ren Genauigkeitsanforderungen miissen die Unterschiede
beider Zeitskalen aus Veroffentlichungen des International
Earth Rotation Service [2.2.3] entnommen werden.

Unter Kenntnis der Sternzeit kann die erdfeste Position
durch eine einfache Drehtransformation

aus den inertialen Koordinaten bestimmt werden. Bildet
man hierzu die erste zeitliche Ableitung, so ergibt sich fiir
die zeitliche Anderung der Ausdruck

Vg = Z(@)-%r+5 (@)1 (2.2.10)
0
=R, (©)-v—| 0 |Xr,
Vg

Die Geschwindigkeit im rotierenden, erdfesten System
unterscheidet sich demnach von der inertialen Geschwin-
digkeit um einen Term, der von der Drehgeschwindigkeit

we =7,29212-107° rad/s

der Erde und dem Abstand des Satelliten von der Drehachse
abhingt. Beim Aquatoriiberflug eines Satelliten im niedri-
gen Erdorbit betragt der Unterschied rund 500 ... 600 m/s
in Ost-West-Richtung. Die Bodenspur im erdfesten System
weist damit im Allgemeinen auch eine etwas andere Nei-
gung gegeniiber dem Aquator auf, als seine (inertiale) Inkli-
nation erwarten lisst. Im Ubrigen bestitigt man anhand der
obigen Gleichungen leicht, dass die Geschwindigkeit eines
geostationdren Satelliten (r= 42164 km, v = 3,075 km/s)
im erdfesten System wie erwartet verschwindet.

In der obigen Diskussion des Ubergangs von einem
raumfesten zu einem erdfesten Bezugssystem wurde der
Einfachheit halber lediglich die tagliche Rotation der Erde
beriicksichtigt. Fiir genauere Rechnungen muss zusatzlich
dem Umstand Rechnung getragen werden, dass die Dreh-
achse der Erde im Raum nicht feststeht. Aufgrund des Dreh-
momentes, mit dem Sonne und Mond die Erdachse aufzu-
richten versuchen, vollfiihrt die Erdachse eine kegelformige
Bewegung um den Pol der Ekliptik. Diese als Prazession
bekannte Bewegung hat eine Periode von 26 000 Jahren.
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Bild 2.2.5: Bodenspur eines Satelliten im niedrigen Erdorbit. Bei
14 ... 15 Umldufen pro Tag sind aufeinanderfolgende Aquatordurchgénge
um rund 25° geografische Ldnge gegeneinander versetzt.

Ihr iiberlagert sind kurzfristige Schwankungen, die als
Nutation bezeichnet werden und zu Auslenkungen von
rund 20" um die mittlere Lage fiihren. Auch relativ zur
Erdkruste selbst variiert die aktuelle Lage der Rotations-
achse aufgrund der Polbewegung um etwa zehn Meter.

In dem Bemiihen, trotz dieser Schwankungen ein-
heitliche Bezugssysteme zu schaffen, wurden seitens
verschiedener Organisationen das International Celestial
Reference System (ICRS) und das International Terrestri-
al Reference System (ITRS) etabliert. Das ICRS orientiert
sich an der Lage von Aquator und Friihlingspunkt zu
Beginn des Jahres 2000. Es wird heute durch radioastro-
nomische Positionsbestimmungen ferner Galaxien festge-
legt. Entsprechend wird das erdfeste ITRS tber ein Netz
von Bodenstationen mit GPS-Empfangern und Teleskopen
fiir Laserentfernungsmessungen realisiert. Der Ubergang
zwischen beiden Systemen wird durch eine Reihe von
Transformationen (Prazession, Nutation, Erdrotation, Pol-
bewegung) beschrieben, die hier aber aus Platzgriinden
nicht im Einzelnen dargestellt werden konnen. Interessierte
Leser seien hierzu auf entsprechende Lehrbiicher [2.2.1]
[2.2.2] oder Monografien [2.2.4][2.2.5] verwiesen.

2.2.1.3 Bahnstoérungen

Grundlage der Beschreibung einer Satellitenbahn durch die
Keplerschen Gesetze ist die Annahme einer punktformigen
oder kugelformigen Zentralmasse. Diese Annahme ist fiir
die Erde in erster Naherung sicher gut erfiillt, bei genauerer
Betrachtung zeigen sich aber eine Reihe verschiedener Ab-
weichungen von diesem Idealbild. Zunachst fallt auf, dass
die Erde aufgrund ihrer Rotation an den Polen einen rund
20 km kleineren Radius als am Aquator aufweist. Diese
Abplattung und die damit verbundenen Abweichungen
der Erdanziehung von einer reinen Zentralkraft fiihrt unter
anderem zu einer stetigen Anderung der Bahnebene eines
Satelliten. Weitere Storkrifte rithren von der Lufthiille
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Bild 2.2.6: Vergleich der Stérbeschleunigungen auf einen Satelliten in
verschiedenen Bahnhéhen. Gekennzeichnet sind der Einfluss der Erdgra-
vitation (Zentralterm GM und harmonische Terme J, ), die Stérungen
punktférmiger Massen (Mond, Sonne, Venus) sowie der Einfluss von
Strahlungsdruck und Luftwiderstand (Drag).

der Erde her, die zu einer kontinuierlichen Abbremsung
niedrig fliegender Satelliten und damit einhergehend zu
einem Absinken der Bahnhohe fiihrt. Fiir hoherfliegen-
de Satelliten sind dagegen die gravitativen Storungen
seitens der Sonne und des Mondes von Bedeutung. Fiir
genaue Bahnrechungen sind insgesamt eine Vielzahl
von Storkrédften (inhomogene Massenverteilung der Erde,
Strahlungsdruck, Gezeiten, relativistische Krafte, etc.)
zu berlicksichtigen. Die GroBenordnung der wichtigsten
Storungen ist in Bild 2.2.6 illustriert.

Erdanziehung

Fiir die praktische Beschreibung der Erdanziehung bedient
man sich einer Entwicklung des Gravitationspotenzials
iiber Kugelflachenfunktionen. Allgemein hat das Potenzial
an einem Punkt der geozentrischen Lange A4 und Breite ¢
in der Entfernung r vom Erdmittelpunkt die Darstellung:

i zn: —g)P n(sing) (2.2.11)
n=0 m=0
-[Cnm cosmA+S,, sinm /1]

Hierin steht Ry, fiir den Aquatorradius der Erde, wihrend
P, die assoziierten Legendre-Polynome der Ordnung n und
des Grades m bezeichnet. Die harmonischen Koeffizienten
C,nundS,,, des Gravitationsfeldes konnen aus Beobachtun-
gen von Satellitenbahnen und ergdnzend durch bodennahe
Messungen der Schwerebeschleunigung bestimmt werden.

Waren frithere Modelle aus Satellitenbeobachtungen noch
auf niedrige Dimensionen (z. B. 30 x 30) beschrénkt, so
lassen sich heute mit Missionen wie CHAMP und GRACE
weit hoher aufgeloste Gravitationsfeldmodelle bestimmen
(z. B. GGMO02 mit Koeffizienten bis 160 x 160 [2.2.7]).

Zu gegebenem Potenzial V(r) erhdlt man die zugehorige
Beschleunigung aus dem Gradienten

(2.2.12)

'r'=VV(r)=(aV 1% av)

Wy oz

der am einfachsten mit Hilfe der in [2.2.8] beschriebenen
Rekursionsrelationen berechnet werden kann. Fiir den
Hauptterm C,,, = 1 erhélt man so gerade das Newtonsche
Gravitationsgesetz, das die Anziehung eines kugelformigen
Korpers mit isotroper Massenverteilung beschreibt.

Die Abplattung der Erde spiegelt sich in dem fithrenden
zonalen Koeffizienten C,, =—J, =-1,082-107 wider, der
zu einer Storbeschleunigung der Grofe

x-5x22/r
A |===],—2:|y-5y2"/r
AZ 3z-52°/r

(2.2.13)

fiihrt. Im Mittel {iber einen Umlauf resultiert hieraus ein
Drehmoment, dem die Bahnebene durch eine langsame
Drehung ausweicht. Je nach Bahnhohe und -neigung an-
dert sich hierdurch die Rektaszension des aufsteigenden
Knotens mit einer Geschwindigkeit

) R?
AQ=—§]zn—®

> (-7 cos(i)

(2.2.14)

die bis zu 8° pro Tag betragen kann. Ahnliche Variationen

.3 Ry Y
=i fasantn]  aa
und

_ 3 Ré . 2.

Vil = Sy e 273s0) 2210

weisen auch das Argument des Perigaums und die mittlere
Anomalie auf. Daneben unterliegen alle sechs Bahnelemen-
te periodischen Storungen, deren Amplitude groBenord-
nungsméBig a J,, also rund 10 km, betragt.

Fiir préazise Bahnvorhersagen miissen lber J, hinaus
viele weitere Gravitationsfeldkoeffizienten berticksichtigt
werden, um die Anziehungskraft der Erde korrekt zu be-
schreiben. Zu bedenken ist dabei, dass der Beitrag von Ter-
men des Grades n zur Beschleunigung mit der (n + 2)-Po-
tenz der Entfernung vom Erdmittelpunkt abnimmt. So
gentigen flr Satelliten in mittleren und groBen Hohen (z. B.
Navigationssatelliten und geostationdre Satelliten) meist
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Feldkoeffizienten bis zu Grad und Ordnung 10 fiir eine ex-
akte Bahnmodellierung. Fiir niedrige Flughohen (400 km)
und geodatische Anwendungen sind dagegen durchaus
Terme bis 100 x 100 und mehr zu berticksichtigen.

Gravitation von Sonne und Mond
Neben der Erde liben auch andere Himmelskorper - allen
voran Sonne und Mond - eine Beschleunigung auf einen
Satelliten aus, die von der gravitativen Anziehung zweier
Massen herriihrt. Diese wirkt allerdings sowohl auf den
Satelliten selbst als auch auf den Schwerpunkt der Erde.
Somit wird letztlich nur die Differenz beider Anteile als
effektive Storbeschleunigung wirksam.

Bezeichnet man mit M, und r, die Masse und den geo-
zentrischen Ortsvektor des storenden Korpers, so ergibt
sich die Storbeschleunigung zu

AF = +GM, T GM_ =
S

(2.2.17)

Hierbei ist die storende Masse als punktférmig angenom-
men, was flr die praktische Berechnung von periodischen
Satellitenbahnen um die Erde eine vollig ausreichende
Naherung darstellt.

Befinden sich Erde, Satellit und Storkorper in einer
Linie, so erhdlt man in erster Ordnung eine Storbeschleu-
nigung der GroBe

AF = +2GM, #
I

(2.2.18)

die jeweils von der Erde weg gerichtet ist. Steht der Positi-
onsvektor des Satelliten dagegen senkrecht zur Richtung
des storenden Korpers, so ist die resultierende Beschleuni-
gung nur halb so groB und nach innen gerichtet:

Aif ~~GM. ——

T3 (2.2.19)
|
Dies ist noch einmal in Bild 2.2.7 veranschaulicht.
Vergleicht man die von Sonne (Mg, . = 330000 Mg,
Tsomne = 150 Mio. km) und Mond (My;nq = 1/81 Mg, M'viona =
400000 km) ausgelibten Storkréafte, so erkennt man, dass
der Einfluss des Mondes trotz seiner geringen Masse rund

Punktmasse

Satellitenbahn

Bild 2.2.7: Stdrbeschleunigung eines Satelliten durch eine weit entfernte
Punktmasse.

doppelt so hoch ist. Die obigen Gleichungen zeigen ferner,
dass die Storbeschleunigung linear mit dem Abstand des
Satelliten von der Erde anwéchst. Sie sind also insbesondere
bei der Modellierung von geostationdren Satellitenbahnen
zu berticksichtigen.

Luftwiderstand

Neben der Abplattung der Erde stellt fiir niedrig fliegende
Satelliten die Abbremsung durch die Lufthiille der Erde die
starkste Storquelle dar [2.2.9]. Anders als die gravitativen
Storungen hangt die wirksame Beschleunigung aber von
der Masse m des Satelliten und seiner Querschnittsflache
A ab. Bei gegebener Dichte p der Lufthiille kann die Ab-
bremsung im einfachsten Fall iiber die Beziehung

1 A
AF=—=C,—p-v._,V
2 Dmp

(2.2.20)
modelliert werden. Sie ist immer entgegengesetzt zum Ge-
schwindigkeitsvektor v, relativ zur Atmosphére gerichtet
und wichst quadratisch mit der Geschwindigkeit an.

Der Widerstandsbeiwert (oder ,Drag“-Koeffizient)
Cp erfasst dabei die fiir jeden Korper unterschiedlichen
Stromungsverhdltnisse. Er muss fiir einen Satelliten iib-
licherweise im Rahmen der Bahnbestimmung kalibriert
werden. Als grobe Ndherung werden hdufig Werte von
2,0 oder 2,3 verwendet. Alternativ hierzu kann der Wider-
standsbeiwert aus aerodynamischen Modellrechnungen
bestimmt werden, die die genaue Struktur des Satelliten
und die Stromungsverhéltnisse in der Hochatmosphére be-
riicksichtigen [2.2.10]. Diese sogenannten Computational-
Fluid-Dynamic-Berechnungen (CFD) sind allerdings sehr
aufwendig und konnen deshalb meist nur nach Ableitung
vereinfachter Makromodelle fiir die praktische Berechnung
von Satellitenbahnen genutzt werden.

Eine Ubersicht iiber den Dichteverlauf der Erdatmo-
sphéare zeigt Bild 2.2.8. Wie gut zu erkennen ist, nimmt
die Dichte mit zunehmender Hohe schnell ab und kann fir
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Bild 2.2.8: Dichteverlauf der Atmosphdre als Funktion der Héhe fiir
mittlere Solaraktivitit.
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Bild 2.2.9: Abnahme der Bahnhéhe von Starshine 1.

Bahnen oberhalb von 1 000 km weitgehend vernachlassigt
werden. Fiir Hohen unterhalb 250 km ist der Luftwider-
stand dagegen so hoch, dass ohne regelmdBige Bahn-
anhebungsmandver ein rascher Absturz des Satelliten
unvermeidlich ware. Deshalb werden im Interesse einer
langen Lebensdauer nur sehr wenige Satelliten unterhalb
von 400 km betrieben.

Insgesamt bewirkt die atmospharische Reibung eine
stetige Abnahme der Bahnenergie und damit der gro-
Ben Halbachse. Bei einer Kreisbahn ergibt sich so eine
kontinuierliche Verringerung der Bahnhohe, die anfangs
langsam, spater aber immer schneller vonstatten geht
(vgl. Bild 2.2.9). Bei stark elliptischen Bahnen erfolgt die
Abbremsung dagegen liberwiegend in der Nahe des Periga-
ums. Am niedrigsten Bahnpunkt taucht der Satellit in die
tiefsten und damit dichtesten Atmosphérenschichten ein.
Gleichzeitig ist die Geschwindigkeit hier am groBten, was
den wirksamen Luftwiderstand weiter verstarkt. Als Folge
dieser ungleichméBigen Abbremsung nimmt zunédchst die
Apogdumshohe ab, bis die Bahn nahezu zirkularisiert ist.

Fiir die Beschreibung der atmospharischen Luftdichte
stehen heute verschiedene Modelle zu Verfligung, die
eine typische Vorhersagegenauigkeit zwischen 10 % und
30 % bieten ([2.2.1][2.2.2][2.2.11]). Am bekanntesten sind
dabei die Modelle der Jacchia-Reihe (Jacchia-70 und Wei-
terentwicklungen), die Familie der ,Mass Spectrometer
and Incoherent Scatter“-Modelle (MSIS-86, NRLMSIS) und
die ,Drag Temperature Models“ (DTM-2000, DTM-2013).
Bei der Auswahl eines geeigneten Modells ist neben der
zu erwartenden Genauigkeit meist auch der erforderliche
Rechenaufwand von Interesse. Modelle wie Jacchia-70,
die sich auf die Beschreibung der gesamten Luftdichte
beschranken, sind hier vorteilhafter als Modelle, die eine
detaillierte Beschreibung der chemischen Zusammenset-
zung liefern.

Angesichts der bestehenden Unsicherheiten in der
Dichtemodellierung und der mangelnden Vorhersagbar-
keit des Widerstandsbeiwertes, muss im Rahmen einer
Bahnbestimmung tiblicherweise ein freier Skalenfaktor mit

geschitzt werden, um die genannten Fehler zu kompensie-
ren. Damit geniigen bereits einfachere Dichtemodelle fiir
eine gute Rekonstruktion der Bahn aus Beobachtungen.
Umgekehrt ist bei einer reinen Bahnvorhersage ein hoherer
Modellierungsaufwand vonnoéten, um die Satellitenbahn
angemessen genau propagieren zu konnen.

Durch die Erwdrmung der Sonne zeigt die Luftdichte
eine ausgeprigte Tag-Nacht-Variation, wobei das Maxi-
mum rund zwei Stunden nach Mittag erreicht wird. Ferner
zeigt sich, dass die Dichte der Erdatmosphare starken
Schwankungen unterliegt, die mit der Solaraktivitat (ex-
treme Ultraviolettstrahlung) und der geomagnetischen
AKktivitat korreliert sind. Fiir eine Modellierung der Dich-
te werden deshalb in allen Modellen Werte der solaren
Radiostrahlung (Fluss Fy,; bei einer Wellenldnge von
10,7 cm als indirektes MaB fiir die UV-Strahlung) sowie
des geomagnetischen Index (K) benotigt. Beide GroBen
miissen aus Messungen bestimmt werden und lassen sich
nur eingeschrankt vorhersagen. Einer Langzeitvorhersage
von Satellitenbahnen in der Atmosphére sind auch dadurch
enge Grenzen gesetzt.

Strahlungsdruck

Eine zweite nicht-gravitative Kraft, die bei der Modellie-
rung einer Satellitenbahn beriicksichtigt werden muss,
resultiert aus dem Strahlungsdruck der Sonne. Treffen
Photonen der Energie E auf die Oberfldche eines Satelliten
und werden dort absorbiert, so wird dabei ein Impuls der
GroBe p=FE /c ubertragen. In der Umgebung der Erde,
d. h. bei einer Entfernung von 1 AE = 149,6 Mio. km, be-
tragt der Strahlungsfluss @ der Sonne im jahreszeitlichen
Mittel rund 1367 W/m? Aus dem Wert dieser sogenannten
Solarkonstante und der Lichtgeschwindigkeit ¢ folgt damit
ein Druck von

P = ¢ 4,57-107% N/m?
Cc

(2.2.21)
Wird das Licht nicht absorbiert, sondern vollstindig re-
flektiert, sind der Impulsiibertrag und damit auch der
resultierende Strahlungsdruck sogar doppelt so hoch. Bei
einer der Sonne zugewandten Querschnittsfliche A und
einer Masse m des Satelliten erhdlt man so eine Beschleu-
nigung der GroBe

2
Ar:—(]+g)épo(1AEJ .rSOnne
m

(2.2.22)

rSonne rSonne

die immer entgegengesetzt zum Richtungsvektor der Sonne
wirkt. Hierin beschreibt die Reflektivitit ¢ das Verhéltnis
von reflektiertem und einfallendem Sonnenlicht. An seine
Stelle tritt haufig der sogenannte Strahlungsdruckkoeffi-
zient Cp = 1 + ¢, der ahnlich dem Widerstandsbeiwert im
Rahmen der Bahnbestimmung kalibriert werden kann. Als
erste Ndherung wird haufig ein Wert von 1,3 verwendet.
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Bild 2.2.10: Einfaches zylindrisches Modell des Erdschattens.

NaturgemaB ist der Strahlungsdruck besonders fir
solche Satelliten von Bedeutung, die iiber groBe Solarzellen
zur Energiegewinnung verfiigen. Bei geostationdren Satelli-
ten mit Flichen von bis zu 50 m? stellt der Strahlungsdruck
beispielsweise eine der wichtigsten Storungen dar, die bei
der Bahnkontrolle berticksichtigt werden miissen. Er fiihrt
zu einer jahresperiodischen Variation der Exzentrizitat, die
durch regelméBige Mandver kompensiert werden muss, um
ein Verlassen des zugewiesenen Fensters im geostationaren
Orbit zu vermeiden (vgl. Kapitel 2.2.3.3).

Eine genaue Modellierung des Strahlungsdrucks ist
aber auch bei Navigationssatelliten oder Erderkundungs-
satelliten mit hohen Anforderungen an die Bahnkenntnis
von Bedeutung [2.2.12]. Hier bedient man sich zum Teil
strahlungsoptischer Simulationen und Finite-Elemente-
Modellen, um den Strahlungsdruck korrekt zu modellieren
([2.2.10][2.2.13]). So lassen sich die spezifischen Eigen-
schaften (Absorption, Reflexion, thermische Abstrahlung,
etc.) einzelner Baugruppen und Materialien korrekt er-
fassen.

Als Teil der Strahlungsdruckberechnung ist schlieBlich
auch zu beachten, ob oder in welchem MaB der Satellit
uberhaupt von der Sonne beschienen wird. Im einfachs-
ten Fall gentigt hierzu ein zylindrisches Schattenmodell
(Bild 2.2.10). Der Satellit ist demnach unbeleuchtet, wenn
er sich auf der Nachtseite der Erde befindet (r - g, < 0)
und sein Abstand

d=|r=(r-esm.) esml (2.2.23)
von der Schattenachse kleiner als der Erdradius Rg ist.
eg,nne bezeichnet dabei den Einheitsvektor von der Erde
zur Sonne. Genauere Schattenmodelle beriicksichtigen
iber die obige Betrachtung hinaus die Abplattung der
Erde sowie den endlichen Durchmesser der Sonne, der zu
einer Aufspaltung in Halb- und Kernschatten fiihrt [2.2.2].

2.2.1.4 Analytische Bahnmodelle

Mit Hilfe der Storungsrechnung kann die Wirkung der im
letzten Abschnitt diskutierten Krafte auf eine Satelliten-
bahn analytisch erfasst werden. Ahnlich dem Keplerschen
Bahnmodell ermoglichen die daraus abgeleiteten Modelle

eine direkte formelmaBige Beschreibung der Bahnverlaufs
als Funktion der Bahnelemente. Die Storungsrechnung
kann einerseits zur Bahnrechnung selbst eingesetzt wer-
den, vermittelt andererseits aber auch eine gute Einsicht
in die Wirkung individueller Storungsbeitrage ([2.2.14]
[2.2.15]).

Die Bliitezeit analytischer Bahnmodelle féllt in die
Jahre von 1950 bis 1970, als numerische Rechenanlagen
nur sehr eingeschrankt verfiigbar waren. Angesichts der
Komplexitit und der meist eingeschrankten Genauigkeit
spielen analytische Bahnmodelle inzwischen eine deutlich
kleinere Rolle. Sie sind jedoch neben theoretischen Unter-
suchungen immer dann von Vorteil, wenn die Bahn eines
Satelliten zu beliebigen Epochen benotigt wird. Anders als
die spater beschriebenen numerischen Verfahren, erlauben
es analytische Modelle, die Position des Satelliten auch fiir
weit voraus- oder zurtickliegende Epochen ohne Zwischen-
schritte zu ermitteln.

Variation der Elemente

Das eingangs diskutierte Keplersche Bahnmodell be-
schreibt die Bewegung eines Satelliten in einem zentralen
Kraftfeld, dessen Starke quadratisch mit der Entfernung
vom Zentrum abfdllt. Die Bahnelemente wie Halbachse,
Bahnneigung und mittlere Anomalie zur Epoche sind da-
bei unveranderliche GroBen, die die Bahn iiber alle Zeiten
charakterisieren.

Analytische Bahnmodelle machen sich die Uberlegung
zunutze, dass sich kleine Abweichungen von einem idealen
1/ r*Kraftfeld demnach auch in kleinen zeitlichen Anderun-
gen der Bahnelemente widerspiegeln miissen. Wie diese
Anderungen im Einzelnen aussehen, wird zum Beispiel
durch die Gaussschen Storungsgleichungen beschrieben.
Zerlegt man die Storbeschleunigung a in drei orthogonale
Komponenten entlang der radialen Richtung (R), senk-
recht dazu in Bewegungsrichtung (T) sowie in Richtung
der Bahnnormalen (N), dann ergeben sich die folgenden
Ausdriicke fir die zeitliche Variation der Bahnelemente
([2.2.1][2.2.15]):

d 2

.- esinv~aR+£-aT (2.2.24)
At py1-e? r

de +1-¢?

—= sinv-a, +(cosE +cosv)-a 2.2.25
i w )-ar ] (2.2.25)
di 1

—l=—rcosu-aN (2.2.26)
dt  pag?1-¢?

__ 1 renu (2.2.27)

At pg?1—¢? sini
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do _~1-¢

{—cosv-aR+(1+LJsinv~aT} (2.2.28)
p

dt nae
. dQ
—CoSi-—
det
a, __1 (2.2.29)
dt nate

[(pcosv—2er)-ay—(p+r)sinv-a, |

Geht man zunéchst von der ungestorten Bahn aus, so lassen
sich damit die Storbeschleunigungen entlang der Bahn
berechnen und - mit entsprechendem Aufwand - durch
eine periodische Reihenentwicklung darstellen. Diese
kann anschlieBend integriert werden, um eine analyti-
sche Beschreibung fiir die zeitliche Anderung der Bahn-
elemente zu erhalten. Bei Bedarf kann die so korrigierte
Bahndarstellung noch einmal in die Storungsgleichungen
eingesetzt werden, um Storungstheorien hoherer Ordnung
zu erhalten.

Ein bekanntes Beispiel stellt die von W. M. Kaula auf-
gestellte Storungstheorie [2.2.16] dar, die die Anderung
der Bahn unter dem Einfluss des Erdgravitationsfeldes
beschreibt. Die Storungen lassen sich dabei in periodische
und sikulare (langfristig anwachsende) Anderungen der
Bahnelemente einteilen (Bild 2.2.11).

kurzperiodisch

sakular

Bahnelement

lang-
periodisch

Zeit

Bild 2.2.11: Zeitlicher Verlauf von Stérungen in den Keplerschen Bahn-
elementen.

Als kurzperiodische Storungen bezeichnet man dabei
Variationen mit der typischen Zeitskala eines Bahnumlaufs.
Langperiodische Storungen reflektieren die Anderung der
Perigdumslage unter dem Einfluss der Erdabplattung (vgl.
Kapitel 2.2.1.3) oder monatliche und jahrliche Anteile in
den gravitativen Storungen von Sonne und Mond. Sdku-
lare Storungen beschreiben schlieBlich die langfristigen
Anderungen, die bei Mittelung {iber die zuvor genannten
Zeitskalen verbleiben. Die Kaulasche Theorie zeigt unter
anderem, dass sdkulare Storungen durch das Erdgravita-
tionsfeld nur in den Winkelelementen der Bahn auftreten.

Storungen der Halbachse und der Exzentrizitat sind dage-
gen auf periodische Anteile beschrankt.

Das SGP4-Modell

Eines der populdrsten Bahnmodelle stellt sicher das ,,Sim-
plified General Perturbations Model“ No. 4 (SGP4) dar
([2.2.17][2.2.18]). Es wurde urspriinglich fiir die Bediirf-
nisse des ,North American Aerospace Defense Command*
(NORAD) entwickelt, zu dessen Aufgaben die permanente
Uberwachung erdnaher Flugkérper gehért. Im Rahmen
dieser Tatigkeit werden routinemaBig Bahnelemente aller
katalogisierten Satelliten bestimmt, die mit Einschran-
kungen auch zivilen Nutzern zugénglich sind. Besonders
Radioamateure profitieren hiervon, da sie auf einfache
Weise aktuelle Sichtbarkeitsvorhersagen fiir ihre Satelliten
generieren konnen.

Die Verteilung der NORAD-Bahnelemente erfolgt in
einem zweizeiligen Datenformat, was zu dem Beinamen
sIwo-line Elements® (TLE) gefiihrt hat. Die Bedeutung der
einzelnen Felder in den TLE Datensétzen ist in Bild 2.2.12
beschrieben.

Bei der Verwendung der NORAD-Two-line-Bahnele-
mente ist zu beachten, dass es sich hierbei um , mittlere“
Bahnelemente handelt. Im Gegensatz zu ,,oskulierenden”
(d. h. anschmiegenden) Elementen, die zu einem bestimm-
ten Zeitpunkt die tatsachliche Position und Geschwindig-
keit des Satelliten exakt wiedergeben, sind die mittleren
Elemente frei von modellspezifischen periodischen Stérun-
gen. Sie zeigen damit einen wesentlich glatteren Verlauf
als die oskulierenden Elemente. Andererseits diirfen die
mittleren Elemente aber keinesfalls mit einem einfachen
Keplerschen Bahnmodell verwendet werden, sondern nur
mit dem analytischen Bahnmodell, das zu ihrer Erzeugung
verwendet wurde.

Das SGP4-Modell, das bei NORAD fiir diesen Zweck
eingesetzt wird, ist gegen 1970 entstanden und basiert auf
einem analytischen Bahnmodell von Lane und Crawford.
Dieses Modell verbindet seinerseits die Modellierung der
gravitativen Storungen nach Brouwer [2.2.19] mit einem
analytischen Modell zur Beschreibung des Luftwider-
stands. Die Dichte der Atmosphare in einer Hohe h wird
dabei tiber ein Potenzgesetz der Form

(2.2.30)

4
42 km

=2,461-10" kg/m*® | ———
P & [h—78kmj

beschrieben. Fir den operationellen Einsatz wurde die
vollstandige Theorie von Lane und Hoots vereinfacht und
in die noch heute gebrauchliche Form des SGP4-Modells
gebracht. Insgesamt werden sdkulare und periodische Sto-
rungen durch die zonalen Gravitationsfeldkoeffizienten J,,
J; und J, berticksichtigt. Die Darstellung der periodischen
Storungen gilt strenggenommen aber nur fiir kreisnahe
Bahnen.
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1 25544U 98067A

17180.92107657 +.00001371 +00000-0 +27994-4 0 9991
2 25544 051.6416 334.8545 0004735 341.6474 154.8950 15.54099405063738

123456789012345678901234567890123456789012345678901234567890123456789

Zeile Spalten Erlduterung

1 1 Zeilennummer (= 1)
3-7 NORAD-Katalognummer
8 Klassifizierung

Jahr (yy), Startnummer (nnn) und Objekt (aaa)
19-20 Epoche der Bahnelemente (Jahr)
21-32 Epoche Tag und Tagesbruchteile (UTC)

10-17 Internationale COSPAR-Satellitennummer (yynnnaaa), bestehend aus

Beispiel Bedeutung

1 1. Zeile

25554 ISS (Zarya-Modul)

U nicht klassifiziert

98067A Erstes Katalogobjekt zum
67. Start des Jahres 1998

17 2017

180.92107657 29. Juni, 22:06:21

53-63 Mittlere Bewegung (in [rev/d])
64-68 Umlaufnummer (modulo 100000)

69 Priifsumme der Zeichenwerten (modulo 10)

34-43 Anderungsrate der mittleren Bewegung (in [rev/d?]) oder ballistischer +.00001371 0,00001371
Koeffizient B

45-52 Anderungsrate (2. Ordnung) der mittleren Bewegung (in [rev/d’]) +00000-0 0,0
(Dezimalpunkt zwischen Spalten 45 und 46; Exponent in Spalte 51-52)

54-61 Luftwiderstandsterm B* (in [1/Rg]); +27994-4 0,27994-107
(Dezimalpunkt zwischen Spalten 54 und 55; Exponent in Spalte 60-61)

63 Bahnmodell 0 SGP4-Modell

65-68 Laufende Nummer des Datensatzes 999 999

69 Prifsumme der Zeichenwerten (modulo 10) 1 1

2 1 Zeilennummer (= 2) 2 2. Zeile

3-7 NORAD-Katalognummer (Beispiel 16609) 25554 ISS (Zarya-Modul)

9-16 Bahnneigung (in [°]) 051.6416 51,6416°

18-25 Rektaszension des aufsteigenden Knotens (in [°]) 334.8545 334,8545°

27-33 Exzentrizitat (Dezimalpunkt zwischen Spalten 26 und 27) 0004735 0,0004735

35-42 Argument des Perigaums (in [°]) 341.6474 341,6474°

44-51 Mittlere Anomalie (in [°]) 154.8950 154,8950°

15.54099405 15.54099405 rev/d
06373 6373

8 8

Bild 2.2.12: Format der NORAD-Two-line-Elemente (Beispiel: Internationale Raumstation ISS).

Neben dem SGP4-Modell kommt bei NORAD fiir hoch-
fliegende Satelliten eine erweiterte Form des SGP4-Modells
zum Einsatz, das als SDP4-Modell bezeichnet wird. Es er-
fasst zusatzlich Storungen durch die Gravitationskraft von
Sonne und Mond sowie Resonanzen, die bei Bahnen mit
einer Umlaufszeit von 12 h (GPS) und 24 h (geostationére
Satelliten) von Bedeutung sind. Das SDP4-Modell wird bei
der Erzeugung von Two-line-Elementen eingesetzt, wenn
die Umlaufszeit eines Satelliten mehr als 225 min betragt
(sog. ,Deep Space“-Bahnen). Dieser Wert entspricht einer
Bahnhohe von etwa 6 000 km und dient auch den Nutzern

der Two-line-Elemente als Unterscheidungskriterium fiir
die Auswahl des korrekten Bahnmodells.

Die Genauigkeit des SGP4-Bahnmodells und der damit
bestimmten Two-line-Bahnelemente ist in Bild 2.2.13 bei-
spielhaft fiir einen niedrig fliegenden Satelliten (Bahnhdhe
400 km) gezeigt. In der Nahe der Epoche wird die wahre
Bahn mit einer Genauigkeit von 1 ... 2 km wiedergege-
ben. Dieser Wert spiegelt die GroBenordnung einer Reihe
kurzperiodischer Storungen wieder, die im SGP4-Bahn-
modell vernachldssigt werden. Er stellt damit eine natiir-
liche Grenze flir Bahnrechnungen mit diesem Modell dar.



