Universitat

Bremen DLR D H B

Masterthesis

zur Erlangung des akademischen Grades

Master of Science (M.Sc.)

Definition und Evaluierung einer alternativen End-of-Life
Strategie fir LEO-Satelliten zur Vermeidung der System-
Passivierung

angefertigt von
Daniel Laugwitz
geb. am 19.05.1989, Delmenhorst

Universitat Bremen

Matrikelnummer: 2546753

Studiengang: Systems Engineering M.Sc.
Spezialisierungsrichtung: Raumfahrtsystemtechnik
Fachbereich: 4 (Produktionstechnik)
E-Mail: daniel.laugwitz@t-online.de

Bremen, 17. Juli 2017



Kurzfassung

Die vorliegende Arbeit befasst sich mit der Analyse einer alternativen End-of-Life Strategie fur
Satelliten im Low-Earth-Orbit Bereich, bei der der Satellit nach seiner nominellen Mission nicht
passiviert, sondern bis zu seinem Wiedereintritt zwecks der Durchfiihrung von Collision Avoidance
Mandvern weiterbetrieben werden soll.

Fur die Analyse wird das Post Mission Disposal im ersten Schritt gemal der VVorgaben der klassischen
End-of-Life Strategie und anschlieBend vor dem Hintergrund der alternativen EOL-Strategie fur
verschiedene Antriebs- bzw. Transfervarianten und mehrerer PMD-Zeitrdume betrachtet. Hierbei
werden die Kollisionswahrscheinlichkeiten wahrend der De-Orbit Prozesse, die dafiir benétigten
Ressourcen, wie beispielsweise Treibstoff, der Einfluss auf das Satellitensystem und die notwendigen
finanziellen Mittel kalkuliert oder abgeschéatzt. Die Ergebnisse werden abschlielend fur jede der
Varianten mit den flr die klassische End-of-Life Strategie ermittelten Anforderungen verglichen.
Letztendlich soll im Zuge einer Trade-Off Studie unter der Berticksichtigung verschiedener Kriterien
und den entsprechenden Gewichtungen ermittelt werden, welche der betrachteten Varianten im Zuge
der Umsetzung der alternativen End-of-Life Strategie die positivsten Bedingungen aufweist.

Stichworter:  End-of-Life Strategie, Space Debris, Space Debris Mitigation, Post Mission Disposal

Erstprufer: Prof. Dr. Andreas Rittweger
Zweitprufer: Dipl.-Ing. Marcus Hallmann
Betreuende Einrichtung: Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V.

Institut fir Raumfahrtsysteme
Robert-Hooke StraRe 7
28359 Bremen

Betreuer: Dipl.-Ing. Jan-Christian Meyer (OHB System AG)



Eidesstattliche Erklarung

Ich versichere durch meine Unterschrift, dass ich die Masterarbeit selbststdndig und ohne Benutzung
anderer als der angegebenen Quellen und Hilfsmittel angefertigt habe. Die vorliegende Arbeit wurde
noch nicht in gleicher oder ahnlicher Form dieser oder einer anderen Prifungsbehorde vorgelegt.

Ort und Datum:

Unterschrift:



Inhaltsverzeichnis

Abkirzungsverzeichnis
Abbildungsverzeichnis
Tabellenverzeichnis
Variablenverzeichnis
1. Einleitung
2. Space Debris
2.1  Space Debris Umgebungen
2.2 Space Debris Entwicklung und historische Ereignisse
3. Satellitenmissionen
3.1  Missionsphasen
3.2 Missionsarchitektur
3.3 Missionsoperationen
3.4 Zuverlassigkeit
3.5 Subsystem - Antrieb
3.6 Subsystem - Power
3.7  Manoverberechnung
3.8 Kollisionswahrscheinlichkeit
3.9  Collision Avoidance Mangver
4. Beispielmission
4.1  Orbitdefinition
4.2 Sonnensynchrone Orbits
4.3  Satellitendefinition
4.4  Missionsdauer
4.5 Risikodefinition
5. Kilassische End-of-Life Strategie
5.1  Richtlinien zur Space Debris Mitigation (SDM)
5.2 Einhaltung der Richtlinien
5.3  Missionsphasen
5.4  Passivierung
5.5  Natural Decay
5.6  Manoveranalyse
5.7  Mandveranalyse — Natural Decay
5.8  Mangveranalyse — De-Orbit (chemisch)

5.9 Mandveranalyse — De-Orbit (elektrisch)

© © o O W =

10
11
11
13
15
18
23
25
29
29
31
32
41
41
44
44
45
46
47
48
52
52
55
57



5.10 Risikoanalyse
5.11 System Impact
5.12 Kostenabschatzung
6. Alternative End-of-Life Strategie
6.1  Einhaltung der Richtlinien
6.2  Alternatives PMD
6.3  De-Orbit Konzept
6.4  Mandveranalyse
6.5 Risikoanalyse
6.6  System Impact
6.7  Kostenabschétzung
7.  Trade-Off Studie
7.1  Kriterien und Gewichtung
7.2 Definition der Kriterien
7.3  Auswertung
8. Zusammenfassung und Ausblick
9. Literaturverzeichnis
10.  Anhang
10.1 Bestimmung der Trajektorie eines Hohmann-Transfers
10.2  Bestimmung der Inklination fur sonnensynchrone Orbits
10.3  Umrechnung der Betriebsparameter
10.4 Fehlerabschatzung — HT1 & HT2
10.5 Nachweis der Skalierbarkeit auf Basis der Isp-Verhaltnisse
10.6  Das spezifische Volumen von Xenon
10.7 PMD10 - Baumdiagramm
10.8 PMD10 - Wahrscheinlichkeitstabelle
10.9 PMD1 - Baumdiagramm
10.10  PMD1 - Wahrscheinlichkeitstabelle

10.11 Tabellen zur Kollisionswahrscheinlichkeit

59
68
82
85
85
86
87
89
92
100
114
118
118
120
126
135
140
145
145
147
149
151
155
156
157
158
159
160
161



Abkurzungsverzeichnis

AMR
AR
ARTUS
ATOS
CA
CDR
COPV
DOC
DOD
DRAMA
EOL
ESA
FCU
FRR
GEO
GL
HDMR
HT1
HT2
JSpOC
LC
LEO
LMRO
MASTER
MDR
MO
NaK
ND
ORR
PDR
PMD
PMD
PMD 1
PMD 10
PMD 25
PPU
PRR
QR
RFG

Area-to-Mass Ratio

Acceptance Review

Arcjet Thruster University of Stuttgart

Arcjet Thruster on Oscar Satellite

Collision Avoidance

Critical Design Review

Composite Overwrapped Pressure Vessel

Depth of Charge

Depth of Discharge

Debris Risk Assessment and Mitigation Analysis
End-of-Life

European Space Agency

Flow Control Unit

Flight Readiness Review

Geosynchronous Orbit

Gravity-Loss

Hold Down & Release Mechanism

1-Mandver Hohmann-Transfer

2-Mandver Hohmann-Transfer

Joint Space Operations Center

Loss of Control

Low Earth Orbit

Launch/Mission Related Objects

Meteoroid and Space Debris Terrestrial Environment Reference
Mission Definition Review

Mission Operations

Natrium-Kalium

Natural Decay

Operational Readiness Review

Preliminary Design Review

Post Mission Disposal

Propellant Management Device

Einjahriger Zeitraum des Post Mission Disposals
10-jahriger Zeitraum des Post Mission Disposals
25-jahriger Zeitraum des Post Mission Disposals
Power Processing Unit

Preliminary Requirements Review

Qualification Review

Radiofrequenzgenerator



RIT Radiofrequency lon Thruster

SADM Solar Array Drive Mechanism
SD Space Debris

SDM Space Debris Mitigation
SRM Solid Rocket Motor

SRR System Requirements Review
SSO Sonnensynchroner Orbit

ST Surface Tension



Abbildungsverzeichnis

Abbildung 1: Rdumliche Dichte des Space Debris gegeniiber der Masse und des Durchmessers.......... 4
Abbildung 2: Verteilung der radumlichen Dichte der Space Debris Population fir den LEO-Bereich.... 5
Abbildung 3: Verteilung der rdumlichen Dichte der Space Debris Population fur einen
Deklinationsbereich vONn -90° DS 90°.........iiiiiiiiieeriere sttt nee e 5
Abbildung 4: Entwicklung der Explosions- und Kollisionsfragmente seit 1990
Abbildung 5: Simulierte Entwicklung der Explosions- und Kollisionsfragmente

(zwischen 1 cm und 10 €M) DIS 2050 ........ceviiiiiiiiiire e 7
Abbildung 6: Orbitlebensdauer fiir ein SD-Objekt mit einer AMR = 0,001 [m#/kg]

in Abhéngigkeit des Startorbits [12] .......cooirerieieieiere s 8
Abbildung 7: Phasen einer Raumfahrtmission [13] .......ccocoiiiiiiiiiiinseree e 9
Abbildung 8: Elemente einer Raumfahrtmission [L4]........ccccovveiiiiiieie i 10
Abbildung 9: Modellierung der Zuverlassigkeit von Satelliten mit der Weibull-Verteilung [17] ........ 12
Abbildung 10: Darstellung der Parameter fiir die Berechnung der Schattenphasendauer .................... 16
Abbildung 11: Prinzip des 2-Mandver Hohmann-Transfers [20] ........ccccoeviiiiiiiiiiic e 18
Abbildung 12: Beispielhafter Trajektorienverlauf des 1-Mandver Hohmann-Transfers ...........c.......... 20
Abbildung 13: Verlauf der groRen Halbachse fur einen beispielhaften LT-Transfer .........c.cccccoveevenie 23
Abbildung 14: Vergleich der Anzahl an Kollisionen ¢ mit der Kollisionswahrscheinlichkeit P .......... 24
Abbildung 15: Anderung der jahrlichen Kollisionswahrscheinlichkeit mit der Orbithohe................... 25
Abbildung 16: Anderung des SD-Fluxes mit der OrbithONe..............cc.cvvreevevevevirerreesee e 25
Abbildung 17: Long-Term Strategie fur CA-ManOVer [22]........cccooeiiiinineieieiesese e 26
Abbildung 18: Short-Term Strategie fir CA-ManOVEr [22] ......ccccoveveiiiieiise e 26
Abbildung 19: Av-Bedarf fir CA-Manover in Abhéngigkeit des Mangverzeitpunkts .............c.ccceeee... 27
Abbildung 20: Av-Kosten fir CA-Mandver in Abhangigkeit der Orbithohe [22] ..o 28
Abbildung 21: Satellitenpopulation des LEO-Bereichs auf Basis der JSpOC Datenbank [25] ............ 29
Abbildung 22: Satellitenpopulation fiir den Inklinationsbereich von 95° bis 105° [25].........ccccevvvneene 30
Abbildung 23: Verlauf der raumlichen Dichte fir eine Variation des Arguments

des aufsteigenden Knotens VON £180° ........c.coviiiiiiiiie ettt sre et sae et 31
Abbildung 24: Veranderung der sonnensynchronen Inklination mit Variation der Orbithohe.............. 32
Abbildung 25: Missionstypen auf sonnensynchronen Orbits [5] ......cccoovoveiiiiiciiiieiiecccceee e 32
Abbildung 26: Darstellung des Sentinel-2 Satelliten [27]........ccoooviiiiiiiieee e 34
Abbildung 27: Modell des Sentinel-2 zur Bestimmung der Querschnittsflachen ............cc.cccocveeeenn. 35
Abbildung 28: Wert der Querschnittsflache in Abhéngigkeit des Azimut (¢)

UN E1eVATIONSWINKEIS (6.t 35
Abbildung 29: Verlauf der Querschnittsflache flr eine Drehung um die z-Achse

(AZIMUIWINKET T =35%) <.ttt sttt t e e see s e te e me e e e sae e eeseeeneeneesneeneenaeans 36
Abbildung 30: Betriebsparameter des Airbus Safran 20N Triebwerks [30] ........ccocvvvivriiniinienenenieen. 38
Abbildung 31: Missionszeitrdume von aktuellen Erdbeobachtungsmissionen [5]..........cccccvvnirenienne. 41
Abbildung 32: Anzahl der Kollisionen mit Objekten von 1 um bis 1 CM.....cccooiiiiiiiiiiice e 42
Abbildung 33: Darstellung der Protected Regions fiir LEO und GEO Orbits [3].....c.ccoeeevevevvcieiinnnnne 44
Abbildung 34: Erwartetes und tatséchliches Level der Einhaltung der SDM Richtlinien [41]............. 45
Abbildung 35: Missionsphasen unter Einhaltung der SDM Richtlinien [3] ......cccoooooeiiiiiiiiiceiee 46
Abbildung 36: Verlauf der atmosphérischen Dichte in Abhangigkeit der Hohe [13]........ccccooevieiennee. 48
Abbildung 37: Simulierte zyklische Veranderungen des Sonnenwetters

Mt VErsChiedenen TOOIS [45] ..ot ettt 49

Abbildung 38:
Abbildung 39:

Natural Decay Prozess fir einen Satelliten (AMR = 0,011) ausgehend von 650 km ... 51
25-Jahres ND-Orbits fir AMRS vON 0,004 biS 0,2......coiiecieeiiie et eeaveeee s



Abbildung 40: Verlauf der grol3en Halbachse ausgehend von 681 km (links); Auf 12 Werte reduzierter
HONENVETAUT (FECNTS) ...t sttt e e s beete e besre e e e sbeaneesreares 53
Abbildung 41: Verlauf des Arguments des aufsteigenden Knotens in Abhangigkeit der Orbithohe.... 53
Abbildung 42: Verlauf des Perigdums, des Apogéums und der grofRen Halbachse fiir den HT1 ......... 55
Abbildung 43: Hohenverlauf in Abhéngigkeit der Zeit fir den HT2 bis zum ND-Orbit (681 km)...... 57
Abbildung 44: Hohenverlauf der LT-Transfers bis zum ND-Orbit (681 km)

mit den betrachteten elektr. THEDWEIKEN .........coviiii s 58
Abbildung 45: Aktuelle Satellitenpopulation im LEO-Bereich [25]........ccocoiiiiiiciiiiinccee 60
Abbildung 46: Aktuelle Satellitenpopulation fir den fur Orbiththen unter

1000 km und Inklinationen von 96° - 102,5° [25] ....cccvciviieiiiiieie e 60
Abbildung 47: Verlauf des De-Orbit Prozess im Falle eines Kontrollverlusts

wahrend der NOMINEHEN MISSTON .......couiiiiiiiiie bbb 61
Abbildung 48: Ablaufdiagramm fur die klassische EOL-Strategie..........ccocouvvrerereiniiiiininise e 64
Abbildung 49: Baumdiagramm fur die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten

der KIassiSChen EOL-SIrAtEOIE .....cveiiiieieie ettt e st ste et be et s e r e be e e st e ste e besbeeteebesneeneesreans 65
Abbildung 50: Illustration der Schattenphase; A: Ekliptik; B: Geschwindigkeitsvektor der Erde;

C: Orbitabschnitt in der Schattenphase; D: Sonnenvektor; E: Orbit.........cccooviiiiiiiieie e, 74
Abbildung 51: Maximale Male der Solarpanele im Transportzustand.............ccccocevvvevenneienecinesennens 80
Abbildung 52: Anzunehmende Mal3e fur die Solarpanele im Transportzustand [54]........ccccocerervennne. 81
Abbildung 53: Anderung der Missionsphasen fiir die alternative EOL-Strategie [3] .........cccceevvrvrvennee. 85
Abbildung 54: Angepasste Missionsphasen fir die alternative EOL-Strategie [3].......cccccovevvivrivernnnnns 86
Abbildung 55: Treibstoffmassenbedarf und resultierende Kollisionswahrscheinlichkeiten

flr verschiedene Transfervarianten (oben: Objekte <10cm; unten: Objekte >10CM) ......c.cccceveveirenene 88
Abbildung 56: Ablaufdiagramm fiir die alternative EOL-Strategie.........ccooovvvveieriviieeienieneseeiesesenns 94
Abbildung 57: Baumdiagramm fir die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten

L8 T S 1Y USSR 95
Abbildung 58: Massenanderungen fiir die verschiedenen PMD-Varianten...........cccccovevevereivernenennn. 111
Abbildung 59: Kostenanteile fir die drei PMD-ZEItrAUME............cceeiiieiiiie i 116
Abbildung 60: Ubersicht tiber die Kriterien und GEWIChtUNGEN..........c.cc.ccvevvvecviiirereieeeeieesee, 118
Abbildung 61: Bewertungsergebnis (GESAML) .........ccciveiiiiiiie it st st sre s 126
Abbildung 62: Bewertungsergebnis (System IMPact)..........ccoereiiiiiiineieie s 127
Abbildung 63: Gesamtmassen mit Subsystemanteilen (Antriebs-/Powersystem) ..........ccccocvverenne. 128
Abbildung 64: Volumina mit den jeweiligen Anteilen (intern/extern) ........ccccoveveeveieceesesecsresnenn, 129
Abbildung 65: Bewertungsergebnis (KOSLEN) .........ccuiiiiiiiiieeiee e 130
Abbildung 66: Gesamtkosten mit Anteilen (zeitunabhangig/zeitabhangig).........c.ccoeeevveiieieineinennenn, 131
Abbildung 67: Bewertungsergebnis (SD-ErZEUGUNQ) ........ccoveieieiieieie ettt sre st sre s 132
Abbildung 68: Wahrscheinlichkeiten (Explosionen/unkritische Koll./krit. Koll)..........ccccocviininne. 132
Abbildung 69: Veranschaulichung der Parameter der Kegelschnittgleichung [59] .........ccccovvovennene. 145
Abbildung 70: Vergleich von impulsivem und finitem Mandver [48]........cccoviriiiininiineeens 151
Abbildung 71: Veranderung der Trajektorien durch Begrenzung des Gravity-Loss

flr HT1 (linkS) Und HT2 (FECNES) ...t s 152
Abbildung 72: Anderung der Winkelgeschwindigkeit mit der OrbithGhe .............cccccoccevveverricrnnene, 153
Abbildung 73: Abweichung in Abh&ngigkeit der Isp- und Av-Werte.........cooevviirie i 155

Abbildung 74: Verlauf des spezifischen Volumens fiir verschiedene Temperaturbedingungen [62]. 156
Abbildung 75: Baumdiagramm fur die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten
FUF 08S PIMIDL0 ...ttt bbbttt 157
Abbildung 76: Baumdiagramm fur die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten
TUP 0AS PIMIDL ...ttt bbb bbb bbbttt b bbb 159



Tabellenverzeichnis

Tabelle 1: Arten der Space Debris Objekte und ihr Anteil an der Population im LEO-Regime............. 3
Tabelle 2: Erléuterungen der Phasen (links) und Abkirzungen (rechts) [13]......ccccocevviiiiiniinencnienen. 9
Tabelle 3: Verschiedene Antriebsarten mit Schub- und Isp-Werten [13]......c.ccooviiiiiiivciciie e, 13
Tabelle 4: Vergleich der berechneten Werte fir einen Transfer von Kreisorbitl

(h1 = 850 km) zum Kreisorbit2 (A1 = 680 K1) ......cccociiiiiieieisicesese s 22
Tabelle 5: Orbitparameter flr die REferenzZmisSion ..........cccvveviiiieiiiiie e 30
Tabelle 6: Massenkategorien flr SAtelliteNn ...........cooviviii i 33
Tabelle 7: Satelliten- und Orbitparameter des Sentinel-2 Satelliten [26]............ccooeoeiiiiiiiiiiiiene 33
Tabelle 8: Parameter fir den Referenzsatelliten ... 34
Tabelle 9: Antriebsvarianten fiir den Referenzsatelliten [30] [31] [32] [33] -.vevveeververveeninenenienieenes 37
Tabelle 10: Benotigte PPU-LEISTUNG.......ccuiiiiieieieisisesee et 37
Tabelle 11: Betriebsparameter des ARTUS Arcjets unter Verwendung von sekundarem

HYAIAZIN [37] [38] .. et eeteiteieiei ettt bbbttt bt e e 39
Tabelle 12: Betriebsparameter des ARTUS Arcjets unter Verwendung von Hydrazin........................ 39
Tabelle 13: Analyse-Tools mit implementierten Funktionen zur Propagation des Sonnenwetters....... 49
Tabelle 14: Die wichtigsten Atmospharenmodelle [20].........ccocoiiiiiiiiiiiieee s 49
Tabelle 15: Beispielsatelliten mit Form, AMR und cp-Wert [13] ..o 50
Tabelle 16: Relevante Parameter des Referenzsatelliten und des ND-OrbitS ..o 52
Tabelle 17: Berechnete Hohensektoren mit der entsprechenden Aufenthaltszeit des Satelliten........... 54
Tabelle 18: Kollisionswahrscheinlichkeiten flr den ND-Prozess...........ccoovvriienenenienisenese s 54
Tabelle 19: Kollisionswahrscheinlichkeiten flir den HTL........ccooviveiiiiieiiece e 55
Tabelle 20: Transferzeiten fur die betrachteten elektrischen Antriebe..........ccooovvviiiiiiiiiiiiine 58
Tabelle 21: Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir die LT-Transfers.......ccocovvvviviviiivnieniece e, 58
Tabelle 22: Gesamtkollisionswahrscheinlichkeiten fiir den PMD-Prozess der elektrischen Antriebe . 59
Tabelle 23: Bendtigte Treibstoffmassen fur den LT-Transfer (aufgerundet).........cccceeevveviiiiicnenenn, 59
Tabelle 24: Erlauterung der KNOtENTArDEN ..........coviiiiiiiiiii s 65
Tabelle 25: Erlauterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten..............cccccoc...... 66
Tabelle 26: Beschreibungen der Ereignisse bzw. Ereigniskombinationen.............ccccovevvnineninenenn 67
Tabelle 27: Zusammenfassung der Endknotenwahrscheinlichkeiten............cccoocovvvieiiiivciccicice, 67
Tabelle 28: Grundtreibstoffmassen fur die betrachteten Antriebsvarianten.............ccocoovvviininennnne. 69
Tabelle 29: Tankauswahl fir die HT1-Variante [30] [52] .....ccoovrereiiriniiirinie e 70
Tabelle 30: Tankauswahl fir die HT2-Variante [30] [52] .....ccovevveieiiiiieicce e 70
Tabelle 31: Tankauswahl fir ARTUS als Primarantrieb [30] [52] .....covovvivriniiiiieecce e 71
Tabelle 32: Tankauswahl fir ARTUS als Sekundarantrieb [30] [52] .....cccovvrereniiiiiiiieeesee 71
Tabelle 33: Tankauswahl fir den RIT 10 ANtrieh [52] ......ccooieiiiieeeee e 71
Tabelle 34: Tankauswahl flr den RIT 22 ANtrieb [52] .....cocvoiiiieiiis s 72
Tabelle 35: PPU-Masse fiir die elektrischen Antriebe [34]......cccooieiiiieiiiee e 72
Tabelle 36: Zusammenfassung der sich ergebenden Massen fir das Antriebssystem ...........cccccceuenee. 72
Tabelle 37: Ergebnisse flr die Parameter der Kreisbogengleichung ... 74
Tabelle 38: Bendtigte eleKtrisChe ArDEIL..........oov oo 75
Tabelle 39: Angepasste BOL-Leistung der Solarpanele ...t 76
Tabelle 40: Anpassung der SOIArPANEIE ........c..oiiiiee e 76
Tabelle 41: Anpassung der BAEIIE .......c..ooieiiiiiiere ettt sae e 77
Tabelle 42: Zusammenfassung der Antriebs- und Powersystemmassen zur Gesamtmasse.................. 77
Tabelle 43: Abgeschétzte Komponentenmassen der Ausgangskonfigurationen [26] [34] .......cc......... 78

Tabelle 44: Gesamtmassen des SatelliteNSYSIEMS ........ccviiiiriieee e 78



Tabelle 45:
Tabelle 46:
Tabelle 47:
Tabelle 48:
Tabelle 49:
Tabelle 50:
Tabelle 51:
Tabelle 52:
Tabelle 53:
Tabelle 54:
Tabelle 55:
Tabelle 56:
(PMD25)...
Tabelle 57:
(PMD10)...
Tabelle 58:
(PMD1).....
Tabelle 59:
Tabelle 60:
Tabelle 61:
Tabelle 62:
Tabelle 63:
Tabelle 64:
Tabelle 65:
Tabelle 66:
Tabelle 67:
Tabelle 68:
Tabelle 69:
Tabelle 70:
Tabelle 71:
Tabelle 72:
Tabelle 73:
Tabelle 74:
Tabelle 75:
Tabelle 76:
Tabelle 77:
Tabelle 78:
Tabelle 79:
Tabelle 80:
Tabelle 81:
Tabelle 82:
Tabelle 83:
Tabelle 84:
Tabelle 85:
Tabelle 86:
Tabelle 87:
Tabelle 88:
Tabelle 89:
Tabelle 90:

Geometrische Volumina der ausgewéhlten Tanks (interne Akkommodation) .................. 79
Solarpanelflachen und Volumina im Transportzustand (externe Akkommodation).......... 82
Kosten der Solarpanele fiir die betrachteten Varianten ... 84
Zusammenfassung der Kosten flr die klassische EOL-Strategie.........ccccevvvvveveirinernenne 84
Hohen der Zielorbits fur verschiedene De-Orbit ZeItraUMe .........cccooevviiieniinenenenene 89
Orbitparameter fUr HTL (PMD25) .......ccoiiiiiiiiieeeeeses e 90
Orbitparameter flir HT2 & LT (PMD25) .....cvoiiiieieiece e 90
Orbitparameter fUr HTL1 (PMDZ10) ......cooviiiiiiiieieieieeeeses e 90
Orbitparameter fur HT2 & LT (PMD10) .....coviviiiieieeeesieese e 90
Orbitparameter fir HTL (PMDL) ..ottt 90
Orbitparameter fUr HT2 & LT (PMDL) ...ooiiiiiieeee e 90
Abschatzung der CA-Mandveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen

............................................................................................................................................. 91
Abschétzung der CA-Mandveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen

............................................................................................................................................. 91
Abschétzung der CA-Mandveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen

............................................................................................................................................. 92
Zu bericksichtigende Treibstoffmassen.........cccvviieiiiicii e 92
Erlauterung der KNotenfarbDeN ..........ccoveiiiiiiii s 95
Erlauterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD25)............. 96
Wahrscheinlichkeiten - keine KOmMplKatioNeN ..o 97
Wahrscheinlichkeiten — unkritische KolliSIONEN..........ccoiiiiiiiiiicc e 97
Wahrscheinlichkeiten — Zerstorungsfreier Wiedereintritt.............cccocevvveveiniicieseese e 97
Wahrscheinlichkeiten — Kritische KOIHISIONEN..........ccovviiviieie e 97
Wahrscheinlichkeiten — EXPIOSIONEN ........cccvoiiiieiiieiic ettt e 97
WahrscheinlichKeiten — ZerstOrung..........oovouieiereieieeee e 97
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - keine Komplikationen ............cccccooevvieinininicincnens 98
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - Zerstérungsfreier Wiedereintritt...........ccoccovvieiierneane. 98
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - unkritische KolliSiONen .........c.ccccceveveveiiviiieieiciese s 99
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - kritische KolliSionen ... 99
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen — EXpIOSIONEN ........ccooiiiiiiiiiiiiiccce e 99
Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - Zerstorung ...........coceoeoeerineneneneseeeesesese e 99
Gesamttreibstoffmassen (HTL) c.ocvoii oo s 101
Tankauswahl fur die HT1-Variante [30] [52] .....ccceoveiririnireieieeeee e 101
Gesamttreibstoffmassen (HT2) ...c..ooi oo e 102
Tankauswahl fiir die HT2-Variante [30] [52] ...c.covvvvveveiiiieiecece e, 102
Gesamittreibstoffmassen (ARTUS Prim.) .....cocooiiiiiiiii s 103
Tankauswahl fiir die ARTUS-Variante als Primdrantrieb [30] [52] ....cccevoveeiiiieinenne 103
Gesamttreibstoffmassen (ARTUS SEK.)....cciiiiiiiiiieiis s 103
Tankauswahl fiir die ARTUS-Variante als Sekundérantrieb [30] [52] ......cceoerviverinnenne 104
Gesamttreibstoffmassen (RIT 10) .....ooeoiiiieiieee e e 104
Gesamttreibstoffmassen (RIT 22) ... 104
Tankauswahl fiir die RIT 10 Variante [52] ....ccccceooerierereie e 104
Tankauswahl fur die RIT 22 Variante [52] ......cccooeviriiiniieiereeesese e 105
Zusammenfassung der AntrieDSSYStEMMASSEN ......cveiriiiriirieie e 105
Brenndauern fur die Transfer- und CA-ManGVer ...........cccoerriiiereieeie e 107
Benotigte BatterieKapazitdten. ..........coviviiiiieieceees e 108
Werte fiir die EOL- und BOL-LEISTUNG ....ccviiiiiieiie et 108

Resultierende Solarpanelflachen und -massen ..........ccoovvvie e 109



Tabelle 91:
Tabelle 92:
Tabelle 93:
Tabelle 94:
Tabelle 95:
Tabelle 96:
Tabelle 97:
Tabelle 98:
Tabelle 99:

Tabelle 100:
Tabelle 101:
Tabelle 102:
Tabelle 103:
Tabelle 104:
Tabelle 105:
Tabelle 106:
Tabelle 107:
Tabelle 108:
Tabelle 109:
Tabelle 110:
Tabelle 111:
Tabelle 112:
Tabelle 113:
Tabelle 114:
Tabelle 115:
Tabelle 116:
Tabelle 117:
Tabelle 118:
Tabelle 119:
Tabelle 120:
Tabelle 121:
Tabelle 122:
Tabelle 123:
Tabelle 124:
Tabelle 125:
Tabelle 126:
Tabelle 127:
Tabelle 128:
Tabelle 129:
Tabelle 130:
Tabelle 131:
Tabelle 132:
Tabelle 133:
Tabelle 134:
Tabelle 135:
Tabelle 136:
Tabelle 137:
Tabelle 138:
Tabelle 139:

Zusammengefasste Werte flir die Masse des AntriebsSyStems .........cccoccvvveeneieerinnennn. 109
Zusammengefasste Werte flir die Masse des POWEISYStEMS..........cccveeereveeiienieseeiiennnnn, 109
Gesamtmassen fur die alternative EOL-Srategie ...........ccovverinenencieine e 110
Differenz der AntrieDSSYSIEMMASSEN ........ccviiiiieiieiieiese e e e sre e srenne s 110
Differenz der POWErSYStEMIMASSEN .....ccueiveiieiieiieiiecieeiesteeee e e sre e sre e sresresreesresne s 110
Gesamtmassen des Satellitensystems fiir alle Varianten...........cccoeveieiiiinncnenne 111
Resultierende Volumina flir die Solarpanele im Transportzustand............c.ccccceeveivenneane. 112
Solarpanelflachen und Volumina im Transportzustand (externe Akkommodation)........ 113
Anderungen der internen AKKOMMOGALION ...........c.coueverireiriireiiereee e, 113
Anderungen der externen AKKOMMOGATION .........c.vevvereeveieiieieceereeeses s eseeeen, 113
Kosten fur die SOIarpanele ... 115
Gesamtkosten fir die alternative EOL-Strategie.........ccccovvvveveieiieiesiese e 116
Anderung der zeitunabhangigen KOSLEN ...........ccccoviveviieveiiieieice e, 117
Anderung der zeitabhangigen KOSEN ............ccoceiiiveiiiireiiessee e, 117
Bewertungsskala "Masse des AntriehssysStems™ ..o 120
Bewertungsskala "Masse des POWEISYSIEMS™ .........coveiiiiirinenereees e 121
Bewertungsskala "PasSiVIErUNG" .........ccviieiiieeie e sre e 121
Bewertungsskala "Akkommodation (intern)™ ...........cccvviieiiiieiie i 122
Bewertungsskala "AKkommodation (EXIEIN)".........ccoiiiririneneeee e 122
Bewertungsskala "Zeitunabhangige KOoStEN" ... 123
Bewertungsskala "Zeitabhdngige KOSIEN" ...........cooiiiiiiiiiieee e 124
Bewertungsskala "EXPIOSIONEN" ..o e 124
Bewertungsskala "Unkritische KolliSIONEN" ..o 125
Bewertungsskala "Kritische KOIISIONEN" ..o 125
PMD-Schwellenwerte fiir positive Ergebnisfaktoren............ccccooeviiiieviiicic e 127
BewertungStabelle ... ..o 134
Ressourcentabelle und Vergleich mit kl. EOL-Strategie ..........cccooevviviniiiiniieseiens 135
Ideale und reale Av-Werte und Treibstoffmassen fur die HT1- und HT2-Mandver ...... 153
Erlaubte Brenndauern, resultierende Umlaufanzahl und Transferzeit .........cccccoveveeene 154
Verhéltnis der Treibstoffmassen (Airbus Safran IN/RIT 22) ..o, 156
Erlauterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD10)......... 158
Erlauterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD1)........... 160
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD25 ( <10 cm) ........ 161
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (>10 cm) ......... 161
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD10 (<10 cm) ......... 162
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD10 (>10 cm) ......... 162
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD1 (<10 cm) ........... 163
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD1 (>10 cm) ........... 163
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (<10 cm) ......... 164
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (>10 cm) ......... 164
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD10 (<10 cm) ......... 165
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD10 (>10 cm) ......... 165
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD1 (<10 cm) ........... 166
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD1 (>10 cm) ........... 166
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (<10 cm) ......... 167
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD25 (>10 cm) ......... 167
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm) ......... 168
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD10 (>10 cm) ......... 168
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD1 (<10 cm) ........... 169



Tabelle 140:
Tabelle 141:
Tabelle 142:
Tabelle 143:
Tabelle 144:
Tabelle 145:
Tabelle 146:
Tabelle 147:
Tabelle 148:
Tabelle 149:
Tabelle 150:
Tabelle 151:
Tabelle 152:

Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD1 (>10 cm) ........... 169
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD25 (<10 cm) ......... 170
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (>10 cm) ......... 170
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD10 (<10 cm) ......... 171
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD10 (>10 cm) ......... 171
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD1 (<10 cm) ........... 172
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm) ........... 172
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (<10 cm) ......... 173
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (>10 cm) ......... 173
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD10 (<10 cm) ......... 174
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD10 (>10 cm) ......... 174
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fur das PMD1 (<10 cm) ........... 175
Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD1 (>10 cm) ........... 175



Variablenverzeichnis

Formelzeichen Bezeichnung Einheit
a Grole Halbachse [km]
azsyr GrolRe Halbachse des PMD25-Orbits [km]
anp Grole Halbachse des Natural Decay Orbits [km]
ar Grole Halbachse der Transferellipse [km]
a; Aktueller Wert fiir die grol3e Halbachse [km]
Qi1 Aktualisierter Wert fiir die grolle Halbachse [km]
Aa Anderung der groBen Halbachse [km]
da Anderung der groBen Halbachse [km]
Aay, Anderung der groRen Halbachse wéhrend eines Orbitumlaufs [km]
A Querschnittsflache [m2]
A Durchschnittliche Querschnittsfléche [m2]
A, Querschnittsflache des Diisenaustritts [m2]
Amax Maximale Querschnittsflache [m?]
ACP Jahrliche Kollisionswahrscheinlichkeit [-]
ACP_ 19 Jahrliche Kollisionswahrscheinlichkeit fir Objekte kleiner als 10 cm [-]
ACPs19em  Jahrliche Kollisionswahrscheinlichkeit flir Objekte grofer als 10 cm [-]
ACP,, Jéhrliche Kollisionswahrscheinlichkeit (Gesamtpopulation) [-]
ACP 4t Jéhrliche Kollisionswahrscheinlichkeit (detektierbare Population) [-]
b Kreisbogenlénge [m]
c Anzahl der Einschlage [-]
Cp Widerstandsbeiwert [-]
Ce Austrittsgeschwindigkeit [m/s]
CP-10cm Kollisionswahrscheinlichkeit fir Objekte kleiner als 10 cm [-]
CPoqioem Kollisionswahrscheinlichkeit fiir Objekte grofer als 10 cm [-]
CPurrus Kollisionswahrscheinlichkeit wahrend des ARTUS-Transfers [-]
CPyrq Kollisionswahrscheinlichkeit wahrend des HT1 [-]
CPyr, Kollisionswahrscheinlichkeit wahrend des HT2 [-]
CPyp Kollisionswahrscheinlichkeit wéahrend des ND [-]
CPiot Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit [1
d Hoéhenunterschied [km]
D Partikeldichte [1/km3]
D Widerstandskraft [N]
e Exzentrizitat [-]
E Exzentrische Anomalie [°]
f Beschleunigung [m/s?]
o Stérbeschleunigung [km/s?]

F Schub [N]



h25yr

hM ission

Mgat
mdry

P, Antrieb
PBOL
PEOL

P Expl_1yr

P Expl_5yr

P Hydrazin

Radiale Stdrbeschleunigungskomponente

Tangentiale Stérbeschleunigungskomponente

SD-Flux innerhalb eines betrachteten GroRenintervalls

SD-Flux einer bestimmten ObjektgréRe
Solarer Radioflussindex

Lokale Gravitationsbeschleunigung
Erdbeschleunigung

Gravity-Loss

Orbithdhe

Hohe des PMD25-Orbits

Hohe des Missionsorbits

Hohe des Perigdums
Zersetzungsenthalpie

Inklination

Inklination des sonnensynchronen Orbits
Spezifischer Impuls

Spezifischer Impuls von Antrieb 1
Spezifischer Impuls von Antrieb 2
J,-Stoérungsterm

Masse

Raumfahrzeugmasse (vor Mandver)
Gesamtmasse des Satelliten
Trockenmasse des Satelliten
Raumfahrzeugmasse (nach Mandver)
Treibstoffmasse

Resultierende Treibstoffmasse mit Antrieb 1
Resultierende Treibstoffmasse mit Antrieb 2
Gasmassenstrom
Treibstoffmassenstrom

Mittlere Anomalie

Mittlere Winkelgeschwindigkeit
Anzahl der Orbitumlaufe
Halbparameter

Leistung

Wahrscheinlichkeit
Wabhrscheinlichkeit (kein Einschlag)
Vom Antrieb bendtigte Leistung
Begin-of-Life Leistung

End-of-Life Leistung

Explosionswahrscheinlichkeit fiir einen Zeitraum von einem Jahr
Explosionswahrscheinlichkeit fiir einen Zeitraum von 5 Jahren
Strahlleistung unter Verwendung von gewohnlichem Hydrazin

[m/s?]
[m/s?]
[1/(km2yr)]
[1/(km2yr)]
[W/m2Hz]
[m/s?]
[m/s?]
[-]
[km]
[km]
[km]
[km]
[J/kg]
[°]
[°]
[s]
[s]
[s]
[-]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[kg/s]
[kg/s]
[°]
[°/s]
[-]
[km]
(W]
[-]
[-]
(W]
(W]
(W]
[-]

(W]



PLCl
PLCZ

PLC3

P Payload

P, Schatten

P, Subsysteme

P, sek_Hydr
Q
QBatterie
QSchatten
T
Tsat
i

Tmax

RM ission

RAAN

TM ission
TND
TOrbit
TSchatten

TSonne

U
v

%1

U,

Wahrscheinlichkeit eines Kontrollverlusts durch eine fehlerhafte
Passivierungskomponente

Wahrscheinlichkeit eines Kontrollverlusts durch eine unkritische
Kollision

Wahrscheinlichkeit eines Kontrollverlusts durch einen Fehler im
Satellitensystem

Von der Payload bendétigte Leistung

VVon den Subsystemen benétigte Leistung wéahrend der Schattenphase
Von den Satellitensubsystemen bendtigte Leistung
Umgebungsdruck

Zusatzleistung

Druck am Dusenaustritt

Strahlleistung unter Verwendung von sekundérem Hydrazin
Ladung

Gesamtladung der Batterie

Entladbarer Anteil der Batterieladung

Radius

Satellitenradius (angenommene Sphéarenform)
Radius eines SD-Objekts (angenommene Sphérenform)
Radius der maximalen Querschnittsflache
Zuverlassigkeit

Radius von Orbit 1

Radius von Orbit 2

Erdradius

Radius des Missionsorbits

Argument des aufsteigenden Knotens

Zeit

Zeitpunkt 1

Zeitpunkt 2

Transferzeit

Brenndauer

Zeitpunkt des Perigdumdurchlaufs

Zeitdifferenz

Zeitdifferenz

Missionsdauer

Dauer des Natural Decays

Orbitperiode

Dauer der Schattenphase

Dauer der Sonnenphase

Spannung

Geschwindigkeit

Geschwindigkeit auf Orbit 1

Geschwindigkeit auf Orbit 2

[]

[-]
(W]
(W]
(W]
[bar]
(W]
[bar]
(W]
[Ah]
[Ah]
[Ah]
[m]
[m]
[m]
[m]

[km]
[km]
[km]
[km]
[°]
[s]
[s]
[s]
[d]
[s]
[s]
[s]
[s]
[yr]
[yr]
[h]
[h]
[h]
V]
[m/s]
[km/s]
[km/s]



Ur1

VU2
Ve
Av

A17L'deal
AUreal

w
WARTUS_red
WAntrieb
WAntrieb_red

WBatterie

WSchatten

X

N N <R X

ZGEO

dQ,,,
dQy,

Geschwindigkeit im Perigdum der Transferellipse
Geschwindigkeit im Apogdum der Transferellipse
Austrittsgeschwindigkeit
Geschwindigkeitsdifferenz

Idealer Av-Wert (verlustfrei)

Realer Av-Wert (verlustbehaftet)

Elektrische Arbeit

Reduzierte bendtigte elektrische Arbeit des ARTUS-Antriebs
Vom Antrieb bendtigte elektrische Arbeit
Reduzierte benétigte elektrische Arbeit des Antriebs
Gesamte elektrische Arbeit der Batterie

Waéhrend der Schattenhase von der Batterie zur Verfligung gestellte

elektrische Arbeit
Tiefe des Solarpanelblocks im Transportzustand

Zu bestimmende Hohe des PMD-Orbits

Breite der Satellitenwand

Zu bestimmende PMD-Dauer

Hohe der Satellitenwand

Orbithdhe

Geostationdre Orbiththe

Argument des aufsteigenden Knotens

Anderung des aufsteigenden Knotens tiber einen Orbitumlauf
Tagliche Anderung des aufsteigenden Knotens
Mittelpunktswinkel

Formparameter

Winkel

Flugrichtungswinkel

Flugrichtungswinkel vor dem eigentlichen Mandverpunkt
Flugrichtungswinkel nach dem eigentlichen Mandverpunkt
Spezifische Bahnenergie

Spezifische Bahnenergie (Orbit 1)

Spezifische Bahnenergie (Orbit 2)

Spezifische Bahnenergie (Transferellipse)

Wirkungsgrad

Elevationswinkel

Skalierungsfaktor

Mittelpunktswinkel vom Starpunkt des Mand6vers bis zum eigentlichen

Manoverpunkt

Mittelpunktswinkel vom eigentlichen Mangdverpunkt bis zum Endpunkt

des Mandvers

Ausfallrate

Standard Gravitationsparameter
Wahre Anomalie

[m/s]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[m/s]
[Wh]
[Wh]
[Wh]
[Wh]
[Wh]

[wh]

[m]
[km]
[m]
[yr]
[m]
[km]
[km]
[°]
[°]
[°]
[°]
[-]
[°]
[°]
[°]
[°]
[kmz2/s?]
[km2/s?]
[km2/s?]
[km?2/s?]
[-]
[°]
[-]
[°]
[°]
[-]
[kg¥/s?]
[°]



P2o°c

P2s°c

Atmosphdrische Dichte
Dichte bei 20°C

Dichte bei 25°C
Azimutwinkel
Winkelgeschwindigkeit

[ka/m?]
[o/cm3]
[g/cm3]
[°]
[°/s]



1. Einleitung

Seit dem Start des ersten Satelliten ,,Sputnik-1°, der von der Sowjetunion am 4. Oktober 1957 in einen
elliptischen Erdorbit gebracht wurde, begann ein bis heute stetiger Zuwachs der Objekte, die die Erde
umkreisen. Neben den operationellen Satelliten, deren Anzahl durch die permanent steigende Rate an
Raketenstarts immer groRBer werden wird, befindet sich nach mittlerweile 60 Jahren
Raumfahrtgeschichte auch eine grofle Menge sogenannten Weltraumschrotts (engl.: Space Debris) in
den erdnahen Orbits. Der Begriff Weltraumschrott beschreibt dabei von Menschen erzeugte Objekte,
die durch vergangene oder noch laufende Weltraummissionen in den Orbits verblieben sind. Dazu
gehoren einerseits nicht mehr aktive Satelliten, die seit dem Ende ihrer nominellen Mission weiter die
Erde umkreisen, bis sie letztendlich durch einen Widereintritt in die dichtere Erdatmosphére
verglihen. Andererseits fallen auch ausgebrannte Raketenstufen und Objekte, wie beispielsweise
Abdeckungen, die bei Aufnahme der Missionstatigkeiten von den Satelliten abgetrennt wurden oder
Fragmente, die durch Kollisionen oder Explosionen entstanden sind, unter den Begriff des
Weltraumschrotts [1].

Aufgrund der hohen Geschwindigkeiten, die Objekte auf Umlaufbahnen um die Erde besitzen und den
somit sehr hohen Relativgeschwindigkeiten zwischen Objekten mit unterschiedlichen
Bewegungsrichtungen, bilden gerade diese nicht kontrollierbaren Elemente eine groRe Gefahr fir
Satellitenmissionen. Der GroRteil dieser Objekte ist darliber hinaus sehr klein (<10cm), was dazu
fahrt, dass dieser Teil der Objekte von den heutigen Instrumenten nicht detektiert und somit auch
keine kurzfristigen Préaventionsmanahmen zur Vermeidung von Kollisionen vorgenommen werden
kénnen. Ein Objekt mit einem Durchmesser von einem cm kann dabei schon eine kinetische Energie
besitzen, die ausreicht, um im Falle einer Kollision das Scheitern einer Satellitenmission zu
verursachen [1].

Aus diesem Grund besteht die dringende Notwendigkeit, Wege und Methoden zu finden, um einen
weiteren Anstieg der Anzahl der unkontrollierten Objekte im erdnahen Weltraum zu verhindern.
Bereits in den friihen Siebzigerjahren begannen Autoren sich mit dem Thema Space Debris
auseinanderzusetzen, bis dann Ende der Achtzigerjahre ein erster Standard zur Anforderung von
Risikoeinschrankungen fiir Raumfahrtsysteme von der ESA verfasst wurde. Mittlerweile wurden
zahlreiche Richtlinien von den weltweiten Raumfahrtbehdrden ins Leben gerufen, die genaue Risiko-
und Zuverlassigkeitsgrenzwerte sowie Strategien und Prozeduren festlegen, durch die die Zerstérung
von Satelliten und somit die Produktion von weiteren Teilchen, verhindert werden soll [2]. Hier ist als
Beispiel die ISO 24113 zu nennen, in der bestimmte Anforderungen definiert werden, die Uber
verschiedene technische Losungsansatze umgesetzt werden kdnnen. Diese wurde im Jahre 2014 auch
von der ESA als anzuwendender Standard definiert, sodass die darin beschriebenen Richtlinien seither
flr jede europédische Satellitenmission gelten. Eine dieser Umsetzungsmdglichkeiten ist die bisher
gangige (klassische) End-of-Life Strategie (EOL-Strategie), die vorsieht, dass nach der nominellen
Mission des Satelliten im Zuge des sogenannten Post Mission Disposal (PMD) durch eine sogenannte
Passivierung jegliche verbliebene Energie aus dem Satellitensystem entfernt werden und dieser
anschlielend, innerhalb von hdchstens 25 Jahren in die Erdatmosphdre wiedereintreten muss [3]. Aus
dieser Vorgehensweise ergeben sich jedoch diverse Nachteile und Gefahren beziiglich einer
Verschlechterung der aktuellen Space Debris Umgebung [2].

Das Ziel dieser Masterthesis ist es, eine Alternative zu dieser bisherigen EOL-Strategie zu entwickeln,
analysieren und bewerten, bei der auf die Passivierung verzichtet werden kann, ohne die bestehenden
Regeln zu verletzen. Diese Anderung hétte zur Folge, dass, solange sich die Satelliten in einem
Erdorbit befinden, die Kontrollierbarkeit erhalten bleibt und somit mdgliche Kollisionen mit
existierendem Weltraumschrott durch Mandéver verhindert werden kdnnen.



Um die klassische End-of-Life Strategie bestmdglich mit der alternativen End-of-Life Strategie
vergleichen zu konnen, werden in verschiedenen Schritten alle fir eine Satellitenmission
erforderlichen Ressourcen (Kosten, Treibstoff, Power etc.) ausreichend genau kalkuliert.

Damit die Analyse mdglichst reprasentativ fir haufige Anwendungsfélle ist und gleichzeitig den
Rahmen einer Masterarbeit nicht Ubersteigt, soll im Vorfeld der Analysen die am meisten bevélkerte
Low-Earth-Orbit (LEO-) Region ermittelt werden, wofir im ersten Schritt verschiedene Orbits anhand
ihrer Space Debris Dichte miteinander verglichen werden. Die Informationen werden hierbei von den
ESA-Tools DRAMA-2.0 und MASTER-2009 (im Folgenden nur noch DRAMA und MASTER genannt)
bezogen, welche die Daten auf Basis eines statistischen Modells generieren, das auf den Ergebnissen
diverser Beobachtungskampagnen basiert [4].

Um eine moglichst gute Vergleichbarkeit herzustellen, soll dabei eine Beispielmission betrachtet
werden, auf die nacheinander die klassische und die alternative End-of-Life Strategie adaptiert wird.
Die Festlegung des Missionstyps soll dabei auf Basis von aktuellen Daten (iber operationelle Satelliten
erfolgen, um auch hierfiir die reprasentativsten Annahmen flr die weiteren Analysen zu ermitteln. Fir
die ermittelte Beispielmission wird anschlieRend ein Referenzsatellit mit einer bestimmten Masse und
Grole bestimmt, dessen PMD-Phase nach einer ebenfalls zu bestimmenden Missionsdauer unter
Bertcksichtigung beider Strategien hinsichtlich verschiedener Risiken betrachtet wird. Es soll dabei
flr die alternative EOL-Strategie ermittelt werden, in welcher Weise das PMD durchgefuhrt werden
muss, um sowohl die Ressourcenanforderungen, als auch die Risiken zu minimieren. Zu diesem
Zweck soll durch die Analysen Kenntnis dartiber erlangt werden, wie die zu variierenden Parameter,
wie beispielsweise die Hohe des PMD-Orbits, mit der eine bestimmte PMD-Dauer einhergeht oder die
Art des Transfers zu diesem Orbit, sich auf die Risiken und das Satellitensystem auswirken.

Im letzten Schritt sollen abschlieRend alle Ergebnisse in einer Trade-Off Studie einem Vergleich auf
der Basis gewichteter Kriterien unterzogen werden, um letztendlich die bestmdglichen Erkenntnisse
darlber zu erlangen, ob und wenn ja, mit welchen Parametern, eine Umsetzung der betrachteten
alternativen End-of-Life Strategie sowohl technisch als auch finanziell machbar und lohnenswert ist.



2. Space Debris

Zum aktuellen Zeitpunkt befinden sich Objekte verschiedenster Kategorien in den Umlaufbahnen um
die Erde, von denen die (iber 1400 aktiven Satelliten (~780 LEO-Satelliten) nur einen sehr kleinen Teil
einnehmen [5]. Der groRte Teil der Objekte fallt unter den Begriff Space Debris oder
Weltraumschrott, wobei sich dieser Anteil wiederum in eine ganze Reihe unterschiedlicher
Objektarten verschiedener Herkunft aufteilt. All diese Objekte haben jedoch gemeinsam, dass sie von
der Menschheit in Umlaufbahnen um die Erde gebracht wurden.

Tabelle 1 listet hierfiir die verschiedenen Arten der Space Debris Objekte auf Basis der mit MASTER
generierten Daten auf und welchen Anteil diese an der Space Debris Population in der LEO-Region
einnehmen.

Tabelle 1: Arten der Space Debris Objekte und ihr Anteil an der Population im LEO-Regime

Debris-Art (LEO) Anteil [%]

Explosionsfragmente 33,51
Kollisionsfragmente 22,71
NaK-Droplets 0,13
SRM-Slag 27,93
Ejecta 15,71
LMRO 0,02

Im Folgenden werden die einzelnen Objektarten genauer erlautert [4]:

e Explosionsfragmente beschreiben Debris Objekte, die durch die Zerstdrung eines Satelliten
aufgrund systeminterner Umstande entstanden sind. Als Beispiel sind hier Tankexplosionen durch
Materialalterung, chemische Reaktionen im Inneren nicht entladener Batterien und Explosionen
durch explosive Ladungen von Militdrsatelliten zu nennen. Die Explosionsfragmente machen in
den LEO-Orbits mit 33,5% den groBRten Anteil der Space Debris Population aus.

e Als Kollisionsfragmente werden hingegen Objekte bezeichnet, die durch Kollisionsereignisse
zwischen Satelliten untereinander oder zwischen Satelliten und Space Debris Objekten entstanden
sind. Wie in Abschnitt 2.2 genauer erlautert, gab es in der Raumfahrtgeschichte bisher diverse
Kollisionsereignisse, die zu einer drastischen Verénderung der Space Debris Umgebung durch
einen enormen Anstieg der Space Debris Population gefiihrt haben. Die Kollisionsfragmente
nehmen mit 22,7% ebenfalls einen bedeutenden Teil der Gesamtpopulation ein.

e Bei den NaK-Droplets (Natrium-Kalium Tropfen) handelt es sich um ein AusstoRprodukt der von
Nuklearenergie angetriebenen RORSAT-Satelliten (Radar Ocean Reconnaissance Satellite), die
zwischen 1967 und 1988 von der Sowjetunion in niedrige Erdorbits gestartet wurden [6]. Das
Gemisch wurde als Kiihlmittel fir die Nuklearreaktoren verwendet und wahrend der Offnung des
Kihlkreislaufes in den Orbit freigesetzt. Dort bildete es Tropfen von bis zu einem Durchmesser
von fast 6 cm. Diese Objekte bilden jedoch nur einen sehr geringen Teil von 0,1% der
Gesamtpopulation.

e SRM-Slag (SRM = Solid Rocket Motor) beschreibt ein AusstoBprodukt von Feststoffboostern, das
durch die Zindung der Booster freigesetzt wird. Das ausgestoflene Gas enthélt kleine
Aluminiumoxid-Partikel die bei der Treibstoffverbrennung entstehen [1]. Das Aluminium wird bei
vielen Treibstoffkombinationen als Reduktionsmittel beigemischt und dient dazu, den
Verbrennungsprozess zu stabilisieren. Die  Aluminiumpartikel nehmen, neben den



Explosionsfragmenten, mit 27,9% den zweitgrofiten Teil der Debris Objekte ein. Jedoch bewegen
sich die GroRen der Partikel lediglich in einem sehr kleinen Bereich von nur 1 pum — 50 pm.

e Als Ejecta [dt.: ,,Auswurf] werden hingegen Partikel bezeichnet, die durch den Einschlag von
Debris Objekten auf anderen Oberflachen, wie beispielsweise einer Satellitenoberfléche,
entstehen. Da diese Einschldge zwar meistens nur durch kleine Debris Objekte hervorgerufen
werden, diese jedoch mit einer sehr hohen Geschwindigkeit auf die jeweilige Oberflache
auftreffen, wird, &hnlich wie bei einem Meteoriteneinschlag auf der Erde, Material von der
Oberflache verdrangt und weggestolien.

o Die letzte SD-Kategorie sind die sogenannten LMRO (Launch/Mission Related Objects), die von
Satelliten oder Oberstufentriebwerken am Anfang einer Mission in den Orbit entlassen wurden. Es
handelt sich dabei beispielsweise um Abdeckungen von Instrumenten, wie zum Beispiel Sensoren,
oder Triebwerken, die zum Schutz wahrend der Startphase vorgesehen sind. Sie nehmen jedoch
nur einen verhaltnismaRig sehr geringen Teil (~0,02%) der Gesamtpopulation ein.

Im Allgemeinen variieren Die Objekte sowohl in ihrem Durchmesser als auch in ihrer Masse Uber
mehrere Grollenordnungen. Der groBte Teil der Objekte besitzt dabei gerade mal einen Durchmesser
im Mikro- und Millimeter- und ein Gewicht im Mikrogramm-Bereich, wie das folgende, ebenfalls mit
MASTER erstellte, Diagramm verdeutlicht.
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Abbildung 1: Radumliche Dichte des Space Debris gegenuiber der Masse und des Durchmessers

Es ist deutlich zu erkennen, dass der grofite Teil der Objekte (98,5%) im LEO-Bereich eine Masse von
weniger als 1 g besitzt, wobei dementsprechend ungefahr 98,5% der Space Debris Teilchen auch nur
kleiner als 1 cm sind. Generell kann zum heutigen Zeitpunkt angenommen werden, dass die
Detektionsgrenze dieser Objekte bei ca. 10 cm liegt, wodurch ein grofles Problem fir
Raumfahrtmissionen deutlich wird. Dies bedeutet somit, dass aufgrund des State-of-the-Art der
heutigen Trackingtechnologien nur ein Anteil von weniger als 0,1% der gesamten LEO-Population
detektiert werden kann. Der Grofite Teil ist demnach nicht detektierbar und stellt folglich eine groRe
Gefahr fur heutige Satellitenmissionen dar, da bereits kleine Objekte groBen Schaden am Satelliten
anrichten kdnnen. Da man aufgrund der vielen nicht beobachtbaren Kollisionsobjekte keinen aktiven
Schutz, wie beispielsweise Collision Avoidance Mandver (CA-Mandver), also Mandver, um
potenziellen Kollisionsteilchen auszuweichen, vornehmen kann, muss im Vorfeld auf andere Wege
der Kollisionsprévention ausgewichen werden.



Hier gibt es zum einen die Mdglichkeit, bereits in der Missionsplanung die Werte fur die rdumliche
Dichte der verschiedenen Orbits und somit auch die Kollisionswahrscheinlichkeiten zu analysieren,
um so geeignete und mdglichst ungefahrliche Orbitregionen fir die Satellitenmission zu identifizieren,
solange diese mit den sonstigen Anforderungen (z.B. Nutzlastanforderungen) vereinbar sind. Des
Weiteren kénnen die Auswirkungen von kleineren Kollisionen auch (ber ein robustes Design des
Satelliten in einem annehmbaren Bereich gehalten werden. Auf diese Aspekte hinsichtlich des
Satellitendesigns soll in dieser Arbeit jedoch nicht tiefer eingegangen werden.

2.1 Space Debris Umgebungen

Aufgrund der sehr unterschiedlich ausgepragten Nutzungshaufigkeit der verschiedenen Orbits und der
damit verbundenen Debris-Entstehung, gibt es betrachtliche Differenzen in den Werten fur die
raumliche Dichte, sowohl uber den Hohenverlauf als auch UGber den Inklinations- bzw.
Deklinationsverlauf.
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Abbildung 2: Verteilung der raumlichen Dichte der Space Abbildung 3: Verteilung der raumlichen Dichte der Space
Debris Population fir den LEO-Bereich Debris Population fiir einen Deklinationsbereich von -90°

bis 90°

Wie Abbildung 2 zu entnehmen, gibt es Orbithéhen, in denen die rdumliche Dichte im Maximum mit
ca. 2,5-10” bis 4-10° [1/km?] um ein Vielfaches hoher liegt als in anderen Héhenbereichen. So
existiert in einer Hohe von ca. 700 km bis 1000 km ein deutlich zu erkennender Ballungsraum in der
Space Debris Population. Eine weitere Anhdufung von Space Debris ist in einer Orbithéhe um 1400
km zu erkennen. Der erstgenannte Spitzenwert ist hierbei auf die starke Nutzung dieser Orbitregion
beispielsweise durch Erdbeobachtungssatelliten zuriickzufuhren. Die Spitze im Bereich von ca. 1400
km hingegen wurde durch eine grole Anzahl russischer Satelliten erzeugt, die dort fragmentiert sind
[7].

Ebenfalls grofRe Unterschiede in der rdumlichen Dichte ergeben sich auch iber den Verlauf der
Deklination, wie er in Abbildung 3 zu sehen ist. Hier ist auffallend, dass der Maximalwert in der
raumlichen Dichte von ungefahr 4-10° Objekten pro Kubikkilometer in den polaren Orbits mit
Inklinationen um 90° erreicht wird, was auf den verh&ltnismaRig groflen Anteil von ~67% der
Satellitenmissionen mit Sonnensynchronen bzw. polaren Orbits von den LEO-Missionen
zuriickzufiihren ist [5].



2.2 Space Debris Entwicklung und historische Ereignisse

Wie in der Einleitung bereits erwahnt, begann die Entwicklung der Space Debris Umgebung um die
Erde mit dem ersten Start eines Satelliten (Sputnik-1) im Jahr 1957. Zu diesem Zeitpunkt ist ein
stetiger Prozess in Gang gesetzt worden, der bis heute fur eine ansteigende Anzahl an Space Debris
Objekten sorgt. Wie in Abbildung 4 zu erkennen, gibt es neben dem schwankenden Anstieg der Space
Debris Dichte auch Zeitpunkte (2007, 2009), an denen diese sprunghaft ansteigt. Das Diagramm
beschrankt sich dabei auf die Darstellung der Explosions- und Kollisionsobjekte, da diese in den
folgenden Analysen von besonderem Interesse sind. Es wurde dabei ein Hohenbereich von 200 km bis
2000 km und ObjektgréfRen von 1 cm bis 10 m berticksichtigt.

3e-807

2,5e-807

2e-807

1.5e=-807 [

1e-807 |

Spatial Density [1/kn"3]

5e-008 | ‘ ™

1996 1995 2000 2005 2010 2015 2028
Tine [s]

—— EXPL coLL

Total

Abbildung 4: Entwicklung der Explosions- und Kollisionsfragmente seit 1990

Wie der Abbildung zu entnehmen ist, liegt der Grund fiir die sprunghaften Anstiege in einer
schlagartigen Erhdhung der Anzahl der Kollisionsfragmente, welche auf zwei historische Ereignisse
der bisherigen Raumfahrtgeschichte zurtickzufiihren sind, die im Folgenden genauer erldutert werden.
Der erste groBe Sprung zeigt dabei die Auswirkungen der gezielten Zerstérung des chinesischen
Wettersatelliten Fengyun-1C durch die chinesische Regierung am 11. Januar 2007 [8]. Er befand sich
wahrend seiner Mission auf einem Orbit in ca. 850 km Hoéhe und wurde durch eine
Mittelstreckenrakete gezielt abgeschossen. Durch dieses Ereignis stieg die Anzahl der SD-Objekte in
dieser Hohenregion um mehr als 40000 Objekte mit Durchmessern von (ber einem Zentimeter an [9].
Der zweite enorme Anstieg in der Anzahl der Debris Objekte wurde durch eine Kollision von zwei
Satelliten hervorgerufen. Bei diesen handelte es zum einen um den 689 kg schweren
Telekommunikationssatelliten Iridium 33 der Vereinigten Staaten von Amerika, der am 14. September
1997 an Bord einer russischen Proton Rakete auf einen Orbit von 780 km gebracht wurde. Zum
anderen war hier der russische Satellit Cosmos 2251 beteiligt, der am 16. Juni 1993 von einer Kosmos
3M Rakete auf eine Umlaufbahn in einer Hohe von 800 km transportiert wurde. Diese Kollision sorgte
flr einen Zuwachs in der Anzahl der SD-Objekte von ungefahr 2000 neuen Objekten mit einem
Durchmesser von mindestens 10 cm und tausenden weiteren Fragmenten geringerer Grofie [10].
Die Betrachtung dieser beiden drastischen Ereignisse verdeutlicht, welcher Stellenwert der
Vermeidung weiterer Kollisionen, sei es zwischen Satelliten untereinander oder Satelliten mit Space
Debris Objekten, in Zukunft zukommt. Dies liegt insbesondere darin begriindet, dass durch einen
Anstieg der Space Debris Population die Wahrscheinlichkeit fur neue Kollisionen ansteigt.
Das Abbildung 5 zeigt die simulierte Entwicklung der Space Debris Population in den néchsten 50
Jahren aufgeteilt in der Anzahl der Kollisions- und der Explosionen unter der Bedingung, dass mit den
6



Vorgehensweisen weiter verfahren wird wie bisher. Die Propagation wurde dabei mit dem Tool
MASTER der ESA erstellt.
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Abbildung 5: Simulierte Entwicklung der Explosions- und Kollisionsfragmente (zwischen 1 cm und 10 cm) bis 2050

Es ist zu erkennen, dass die Anzahl der Explosionsfragmente anfangs groRer ist als die Anzahl der
Kollisionsfragmente. Diese bleibt jedoch tber den gesamten simulierten Zeitraum, mit der Ausnahme
kleiner Variationen durch die variierende Sonnenaktivitat, nahezu konstant. Die Anzahl der
Kollisionsfragmente hingegen weist jedoch einen stetigen Aufwaértstrend auf, was folglich dazu fihrt,
dass nach ungefahr 10 simulierten Jahren die Anzahl der Kollisionsfragmente die Anzahl der durch
Explosionen entstandenen Objekte zunehmend Ubersteigt.

Die Simulation verdeutlicht, dass die Wahrscheinlichkeit fir Explosionen, die ebenfalls fur neue
Fragmente in den Orbits verantwortlich sind, in keiner Korrelation zu der Anzahl der SD-Objekte in
den Erdorbits steht und nur durch ein gezieltes Satellitendesign verringert werden kann. Die Anzahl
der Kollisionsfragmente hingegen steigt, trotz der bereits geltenden SDM-Anforderungen durch eine
Art Schneeballeffekt, immer weiter an. Dieser sich selbst beschleunigende Effekt wird auch als
Kessler Syndrom bezeichnet und beschreibt, dass eine grofiere Anzahl von SD-Objekten gleichzeitig
zu einem Anstieg der Kollisionen fuhrt [11].

Dies liegt unter anderem darin begrindet, dass sich der Prozess der Selbstheilung bzw. der
Selbstreinigung der Erdorbits mit groBer werdender Orbithdhe drastisch verlangsamt. Der Grund
hierfir ist die mit Anstieg der Orbithohe annéhernd exponentiell sinkende Dichte der Erdatmosphare
(s. Abschnitt 5.5), deren Reibungseffekt der Hauptmechanismus fiir den selbststdndigen natirlichen
Wiedereintritt (ND — Natural Decay) ist. Abbildung 6 zeigt diesbezuglich, wie stark sich die Dauer bis
zum naturlichen Wiedereintritt mit ansteigender Orbithdhe fur ein Objekt mit einem Flache-Masse-
Verhaltnis (AMR — Area-to-mass ratio) von 0,01 [m#/kg] verlangert.
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Abbildung 6: Orbitlebensdauer fur ein SD-Objekt mit einer AMR = 0,001 [m?/kg] in Abh&ngigkeit des Startorbits [12]

Bereits innerhalb des LEO-Bereichs, ab einer Orbithéhe von ungefahr 700 km, liegt die Zeit fir einen
ND bereits bei ca. 100 Jahren. Dies verdeutlicht die Notwendigkeit, den Anstieg der SD-Population zu
verhindern, da Objekte bereits in den niedrigeren LEO-Bereichen zu einem permanenten Risikofaktor
far Raumfahrtmissionen werden.

Es lasst sich somit festhalten, dass die bisherigen Verfahrensweisen beziiglich des Post Mission
Disposals nach der nominellen Mission eines Satelliten neu reflektiert werden miissen, um einen
weiteren Anstieg der Space Debris Population einzuddmmen.



3. Satellitenmissionen

3.1 Missionsphasen

Vom den ersten Anféngen einer Satellitenmission bis zu dem Tag, an dem der Satellit von einer
Tragerrakete in seinen Missionsorbit gebracht wird, vergehen in der Regel viele Jahre der Planung und
Entwicklung. Dieser Zeitraum kann sich, abhéngig von der Komplexitat und dem Umfang der
jeweiligen Mission, bereits auf einen Zeitraum von bis zu 15 Jahren erstrecken. Flr ESA-Missionen
wird, wie in Abbildung 7 zu erkennen, eine Raumfahrtmission in sechs Phasen (A-F) eingeteilt, von
denen jede mit einem sogenannten Meilenstein endet, bei dem ein Review Uber die vergangene Phase
verfasst wird. An jedem Meilenstein mussen somit alle Aufgaben einer Phase beendet sein, damit in
eine neue Phase Ubergegangen werden kann. Generell kdnnen die Aufgaben wéhrend einer
Raumfahrtmission jedoch auch in vier grébere Aufgabenabschnitte aufgeteilt werden [13].

Im ersten Schritt wird dabei innerhalb einer Studie ein Konzept ausgearbeitet, wodurch eine grobe
Definition der Mission und ihrer Komponenten bestimmt wird. Als néchstes wird diese Entwicklung
konkretisiert und bereits ein Design fiir die Komponenten des Satellitensystems erarbeitet. Je nach
Umfang und Komplexitét der Satellitenmission wird hier bereits Hard- und Software zu Testzwecken
entwickelt. Im Anschluss daran beginnt der Entwicklungs- und Produktionsprozess der Hard- und
Software fur die tatsdchliche Mission, die sogenannte Flughardware bzw. Flugsoftware. Nachdem
diese Aufgaben abgeschlossen sind, beginnt noch innerhalb desselben Abschnitts, die tatsachliche
Satellitenmission mit dem Start der Trégerrakete, die den Satelliten auf seinen Zielorbit bringt. Der
letzte der vier Abschnitte beschreibt sowohl den téglichen Betrieb des Satelliten wahrend seiner
nominellen Mission, als auch den Zeitraum danach, der ausschlieBlich die Entfernung des Satelliten
aus der Weltraumumgebung beinhaltet. Die Benennung der einzelnen Phasen ist dabei nicht fest
vorgegeben, sondern kann, je nach Auftraggeber der Mission variieren [13].

MDR PRR PDR CDR AR MDR

Abbildung 7: Phasen einer Raumfahrtmission [13]

Die Erlauterung der in Abbildung 7 verwendeten Abkirzungen kénnen Tabelle 2 entnommen werden.

Tabelle 2: Erlauterungen der Phasen (links) und Abkiirzungen (rechts) [13]

0: Missionsanalyse, Anforderungsidentifizierung MDR: Mission Definition Review

A: Machbarkeitsstudie PRR: Preliminary Requirements Review
B: Vorlaufige Definition SRR: System Requirements Review

C: Detaillierte Definition PDR: Preliminary Design Review

D: Produktion/ATLO CDR: Critical Design Review

E: Nutzung QR: Qualification Review

F: Disposal AR: Acceptance Review

ORR: Operational Readiness Review
FRR: Flight Readiness Review



3.2 Missionsarchitektur

Neben der chronologischen Einteilung einer Mission in Phasen, lasst sich zusétzlich eine Einteilung in
mehrere Missionselemente vornehmen, wobei die hier gewéhlte Darstellung nur einen groben
Uberblick tiber die einzelnen Facetten einer Mission gibt.

Raumfahrtmission
Payload Launch System Tracking & Data Mission Operations
Missionsdesign Power
Struktur Thermalkontrolle
Antrieb Command & Data
ACS Telekommunikation

Abbildung 8: Elemente einer Raumfahrtmission [14]

Die rot umrandeten Elemente bzw. Satellitensubsysteme stellen die fiir die in dieser Arbeit
durchgefihrte Analyse relevantesten Missionselemente dar. Hierbei handelt es sich zum einen um das
Spacecraft, also das Satellitensystem selbst, das durch die Anderung der EOL-Strategie, insbesondere
durch die langere Betriebsdauer, einen erheblichen Einfluss erfahrt. Hierbei sind zwei Subsysteme, das
Antriebs- und das Powersubsystem deutlich hervorzuheben, da diese sowohl die chemische Energie in
Form von Treibstoff oder die elektrische Energie als Grundlage flr den Betrieb des Satelliten
gewahrleisten miissen. Es ist somit damit zu rechnen, dass sich einerseits Tankstrukturen vergroBern,
Treibstoffmassen erhdhen oder die GrofRe von Solarpanelen und Batterien zunehmen, um bis zum
Ende des PMDs genuigend Energie liefern zu kdnnen.
Ein weiterer Aspekt, der fur die hier durchgefiihrten Betrachtungen eine grofRe Rolle spielt, sind die
sogenannten Mission Operations, deren einzelne Aufgaben im folgenden Kapitel nédher erlautert
werden. Innerhalb der Mission Operations wird sichergestellt, dass der Satellit permanent von einer
Bodencrew betreut wird, sodass diese einerseits den Status des Satellitensystems lberwacht, aber
gleichzeitig auch eventuelle Mandver kommandiert, sobald die Gefahr einer Kollision absehbar ist.
Dieser Aspekt bildet den Kerngedanken hinter der Idee der alternativen EOL-Strategie, dass der
Satellit bis zum Zeitpunkt seines Wiedereintritts weiter betrieben werden soll, sodass sich fiir die
Mission Operations ebenfalls ein grof3er Einfluss ergibt. Dieser Einfluss bezieht sich dabei jedoch in
erster Linie auf die Kosten fir die Beschéftigung der zur Bodencrew gehdrenden Personen.
Grundsatzlich sind jedoch nahezu alle Subsysteme von einer Anderung der EOL-Strategie betroffen,
mit Ausnahme der Payload, die nach der nominellen Mission deaktiviert wird. Dies stellt hinsichtlich
des Powermanagements einen Vorteil dar, da die so eingesparte elektrische Energie flr den
Weiterbetrieb des Satelliten genutzt werden kann.
Damit beispielsweise die Statusabfrage des Satelliten oder das Senden von Kommandos Uberhaupt
madglich sind, muss zu jedem Zeitpunkt des Satellitenbetriebs das Telekommunikationssubsystem voll
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funktionsfahig sein. Dieser Aspekt verbindet hierbei die Elemente des ,,Tracking & Data“ und der
Mission Operations, da die Informationen, die vom Satelliten gesendet werden, die Grundlage fiir die
Aktivitaten der Mission Operations darstellen. Des Weiteren ist dieses Subsystem auch fir das
Tracking, also Bestimmung der Position des Satelliten von hoher Bedeutung, ohne dieses die
Vorhersage von maglichen Kollisionen nicht umsetzbar ware.

3.3 Missionsoperationen

Die Missionsoperationen (MO - Mission Operations) umfassen alle Tétigkeiten, die von der
Bodencrew einer Satellitenmission sowohl vor dem Start, als auch wahrend der Betriebsphase des
Satelliten durchgefiihrt werden. Die Téatigkeiten vor dem Start des Satelliten beinhalten dabei unter
anderem sowohl die Entwicklung eines MO-Konzepts, Erstellung von Arbeits- und Trainingsplanen
und Kostenabschatzungen. Wahrend der Flugphase miissen zwar ebenfalls organisatorische
Tatigkeiten, wie beispielsweise die Planung der Aktivitaten, durchfuihrt werden. Vorrangig ist in dieser
Phase jedoch eher die regelméRige Kontrolle des Satellitensystems durch Statusabfragen und die
Ubersendung von Kommandos, beispielsweise zur Durchfiihrung von CA- Mandvern [13].

Es stellt sich zudem die grundlegende Frage, wie viele Personen (Operatoren) fiir die Bodencrew
vorgesehen werden miissen, um die Missionsoperationen bewaltigen zu kénnen. Dies hangt dabei von
den Anforderungen des Auftragsgebers ab, insbesondere von der seitens des Auftragsgebers
festgelegten Risikoakzeptanz. Des Weiteren variiert die Anzahl der bendétigten Operatoren aber auch
deutlich danach, ob es sich bei der Satellitenmission um eine kommerzielle, militarische oder
wissenschaftliche Mission handelt. Dieser Aspekt ist fur die hier durchgefuihrten Betrachtungen von
grofRem Interesse, insbesondere flr den Zeitraum nach der nominellen Mission, da dies einen
bedeutenden Einfluss auf die Kosten des Weiterbetriebs des Satelliten hat.

Die Berechnung der Kosten fur die Beschaftigung einer Bodencrew wird hierbei anhand des
benotigten Betriebskonzepts ermittelt, das beschreibt, ob beispielsweise eine permanente oder nur
zeitweise Uberwachung des Satellitensystems notwendig ist. Nimmt man hier an, dass dauerhaft
(24/7) eine Bodencrew fiir den Satelliten zustandig sein muss, so entspricht dieser 24-Stunden-Betrieb
8760 Betriebsstunden pro Jahr (24 Stunden, 365 Tage). Es wird zudem davon ausgegangen, dass ein
Personenjahr 1680 Stunden betragt, womit ein Operator somit fiir diese Anzahl an Stunden im Jahr zur
Verfugung steht. Fiir dieses Personenjahr konnen nun Kosten von ungefdhr 120.000 € pro Jahr
angenommen werden, die insgesamt fur die Beschéaftigung eines Operators anfallen. Die
Gesamtkosten ergeben sich anschlieend tber die Anzahl der Operatoren, die zu jedem Zeitpunkt des
Betriebs zur Verfligung stehen mussen [15].

3.4 Zuverlassigkeit

Ein sehr wichtiger Aspekt, der sich einerseits auf die Kosten und andererseits auf die Limitierung der
Dauer einer Raumfahrtmission auswirkt, ist die Zuverlassigkeit. Da es nach dem Start keinerlei
Madglichkeiten mehr gibt, auBer ber Kommandos auf den Satelliten Einfluss zu nehmen, ist es von
groRter Bedeutung, dass alle Subsysteme wéhrend der Missionsdauer einwandfrei funktionieren, da
ansonsten ein Scheitern der Mission sehr wahrscheinlich ist.

Die Zuverlassigkeit wird dabei grundsatzlich (iber die sogenannte Uberlebens- oder
Zuverlassigkeitsfunktion beschrieben:
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R(t) = e~7t (1)

Hierbei beschreibt t die Zeit und A die Ausfallrate, wobei die Zuverlassigkeitsfunktion fir konstante
Ausfallraten einer Exponentialverteilung entspricht [16].

Der Zuverlassigkeitsverlauf lasst sich jedoch auch hinsichtlich einer nicht konstanten Ausfallrate
beschreiben, wie es Wissenschaftler der Georgia Institutes of Technology in Atlanta getan haben.
Diese haben hierzu das Ausfallverhalten von 1584 Satelliten analysiert, die innerhalb des Zeitraums
von 1990 bis 2008 gestartet wurden. Dies hat ergeben, dass sich die Zuverlassigkeit mit einer Weibull-
Verteilung mit folgendem Ausdruck modellieren lasst, wobei die Ausfallrate A durch einen Ausdruck
mit weiteren Parametern ersetzt wurde:

B
R(t) = e_(é) 2)

Wobei 6 den Skalierungsfaktor und g den Formparameter darstellt. Diese wurden im Zuge der
Analyse zu § = 0,3875 und 8 = 8316 bestimmt, sodass sich der in Abbildung 9 dargestellte zeitliche
Verlauf der Zuverlassigkeit ergibt [17].
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Abbildung 9: Modellierung der Zuverlassigkeit von Satelliten mit der Weibull-Verteilung [17]

Es ist jedoch auch grundsatzlich mdglich, auf die Zuverlassigkeit eines Satelliten im Verlauf der
Missionsplanung Einfluss zu nehmen. Zum einen lassen sich Bauteile fur einen Satelliten bereits im
Produktionsprozess fur eine bestimmte Missionsdauer mit Hilfe von kostenintensivem
Qualitatsmanagement und Testprozeduren qualifizieren, wodurch eine héhere Lebensdauer garantiert
werden kann. Zum anderen kann eine erhthte Zuverlassigkeit, insbesondere fiir kleinere und leichtere
Bauteile, in Form von Redundanzen erzielt werden. Da jedoch groRtenteils keine spezifischen
Komponenten betrachtet werden sollen und zudem nur schwer abschétzbar ist, wie genau sich die
Zuverlassigkeit oder die Kosten durch diese MaBnahmen verdndern, werden diese Aspekte innerhalb
der hier durchgefihrten Analysen nicht miteinbezogen.
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3.5 Subsystem - Antrieb

Ein, fur die hier zu prifende EOL-Strategie, sehr wichtiges Subsystem stellt der Antrieb dar. Das
Antriebssubsystem tbernimmt verschiedene Aufgaben im Laufe einer Raumfahrtmission, wobei es
einerseits daflir zustandig ist, den Satelliten auf seinen Zielorbit zu bringen, daflr zu sorgen, dass
dieser wahrend der nicht durch Stéreinflisse auf einen anderen Orbit gerdt und zudem nach seiner
Mission wieder in die Erdatmosphare eintreten kann. Andererseits ist der Antrieb auch das einzige
Subsystem, das den Satelliten durch CA-Mandver vor einer mdglichen Kollision mit Space Debris
bewahren kann.

Es gibt dabei verschiedene Arten von Antrieben, die sich zum einen durch ihre Treibstoffkombination,
durch ihren spezifischen Impuls I, und ihren erzeugten Schub F unterscheiden und unterschiedliche
Vor- und Nachteile fiir die Missionsplanung bieten [13].

Im Zuge dieser Arbeit sollen sowohl chemische als auch elektrische Antriebe betrachtet werden,
wobei sich dabei auf die gangigsten Antriebe beschrénkt wird. Tabelle 3 listet die hier wichtigsten
chemischen und elektrischen Antriebe auf.

Tabelle 3: Verschiedene Antriebsarten mit Schub- und Ig,-Werten [13]

 Antrieb Isp [s] F [N]

Solid 280 - 300 50 - 5-10°
- Monoplopellant 150 — 225 0,05-0,5
£ £ | Bipropellant 300 - 450 5-510°
& < [ Dual Mode 330 s 3200

Hybrid 225 s 225 - 3-10°
» | Halleffect thruster 1500 - 2000 510°-0,1
2 £ | lon thruster 2000 - 6000 510°-05
£ 2 [ Arcjet 450 - 1500 0,05-5
- PPT (Pulsed Plasma Thruster) 1500 0,005-0,5

Es ist deutlich zu erkennen, dass die elektrischen Antriebe durch ihre hohen spezifischen Impulswerte
von 300 — 3000 s deutlich effizienter arbeiten, als die chemischen Triebwerke mit einen I,,- Bereich
von 220 — 340 s.

Die Grundlagen fiir die hier dargestellten Werte sollen im Folgenden genauer erldutert werden.

3.5.1 Grundlagen der Raumfahrtantriebe

Grundsitzlich werden die Kosten eines Mandvers mittels der dafiir bendtigten Av-Menge beziffert.
Das Av beschreibt dabei die bendtigte Geschwindigkeitsinderung, die das Mandver mit dem
vorhandenen Antrieb des Raumfahrzeugs erzeugen muss. Je nachdem, wie effizient der vorhandene
Antrieb ist, kann diese Av-Anderung mehr oder weniger Treibstoff kosten. Die Effizienz eines
Antriebs wird dabei durch den bereits erwahnten spezifischen Impuls Ig, angegeben, der wie folgt
definiert ist:

Igp = — [s] 3)



Mit

F: Schub [N]
m: Treibstoffmassenstrom [kg/s]
go: Erdbeschleunigung [m/s?]

Der I, setzt den erzeugten Schub in Relation zu der daftr verbrauchten Treibstoffmenge, was somit
Riickschliisse tber die Effizienz des jeweiligen Antriebs zuldsst. Um wiederum berechnen zu kdnnen,
welche Treibstoffmenge m,, ein bestimmter Antrieb mit gegebenem I, benétigt, um ein bestimmtes
Av zu erzeugen, muss die sogenannte Raketengrundgleichung von Ziolkowsky herangezogen werden:

m m
Av=go I 1n <—0) =goIsp-In <m_;) (4)

my —m,

mit
my. Masse des Raumfahrzeugs vor dem Mandver
my:  Masse des Raumfahrzeugs nach dem Mandver

my:  Treibstoffmasse

Umgestellt nach m,, ergibt dies:

Av my
=In 5)
g Isp my —my
_ A
o m, =mo-(1—e g) (6)
Av
d mp = mf . <€ Glsp _ 1) (7)

Da in den hier durchgefiihrten Betrachtungen immer von der Trockenmasse mg,, des Satelliten
ausgegangen wird, sollte Formel (7) fiir die Berechnungen verwendet werden, da diese nur von der
Masse des Satelliten nach dem Mandver abhangt. Sie bildet somit in den folgenden Analysen die
Grundlage, um die benétigten Treibstoffmassen der Manéver zu berechnen, um so zu
Vergleichszwecken abschédtzen zu konnen, welches Treibstoffbudget fir eine bestimmte PMD-
Variante, insbesondere fur das Transfermandver, bendtigt wird.

Eine weitere Rolle spielt hier, insbesondere bei den elektrischen Antrieben, die Zeit, die der Antrieb
bendtigt, um ein bestimmtes Av zu erzeugen. Aufgrund der geringen Schiibe der elektrischen Antriebe
und der damit einhergehenden langsamen Beschleunigung, brauchen hier Manéver deutlich langer als
mit chemischen Antrieben, weshalb diese auch als Low-Thrust Transfers (LT-Transfer) bezeichnet (s.
Abschnitt 3.7.2) werden.

Zur Berechnung der Dauer eines Mangvers konnen dabei folgende Gleichungen genutzt werden:
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At =— (8)

F
fzﬁ 9)

Hierbei beschreibt der Parameter f die Beschleunigung des Antriebs und At die Brenndauer, die
benotigt wird, um den Satelliten mit seiner Masse m zu beschleunigen, bis das benétigte Av erreicht
ist. Es muss dabei angemerkt werden, dass es sich bei diesem Ausdruck lediglich um eine Naherung
handelt, da sich wéhrend jedes Mandvers die Masse (Satellitenmasse) &ndert. Hierbei ist es in diesem
Fall jedoch so, dass sich die Masse aufgrund der wéhrend des Mandvers verbrauchten Treibstoffmasse
verringert, was die Beschleunigung somit positiv beeinflusst. Dieser Effekt soll in den hier
durchgefuhrten Berechnungen vernachlassigt werden, da sich dies somit der worst-case Annahme
entspricht.

3.6  Subsystem - Power

Ein weiteres essenzielles Subsystem, das insbesondere hinsichtlich in Bezug auf eine Anderung der
EOL-Strategie eine groRe Rolle spielt, ist das Powersubsystem. Es sorgt dafiir, dass alle anderen
Subsysteme des Satelliten mit elektrischer Energie versorgt werden und stellt somit einen unerlésslich
Faktor fur das Gelingen einer Raumfahrtmission dar. Ein Verlust der Power stellt eine der fatalsten
Fehler dar, die innerhalb eines Satellitensystems auftreten kénnen, da so das Scheitern der gesamten
Mission unausweichlich ist. Es ist somit von besonderer Wichtigkeit, dass dieses Subsystem zu jedem
Zeitpunkt eine einwandfreie Funktionalitat aufweist.

Des Weiteren stellen diese, im Verhéltnis zu anderen Komponenten des Satellitensystems, einen
erheblichen Kostentreiber dar, wobei beispielsweise fur Galliumarsenid Solarpanele pro Quadratmeter
ein Preis von ca. 175.000 € angenommen werden muss [18].

Zu den fur die hier durchgefiihrten Betrachtungen relevantesten Komponenten des Powersubsystems
gehdren die Solarpanele, die dafur sorgen, dass die Energie der Sonne in elektrische Energie
umgewandelt wird. Diese kdnnen, je nach Leistungsanforderungen, verhéltnisméRig groRe Ausmalie
annehmen, wodurch sie einen groBen Anteil der Angriffsflache des Satelliten fiir atmospharischen
Widerstand und Partikel ausmachen. Hierbei ist insbesondere ein Effekt hervorzuheben, bei dem unter
anderem aufgrund von hochenergetischen Protonen aus Sonnenstiirmen und Elektronen aus der
unteren Schicht des Van-Allen-Strahlungsgurtels die Solarpanele mit der Zeit degradieren [14]. Dies
fuhrt dazu, dass die von den Solarpanelen erzeugte Leistung mit der Zeit, die sich der Satellit im Orbit
befindet, immer weiter Abnimmt. Es muss somit Sorge dafiir getragen werden, dass die Solarpanele zu
Beginn der Raumfahrtmission eine deutlich groRere Leistungsmenge erzeugen als normalerweise
bendtigt wird, damit sie am Ende der Mission noch immer eine ausreichende Leistung zur Versorgung
aller Subsysteme erzeugen kénnen. Aus diesem Grund wird die benétigte Flache der Solarpanele nach
der sogenannten Begin-of-Life (BOL) Leistung ausgelegt, die Uber die Degradationsrate und der
benotigten End-of-Life (EOL) Leistung bestimmt werden kann. Die Degradationsrate héngt dabei von
mehreren Faktoren, wie beispielsweise thermischen Zyklen aufgrund der sich stetig dndernden
thermischen Bedingungen der Sonnen- und der Schattenseite der Erde oder dem Material, aus dem die
Solarzellen bestehen, ab. Ist die Degradationsrate bekannt, so kann mit folgender Formel bestimmt
werden, wie sich die Leistung der Solarpanele fir einen beliebigen Zeitraum verringert [13]:
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Degrad._..
Pgo, = Pgor " (1 — T)TM’SS“’" (10)

Die bendtigte EOL-Leitung der Solarpanele kann dabei Uber die Kapazitidt der Batterie bestimmt
werden, da diese wahrend der Sonnenphase komplett von den Solarpanelen komplett aufgeladen
werden muss. Die Batterie, die ein weiteres wichtiges Element des Powersubsystems darstellt,
ubernimmt in jedem Umlauf die Energieversorgung der Satellitensystems in dem Zeitraum der
Schattenphase, wahrend dieser die Solarpanele aufgrund der nicht vorhandenen Sonneneinstrahlung
keine Energie erzeugen kdénnen. Die Kapazitat Q der Batterie ergibt sich somit Uber die elektrische
Arbeit W, die von der Batterie zur Verflgung gestellt werden muss, welche wiederum aus der
bendtigten Leistung der Subsysteme P und der Dauer der Schattenphase Ts.patten Mit Formel (11)
bestimmt werden kann.

Whgatterie = Qatterie " U = PSubsysteme * Tschatten (11)

Ist der Wert der elektrischen Arbeit W bekannt, so kann die Kapazitidt Q der Batterie direkt durch
Division mit der Betriebsspannung U des Satelliten ermittelt werden.

WB tteri
Qpatterie = % (12)

Die Dauer der Schattenphase lasst sich dabei fur einen Kreisorbit, wie er hier vereinfachend
angenommen wird, Uber die Formel fur einen Kreisbogen ermitteln, die wie folgt lautet:

a
b =T * Ryission 180° (13)

Woabei
b: Léange des Kreisbogens
Ryission: Radius des Missionsorbits
a: Mittelpunktswinkel

Abbildung 10 veranschaulicht hierfur die Parameter von Formel (13).

Abbildung 10: Darstellung der Parameter fiir die Berechnung der Schattenphasendauer
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Wie Formel (13) zeigt, muss fir die Bestimmung der Strecke b, die der Satellit wéhrend der
Schattenphase zurlicklegt, der Mittelpunktswinkel a bekannt sein, der sich, wie der Abbildung 10 zu
entnehmen, aus dem Gegenwinkel des Zweifachen von Winkel g ergibt. Dieser kann aufgrund des
bekannten Radius der Erde Rp und des des Missionsorbits Rpission, Mit Hilfe des Arkuskosinus
bestimmt werden.

cos(B) = —F (14)

RM ission

=
ﬁ arccos

Mission

Die Dauer der Schattenphase ergibt sich anschlielend durch Division der ermitteln Strecke b und der
Geschwindigkeit des Satelliten auf seinem Orbit.

Will man nun die benétigte EOL-Leistung ermitteln so muss dabei beachtet werden, dass die
Solarpanele wahrend der Sonnenphase nicht nur die Batterie komplett aufladen, sondern gleichzeitig
auch die gesamte Versorgung der Subsysteme Ubernehmen missen. Dies fiihrt dazu, dass diese
wéhrend des Zeitraums der Sonnenphase Ts,,n0, deren Dauer sich aus der Differenz der Orbitperiode
und der Dauer der Schattenphase Tscpqtten Mit Formel (15) bestimmen l&sst, eine entsprechend héhere
Leistungsmenge erzeugt werden muss.

Torbit = Tsonne + Tschatten (15)

Dabei muss beachtet werden, dass die Batterien technologiebedingt nur bis zu einem gewissen Anteil
(DOC — Depth of Charge) entladen werden durfen, welcher fir gewohnlich zwischen 60% und 80%
liegt [19]. Das bedeutet, dass die Kapazitat der Batterie entsprechend grofer sein muss, sodass die
Leistung, die von den Subsystemen und dem Antrieb wahrend der Schattenphase bendétigt wird, genau
dem Anteil der erlaubten Entladung entspricht.

Qschatt
Qpatterie = 1i—aD0eg (16)

Die von der Batterie flr die Subsysteme und den Antrieb zur Verfligung gestellte elektrische Arbeit
Wschatten €rgibt sich somit letztendlich aus der benétigten Leistung fir den Antrieb und die
Satellitensubsysteme, sowie der Dauer der Schattenphase.

_ _ (P.S‘ubsysteme + PSubsysteme) ' TSchatten (17)
WSchatten - WSubsysteme + WAntrieb - U

Die von den Solarpanelen zu erzeugende Leistung hingegen ergibt sich anschliefend aus dem
nutzbaren Anteil der elektrischen Arbeit der Batterie und der benétigten Leistung der Subsysteme
Psupsysteme: des Antriebs Py,:riep Und der Dauer der Sonnenphase Tsonne-

WSchatten
Pgor = PSubsysteme + Pantrien + T (18)
Sonne
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3.7 Mandverberechnung

Im Laufe dieses Dokumentes mussen flr die betrachteten EOL-Strategien sowohl Treibstoffbudgets
und die Risiken beziiglich Kollisionen mit Space Debris ermittelt werden. Zu diesem Zweck ist es
notwendig, Parameter wie beispielsweise die Transferdauer oder den Av-Bedarf bestimmen zu
kénnen. Im Folgenden werden alle notwendigen Berechnungsgrundlagen der einzelnen Mandver
erlautert, die im weiteren Verlauf dieser Arbeit angewendet werden.

3.7.1 Hohmann Transfer

Der Hohmann Transfer ist die am h&ufigsten angewendete Transfermethode, um einen Satelliten von
einem Orbit auf einen anderen, koplanaren Orbit zu bringen, wobei dieser auf zwei verschiedene Arten
durchgefuhrt werden kann. Diese unterscheiden sich in der Anzahl der Triebwerksziindungen, wobei
sich zwei verschiedene Trajektorien ergeben. Wird ein Hohmann-Transfer mit einem Mandver bzw.
einer Triebwerkszindung durchgefiihrt (im Folgenden mit HT1 bezeichnet), wird der Satellit dadurch
auf eine elliptische Bahn gebracht, wodurch er in jedem Perigdumsdurchlauf durch die hohere
atmospharische Dichte gebremst und sein Apogaum dadurch nach und nach abgesenkt wird. Wird ein
Hohmann-Transfer hingegen mit zwei Mandvern durchgefuhrt (HT2), so wird der Satellit mit einer
Triebwerksziindung von seinem Kreisorbit mit dem Radius R; auf eine elliptische Transferbahn
beférdert und im Perigdum dieser Ellipse mit einem zweiten Mandver erneut auf einen Kreisorbit mit
dem Radius R, gebracht. Das Gesamt-Av des Mandvers setzt sich somit aus zwei Einzelmandvern
Av; und 4v, zu den Zeitpunkten t; und t, zusammen [20].

Abbildung 11 veranschaulicht das Prinzip des 2-Mandver Hohmann-Transfers.

Abbildung 11: Prinzip des 2-Mandver Hohmann-Transfers [20]

Der Hohmann Transfer kann sowohl von einem niedrigen auf einen héheren Orbit (R; < R,), als auch
in die entgegengesetzte Richtung (R, > R;) durchgefuhrt werden, wobei sich die Berechnungen, bis
auf die Vorzeichen der Mandver, nicht unterscheiden [13].

Die einzelnen Parameter des Mandvers lassen sich dabei, wie in folgendem Abschnitt beschrieben,
berechnen. Im ersten Schritt werden die grofle Halbachse und die spezifische Bahnenergie der
Transferellipse bestimmt [21]:
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(19)

&r = —5 (20)

Analog werden anschlieend die Energien und Orbitgeschwindigkeiten fiir die Kreisorbits mit den
Radien R; und R, berechnet.

u u

81=_2_R1 , U1 = 2'<R_1+€1) (21)
u u

82:_2_R2' Uy = Z(R_2+€2> (22)

Im néchsten Schritt kann nun die Geschwindigkeit auf der Transellipse fur Orbit 1 ermittelt werden
und somit die Geschwindigkeit im Perigaum der Transferellipse:

Vpq = ;2 : (Ril + £T> (23)

Auf die gleiche Weise werden auch die Geschwindigkeit im Apogdum, auf Héhe des zweiten Orbits

bestimmt.
UTZ = 2 * (i + ET) (24)
/ R,

Nun koénnen bereits die Av-Werte fiir beide Mandver, Av; und Av,, sowie das insgesamt bendtigte Av
wie folgt berechnet werden:

Avy = |vpg — 4] (25)
Av, = |v; — vyl (26)
Av = Av; + Av, (27)

Die Dauer des Mandvers lasst sich nun noch mit der Formel fir eine halbe Orbitperiode bestimmten.

Tr=m" |[— (28)

Somit sind alle relevanten Parameter des Hohmann Transfers vollstandig bestimmt. Wie zusétzlich der

Verlauf der Trajektorie bestimmt werden kann, kann Anhang 10.1 entnommen werden.

Eine weitere, bereits eingangs beschriebene Variante besteht darin, den Satelliten nicht mit Hilfe von

zwei Mandvern auf einen kreisférmigen ND-Orbit zu bringen, sondern, mit Hilfe eines einzelnen
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Mandvers lediglich das Perigdum des Satelliten abzusenken. Der Satellit befindet anschlieRend somit
auf einem elliptischen Orbit, wobei er durch die erh6hte atmosphérische Dichte im niedrigen Perigdum
bei jedem Perigdumsdurchlauf gebremst wird und sich infolge dessen das Apogdum immer weiter
absenkt. Abbildung 12 zeigt beispielhaft den Verlauf des De-Orbit-Prozesses.

Missionsorbit

Abbildung 12: Beispielhafter Trajektorienverlauf des 1-Mandver Hohmann-Transfers

Die Berechnung des Av-Bedarfs fir dieses Manéver kann auf die gleiche Weise wie fur den 2-
Manoéver Hohmann-Transfers durchgefiihrt werden. Der Unterschied besteht lediglich darin, dass der
Satellit nachdem er sich auf der Transferellipse befindet, nicht wieder mittels eines zweiten Mandvers
auf einen Kreisorbit gebracht wird, sodass sich der Av-Bedarf auf das erstem Mandver, also Av = Av,
beschrénkt.

3.7.2 Low-Thrust Mangver (LT-Mangver)

Aufgrund dessen, dass die elektrischen Antriebe, im Verhéltnis zu den chemischen Antrieben, nur sehr
geringe Schiibe erzeugen kdnnen, muss der zeitliche Schubverlauf bei diesen Mandvern beriicksichtigt
werden. Da durch die Erzeugung eines bestimmten Av somit einen langeren Zeitraum in Anspruch
nimmt, werden diese Manoéver als kontinuierliche Manéver oder auch ,,Low Thrust“-Man6ver
bezeichnet.

Sowohl die Transferzeit als auch die Trajektorie des anschlielenden ND-Prozesses lassen sich dabei
mit dem Tool OSCAR des Programms DRAMA der ESA bestimmen. Da das Tool jedoch keine
Informationen Uber den Hohenverlauf wahrend des LT-Transfers selbst ausgibt, diese jedoch flr die
Bestimmung der Kollisionswahrscheinlichkeiten wéhrend des Transfers notwendig sind, missen diese
auf Basis der im DRAMA Final Report beschrieben Berechnungsmethode separat bestimmt werden.
Die Berechnung des Hohenverlaufs des Transfers von Orbit 1 mit Radius R; zu Orbit 2 mit Radius R,
kann somit auf Basis folgender Formel durchgefiihrt werden [22]:
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da 2 1% (29)
=y )

e *sin(9) - Fg +;-F5

mit
n: Mittlere Winkelgeschwindigkeit des Satelliten
Halbparameter
Fr: Radiale Stdrbeschleunigungskomponente
Fs:  Tangentiale Storbeschleunigungskomponente

Die Formel beschreibt die VVerdnderung der grofien Halbachse der Trajektorie in Abh&ngigkeit von der
Zeit. Fir die Berechnung nutzt OSCAR jedoch die beziiglich der wahren Anomalie gemittelte Form
der Gleichung:

21

.q3. _ p2
f@dv:—z o a e)-f-(ez-C1+Cz+e-C3) (30)

Ad,. =
aZTE d‘U I.l

0

Wobei f die Beschleunigung des Antriebs ist und die Koeffizienten C; allesamt Funktionen der
wahren Anomalie 9 sind [22].

21

C = sin’(9) dv (31)
J J1+2-e-cos@) + e?- (1 + e cos(9))?
2m
1
C, = d 32
’ Of\/1+2-e-cos(19)+ez-(1+e-cos(19)) v %2
2m
C3 =f cos(®) dv (33)
; J1+2-e-cos(@®) +e?- (1 +e-cos(¥))

21
cos(9)
C. = d 34
* E)f\/1+2-e-cos(z9)+ez-(1+€'COS(19))2 ’ >
2m
1
C. = d 35
> E!\/1+2-e-cos(19)+ez-(1+e-cos(l9))2 Y )

Formel (30) berechnet somit fiir einen Umlauf (27) des Satelliten um die Erde die Anderung der
grofRen Halbachse a. Die Berechnung des gesamten Hohenverlaufs wahrend des Transfers kann dabei
mit Hilfe eines iterativen Algorithmus berechnet werden, bei dem nach jedem Umlauf auf Basis des
aktuellen Werts fiir die groRe Halbachse a; die Anderung da; berechnet und anschlieBend der Wert
flr a aktualisiert wird:

Qi1 = a; + da; (36)
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Der gesamte Algorithmus lautet dann wie folgt:

LT-Algorithmus

(1) Definition der Parameter f, u, ayission, @np Und e.

(2) Berechnung der Koeffizienten C; bis C; fiir den aktuellen Orbit i mit den Formeln
(31) bis (33). (Fir den ersten Durchlauf: a; = ayission)

(3) Berechnung der Anderung der groRen Halbachse da; tber einen Umlauf des
Satelliten um die Erde (9 = [0, 2r]) mit Formel (29).

(4) Aktualisierung des Wertes fir die grof3e Halbachse a.
aiy1 = a; + dal- (37)

5) Wenn a; # ayp gehe zu Schritt (2), sonst ENDE.

Die Berechnung des fur das Mandver benotigte Av kann anschlieend durch Umstellen von Formel (8)
erfolgen, sobald die Mangverdauer At bekannt ist. Hierbei ist f die Beschleunigung des Antriebs, die,
wie in Ausdruck (9) zu erkennen, nur von seinem erzeugten Schub und der zu bewegenden Masse
abhangt.

Die durch den hier beschriebenen Algorithmus bestimmten Ergebnisse flr die Transferdauer weichen
nur sehr geringfligig von den Werten ab, die das Tool OSCAR fir die gleichen Missionsparameter
berechnet, wie der Tabelle 4 zu entnehmen ist. Der Algorithmus wurde dabei mit dem Programm
Scilab 5.5.2 implementiert.

Tabelle 4: Vergleich der berechneten Werte fiir einen Transfer von Kreisorbitl (h; = 850 km) zum Kreisorbit2 (h; =
680 km)

- OSCAR LT-Algorithmus
Transferdauer [d] 225,97 225,69

Parameter: i = 98,8% e = 0,001; A = 12,1m? mg,, = 1100kg; ¢, = 3,5; F = 0,005N

Abbildung 13 zeigt den zeitlichen Verlauf der groRBen Halbachse, der mit dem LT-Algorithmus
berechnet wurde.
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Abbildung 13: Verlauf der groRen Halbachse fiir einen beispielhaften LT-Transfer

Aufgrund des nur sehr geringen Unterschieds der Ergebniswerte der Berechnungen (s. Tabelle 4),
kénnen die Ergebnisse des LT-Algorithmus fiir die sich ergebenden Hohenverldaufe als Grundlage fur
die Kollisionswahrscheinlichkeitsanalyse der LT-Transfers von Missionsorbit zu ND-Orbit genutzt
werden.

3.8 Kollisionswahrscheinlichkeit

Um die wahrend der in Abschnitt 3.7 beschriebenen Mandver und wahrend des De-Orbit Prozess
auftretenden  Kollisionswahrscheinlichkeiten berechnen zu konnen, missen fir bestimmte
Hohenintervalle mit Hilfe der dafiir vorgesehenen Tools, wie zum Beispiel dem Tool ARES, das
ebenfalls ein Teil des Programms DRAMA ist, Werte fur die jahrliche Kollisionswahrscheinlichkeit
bestimmt werden.

Die Bestimmung der Kollisionswahrscheinlichkeit basiert hierbei auf Gleichung (38), die aus der
kinetischen Gastheorie stammt. Die Kollisionswahrscheinlichkeit P ergibt sich dabei aus der Anzahl
der Einschlage c, die ein Objekt mit der Flache A, das sich mit der Geschwindigkeit v durch die
Partikeldichte D bewegt, wahrend eines bestimmten Zeitraums At erleidet [22].

c=v-D-A-At (38)
Die Kollisionswahrscheinlichkeit fur eine beliebige Anzahl von Einschlédgen kann, aufgrund dessen,
dass es sich hierbei um einen ereignisbasierten Prozess handelt, mit der Poisson-Verteilung modelliert
und ausgedrtickt werden, sodass folgt:
P=1—-e"°¢ (39)
Fur die Wahrscheinlichkeit, keines Einschlags gilt analog dazu:

Pp=e"¢ (40)

Solange die Anzahl an Kaollisionen sehr gering ist, entspricht die Anzahl der Kollisionen ann&hernd
der Kollisionswahrscheinlichkeit, sodass gilt:
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P=1—-e"“=c (41)

Abbildung 14 zeigt hierbei in etwa den Bereich, fiir den diese Annahme gilt.
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Abbildung 14: Vergleich der Anzahl an Kollisionen ¢ mit der Kollisionswahrscheinlichkeit P

Da bei den Betrachtungen in dieser Arbeit nur verhaltnismagig kleine Werte flr ¢ auftreten, wird diese
Annahme fur die hier durchgefiihrten Berechnungen vorausgesetzt.

Das Tool ARES liefert hierbei zwei Werte fur die jahrlichen Kollisionswahrscheinlichkeiten, einerseits
beziiglich der detektierbaren Population und zum anderen beziiglich der Gesamtpopulation (ACPg,;
und ACP;;).

Die Formel fiir die ACP ergibt sich somit zu [17]:

ACP = Fsize * A+ Atyyy (42)

mit
Fsize:  SD-Flux innerhalb des betrachteten SD-Radius Intervalls (size = 1y <7 < Thnax)
A:  Kumulierte Flache des Satelliten und der SD-Objekte

Der Wert flir den Flux gibt dabei die Anzahl aller Objekte an, die innerhalb des Zeitraums At,,,., also
einem Jahr, die N&he des Satelliten innerhalb einer Distanz, die kleiner ist als die summierten Radien
(Satellit und SD-Objekte), passiert. Dies wird deutlich, wenn Formel (42) auf folgende Weise
ausgedriickt wird, wobei alle Objekte als spharenférmig angenommen werden:

n
43
ACP=ZFJ--7I-(7‘5at+rj)2 “43)

Jj=1

mit
F;:  Flux der SD-Objekte einer bestimmten GroRe (Radius)
rsqe. Radius des Satelliten

r;.  Radius des SD-Objekts

J
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Die Diagramme aus den Abbildungen 15 und 16 zeigen hier fur die SSOs von 200 — 2000 km und
einen Satelliten mit einer (kreisformigen) Querschnittsflache von ~ 1 m? (rgg; = 0,564 m) zum einen
die jahrlichen Kollisionswahrscheinlichkeiten ACP,.; und ACP,; und zum anderen die analogen
Verlaufe der Fluxwerte. Der berticksichtigte Grof3enbereich der Space Debris Objekte wurde hierbei
zwischen 0,01 m bis 100 m gewahlt.
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Abbildung 15: Anderung der jahrlichen Abbildung 16: Anderung des SD-Fluxes mit der Orbiththe

Kollisionswahrscheinlichkeit mit der Orbithdhe

Es ist zu erkennen, dass die jahrlichen Kollisionswahrscheinlichkeiten stark mit den Flux-Werten
korrelieren. Des Weiteren ist den Diagrammen zu entnehmen, dass der detektierbare Anteil des Space
Debris bezlglich der Gesamtpopulation sehr gering ist. Dies bestétigt hier somit noch einmal den in
Abschnitt 2 erwédhnten Aspekt, dass der grolte Teil der Space Debris Objekte nur sehr kleine
Durchmesser besitzt.

In DRAMAO wird die Einteilung der Kollisionswahrscheinlichkeiten hinsichtlich der Objektgroe mit
Hilfe der Radargleichung vorgenommen, welche den minimal detektierbaren Objektdurchmesser in
Abhéngigkeit von der Hohe des jeweiligen Objektes bestimmt [22]. Da die Detektierbarkeit
insbesondere eine Rolle hinsichtlich der Durchfiihrung von CA-Man6vern spielt, ist jedoch in den
offiziellen Anforderungen des Deutschen Zentrums fiir Luft- und Raumfahrt (DLR-RF-PS-001) und
der NASA (NASA-STD-8719.14) bereits eine feste Grenze hinsichtlich der ObjektgroRen definiert (s.
Abschnitt 4.5), sodass die von DRAMA vorgeschlagene Detektionsgrenze in den folgenden Kapiteln
nicht weiter beachtet wird [23] [12].

3.9 Caollision Avoidance Mandver

Collision Avoidance Manover kénnen mit verschiedenen Strategien durchgefihrt werden, die sich
sowohl in ihrem Av-Bedarf als auch der Reaktionsgeschwindigkeit unterscheiden. Es wird dabei
unterschieden zwischen der sogenannten ,,Short-term“- und , Long-term“-Strategie (Kurz- bzw.
Langzeitstrategie). Long-term Mandver werden hierbei in Flugrichtung des Satelliten durchfiihrt,
wobei dieser an dem vorhergesagten Kollisionspunkt ein Beschleunigungsmandver dazu nutzt, um zu
verhindern, dass der Satellit und das Kollisionsobjekt diesen Punkt zum gleichen Zeitpunkt passieren.
Es ist dabei variabel, wie viele Orbitumldufe vor der vorhergesagten Kollision das Mandver
durchgefuhrt wird.
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Encounter Point = Manoeuvre Point

Abbildung 17: Long-Term Strategie fiir CA-Mandver [22]

Ein Short-term Manover wird ebenfalls in Flugrichtung durchgefihrt, zielt jedoch darauf ab, die
Orbithohe des Satelliten zum Zeitpunkt der vorhergesagten Kollision zu veréndern. Im Gegensatz zum
Long-term Mandver wird hier das Mandver erst im gleichen Orbitumlauf der vorhergesagten Kollision
am gegeniberliegenden Punkt im Orbit (bzgl. des Kollisionspunktes) durchgefiihrt, um so eine
bestimmte Hohendifferenz zwischen Satellit und Kollisionsobjekt am Kollisionspunkt zu erzeugen.

VZ_VI= AV

Manoeuvre Point

Abbildung 18: Short-Term Strategie fiir CA-Mandver [22]

Abbildung 19 illustriert, wie sich der Av-Bedarf beziglich fur die beiden Strategien in Abhangigkeit
der Anzahl von Uml&ufen vor der vorhergesagten Kollision veréndert, wobei dies mit ARES berechnet
wurde.
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Abbildung 19: Av-Bedarf fiir CA-Mandver in Abhé&ngigkeit des Mandverzeitpunkts

Es ist zu erkennen, dass der Av-Bedarf mit der Spontaneitat des Manovers steigt. Analog dazu sinkt
dieser mit groer werdender Vorlaufzeit um ungefahr eine GroéRenordnung, weshalb Long-term
Mandver hinsichtlich des Av-Bedarfs als durchaus erstrebenswert erscheinen. In den hier
durchgefuhrten Betrachtungen sollen jedoch mdéglichst worst-case Bedingungen zugrunde gelegt
werden, weshalb im Folgenden nur die Short-Term Strategie betrachtet wird. Diese Annahme wird
zusatzlich dadurch bestérkt, dass die Zeitpunkte von Warnungen fir bevorstehende Kollisionen
variieren und vielen Fallen erst verhadltnismaBig kurzfristig stattfinden kdnnen. Somit wird auch
diesbezuglich der worst-case Fall abgedeckt.

Der Av-Bedarf fiir ein Short-Term CA-Manover kann dabei wie folgt bestimmt werden. Es muss dazu
Vorfeld bekannt sein, welcher Héhenabstand am Kollisionspunkt durch das Manéver erzeugt werden
soll. Die ESA hat in ihrem Anforderungsdokument EOP-SFP/2012-07-1656 flr diesen Fall definiert,
dass die Abschétzung des Av-Bedarfs fur CA-Mandver bezuglich der Erzeugung einer Hohendifferenz
von 200 m zwischen Satellit und Kollisionsobjekt am Kollisionspunkt durchgefiihrt werden soll.
Bestimmt man beispielsweise den Av-Bedarf fur CA-Mandver mit dem Tool ARES (s.
Abbildung 19), so geht das Programm davon aus, dass der erzeugte HoOhenunterschied nach
Verhinderung der Kollision mit einem Gegenmandver wieder riickgangig gemacht werden muss.
Dieser Aspekt ist jedoch klar in dem Dokument EOP-SFP/2012-07-1656 geklart und soll demnach bei
der Bestimmung des Av-Bedarfs nicht berticksichtigt werden [24].

Mit dem somit bekannten Hohenunterschied von d = 200 m (0,2 km) kann nun der Radius r, des
Apogaums bestimmt werden:

n=r + d (44)

Mit dem neuen Radius r, ergibt sich anschlieBend die Orbitgeschwindigkeit des Satelliten fiir die neue
Hohe mit folgendem Ausdruck:

212 (45)
n+r n

v2=

Das fur das CA-Mandver notwendige Av kann anschlieRend durch die Geschwindigkeitsdifferenz der
Orbitgeschwindigkeiten mit dem Ausdruck Av = |Av, —Av,;| abgeschatzt werden. Da die
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Orbitgeschwindigkeiten mit abnehmender Orbithéhe jedoch zunehmen, werden CA-Mandver auf
tieferen Orbits teurer. Wie stark sich die Av-Kosten dabei ansteigen zeigt hier Abbildung 20.
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Abbildung 20: Av-Kosten fur CA-Mangver in Abhé&ngigkeit der Orbithdhe [22]

Als worst-case Annahme wird in den weiteren Analysen der Av-Bedarf fir CA-Mandver fur eine
mdglichst geringe Obrithohe festgelegt, auf der die SD-Population nur noch sehr gering ist. Im vorigen
Kapitel ber die Kollisionswahrscheinlichkeit kann Abbildung 15 entnommen werden, dass die
Kollisionswahrscheinlichkeit mit Space Debris ab einer Hhe von 400 km sehr stark abnimmt. Es ist
somit zu vermuten, dass die CA-Mandéverfrequenz auf Orbits dieser oder einer geringeren Hohe nur
noch sehr gering sein wird, weshalb im Folgenden der Av-Bedarf fur CA-Mandver fir eine
Referenzhdhe von 400 km zugrunde gelegt wird. Dieser ergibt sich mit den zuvor beschriebenen
Formeln zu 0,057 [m/s].

Aufgrund dessen, dass die alternative EOL-Strategie auf einen beschleunigten De-Orbit Prozess
abzielt, kann zusatzlich festgelegt werden, dass die CA-Mandver grundsétzlich in Form einer
Reduzierung der Orbithohe durchgefihrt werden sollen. Des Weiteren sollte erwahnt werden, dass
jedes der CA-Mangver die Exzentrizitat des Satellitenorbits geringfugig erhoht. Um welchen Wert
sich die Exzentrizitat dabei mit jedem Mandver steigert, kann mit Formel (46) ermittelt werden. Das
Perigdum bildet in diesem Fall der Radius ,, da das CA-Mandver die Orbithdhe reduziert.

. T2 s
e=1 a—l T1+7”2_1’4 10 (46)

Es wird ersichtlich, dass die Exzentrizitdtsdnderung durch ein CA-Mandver sehr gering ist. Fur eine
Anzahl von 50 CA-Mandvern andert sich die Exzentrizitdt somit lediglich um einen Wert von ca.
7-10™, weshalb dieser Aspekt fiir die weiteren Betrachtungen vernachléssigt werden kann.

Ein weiterer wichtiger Aspekt ist die Frequenz in der CA-Mandver nach der nominellen Mission
durchgefihrt werden mussen. Dieser wird ebenfalls im Anforderungsdokument EOP-SFP/2012-07-
1656 definiert, wobei hinsichtlich der Anzahl an CA-Mandvern pro Jahr in verschiedene
Orbithdhenbereiche unterschieden werden soll. Fir Bereiche zwischen 700 und 1000 km Orbtiththe
sollen laut dem Dokument 6 CA-Manover pro Jahr angenommen werden; fir den Orbitbereich unter
700 km (und tber 1000 km) reduziert sich diese Zahl auf 2 CA-Mandéver pro Jahr [24].

Mit diesen Angaben lasst sich somit in den folgenden Kapiteln unter Beriicksichtigung der zeitlichen
Hohenverlaufe der Mantver die wéhrenddessen auftretende CA-Mandéverfrequenz bestimmen.
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4. Beispielmission

Um fir die folgenden Analysen nun moglichst aussagekréftige Vergleichsgrundlagen zu schaffen,
wird im Vorfeld eine Beispielmission definiert, auf die beide Szenarien der betrachteten EOL-
Strategien angewendet werden. Hierzu werden in diesem Abschnitt verschiedene Aspekte realer
Raumfahrtmissionen betrachtet und anhand dieser Betrachtungen eine Referenzmission definiert, die
moglichst repréasentativ fur heutige LEO-Missionen ist. Die Eigenschaften des Satelliten werden dabei
so gewahlt, dass die Aussagen, die durch die Berechnungen getroffen werden, auf einen mdglichst
grolRen Teil der heutzutage operationellen Satelliten zutreffen.

Der Orbit der Mission wird sich hierbei an der Kritikalitat der Space Debris Umgebungen orientieren,
sodass die Analysen moglichst flr ein worst-case Szenario durchgeflihrt werden. Fur die
anschlieBende Trade-Off Studie ist es darlber hinaus notwendig, bereits im Vorfeld die spateren
Vergleichskriterien zu berlcksichtigen, damit im Folgenden gezielt die notwendigen Informationen
flr die spateren Analysen ermittelt werden konnen.

Die Trade-Off Studie basiert dabei auf diversen Ober- und Unterkriterien, die Abbildung 60 aus
Abschnitt 7.1 entnommen werden kénnen

4.1 Orbitdefinition

Im ersten Schritt soll nun ermittelt werden, auf was fur einem Orbit sich die hier betrachtete
Beispielmission beziehen soll. Zu diesem Zweck wird im Folgenden die aktuelle Satellitenpopulation
auf Basis der Datenbank des Joint Space Operations Center betrachtet. Abbildung 21 zeigt hierfir, in
welchen Hohen- und Inklinationsbereichen sich die meisten Satelliten befinden.
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Abbildung 21: Satellitenpopulation des LEO-Bereichs auf Basis der JSpOC Datenbank [25]

Es wird deutlich, dass sich der GroRteil der operationellen Satelliten LEO-Satelliten (=30%) auf einem
sonnensynchronen Orbit, also in einem Inklinationsbereich von ungeféhr 95 - 105° befinden. Dieser
Aspekt geht mit Tatsache einher, dass sich genau in diesem Inklinationsbereich die meisten Space
Debris Objekte befinden (s. Abschnitt 2.1). Da in Abbildung 21 jedoch nicht ersichtlich ist, welcher
Hohenbereich der am dichtesten besiedelte ist, zeigt Abbildung 22 nur den Inklinationsbereich von 95°
bis 105°.
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Abbildung 22: Satellitenpopulation fur den Inklinationsbereich von 95° bis 105° [25]

Wie das Diagramm zeigt und in Kapitel 2.1 bereits ermittelt wurde, konzentrieren sich innerhalb des
betrachteten Inklinationsbereichs sowohl der Grof3teil der operationellen Satelliten, als die meisten
SD-Objekte auf einen Hohenbereich von ungeféahr 600 — 850 km.

Aufgrund dieser Informationen, werden fur den Satellitenorbit folgende Orbitparameter festgelegt:

Tabelle 5: Orbitparameter fiir die Referenzmission

Orbitparameter - Wert

Héhe [km] 850

GroRe Halbachse [km] | 7228

Inklination [°] 98,8°

Exzentrizitat 0,001 (~ Kreisorbit)
RAAN [°] 60°

Die  Orbithbhe wvon h=850km wurde hierbei auf Basis der Analyse der
Kollisionswahrscheinlichkeiten aus Kapitel 3.8 gewahlt, da sich, wie in den Abbildungen 15 und 16 zu
erkennen, dort das Maximum hinsichtlich des SD-Fluxes und der jahrlichen
Kollisionswahrscheinlichkeit befindet.

Des Weiteren ist in Abbildung 23 zu sehen, dass es nahezu keine Unterschiede in der raumlichen
Dichte Uber eine Variation des Arguments des aufsteigenden Knotens gibt. Lediglich die Anzahl der
Kollisionsobjekte weist hierbei eine sehr geringe Variation auf, die jedoch fiir die hier durchgefiihrten
Betrachtungen vernachlassigt werden kann. Aus diesem Grund wird somit ein Wert von RAAN = 60°
gewahlt.
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Abbildung 23: Verlauf der raumlichen Dichte flir eine Variation des Arguments des aufsteigenden Knotens von +180°

Aus Grunden der Einfachheit wird zudem ein angenaherter Kreisorbit mit Exzentrizitit e von 0,001
angenommen.

4.2  Sonnensynchrone Orbits

Die Inklination des Orbits ergibt sich hierbei aus der Eigenschaft sonnensynchroner Orbits, dass die
Orbitebene immer den gleichen Winkel zu Erde-Sonne-Linie besitzt. Dies hangt damit zusammen,
dass der aufsteigende Knoten des Orbits, aufgrund der Bahnstérung durch die Abplattung der Erde an
den Polen, innerhalb Jahres genau einmal um die Erde, also exakt 360°, wandert. Diese permanent
gleichbleibende Ausrichtung zur Sonne bietet viele Vorteile fur bestimmte Missionen und kann je
nach Orbithéhe durch eine entsprechende Inklination erreicht werden. Die Herleitung des
mathematischen Zusammenhangs von Inklination und Orbithdhe kann Anhang 10.2 entnommen
werden. Es ergibt sich dabei der folgende Ausdruck, mit dem die Inklination fur sonnensynchrone
Orbits in Abhéangigkeit der Orbithéhe bestimmt werden kann.

7
R + h\2
i = arccos| —0,09866 - (T) (47)

Mit dieser Form lasst sich wie folgt, mit R = 6378 km, nun die sonnensynchrone Inklination tber die
Variation der H6he auftragen.

31



105 4

104

103

102

1014

100

S50 Inclination [deg]

a8 o

28 4

a7 o

98 T T T T T T T T T 1
200 400 G600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000

S50 Orhit altitude [km]

Abbildung 24: Veranderung der sonnensynchronen Inklination mit Variation der Orbithdhe

Fur eine Orbithohe ergibt sich mit Formel (47) eine Inklination von 98,816° ~ 98, 8°.

4.3 Satellitendefinition

Die Spezifikation des Satelliten zielt, wie eingangs bereits erwéhnt, darauf ab, fiir die folgenden
Analysen einen moglichst repréasentativen Satelliten zu betrachten. Da bis zu diesem Punkt festgelegt
wurde, dass sich der Satellit auf einem sonnensynchronen Orbit im LEO-Bereich bewegen soll, muss
hierflr ein geeigneter Missionstyp definiert werden. Abbildung 25 veranschaulicht auf Basis der
Satellitendatenbank der Union of Concerned Scientists, welche Arten von Raumfahrtmissionen sich
vorwiegend auf sonnensynchronen Orbits befinden.

® Communications m Earth Observation
Earth Science m Space Observation
m Space Science Technology Demonstration

m Technology Development

Abbildung 25: Missionstypen auf sonnensynchronen Orbits [5]

Man stellt somit fest, dass nahezu 60% der Satelliten auf Sonnensynchronen Orbits zwecks
Erdbeobachtung verwendet werden [5]. Dieser Umstand legt nahe, dass ein Erdbeobachtungssatellit
somit die groRtmogliche Reprasentativitat fir die Analysen bietet.

Fur die Wahl der Masse des Satelliten soll in diesem Fall wiederrum die Untermenge
Erdbeobachtungssatelliten betrachtet werden. Eine generelle Einteilung der Satelliten anhand ihrer
Masse in sechs Klassen zeigt Tabelle 6.
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Tabelle 6: Massenkategorien fiir Satelliten

Klasse \ Masse

Nano <5kg ‘
Nano 5—-20kg
Micro 20— 100 kg
Mini 100 — 500 kg
Medium | 500 — 1500 kg
Large > 1500 kg

Wie ebenfalls aus den Daten der Satellitendatenbank ermittelt werden kann, besitzen die aktuell
operationellen Erdbeobachtungssatelliten im Durchschnitt eine Masse von 1140 kg [5]. Fur den hier
betrachteten Satelliten erscheint somit eine Masse von 1100 kg als reprasentativer Wert sinnvoll,
womit dieser unter die Medium-Kategorie fallt.

Fiir die Wahl der GroRie des Satelliten kénnen anschlielend die existierenden Satelliten in der zuvor
bestimmten Gewichtsklasse betrachtet und somit geeignete Werte, insbesondere fir die Geometrie des
Referenzsatelliten ermittelt werden. Es bietet sich hierbei der Erdbeobachtungssatellit Sentinel-2 an,
dessen Parameter, wie in Tabelle 7 zu sehen, den zuvor berechneten Parametern fiir den hier
betrachteten Beispielsatelliten sehr ahneln.

Tabelle 7: Satelliten- und Orbitparameter des Sentinel-2 Satelliten [26]

 Parameter Wert

Trockenmasse [kg] 1016
Gesamtmasse [kg] 1140
Satellit | Power [W] (BOL/EOL) 2300/1730

Dimensionen Satellitenbus [m]~ | 3,4 x 1,8 x 2,35
Dimensionen Solararray [m]’ 18x4

Orbit SSO
Orbit | Orbithdhe [km] (h,/h,) 795/796
Inklination [°] 98,6

Sentinel-2 liegt mit seiner Gesamtmasse von 1140 kg sehr nah an der zuvor ermittelten
Durchschnittsmasse von 1130 kg. Aufgrund der insgesamt groRen Ahnlichkeit der Parameter des
Sentinel-2 Satelliten zu den bereits bestimmten Parametern, werden die Dimensionen und das Power-
Budget des Beispielsatelliten entsprechend Sentinel-2 festgelegt.

Eine Zusammenfassung der wichtigsten Parameter, die fiir den Referenzsatelliten, auf Basis des zuvor
durchgefuhrten Auswahrverfahrens, festgelegt wurden, ist in Tabelle 8 dargestellt:

" im Transportzustand
T geschatzt
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Tabelle 8: Parameter fiir den Referenzsatelliten

Parameter \ Wert

Trockenmasse [kg] 1100

.. | Power [W] 1700

Satellit Dimensionen Satellitenbus [m] | 3,5 x 2 x 2
Dimensionen Solararray [m] 18x%x4
Orbit SSO
Orbit Orbithéhe [km] 850 (a = 7228 km)

Inklination [°] 98,8
Exzentrizitét 0,001

4.3.1 Querschnittsflache

Betrachtet man das Design des Satelliten (s. Abbildung 26), lasst sich mit Hilfe der bekannten
Abmessungen bestimmen, welche Querschnitts- bzw. Angriffsfliche besitzt. Diese spielt insbesondere
bei der Bestimmung von Kollisionswahrscheinlichkeit und der Dauer von De-Orbit Prozessen eine
bedeutende Rolle.

Abbildung 26: Darstellung des Sentinel-2 Satelliten [27]

Die Querschnittsflache des Satelliten kann hierbei mit DRAMA mit dem Tool CROC berechnet
werden, wobei ein grobes Modell des Satelliten nachgebildet und anschlieRend die Querschnittsflache
errechnet werden kann.

Abbildung 27 zeigt die Nachbildung des Sentinel-2-Satelliten in CROC.

34



X

Abbildung 27: Modell des Sentinel-2 zur Bestimmung der Querschnittsflachen

Welche Werte fiir die Querschnittflichen bei bestimmten Analysen verwendet werden sollen, ist
beispielsweise innerhalb des Standards ISO/DIS 27852 definiert worden. Demnach soll fiir
Berechnungen hinsichtlich der Dauer von De-Orbit Prozessen die durchschnittliche Querschnittflache
verwendet werden [28]. Fir alle Berechnungen, die sich auf Kollisionswahrscheinlichkeiten beziehen,
muss hier hingegen, gemall der worst-case Philosophie, die maximale Querschnittsflache des
Satelliten zugrunde gelegt werden.

Da der Satellit wahrend des De-Orbit Prozesses fur gewohnlich keine Lagerregelung mehr erfahrt,
fangt dieser mit grofRer Wahrscheinlichkeit an zu taumeln. CROC hierbei die Mdglichkeit, diesen
Zustand zu simulieren und fir diese Situation die durchschnittliche Querschnittsfliche A zu
bestimmen, wobei sich diese zu 12,1 m? ergibt. Des Weiteren erstellt das Tool automatisch ein
Diagramm, aus dem abgelesen werden kann, aus welchem Blickwinkel die maximale
Querschnittsflache zu erwarten ist, wie Abbildung 28 zeigt.
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Abbildung 28: Wert der Querschnittsflache in Abhéngigkeit des Azimut (¢) und Elevationswinkels (8)

Es ist ersichtlich, dass diese fiir Werte des Elevationswinkels von ¢ = +35° und Azimutwinkeln von
6, =~ £25°und 6, ~ +£175° auftreten.
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CROC bietet nun zusatzlich die Maoglichkeit, einen Satz von Werten fiir die Querschnittsflache fur
eine simulierte Drehung in 15°-Schritten des Satelliten um eine beliebige Achse und aus einem
beliebigen Blickwinkel zu bestimmen. Stellt man Blickwinkel auf die zuvor bestimmten
Azimutwinkel und berechnet dann fiir jeden der Félle eine Drehung des Satelliten um z-Achse, so lasst
sich die maximale Querschnittsflache bestimmen. Es wird dabei fir jeden der Féalle ein Diagramm
erzeugt, aus dem der Verlauf der Querschnittsflache ersichtlich wird.

DRAHA-2 .8
Cross Section of Conplex Bodies
cross section vs. angle around rotation axis

1800868

1660080 -

1400808 -

120008 -

1660000

anaea

Cross Section

600688

46000

20000

. L L L L L L
] 58 188 158 2008 258 3608 3908
Angle around Rotation Axis {deg}

—+— Cross Section

Abbildung 29: Verlauf der Querschnittsflache fiir eine Drehung um die z-Achse (Azimutwinkel = -35°)

Wie aus Abbildung 29 ersichtlich, ergibt sich die maximale Querschnittsflache A,,,, zU ca. 16,2 m?.
Dieser Wert wird in den folgenden Analysen fiir Berechnungen der Kollisionswahrscheinlichkeiten
genutzt, wozu das Tool ARES verwendet wird. Dieses geht jedoch grundsatzlich von sphéarenférmigen
Objekten aus, weshalb hier ein Radius als GréRenangabe fiir den Satelliten gefordert wird [22]. Dieser
ergibt sich dabei wie folgt:

16,2
Apmax =T Tmax? = 16,2mM? © 10y = —m= 2,271m

4.3.2 Widerstandsbeiwert

Auf Basis von Tabelle 15 in Abschnitt 5.5 kann anhand der Form des Satelliten durch einen Vergleich
mit den dort aufgefiihrten Satelliten ein entsprechender Wert fiir den Widerstandsbeiwert ¢, bestimmt
werden. Der Tabelle ist zu entnehmen, dass die Satelliten mit Solarpanelen Widerstandsbeiwerte im
Bereich von 3 bis 4 besitzen. Der boxenférmige Satellit Oscar-1 (ohne Solarpanele) besitzt hingegen
einen Wert von 2 bis 4. Da ein Wert von 2 auf zumindest eine rundliche bzw. gewdlbte Flache
schlielen lasst, die, bei Betrachtung von Oscar-1, auch vorhanden ist, erscheint dieser Wert fiir den
hier betrachteten Satelliten nicht sinnvoll [29]. Aus diesem Grund wird fur ¢, ein Minimalwert von 3
und ein Maximalwert von 4 fur die folgenden Betrachtungen gewahlt. Da jedoch bei der Analyse nicht
mehrere cp-Werte betrachtet werden sollen, bietet sich hier der Durchschnittswert ¢ von 3, 5 an.
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4.3.3 Antrieb

Um in den folgenden Berechnungen und fur die spétere Trade-Off-Studie eine moglichst breite
Bewertungsgrundlage zu erhalten, werden fiir die Betrachtungen verschiedene Antriebe fiir die
Manoverberechnungen berlcksichtigt. Eine Gesamtubersicht Uber die verschiedenen Antriebe der
Raumfahrt findet sich in Tabelle 3 im Abschnitt 3.5. Die fur die Berechnungen beriicksichtigten
Antriebsarten zeigt Tabelle 9.

Tabelle 9: Antriebsvarianten fiir den Referenzsatelliten [30] [31] [32] [33]

Antrieb Referenztriebwerk s, [S] F [N]
Chemisch | Monopropellant | Hydrazin | Airbus Safran 20N 222 7,9 -

Arcjet Hydrazin | IRS ARTUS 440 | 0,115 | 750
Elektrisch | lon thruster Xenon Airbus Safran RIT 10 | 3160 | 0,010 | 340

lon thruster Xenon Airbus Safran RIT 22 | 4400 | 0,150 | 4500

Fur die elektrischen Antriebe muss jedoch beachtet werden, dass fir die Auslegung des
Satellitensystems nicht direkt der in Tabelle 9 angegebene Leistungswert relevant ist. Dies liegt darin,
dass das Powersubsystem hierbei nicht den Antrieb direkt mit Energie speist, sondern diese zuerst in
eine Zwischenkomponenten, die sogenannte Power Processing Unit (PPU) geleitet wird. Sie leitet
anschlielend die elektrische Leistung in der benétigten Form an die Triebwerke weiter, wobei hier
gewisse Verluste dafur sorgen, dass die in die PPU geleitete Leistung entsprechend des
Wirkungsgrades hoéher sein muss, als die tatsachlich von den Antrieben bendétigte Leistung. Fir PPUs
kann hier generell ein Wirkungsgrad von 93% angenommen werden, sodass sich zusammen mit dem
Leistungsbedarf der Antriebe, die folgenden Leistungswerte ergeben [34]:

Tabelle 10: Benétigte PPU-Leistung

Antrieb  PPU-Leistung [W]

ARTUS 840
RIT 10 380
RIT 22 5000

Diese Werte bilden in den weiteren Analysen die zu berticksichtigenden Werte fur die elektrischen
Antriebe.

4.3.3.1 Monopropellant-Antrieb

Der Monopropellant-Antrieb Airbus Safran 20N gehort zur Klasse der chemischen Antriebe basiert
auf der Schuberzeugung durch Expansion der erhitzten Gase in einer konvergent-divergenten Diise, im
Idealfall bis auf Umgebungsdruck. Der Treibstoff wird dabei unter hohem Druck gelagert, welcher mit
Hilfe eines Druckgases, wie beispielsweise Helium oder Stickstoff, erzeugt wird. Durch die
Zersetzung mit Hilfe von Katalysatoren entstehen heiBe Gase aus Ammoniak, Wasserstoff und
Stickstoff (wobei sich das Ammoniak weiter zu Stickstoff und Wasserstoff zersetzt), die anschlielend
zur Schuberzeugung genutzt werden. Die Effizienz der Monopropellant Antriebe, also der spezifische
Impuls Iy, aber gleichzeitig auch der Schub F des Antriebs hangt hierbei, aufgrund des Tankdrucks,
mit Hilfe dessen der Treibstoff in die Brennkammer beftrdert wird, vom Zeitpunkt der Mission ab. Da
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dieser bei vollen Tanks, also am Anfang der Mission, groler ist als zu spéteren Zeitpunkten, nehmen
die Werte fir den spezifischen Impuls I, und den Schub F mit fortschreitender Betriebszeit ab [14].
Aufgrund dessen, dass sich der Fokus dieser Arbeit auf einen Zeitraum am Ende der Mission bezieht
und die Tanks der Logik nach verhdltnismaRig leer sein werden, wird bei den hier durchfiihrten
Analysen von den kleinsten Werten der in Abbildung 30 dargestellten Wertebereichen fir I, und
Schub F ausgegangen. Die zugrunde liegende Formel fir den Monopropellant Antrieb, sowie die
sonstigen Betriebsparameter des Airbus Safran 20N Triebwerks werden im Folgenden erldutert. Der
Schub eines Monopropellant Antriebs lasst sich dabei Uber die grundlegende Formel fir den
Raketenschub (48) bestimmen [14]:

F=m-V,+ (P, —P)-A, (48)
mit
m: Treibstoffmassenstrom [kg/s]
V.. Austrittsgeschwindigkeit [m/s]
P,: Druck am Dusenaustritt [bar = N/m?]
P,: Umgebungsdruck [bar]
A,: Querschnittsflache des Dusenaustritts [m?]

Es wird deutlich, dass der erzeugte Schub stark von dem Treibstoffmassenstrom und der
Austrittsgeschwindigkeit abhangt, welche sich mit abnehmendem Tankdruck verringern. Dies gilt
ebenso fur die Differenz des Drucks am Dusenaustritt und dem Umgebungsdruck [14].

In welchen Schub- und I,-Bereichen das Triebwerk Uber die Missionsdauer betrieben werden kann,
zeigt Abbildung 30.

Thrust Range 7.9...246N

Supply Pressure Range 5.5 bar - 24 bar

Mominal Mass Fow Range 3.2g/s...104g/s

Mominal Specific Impulse Range 2225 ..230s

Minimum Impulse Bit Range 0.238 ... 0.685 Ns

Nozzle area ratio 60

Mass =~ 650 g (with 1.5 m flying leads)
Propellant Monopropellant grade Hydrazine (N,H,)
Environmental Loads 16.2 grms

Abbildung 30: Betriebsparameter des Airbus Safran 20N Triebwerks [30]
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4.3.3.2 Arcjet-Antrieb

Der ARTUS Arcjet ist eine Abwandlung des ebenfalls an dem Institut fur Raumfahrtsysteme der
Universitat Stuttgart entwickelten Arcjet-Antriebs ATOS. Das Funktionsprinzip dieser Antriebe
besteht generell darin, dass dieser den Treibstoff mit Hilfe eines elektrischen Lichtbogens (engl.: Arc),
der zwischen der Anode und der Kathode entsteht, erhitzt und anschliefend in einer Diise expandiert
wird [33].

Der ATOS Arcjet verwendet als Treibstoff Ammoniak, wobei dieses in komprimierter Form im Tank
gelagert wird. Elektrische Antriebe konnen je nach Leistung in unterschiedlichen Betriebsmodi
betrieben werden, wobei fur die hier durchgefiihrten Betrachtungen die in Tabelle 9 angegebenen
Betriebsparameter gewahlt wurden. Es gibt jedoch auch die Mdglichkeit, den Arcjet-Antrieb mit
Hydrazin anstatt Ammoniak als Treibstoff zu betreiben, was einen sehr interessanten Aspekt fur die
Analysen im Zuge dieser Arbeit bietet. Da das Airbus Safran 20N Triebwerk ebenfalls mit Hydrazin
betrieben wird, kdnnte ein mit Hydrazin betriebener Arcjet als Sekundarantrieb auf dem Satelliten
vorgesehen werden, der nur fiir den Zeitraum nach der nominellen Mission verwendet wird. Diese
Madglichkeit koénnte Vorteile hinsichtlich diverser Aspekte, wie beispielsweise der bendtigten
Treibstoffmenge bieten, was in den spateren Kapiteln untersucht werden soll.

Die mit Hydrazin betriebene Variante des Arcjets ist, wie schon erwahnt, eine Abwandlung des ATOS
Antriebs und tradgt den Namen ARTUS. Dieser kann sowohl mit Hydrazin als auch mit Ammoniak
betrieben werden, wobei es hinsichtlich des Betriebs mit Hydrazins zwei unterschiedliche Varianten
gibt, da dabei sowohl gewohnliches Hydrazin (N,+H,) als auch sekundéres Hydrazin (N,+2H,)
verwendet werden kann [35]. Das Institut flir Raumfahrtsysteme hat hierfiir Daten fiir verschiedene
Betriebsmodi fir den ARTUS Antrieb zu Verfligung gestellt, wobei folgende Betriebsparameter
gewahlt wurden:

Tabelle 11: Betriebsparameter des ARTUS Arcjets unter VVerwendung von sekundarem Hydrazin [36] [37]

Betriebsparameter Wert
Power [W] 745,6
Massenstrom [mg/s] 23,3
Schub [N] 0,105
Austrittsgeschw. [m/s] | 4512,6
Isp [s] 460

Da diese Parameter jedoch unter der Voraussetzung der Verwendung von sekunddrem Hydrazin
bestimmt wurden und somit der zuvor erwéhnte Vorteil nicht zustande kdme, mussen diese Werte flr
den Betrieb mit gewdhnlichem Hydrazin (N2+H4) umgerechnet werden. Die Umrechnung der Werte
far den hier relevanten Fall kann Anhang 10.3 enthommen werden.Tabelle 12 zeigt die angepassten
Betriebsparameter.

Tabelle 12: Betriebsparameter des ARTUS Arcjets unter Verwendung von Hydrazin

Betriebsparameter Wert \
Power [W] 745,6
Massenstrom [mg/s] 26,7
Schub [N] 0,115
Austrittsgeschw. [m/s] | 4314,61
Isp [s] 440
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Da der spezifische Impuls ein Kennwert fur die Effizienz eines Antriebes darstellt, 1&sst sich sagen,
dass der ARTUS Antrieb unter Verwendung von normalem Hydrazin somit einen geringen Teil seiner
Effizienz einbiif3t. Fir die Erzeugung eines identischen Av-Wertes wird somit eine geringfiigig hohere
Menge gewohnlichen Hydrazins im Gegensatz zu sekunddrem Hydrazin benétigt.

Ergeben sich in den folgenden Analysen unterschiedliche Werte fiir den ARTUS als Primarantrieb
(ARTUS (Prim.)) und als Sekundarantrieb (ARTUS (Sek.)), sind diese jeweils separat aufgefihrt. Ist
nur ein Wert fir den ARTUS angegeben, so konnen fir beide Varianten die gleichen Werte
angenommen werden.

4.3.3.3 lonenantrieb (RIT 10 und RIT 22)

Die lonenantriebe zeichnen sich durch eine andere Funktionsweise aus, als die zuvor betrachteten
Antriebe. Die Funktion basiert hierbei auf der lonisierung von Gastteilchen, wobei es sich bei den
RIT-Antrieben um Xenon-Gas handelt. Diese Teilchen werden anschlieend in einem elektrischen
Feld beschleunigt, wobei der Riickstol? des so erzeugten lonenstrahls fur die Schuberzeugung genutzt
wird. Bevor die Teilchen letztendlich ausgestoRen werden, wird der lonenstrahl noch mit Hilfe eines
Neutralisators wieder elektrisch neutralisiert.

Der Zusammenhang von Schub, spezifischem Impuls, Wirkungsgrad und benétigter Leistung wird bei
Betrachtung von Formel (49) deutlich [38]:

P_go 49
== (49)

mit
P: Elektrische Power des Antriebs [W]

F: Schub [N]
Jo: Erdbeschleunigung [kg/s?]
Is,:  Spezifischer Impuls [s]

n: Wirkungsgrad des Antriebs

Die bendtigte elektrische Power ist somit immer ein Kompromiss aus erzeugtem Schub und Effizienz
des Antriebs (bendtigte Treibstoffmasse), weshalb elektrische Antriebe fir gewdhnlich in
verschiedenen Betriebsmodi, die sich anhand der bendtigten Leistung unterscheiden, betrieben
werden. Ein weiterer Einflussparameter ist hier der Wirkungsgrad, der fir die hier betrachteten
Betriebsmodi des RIT 10 und RIT 22 Triebwerks bei knapp unter 50 % (RIT 10) und etwas mehr als
70 % (RIT 22) liegt. Dieser kann mittels der bekannten Betriebsparameter aus Tabelle 9 mit Formel
(49) ermittelt werden.

Der RIT 22 stellt dabei eine Besonderheit dar, da er fir den hier betrachteten Satelliten normalerweise
tiberdimensioniert ist. Dies begriindet sich in dem Bedarf flr die elektrische Power, die bei diesem
Antrieb bei 4500 W liegt. Der Beispielsatellit selbst besitzt jedoch Power-Budget von 1730 kW fiir das
EOL (End-of-Life), sodass das Powersubsystem fur die zusatzlich benétigte Leistung ausgelegt
werden muss.

Die Betrachtung dieses Antriebs kann bei Analyse des Treibstoffbedarfs unter der Bedingung des sehr
hohen Is,-Werts und hinsichtlich der fir die Verwendung eines derartigen Antriebs notwendigen
Anderungen des Satellitensystems (System Impact) sehr interessant sein.
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4.4 Missionsdauer

Die nominelle Mission spielt fiir die in dieser Arbeit durchgefiihrten Analysen nur eine nebenséchliche
Rolle, da sich Betrachtungen im Folgenden ausschlielich auf das PMD, also den Zeitraum nach der
nominellen Mission beziehen. Dennoch muss dieser Parameter definiert werden, da die Dauer der
nominellen Mission, insbesondere fiir die alternative EOL-Strategie aufgrund des anschlieRenden
Fortbetriebs des Satelliten, die Voraussetzungen beziglich der Zuverldssigkeitsanforderungen fir
diesen Zeitraum darstellt.

Wie in den vorherigen Abschnitten bereits definiert, soll eine Erdbeobachtungsmission als Grundlage
der Betrachtungen dienen. Um hierzu eine mdglichst realistische und représentative Missionsdauer zu
ermitteln, wird im Folgenden erneut die Untermenge der Erdbeobachtungssatelliten auf Basis der
Satellitendatenbank der Union of Concerned Scientists betrachtet. Es wird dabei deutlich, dass die
Zeitraume fiir die Missionsdauer fir diese Art der Missionen eine Spannweite von etwa 5 bis 10
Jahren aufweist [5].
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Abbildung 31: Missionszeitrdume von aktuellen Erdbeobachtungsmissionen [5]

Wie zu sehen ist, ist der Grofteil der Erdbeobachtungsmissionen (~50%) flr einen Zeitraum von 5
Jahren vorgesehen, sodass auch sich die in dieser Arbeit durchgefiihrten Berechnungen auf einen
Zeitraum T y5si0n der nominellen Mission von 5 Jahren beziehen sollen.

45 Risikodefinition

Im Zuge der Risikodefinition soll nun als né&chstes festgelegt werden, welche Werte flr
Kollisionswahrscheinlichkeiten des Satelliten zuldssig sind und ab welchem Grenzwert ein Mandver
durch die Bodencrew kommandiert werden muss.

Es werden an dieser Stelle fur die weiteren Analysen vereinfachte Annahmen getroffen, die mit den
bereits in Kapitel 3.8 erwdhnten Anforderungen des DLR und der NASA einhergehen. Dort werden
Kollisionen mit Objekten mit einem Durchmesser von mehr als 10 cm als kritisch erachtet, sodass der
Satellit dadurch aller Wahrscheinlichkeit nach zerstort werden wiirde. Aus diesem Grund und da
Objekte dieser GroRe, zumindest fiir den LEO-Bereich, als detektierbar gelten, ist fiir derartige
Kollisionen eine akzeptierte Kollisionswahrscheinlichkeit (ACPL — Accepted Collision Probability
Level) von 0,001 definiert. Wird dieser Grenzwert Uberschritten, so muss ein CA-Mandver
durchgefuhrt werden. Im Gegensatz dazu wird jedoch ebenfalls deutlich, dass Objekte mit einer Grolie
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von weniger als 10 cm als nicht detektierbar betrachtet werden, sodass mit einer Wahrscheinlichkeit
von hdchstens 0,01 der Fall eintreten darf, dass eine derartige Kollision zum Verlust der Kontrolle des
Satelliten fiihrt [23]. Ein CA-Mandver ist nach dieser Definition im wahrscheinlichsten Fall somit
nicht durchfiihrbar, sodass eine Einhaltung dieser Anforderung nur Ober ein entsprechend geplantes
Design des Satelliten erreicht werden kann.

In den folgenden Kapiteln werden demnach fir die Kollisionswahrscheinlichkeiten immer zwei Werte
angegeben, wobei sich der eine Wert ACP_,,., auf den Bereich der Objektdurchmesser von 0,01 m
bis 0,1 m und der andere Wert ACP- 1., auf den GroRenbereich von 0,1 m bis 100 m bezieht. Die
Grenzen fur das Minimum von 0,01 m und das Maximum von 100 m ergeben sich hierbei durch die
von ARES vorgegebenen Grenzwerte fur die minimale bzw. maximale Objektgrofie.

Das in DRAMA implementierte Tool MIDAS bietet hier jedoch die Mdglichkeit, die Anzahl an
Kollisionen fur Objekte ab einer GréRe im Mikrometerbereich zu betrachten. Abbildung 32 zeigt hier
beispielhaft fir den Missionsorbit die Anzahl an Kollisionen pro in Abhéngigkeit von dem
Objektdurchmesser fiir einen GrofRenbereich von 1 pm bis 1 cm.

1E+04
1E+03
1E+02
1E+01
1E+00
1E-01
1E-02
1E-03
1E-04
1E-05

Number of Collisions [1/yr]

0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10

Object Diameter [m]
Abbildung 32: Anzahl der Kollisionen mit Objekten von 1 um bis 1 cm

Es ist zu erkennen, dass die Anzahl an Kollisionen mit kleiner werdendem Objektdurchmesser extrem
ansteigt. Weil die die Auswirkungen einer Kollision mit kleiner werdendem Durchmesser jedoch
immer vernachlassigbarer werden, wird die untere Betrachtungsgrenze fur alle hier durchgefiihrten
Analysen, gemdR der durch ARES bedingten Einschrankung auf 1 cm festgelegt.

Der Grenzwert des ACPL beeinflusst somit, wie oft ein CA-Manodver notwendig wird, wobei sich die
CA-Mangverfrequenz auf das Av-Budget auswirkt. Da in der klassischen EOL-Strategie nach Ende
der nominellen Mission aufgrund der Passivierung keine CA-Mangver mehr durchgefiihrt werden
kénnen, beschrénkt sich dieser Aspekt in diesem Fall auf die Dauer der nominellen Mission und wird
deshalb nicht weiter betrachtet.

In der alternativen EOL-Strategie hingegen, soll der Satellit bis zum Zeitpunkt des Wiedereintritts
weiter betrieben werden, damit durch CA-Mandver Kollisionen mit Space Debris auch dann noch
verhindert werden, wenn die nominelle Mission des Satelliten bereits beendet ist. Dieser Zeitraum
bestimmt somit, zusammen mit dem Grenzwert fur die akzeptierte Kollisionswahrscheinlichkeit, wie
grol} das vorgesehene Treibstoffbudget fir CA-Mandver sein muss.

Zur Bestimmung der Anzahl an CA-Manoévern zur Planung des dafiir vorzusehenden Av-Budgets.
kann beispielsweise das Tool DRAMA verwendet werden. Da diese Analysen jedoch lediglich auf
statistischer Basis durchgefiihrt werden und die dabei entstehenden Ergebnisse von vielen im Vorfeld
einzustellenden Parametern abhangen, fur die wiederrum eine grole Anzahl an Annahmen getroffen
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werden muss, wird sich im weiteren Verlauf der Arbeit auf das Anforderungsdokument EOP-
SFP/2012-07-1656 der ESA berufen [24]. Hier werden genaue Anweisungen gegeben, welche Anzahl
an CA-Mandvern fur bestimmte OrbithGhenbereiche angenommen werden sollen und fiir welche

Orbitanderung der Av-Bedarf hinsichtlich eines CA-Mandévers kalkuliert werden soll (s. Abschnitt
3.9).
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5. Klassische End-of-Life Strategie

5.1 Richtlinien zur Space Debris Mitigation (SDM)

Heutzutage ist es bereits klar definiert, wie mit einem Satelliten, dessen nominelle Mission beendet ist,
weiter verfahren werden muss. Das Augenmerk liegt hierbei darauf, dass dessen Verbleib im Orbit auf
eine bestimmte begrenzt ist. Dies soll bewirken, dass Objekte, die heutzutage von der Menschheit auf
Umlaufbahnen um die Erde gebracht werden, zum einen weder einen weiteren Zuwachs der Space
Debris Population verursachen bzw. diesen mdglichst zu minimieren, noch zu einer Gefahr fir andere
oder zukinftige Satellitenmissionen werden. Um dieses Ziel zu erreichen, wurden bis heute bereits
diverse verbindliche Anforderungen von den internationalen Raumfahrtagenturen verfasst, denen jede
neue Raumfahrtmission unterstellt ist.

Als wichtigstes Dokument fiir europaische Satellitenmissionen gilt hier die 1SO 24113. In diesem
Anforderungsdokument werden alle VVerfahrensweisen geregelt, die mit der Verminderung der Space
Debris Entstehung (Space Debris Mitigation) in Zusammenhang stehen.

Die zentralsten Bestimmungen fir LEO-Missionen werden im Folgenden aufgelistet [3]:

- Punkt 5.1: Definition von sogenannten Protected Regions fur LEO und GEO Orbits.

Zgeo - 200 km

Zszo+ 200 km

Key

Earth
equator
GEO region
LEO region

N N

z altitude measured with respect to a spherical Earth whose radius is 6 378 km

Zsgo  altitude of the geostationary orbit with respect to a spherical Earth whose radius is 6 378 km

Abbildung 33: Darstellung der Protected Regions fiir LEO und GEO Orbits [3]

Die LEO Protected Region beschreibt einen Bereich, der sich von der Oberflache der Erde bis
zu einer Hohe z von 2000 km erstreckt. Die GEO Protected Region hingegen ist definiert als
ein kugelschalenférmiger Ringbereich, der sich entlang der Erdaquators in einer Héhe von
Zggo £ 200 km und einem Breitengradbereich von 15° Sud bis 15° Nord erstreckt. z;go
entspricht dabei einer Hohe von 35786 km [39].

Beide Regionen zusammen definieren den Geltungsbereich der in der ISO 24113
beschriebenen Anforderungen.

- Punkt 6.2.2.1: Das Explosionsrisiko flr Satelliten und Raketenoberstufen darf einen
Grenzwert von 107 bis zum Ende der Lebensdauer nicht iiberschreiten.
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- Punkt 6.2.2.3: Wahrend der Disposal-Phase sollen die sich noch im System befindlichen
Energiereserven des Satelliten bzw. der Raketenoberstufe durch eine kontrollierte Abfolge
abgelassen oder gesichert werden.

- Punkt 6.3.1.1: Das Wahrscheinlichkeit fiir ein erfolgreiches Disposal (dt.: ,,Beseitigung®)
eines Satelliten oder einer Raketenoberstufe muss zum Zeitpunkt der Ausfiihrung mindestens
0,9 betragen.

- Punkt 6.3.3.1: Ein Satellit oder eine Raketenoberstufe, ungeachtet dessen, ob es sich um
einen permanenten oder periodischen Betrieb innerhalb der LEO Protected Region handelt,
muss nach Ablauf der Missionsdauer die Region innerhalb eines Zeitraums von 25 Jahren
verlassen haben.

Diese funf zentralen Anforderungen der 1ISO 24113 bilden seit Mai 2011 die Grundsétze, die in der
Planung und Umsetzung aller (LEO-)Raumfahrtmissionen berticksichtigt werden mussen. Es sind
jedoch zum jetzigen Zeitpunkt diverse Missstande sowohl bezliglich der Einhaltung als auch des
Erfolgs dieser Strategie zu erkennen, die einen Bedarf fiir alternative Losungen begriinden.

5.2 Einhaltung der Richtlinien

Nachdem sich seit den 70ger Jahren nach und nach ein Bewusstsein fur den Schutz der
Weltraumumgebung um die Erde und somit auch den Schutz zukinftiger Raumfahrtmissionen
entwickelt hatte, wurden bereits 1978 in Publikationen erste Bedenken und Empfehlungen hinsichtlich
der moglichen Entwicklungen der Space Debris Umgebungen und der damit verbundenen
Auswirkungen auf Raumfahrtmissionen gedufert. Seit dieser Zeit wurden Uber die Jahre mehrere
Standards der nationalen und internationalen Organisationen entworfen, bis im Jahr 2010 die erste
Version der ISO 24113 verdffentlich wurde. Seit 2014 wurden diese Anforderungen dann auch von
der ESA tbernommen und gelten seither fur jede européische Raumfahrtmission [2].

Abbildung 34 ist jedoch zu entnehmen, dass der Grad der Einhaltung, der am Anfang des 21.
Jahrhunderts fur den LEO-Bereich erwartet wurde, nicht der Entwicklung in der Realitét entspricht.

Propagation in I
national standa

Y, .
100% TADC Guidelines

presented to
UNCOPUOS

150-24113 \

European Code expectation

of Conduct

50% /
L — ~Analysed here
/
]
(O o o e I I g
2000 2010 2020 2030

Compliance

Year of Decommissioning

Abbildung 34: Erwartetes und tatsachliches Level der Einhaltung der SDM Richtlinien [40]
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Zum heutigen Zeitpunkt sind es gerade einmal 50% bis 60% der Raumfahrzeuge, die nach Ende ihrer
nominellen Mission ein Post Mission Disposal durchfihren. Dies hat verschiedene Grinde, die
hauptséchlich auf den grof3en Einfluss in der System- und Missionsplanung zuriickzufiihren sind. Zum
einen sind in den meisten Fallen mehrere hundert Kilogramm zusatzlicher Treibstoff fur den Transfer
zu einem entsprechend niedrigen Orbit notwendig, um ein erfolgreiches PMD durchfiihren zu kénnen,
was als ein grofler zusdtzlicher Aspekt bei der Finanzplanung und dem Av-Budget der Mission
beriicksichtigt werden muss. Insbesondere die Investoren bevorzugen hier, den zusétzlichen Treibstoff
fur eine Verlangerung der Missionsdauer zu nutzen. Zum anderen verursacht das PMD einen
vollstandigen Verlust der Kontrolle tber den Satelliten, wodurch dieser nach Abschluss der
Passivierung zu einem weiteren Risikofaktor fur die Entstehung von neuem Space Debris wird, was in
im folgenden Verlauf noch genauer untersucht werden soll [41].

5.3 Missionsphasen

Wie in Abbildung 35 zu erkennen, werden innerhalb der ISO 24113 fiir den Missionsabschnitt, ab dem
Moment des Starts der Tragerrakete bis zum Wiedereintritt des Satelliten in die Erdatmosphére,
mehrere Unterphasen definiert und somit ein genauer Ablauf vorgeschrieben.
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S/C mission duration

Post-mission operation Drifting outside
----- the protected
S/C disposal regions or
phase natural decay

S/Ctargeted § ~  mmm=m=
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| -y
-

Abbildung 35: Missionsphasen unter Einhaltung der SDM Richtlinien [3]

Bei der ersten Phase handelt es sich um die Launch Phase, also den Zeitraum von Start bis zum
Einschuss des Satelliten in den jeweiligen Orbit, bei dem der Satellit von der Raketenoberstufe
separiert wird. Sobald der Satellit sich auf seinem Zielorbit befindet, startet die Phase der nominellen
Mission, in der alle Aufgaben, fur die der Satellit vorgesehen ist, durchgefiihrt werden. Die Lange der
nominellen Mission eines Satelliten kann dabei, je nach GréBe und Komplexitat der Mission,
Zeitrdume von sechs Monaten bis zu 15 Jahren umfassen [13].

Ab dem Moment, an dem die nominelle Mission endet (End of Operation), beginnt die Disposal
Phase, in der das PMD durchgefiihrt wird. Dieser Abschnitt beinhaltet im Wesentlichen alle
Aufgaben, durch die gewadhrleistet werden soll, dass das Risiko fiir die Entstehung von weiterem
Space Debris so gering wie moglich ist.

Zu diesem Zweck wird der Satellit zuerst auf eine Orbithéhe gebracht, in der die atmospharische
Dichte bereits so grol} ist, dass sich der Orbit des Satelliten durch atmospharische Reibung innerhalb
von 25 Jahren so sehr verringert, dass er ohne weitere Mandver wieder in die Erdatmosphére eintritt.
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Dieser Effekt wird im Folgenden als Natural Decay (ND) bezeichnet. Auf die physikalischen Aspekte
und Berechnungen zum ND wird in Abschnitt 5.5 tiefer eingegangen.

Nach dem der Satellit seinen ND-Orbit erreicht hat, beginnt, ebenfalls als Teil des PMDs, die
sogenannte Passivierung. Das Ziel der Passivierung ist es, die gesamte noch im Satellitensystem
befindliche Energie aus dem System zu entlassen. Der Grund hierflr liegt darin, dass der Satellit in
dem Zeitraum von 25 Jahren bis zu seinem Widereintritt nicht mehr kontrollierbar sein wird, weshalb
auch mdglichen Kollisionsobjekten nicht mehr aktiv ausgewichen werden kann. Um im Falle einer
Kollision die Anzahl die Auswirkungen auf ein Minimum zu reduzieren ist dieser Vorgang fir dieses
EOL-Prinzip zwingend notwendig. Die Methoden und weitere Einzelheiten der Passivierung werden
in folgenden Abschnitt 5.4 detaillierter beschrieben.

Eine alternative, jedoch aufgrund des hohen Treibstoffbedarfs selten angewendete Art, einen Satelliten
aus dem Orbit zu entfernen, ist der sogenannte Targeted Re-entry oder auch direkter Wiedereintritt. Es
handelt sich dabei, wie der englische Begriff bereits vermuten l&sst, um einen gezielten Widereintritt
des Satelliten, bei dem dieser mit Hilfe eines groRen und teuren Mandvers direkt von seinem
operationellen Orbit aus Uber einer ausreichend genau bestimmten Region der Erde zum Widereintritt
gebracht wird. Analog dazu, wird die zuvor beschriebene Wiedereintrittsvariante als Uncontrolled Re-
entry, also als unkontrollierter Wiedereintritt bezeichnet. Der Grund hierfur liegt darin, dass im
Vorfeld nicht genau bestimmt werden kann, wo genau der Satellit Uber der Erdoberflache
wiedereintreten wird.

5.4 Passivierung

Wie in Abschnitt 5.1 beschrieben, sehen die Richtlinien vor, dass der Satellit nach Erreichen seines
ND-Orbits passiviert wird. Prazise ausgedriickt soll die gesamte Energie, die sich zu diesem Zeitpunkt
noch innerhalb des Satellitensystems befindet, aus dem System abgelassen werden. Die Energie kann
hierbei beispielsweise in Form von elektrischer Energie in Batterien und Treibstoffresten oder
Druckgasen im Tank vorliegen. Des Weiteren ist es notwendig, alle Energiequellen, wie
beispielsweise Solarpanele von dem System zu entkoppeln, damit keine weitere Ladung der Batterien
erfolgen kann [3].

Der Grundgedanke hinter Passivierung ist, dass der Satellit im Falle einer Kollision, die nach der
Passivierung aufgrund des Kontrollverlustes nicht mehr verhindert werden kénnen, nicht explodieren
kann und somit die Anzahl der dabei entstehenden Fragmente so gering wie mdglich gehalten wird.
Die verschiedenen Formen von Energie im Satellitensystem machen es jedoch notwendig, dass eigens
flr die Passivierung genutzte Technik miteingeplant werden muss, die die Komplexitét des Satelliten
beeinflussen kann. Ein ebenfalls fiir die hier durchgefiihrten Betrachtungen sehr interessanterer Aspekt
ist die Zuverlassigkeit der Passivierungskomponenten, die nach einem relativ langen Zeitraum der
nominellen Mission ausreichend hoch sein muss, sodass ein erfolgreiches PMD zum Zeitpunkt der
Durchfiihrung mit einer Wahrscheinlichkeit von 0,9 (90%) gewéhrleistet ist (s. Abschnitt 5.1). Die
Risiken und Ausfallwahrscheinlichkeiten, die sich hinsichtlich der Zuverlassigkeit dieser
Komponenten ergeben, werden in der Risikoanalyse in Abschnitt 5.10 naher beleuchtet.

Aufgrund der verschiedenen Arten von Energie, die sich in einem Satellitensystem befindet, gibt es
somit auch verschiedene Arten der Passivierung. Die elektrische Passivierung beispielsweise bezieht
sich hierbei zum einen auf die Abkopplung der Solarpanele von den Batterien, sodass diese nicht
weiter aufgeladen werden konnen. Die Passivierungsmethoden teilen sich hierbei in externe und
interne Methoden auf, wobei die externe Variante beispielsweise durch sogenannte Cable Cutter
umgesetzt wird, die die Verbindung zwischen Solarpanel und Batterie kappen. Die interne Variante
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befindet sich innerhalb der Power Control & Distribution Unit (PCDU) und sorgt dabei in Form von
Schaltern (Switches) fiir eine Trennung der Einheiten auf Schaltkreisebene [42].

Die Passivierung des Treibstoffs (gasformig oder fliissig) wird mit Hilfe eigens hierfur entwickelter
Technik umgesetzt. Als Beispiel ist hierbei die CNES (Centre national d’études spatiales) zu nennen,
die zu diesem Zweck spezielle Pyro-Ventile entwickelt hat, die fur die Entleerung von Tanks genutzt
werden konnen [43].

Auf die technischen Aspekte der Passivierung soll im Zuge dieser Arbeit jedoch nicht tiefer
eingegangen werden. Der Aspekt, der in der spateren Trade-Off Studie von gréRerem Interesse ist, ist
die steigende Systemkomplexitét, die durch Passivierungskomponenten, unabhéngig davon, ob es sich
um die Passivierung des Antriebs- oder des Powersystems handelt, ansteigt.

5.5 Natural Decay

Wie in Abschnitt 5.3 bereits erwéhnt, wird sich bei der klassischen End-of-Life Strategie ein Effekt
zunutze gemacht, der darauf basiert, dass mit abnehmender Obrithéhe die atmosphérische Dichte p
sehr stark ansteigt, bis sie letztendlich auf Erdoberflachenniveau einen Wert von 1,2 [kg/m?3] besitzt. In
einer Orbithdhe von ca. 150 km hingegen hat sie sich bereits um neun GréRenordnungen auf einen
Wert von 2,53-107 [kg/m?3] verringert [13].

Abbildung 36 verdeutlicht hierbei zumindest ansatzweise, welche Anderungsraten dp/dh die
atmospharische Dichte in einem Bereich von 0 km bis ca. 1500 km, aufweist.
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Abbildung 36: Verlauf der atmosphdrischen Dichte in Abhdngigkeit der Hohe [13]

Die Dichte der Atmosphére hingegen selbst, wird stark durch das sich, wie in Abbildung 37 zu
erkennen, zyklisch alle 11 Jahre grundlegend dndernde Sonnenwetter beeinflusst und variiert somit
stark zwischen Phasen solaren Minimums und Maximums. In diesen verschieden Phasen schwankt der
Partikelfluss, oder auch Solar Radio Flux genannt, im Wellenldngenbereich von 10,7 cm bzw. 2800
MHz, den die Sonne kontinuierlich in Richtung der Erde ausstof3t, stark. Angegeben wird dieser mit
Hilfe des solaren Radioflussindex F10.7 [10% W-m™>Hz™] [13]. Da dieser Index nur durch tagliche
Messungen der Sonnenaktivitdt ermittelt werden kann und dieser neben den zyklischen
Schwankungen auch téglichen Schwankungen unterliegt, lasst sich der Index und somit auch die
tatsachliche Dichte der Atmosphédre nur schwer und ungenau vorhersagen. Es werden jedoch
verschiedene Tools (s. Tabelle 13) angeboten, mit denen es mdglich ist, den F10.7 Index fir die
Zukunft zu propagieren. In Abbildung 37 ist zu erkennen, dass die propagierten Werte der einzelnen
Tools stark voneinander abweichen.
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Tabelle 13: Analyse-Tools mit implementierten Funktionen zur Propagation des Sonnenwetters

Tool Anbieter Lizenz

STK Analytical Graphics, Inc. Kostenpflichtig

DRAMA ESA Freeware

GMAT NASA Freeware

DAS NASA Freeware

0 TR T TR
Mean STK +25 P Pl |
Mean STK 3 | E | ( | J
Mean DAS ! 1 l I i
Mean NOAA R A% o
—e— Mean DRAMA 1 I : ‘ (o
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o
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Abbildung 37: Simulierte zyklische Ver&nderungen des Sonnenwetters mit verschiedenen Tools [44]

Aufgrund dessen, dass durch die Dichte der Atmosphdre durch Reibungseffekten eine
Storbeschleunigung f, auf den Satelliten ausgetibt wird, wird dieser kontinuierlich bremst und somit
die Orbithohe verringert. Um nun den ND, beziehungsweise die Zeit zu berechnen, die der Satellit
bendtigt, um von einem bestimmten Orbit ausgehend wiedereinzutreten, muss die atmospharische

Dichte bekannt sein. Die Formel fur die Stérbeschleunigung f;,, die der Haupteinflussfaktor fir den
ND ist, lautet wie folgt [13]:

1 CD " A 2
—_(2). D 50
fo=—(5) 0w (50
Da, wie in der Formel (50) zu sehen, die Dichte als Faktor mit einfliet, muss diese in irgendeiner
Weise fiir die Berechnung der Stérbeschleunigung ermittelt werden. Zu diesem Zweck wurden diverse
Atmospharenmodelle entwickelt, die fiir unterschiedliche Héhenbereiche kompatibel sind. Dariiber
hinaus unterscheiden sich diese auch darin, dass manche in der Lage sind, das Sonnenwetter auf Basis

von Messwerten in der Berechnung von p zu bericksichtigen. Eine Auflistung der wichtigsten
Atmosphdrenmodelle findet sich in Tabelle 14.

Tabelle 14: Die wichtigsten Atmospharenmodelle [20]

Atmosphéarenmodell \ Hoéhenbereich [km]  Sonnenwetter [J / N]
Jacchia-Roberts 70 — 2500 J
U.S. Standard Atmosphere 0-1000 N
NRLMSISE-00 0-2000 J
Exponential Model 0-1000 N
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Wie in Formel (50) aulRerdem zu erkennen ist, gibt es noch zwei weitere Einflussfaktoren, die fur die
Bestimmung der Storbeschleunigung eine Rolle spielen. Es handelt es sich dabei um die
Querschnittsflache in Flugrichtung A Satelliten und den Widerstandsbeiwert c,, die beide von der
Geometrie des Satelliten abhangen. Welche Widerstandsbeiwerte sich fiir verschiedene Geometrien
von realen Satelliten ergeben, kann Tabelle 15 enthnommen werden.

Tabelle 15: Beispielsatelliten mit Form, AMR und cp-Wert [13]

Satellit Max ¢p Min ¢p AMR

Oscar-1 4 2 0,015 | Boxfdrmig
Intercos.-16 2,67 2,1 0,005 | zZylindrisch
Viking 4 2,6 0,008 | Oktogonal
Explorer-11 2,83 2,6 0,004 | Oktogonal
Explorer-17 2 2 0,003 | Spharisch
Sp. Teles. 3,33 4 0,01 | Zylindrisch”
0SO-7 3,67 2,9 0,017 9-seitig
0SO0-8 3.76 4 0,006 | Zylindrisch
Pegasus-3 3,3 4 0,025 | zylindrisch
Landsat-1 3,4 4 0,012 | zylindrisch
ERS-1 4 4 0,021 | Boxférmig
LDEF-1 2,67 4 0,004 | 12-seitig
HEAO-2 2,83 4 0,004 | Hexagonal
Vanguard-2 2 2 0,021 | Sphérisch
SkyLab 3,5 4 0,006 | Zylindrisch
Echo-1 2 2 9,7 Spharisch

5.5.1 Dauer des Natural Decay

Um nun den Verlauf und die Dauer des ND berechnen zu kénnen muss nun betrachtet werden, wie
sich die groRe Halbachse a des Satelliten mit jedem Umlauf veréndert, nachdem er mittels eines
Transfers auf einen ND-Orbit gebracht wurde. Hierzu kann folgende Formel zur Berechnung
herangezogen werden [45]:

d 2 3 T
d—?:;-\g-(l—ez)fo fD-\/l—ez-cosz(E)dE (51)

a: Grofe Halbachse [km]

e: Exzentrizitat
fp:  Storbeschleunigung [m/s?]

E: Exzentrische Anomalie [°]

u: Gravitationsparameter [kg®/s?]

mit

besitzt Solarpanele
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Da in der Formel (51) fur die Storbeschleunigung f, und somit die Dichte der Atmosphédre mit
einflieRt, die mit abnehmender Hohe und somit auch kleiner werdendem a, ansteigt, steigt auch die
Anderung der groRen Halbachse da immer weiter an. Ergibt sich dadurch, aufgetragen iber die Zeit,
ein flr den ND charakteristischer Hohenverlauf, wie in Abbildung 38 fiir das Beispiel eines Satelliten
mit einer AMR von 0,011 und einem Startorbit 650 km dargestellt.
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Abbildung 38: Natural Decay Prozess fiir einen Satelliten (AMR = 0,011) ausgehend von 650 km

Der etwas schwankende Verlauf ist hier auf Variationen im Sonnenwetter und in der atmosphérischen
Dichte zurlckzufiihren. Mit dem Tool OSCAR kdnnen verschiedene Methoden fiir die Modellierung
der Solaraktivitédt, die sich wiederrum auf die atmospharische Dichte und somit den ND-Prozess
auswirkt, ausgewahlt werden. Fir die Berechnungen in diesem Dokument wird ausschlieBlich der
ECSS Sample Solar Cycle verwendet, da dieser im Zuge des ECSS Standard ECSS-E-ST-10-04C aus
dem Jahr 2008 vorgeschlagen wurde. Dieser beschreibt, dass fur die Vorhersage der Solaraktivitat die
gemittelten Werte fir jeden Monat des 23. solaren Zyklus verwendet werden sollen [22]. Die solaren
Zyklen wurden hierbei seit Anfang der Aufzeichnungen der Solaraktivitat im Jahre 1749
durchnummeriert, wobei der 23. Zyklus im Jahr 2008 endete [46]. Eine genauere Beschreibung des
ECSS Sample Solar Cycle kann im DRAMA Final Report nachgelesen werden [22].

Da der ND in der klassischen End-of-Life Strategie den grundlegenden De-Orbit Mechanismus
darstellt und gefordert ist, dass dieser den Satelliten innerhalb von 25 Jahren zum Wiedereintritt
bringt, ist es fur die Missionsplanung notwendig, den richtigen End-of-Life Orbit zu kennen. Die H6he
dieses Orbits hangt jedoch vom Satelliten selbst ab, da dieser, wie in Abschnitt 5.5 beschrieben, durch
seine Geometrie den Betrag der Storbeschleunigung f, beeinflusst. Abbildung 39 zeigt hier fiir
verschiedene AMRs eines Bereichs von 0,004 bis 0,02, was in etwa den Bereich der AMRs fiir
gewohnliche Satelliten darstellt (s. Tabelle 15), die entsprechenden Startorbits fiir einen ND der
innerhalb der 25 Jahres Grenze liegt.
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Abbildung 39: 25-Jahres ND-Orbits fur AMRSs von 0,004 bis 0,2

Wie in dem Diagramm zu erkennen, liegt die Hohe des mdglichen Startorbits knapp unter 700 km fur
eine AMR von 0,02; fiir eine AMR von 0,004 hingegen liegt dieser bei ungefahr 580 km. Es wird
somit deutlich, dass die AMR einen groRen Einfluss auf den zu erreichenden ND-Orbit hat, was sich
letztendlich auf den Av- und somit auch den Treibstoffbedarf flir den Transfer niederschlégt.

5.6 Mandveranalyse

5.7 Mandveranalyse — Natural Decay

Der Satellit wird sich, wie in den vorherigen Abschnitten beschrieben, nach seiner Mission bis zu 25
Jahren im Prozess des ND befinden. Da wahrend dieses Zeitraums keinerlei Méglichkeit mehr besteht,
in irgendeiner Form auf eine mogliche Kollisionsgefahr zu reagieren, wird im Folgenden berechnet,
mit welcher Wahrscheinlichkeit es wahrend dieses Zeitraums zu einer Kollision kommen wird.

Es wird dabei von einem Startorbit von a,s,, = 7059 km (h;s,,, = 681 km) und der maximalen
Dauer von Typ = 25yr fir den ND ausgegangen. Dieser wurde fir den in Abschnitt 4.3
beschriebenen Beispielsatelliten als 25-Jahres ND-Orbit mit dem Tool OSCAR ermittelt. Das Tool
wird hierbei ebenfalls dafiir benutzt, um einen detaillierten Hohenverlauf des Satelliten zu ermitteln,
der anschlieend zur Bestimmung der Kollisionswahrscheinlichkeit wahrend des gesamten De-Orbit

Prozesses genutzt werden kann. Die relevanten Parameter fur die Berechnungen sind in Tabelle 16
noch einmal zusammengefasst.

Tabelle 16: Relevante Parameter des Referenzsatelliten und des ND-Orbits

\ Parameter Wert

Trockenmasse mg,-, [kg] 1100

Satellit Querschnittsflache A [m?] 12,1
Widerstandsbeiwert cp, 3,5

GroRe Halbachse a [km] 7059

ND-Orbit Inklination [°] 98,8

Exzentrizitat e 0,001
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OSCAR liefert hierbei fiir jeden Tag des ND einen Wert fiir die Orbitparameter (a,e,i, 2, w) in
tabellarischer Form, die anschlieBend analysiert werden konnen. Da wéhrend der Simulation mit
OSCAR jedoch tber 9000 Werte fur jeden Parameter generiert werden, wobei hier nur die grofe
Halbachse a und die Exzentrizitdt e von Bedeutung sind, mussen diese vorerst auf geeignete Weise
reduziert werden. Hierzu werden die Werte in eine Excel-Tabelle eingepflegt und mittels eines
geeigneten Makros zu einer kleinen Anzahl an Werten zusammengefasst. Dabei wird die in dem
jedem Hohensektor verstrichene Zeit flr jeden Abschnitt ermittelt. Abbildung 40 zeigt hierbei sowohl
den wahren Hoéhenverlauf auf Basis aller von OSCAR erzeugten Werte (linkes Diagramm) und den
auf 12 Werte reduzierten Verlauf (rechtes Diagramm).
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Abbildung 40: Verlauf der groRen Halbachse ausgehend von 681 km (links); Auf 12 Werte reduzierter Hohenverlauf (rechts)

Um die Trajektorie des Satelliten wahrend dieses Prozesses zu veranschaulichen, zeigt Abbildung 41
den Verlauf des Arguments des aufsteigenden Knotens 2 aufgetragen (ber die Orbithéhe. Dies zeigt
in etwa, wie lange sich der Satellit in welchen Héhenbereichen aufhalt.

Altitude [km]

Altitude [km]

Abbildung 41: Verlauf des Arguments des aufsteigenden Knotens in Abhéngigkeit der Orbithdhe

Die Kollisionswahrscheinlichkeiten werden fir jeden der reduzierten Hohenwerte unter Verwendung
des Tools ARES bestimmt. Gemé&R den Richtlinien werden die SD-Objekte unterhalb und oberhalb
einer GrofRe von 10 cm getrennt voneinander betrachtet. Tabelle 17 zeigt die reduzierten Hohenwerte,
die Anderung der Exzentrizitat und die jeweils verstrichene Zeit.

53



Tabelle 17: Berechnete Hohensektoren mit der entsprechenden Aufenthaltszeit des Satelliten

hikm]  a[km] e T [d] T [yr]
681 7059 0,0000 0 0,00
634 7012 0,0018 3911 10,71
588 6966 0,0006 7243 19,83
542 6920 0,0018 1627 20,88
495 6873 0,0007 8007 21,92
449 6827 0,0008 8427 23,07
403 6781 0,0009 8737 23,92
356 6734 0,0014 8978 24,58
310 6688 0,0014 9075 24,85
264 6642 0,0016 9105 24,93
217 6595 0,0015 9112 24,95
171 6549 0,0010 9115 24,96

Da, wie in Abschnitt 4.3.1 beschrieben, fur Berechnungen beziiglich der Kollisionswahrscheinlichkeit
die groBRtmogliche Querschnittsflache genutzt werden muss, wird im Folgenden der Radius 3,4, fur
die Berechnungen mit ARES zugrunde gelegt.

Hierbei wurden folgende Werte fiir die Kollisionswahrscheinlichkeiten ACP.qoem bZW. ACPsqgem
und, durch Multiplikation mit der Zeit (in Jahren), die sich der Satellit in dem entsprechenden
Hohenbereich befindet, die CP.1gcm Und CPs1o-m fur die berechnete Querschnittsflachen ermittelt:

Tabelle 18: Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir den ND-Prozess

AT [yr] ACP.10em CP<ioem ACP-10¢m CPs10cm CPut
10,7077 2,56E-03 2,74E-02 2,18E-04 2,33E-03 2,29E-02
9,1225 2,88E-03 2,63E-02 2,13E-04 1,94E-03 2,17E-02
1,0513 2,05E-03 2,15E-03 1,67E-04 1,76E-04 1,80E-03
1,0404 1,74E-03 1,81E-03 1,58E-04 1,65E-04 1,52E-03
1,1499 8,92E-04 1,03E-03 1,09E-04 1,25E-04 | 8,91E-04
0,8487 5,80E-04 4,92E-04 5,14E-05 4,36E-05 | 4,13E-04
0,6598 1,03E-03 6,80E-04 4,94E-05 3,26E-05 | 5,47E-04
0,2656 4,74E-04 1,25E-04 4,19E-05 1,10E-05 1,06E-04
0,0821 1,98E-04 1,63E-05 1,81E-05 1,48E-06 1,37E-05
0,0192 1,29E-04 3,18E-06 6,72E-06 1,65E-07 2,00E-06
0,0082 3,92E-05 2,15E-07 3,67E-06 2,01E-08 2,73E-07
5,99E-02 4,83E-03 | 6,47E-02

Es ergibt somit eine Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit CPy, von ca. 6,47%, der der Satellit
wéhrend des ND-Prozesses bis zum Zeitpunkt des Wiedereintritt ausgesetzt ist.
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5.8 Mandveranalyse — De-Orbit (chemisch)

5.8.1 1-Mandver Hohmann-Transfer (HT1)

Das Vorgehen zur Berechnung der Kaollisionswahrscheinlichkeit soll hier analog zu der
Vorgehensweise im vorherigen Abschnitt erfolgen.
Mit OSCAR wurde dabei im Vorfeld ermittelt, dass das Perigdum bis auf h, = 568 km abgesenkt

werden muss, damit der hier betrachtete Satellit innerhalb von 25 Jahren wieder in Erdatmosphare
eintritt. Fir den entsprechenden 1-Mandver Hohmann-Transfer kann somit anschliefend der sich
ergebende Verlauf der grofRen Halbachse wahrend des De-Orbit Prozesses berechnet werden, wobei
gleichzeitig flr jeden der errechneten Werte ein Wert fir die Exzentrizitat angegeben wird. Nach dem
dann der Verlauf nach der beschriebenen Methode auf 12 Werte reduziert wurde, kann mit Hilfe dieser
beiden Werte flr jeden Abschnitt die Kollisionswahrscheinlichkeit mit ARES bestimmt werden.

Es hat sich dabei folgender Hohenverlauf fiir den De-Orbit Prozess ergeben:
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Abbildung 42: Verlauf des Perigdums, des Apogdums und der groRen Halbachse fiir den HT1

Es ist deutlich zu sehen, wie zu Beginn des Mandvers nur das Perigdum abgesenkt wird und sich
anschliefend mit jedem weiteren Umlauf das Apogdum weiter absenkt, bis der Satellit letztendlich
nach 25 Jahren wieder in die Erdatmosphére eintritt.

Es ergeben sich hierzu folgende Hohenabschnitte mit der entsprechenden Exzentrizitét:

Tabelle 19: Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir den HT1

h [km] a [km] e Tl Tyl |
712 7090 0,0204 0 0,00
664 7042 0,0158 3446 9,43
616 6994 0,0108 6920 18,95
568 6946 0,0096 7520 20,59
520 6898 0,0077 7853 21,50
472 6850 0,0038 8247 22,58
424 6802 0,0033 8630 23,63
376 6754 0,0027 8923 24,43
328 6706 0,0004 9055 24,79
280 6658 0,0015 9104 24,93
232 6610 0,0007 9120 24,97
184 6562 0,0003 9123 24,98
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Da sich in dieser Mandvervariante der Transfer nicht von dem ND-Prozess getrennt betrachten lasst,
kann hierbei nur die Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit CPyr, berechnet werden. Diese ergibt sich
somit fiir Debris Objekte kleiner als 10 cm zu CPqgem = 7,04 - 1072 bzw. CPq19cm = 7,04% und
fur Objekte, die gréRer sind als 10 cm, zu CPyrq <10em = 7,18 - 1073 bzw. CP_19cm = 0,72%. Die
fur beide GroRRenbereiche zusammengefasste Kollisions-wahrscheinlichkeit ergibt sich entsprechend
ZUCPyr1 = 7,76%.

Der Av-Bedarf flir das Mandver betragt dabei 72,46 [m/s]. Mit dem Antrieb Airbus Safran 20N
entspricht dies einer Treibstoffmasse von m, = 37,22 kg. Es muss hierbei jedoch betrachtet, dass es
sich dabei um den idealen Wert fiir die Av-Kosten des Mandvers (impulsiv) handelt. Aufgrund der
relativ geringen Schuberzeugung des Airbus Safran 20N von nur 7,9 N am Ende der nominellen
Mission (s. Tabelle 9), benotigt der Antrieb eine langere Zeit, um das geforderte Av aufzubringen. Da
die Hohmann-Transfers bei Berechnung des Av-Bedarfs im ersten Schritt als impulsiv betrachtet
werden, wodurch davon ausgegangen wird, dass das Triebwerk den Geschwindigkeitsunterschied in
sehr kurzer Zeit erzeugt, entsteht in der Realit4t durch die Brenndauer des Antriebs ein sogenannter
Gravity-Loss. Die Mandver werden dabei so berechnet, dass die Ziindung des Triebwerks an einer
bestimmten Stelle des Orbits in eine bestimmte Richtung stattfinden muss (impulsiv), wobei im
Idealfall das gesamte Av aufgebracht werden miisste. Da dies jedoch eine gewisse Zeit in Anspruch
nimmt, wahrend der sich der Satellit auf seiner Bahn weiter fortbewegt, weicht der Schubvektor, der
idealerweise tangential zum Orbit sein sollte, immer weiter von dem Geschwindigkeitsvektor des
Satelliten ab. Diese zunehmende Fehlrichtung des Schubvektors resultiert darin, dass bei der
Erzeugung des Av Verluste, die sogenannten Gravity-Losses, entstehen [47]. Aufgrund dessen, dass
jedes Triebwerk in der Praxis eine gewisse Zeit bendtigt, um insbesondere Hohe Av-Werte zu
erzeugen, gibt es hierbei eine gewisse Toleranz beziiglich der Verlustwerte, wobei ein Gravity-Loss
von 2% in diesem Fall als tolerierbar angenommen wird [19]. Es muss somit im Treibstoffbudget
berticksichtigt werden, dass jedes Manover 2% mehr Av Kkostet, als urspriinglich fur den idealen Fall
berechnet. Des Weiteren muss erwéhnt werden, dass das Mandver durch den begrenzten Gravity-Loss,
in mehrere kleinere Manover aufgeteilt wird. Dies resultiert darin, dass der Transfer einen deutlich
langeren Zeitraum in Anspruch nimmt, als die idealen Rechnungen vermuten lassen.

Dem Anhang 10.4 kdnnen hierfir einerseits die Grundlagen fiir die Berechnung des Gravity-Loss
entnommen werden. Gleichzeitig sind dort auch die Werte fur das reale Av, die bendtigten
Treibstoffmassen und die fiir das Mandver bendétigten Umldufe mit der entsprechenden Mandverdauer
angegeben.

Fur den HT1 Transfer ergibt sich so, mit den zusétzlichen 2%, ein Av-Bedarf von 73,91 [m/s] und ein
entsprechender Treibstoffbedarf von 37,98 kg (= 38 kg). Das Mandver bendtigt hierbei ungefahr 42
Orbitumlaufe, sodass der Orbit von 568 km erst nach 71 Stunden erreicht wird. Da dieser Teil des De-
Orbit Prozesses nur einen sehr geringen Anteil an dem gesamten De-Orbit Zeitraum (25 Jahre)
einnimmt, wird dieser hinsichtlich der Kollisionswahrscheinlichkeiten in den folgenden Analysen
vernachlassigt. Es sollen jedoch immer die realen Werte fiir den Av- und Treibstoffbedarf beziiglich
des HT1- und HT2-Transfers verwendet werden.

5.8.2 2-Mandver Hohmann-Transfer (HT2)

Fur die Berechnung des Hohenverlaufs wéhrend des 2-Mandver Hohmann-Transfers wird Formel (55)
herangezogen. Diese gibt den Abstand des Raumfahrzeugs rg,; vom Brennpunkt der Transferellipse
(Mittelpunk der Erde) in Abhadngigkeit der wahren Anomalie 9 an. Die SchrittgréBe von 9 kann
hierbei frei gewahlt werden. Auf dieser Grundlage kann, analog zu der bisherigen Methodik, ein
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Hohenverlauf errechnet werden. Zudem l&sst sich mit der in Abschnitt 3.7.1 hergeleitete Ausdruck
(61) der entsprechende Zeitpunkt zu jeder errechneten Satellitenposition bestimmen.
Es ergibt sich dabei folgender Hohenverlauf:
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Abbildung 43: Héhenverlauf in Abhéngigkeit der Zeit fiir den HT2 bis zum ND-Orbit (681 km)

Wie in Abbildung 43 zu erkennen, ist der Transfer mit einem ausreichend schnellen Triebwerk bereits
nach ungefahr 50 Minuten beendet. In der Realitat ergibt sich jedoch auch hier eine deutlich andere
Trajektorie (s. Abbildung 71 in Anhang 10.4) mit einer deutlich héheren Transferzeit, da das Airbus
Safran 2N Triebwerk zu schwach ist, um das Av impulsiv zu erzeugen. Wie bereits im vorherigen
Abschnitt erwéhnt, ergibt auch hierbei durch den Gravity-Loss eine Transferdauer von ca. 71 Stunden.
Aufgrund dessen, dass dieser Zeitraum im Verhaltnis zu den 25 Jahren des PMDs sehr kurz ist, soll
die Kollisionswahrscheinlichkeit wéhrend des Transfers nicht beriicksichtigt werden.

Die Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit ergibt sich somit zu dem in Abschnitt 5.7 berechneten Wert
von CPyry = CPyp = 6,47% (CP19cm = 5,99% und CPs1oem = 0,48%).

Der Av-Bedarf flr dieses Mandver kann gemal3 Abschnitt 3.7.1 bestimmt werden und betragt im
idealen Fall 88,55 [m/s], was zu einem, ebenfalls idealen, Treibstoffbedarf von 45,58 kg Hydrazin
fuhrt. Da hierbei jedoch die realen verlustbehafteten Werte berticksichtigt werden sollen, ergibt sich
ein Av von 90,33 [m/s] und ein Treibstoffbedarf von 46,59 kg (= 47 kg).

5.9 Mandveranalyse — De-Orbit (elektrisch)

Fur die Transfermandver mit den elektrischen Antrieben, ergibt sich eine deutlich andere Trajektorie,
als fur die mit einem Monopropellant Antrieb durchgefiihrten HT1- und HT2-Mandver. Da diese Art
von Antrieben erheblich weniger Schub liefert, muss dieser kontinuierlich erzeugt werden, weshalb
die Transfertrajektorie einen spiralformigen Verlauf annimmt.

OSCAR kann hierbei jedoch nicht die vollstdndige De-Orbit-Trajektorie (Transfer und ND), sondern
nur die Trajektorie des ND berechnen, wie sie bereits in Abschnitt 5.6 beschrieben wurde. Bezuglich
des LT-Transfers berechnet OSCAR somit lediglich den Wert fir die Transferdauer, sowie
Antriebsspezifische Daten des Av-Bedarfs oder die bendtigte Treibstoffmasse. Der Hohenverlauf der
Trajektorie des LT-Transfers muss separat mit dem LT-Algorithmus aus Abschnitt 3.7.2 fur weitere
Analysen bestimmt werden.
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Der LT-Algorithmus berechnet folgende Hohenverlaufe fir die in Tabelle 9 angegeben elektrischen
Antriebe:
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Abbildung 44: Héhenverlauf der LT-Transfers bis zum ND-Orbit (681 km) mit den betrachteten elektr. Triebwerken

Es zeigt sich, dass der Hohenverlauf fur die LT-Transfers einen linearen Verlauf annimmt, wobei die
Transferdauer von dem erzeugten Schub des jeweiligen Antriebs abhdngt. Tabelle 20 zeigt
diesbezuglich die entsprechenden Transferzeiten t;, wobei zum Vergleich auch die mit OSCAR
berechneten Transferzeiten zwecks der Uberpriifung der Genauigkeit des LT-Algorithmus angegeben
sind.

Tabelle 20: Transferzeiten fiir die betrachteten elektrischen Antriebe

Variante \ tr [d] (LT-Algorithmus) ¢ty [d] (OSCAR)

ARTUS 9,87 9,9
RIT 10 112,84 112,9
RIT 22 7,58 7,52

Die Berechnung der Kollisionswahrscheinlichkeiten mit ARES ergibt anschlieend folgende Werte:

Tabelle 21: Kollisionswahrscheinlichkeiten firr die LT-Transfers

Antrieb CPgp <10cm ‘ CPgp >10cm CPgp

ARTUS 1,14E-04 9,42E-06 1,24E-04
RIT 10 1,30E-03 1,07E-04 1,41E-03
RIT 22 7,46E-05 6,14E-06 8,08E-05

Es ist gut zu erkennen, dass die Kollisionswahrscheinlichkeit wahrend des Transfers mit steigender
Transferdauer t; grofRer wird. Der Maximalwert wird somit fir einen Transfer mit dem RIT 10
Antrieb bei einer Transferdauer von ca. 113 Tagen mit CP 4grys = 0, 14% erreicht. Fir den gesamten
De-Orbit Prozess missen nun nur noch die Kollisionswahrscheinlichkeiten wéhrend des
anschliefenden NDs beriicksichtigt werden, wobei die zuvor in Abschnitt 5.7 bestimmten Werte
zugrunde gelegt werden kénnen.

Mit CPo1pem = 5,99 1072 und CPsqgcm = 4,9 - 1073 addiert ergeben sich somit folgende Werte fir
die Gesamtkollisionswahrscheinlichkeiten CP;;:
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Tabelle 22: Gesamtkollisionswahrscheinlichkeiten fiir den PMD-Prozess der elektrischen Antriebe

<10cm | >10cm <10cm >10 cm
CPgp 1,14E-04 | 9,42E-06 1,30E-03 1,07E-04 7,46E-05 6,14E-06
CP;iot 6,00E-02 | 4,84E-03 6,09E-02 491E-03 6,00E-02 4,83E-03

CP,,. [%] | 6,00 0,49 6,00 05 6,00 0,49

ARTUS RIT 10 RIT 22

Es wird deutlich, dass selbst der verhaltnismalig langsame LT-Transfer nur einen sehr kleinen Anteil
am gesamten De-Orbit Prozess ausmacht, wodurch sich die Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit
dennoch erhoht. Die vollstdandigen Tabellen mit allen Werten sind im Anhang 10.11 zu finden.

Die Av-Kosten fur das beschriebene Mandver ergeben sich zu 89 [m/s]. Tabelle 23 zeigt, wieviel
Treibstoffmasse m,, dafir mit jedem der betrachteten Antriebe notwendig ist.

Tabelle 23: Benétigte Treibstoffmassen fur den LT-Transfer (aufgerundet)

ARTUS RIT 10 RIT22 |
m, [kg] 23 4 3

Es ist erkennbar, dass eine Diskrepanz zwischen benétigter Treibstoffmasse und Mandverdauer
existiert. Die Transferdauer mit dem ARTUS Antrieb ist um ca. 91% kiirzer als mit dem RIT 10
Antrieb. Der Treibstoffoedarf mit dem RIT 22 Antrieb ist jedoch, aufgrund des deutlich hoheren I,-
Werts, ungefahr 87% geringer als mit dem ARTUS Antrieb. Der RIT 22 Antrieb hingegen bietet hier
in beiden Kategorien die besten Voraussetzungen, ist jedoch, vorwiegend aufgrund seiner benétigten
Leistung, fiir eine Anwendung auf diesem Satelliten nicht realistisch.

Die Kollisionswahrscheinlichkeiten mit den drei betrachteten Antrieben hingegen variieren nur um
einen geringen Wert, sodass diesbezliglich kein wirklicher VVor- bzw. Nachteil bei einem der Antriebe
identifiziert werden kann.

5.10 Risikoanalyse

In der nun folgenden Risikoanalyse soll ermittelt werden, welche Risiken im Zeitraum nach der
nominellen Mission bis zum Eintritt in die Erdatmosphére fiir den Satelliten hinsichtlich der
klassischen EOL-Strategie besteht. Hierbei soll betrachtet werden, wie grof3 die Wahrscheinlichkeit
ist, dass der Satellit durch ein kritisches Ereignis, wie beispielsweise eine Kollision mit einem SD-
Objekt oder durch die Explosion durch einen Fehler innerhalb des Satellitensystems, Space Debris
verursacht. Dies ist insbesondere deshalb interessant, da sich die Auswirkungen von Kollisionen und
Explosionen auf die SD-Umgebung insofern unterscheiden, dass dabei unterschiedlich groRe und viele
neue SD-Objekte entstehen. Bei einer Kollision beispielsweise entsteht eine groRere Anzahl an
Objekten mit einem verh&ltnismaRig kleinen Durchmesser, wohingegen bei einer Explosion deutlich
weniger neue Objekte entstehen, die dafiir jedoch gréRer sind. Beachtet man nun, dass beziglich
kleinerer Objekte eine weitaus schlechtere Mdglichkeit besteht diese zu detektieren, wird klar, dass
Kollisionsfragmente eine groRere Gefahr flir operationelle Satelliten darstellen.

Damit deutlich wird, welche Folgen somit eine solche Kollision oder Explosion des Satelliten in einer
bestimmten Region hatte, soll betrachtet werden, wo sich der Satellit wéhrend den Phasen bis zum
Wiedereintritt aufhalt. Zu diesem Zweck zeigt Abbildung 45 die Umgebung des Referenzsatelliten auf
Basis der Datenbank des Joint Space Operations Center.
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Abbildung 45: Aktuelle Satellitenpopulation im LEO-Bereich [25]

Wie in dem Diagramm zu erkennen ist, befindet sich der Referenzsatellit auf seinem Missionsorbit in
einer Region mit einer verhaltnismaRig hohen Satellitenpopulation. Da hier keine Mandver betrachtet
werden sollen, mit denen eine Anderung der Inklination erzeugt wird, kann sich im Folgenden auf
einen engeren Inklinationsbereich beschrankt werden. Zudem ist eine Anhebung des Orbits,
beispielsweise zur Beforderung des Satelliten auf einen Friedhofsorbit, fur die betrachtete
Referenzmission nicht relevant, sodass auch Orbits tber 850 km nicht weiter betrachtet werden
missen. Abbildung 46 zeigt die Satellitenpopulation fur die relevanten Bereiche.
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Abbildung 46: Aktuelle Satellitenpopulation fir den fir Orbithéhen unter 1000 km und Inklinationen von 96° - 102,5° [25]

Wie auch dieses Diagramm zeigt, befindet sich der Satellit auf seinem Missionsorbit in einer Region,
die auch stark von anderen Satelliten genutzt wird. Dieser Umstand flihrt dazu, dass die Auswirkungen
einer Kollision des Satelliten mit Space Debris in dieser Region fir eine ganze Reihe anderer
Raumfahrtmissionen negative Folgen hatten. Wird der Satellit nun nach seiner nominellen Mission auf
einen PMD-Orbit bef6rdert, der je nach Mandvervariante eine Héhe von 560 km und 680 km besitzt,
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befindet sich der Referenzsatellit auch wahrend des De-Orbit Prozesses noch eine Zeit lang in
Regionen, in denen sich bis zu bis zu 60 andere Satelliten aufhalten. Es ist im Folgenden notwendig zu
analysieren, mit welcher Wahrscheinlichkeit die wverschiedenen Ereignisse, wie beispielsweise
Kollisionen oder Explosionen, wahrend der verschiedenen Phasen der Satellitenmission eintreten
kénnen. Somit kann in spateren Abschnitten anschlieBend ermittelt werden, wie sich die hier
bestimmten Risiken durch die alternative EOL-Strategie andern.

Es missen dabei zudem verschiedene Situationen betrachtet werden, in die der Satellit durch
fehlerhafte Komponenten oder eine Kollisionen mit kleinerem Space Debris (< 10 cm) geraten kdnnte,
da durch diese Ereignisse ein Kontrollverlust des Satelliten verursacht werden kann. Ein wichtiger
Aspekt spielt in diesem Zusammen die Zuverlassigkeit des Satelliten, die sich in den hier getatigten
Betrachtungen einerseits speziell auf die Passivierungskomponente, zusétzlich jedoch auch auf das
Satellitensystem im Ganzen bezieht. Hinsichtlich der Zuverlassigkeit der Passivierungskomponente
muss dabei in zwei unterschiedliche Szenarien unterschieden werden. Zum einen wére es moglich,
dass die Komponente durch eine Fehlfunktion den Satelliten bereits wéhrend der nominellen Mission
passiviert, was zu einem vollstdndigen Kontrollverlust des Satelliten fihren wirde. Zum anderen muss
die Funktionalitit der Komponente bis zum Ende der nominellen Mission gewahrleistet werden, damit
der Satellit nach Erreichen des PMD-Orbits geméall den Anforderungen passiviert werden kann. Wiirde
der Satellit dabei nicht passiviert werden, konnten die im Satellitensystem verbleibenden
Energiereserven nach wie vor zu einer Explosion und somit zu einer Verschlimmerung der Space
Debris Umgebung in der jeweiligen Region fuhren.

Erleidet der Satellit hingegen aus einem der genannten Grinde einen Kontrollverlust, so bestiinde
keine Mdglichkeit mehr, jeglicher Art von Space Debris auszuweichen. Dieser Fall ist insbesondere
deshalb sehr kritisch, da der Satellit anschlieBend eine sehr lange Zeit unkontrolliert in der Region
seines Missionsorbits befinden wiirde. Wie in Abbildung 15 zu erkennen, liegt der Missionsorbit des
Referenzsatelliten zudem innerhalb eines Bereichs mit einer sehr dichten SD-Population, wodurch der
Satellit dort, im Vergleich zu anderen Orbits, verhdltnismaRig hheren Kollisionswahrscheinlichkeiten
ausgesetzt ist. Gemal dem Fall, dass der Satellit somit bereits wéhrend der nominellen Mission einen
Kontrollverlust erleidet, zeigt Abbildung 47 den dadurch in Gang gesetzten ND-Prozess ausgehend
von dem 850 km Orbit.
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Abbildung 47: Verlauf des De-Orbit Prozess im Falle eines Kontrollverlusts wéhrend der nominellen Mission

Wie zu sehen ist, wirde dieser Prozess knapp 159 Jahre andauern, wobei die Wahrscheinlichkeit einer
Kollision des Satelliten mit Space Debris wahrend des gesamten Prozesses einen Wert von 79,3% flr
Objekte von 1 cm bis 10 cm und 6,95% fur groliere Objekte annimmt. Die Wahrscheinlichkeit fiir das
Ereignis einer Kollision ist somit weitaus hoher als fur einen kollisionsfreien ND-Prozess.
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Im Anschluss sollen nun die Wahrscheinlichkeitswerte aller méglichen Ereignisse ermittelt werden.
Das erste zu betrachtende Ereignis ist hierbei der bereits erwéhnte Kontrollverlust, der einerseits durch
eine fehlerhafte Passivierungskomponente, durch einen Kollisionsschaden oder durch anderweitige
Fehler im Satellitensystem entstehen kann. Damit es mdglich ist, die Gesamtwahrscheinlichkeit eines
Kontrollverlustes zu berechnen, missen im Vorfeld die Wahrscheinlichkeiten der einzelnen Faktoren,
die die Ausldser fur einen Kontrollverlust sein kdnnen, ermittelt werden.

Die Wahrscheinlichkeit der Fehlfunktion der Passivierungskomponente lasst sich dabei (ber die vom
Hersteller angegebene Zuverléssigkeit ermitteln. Wie bereits in Kapitel 5.4 beschrieben, sind fir die
Passivierung des Satelliten sogenannte Passivation Valves notwendig, wobei hier als
Referenzkomponente der von der CNES entwickelte Micro-Perforator gewéhlt wird. Fir diesen wird
von den Entwicklern eine Zuverl&ssigkeit von mindestens 0,995 fur eine Lebenszeit des Designs von
28 Jahren angegeben, weshalb im Vorfeld ermittelt werden muss, welchen Wert diese nach einem
deutlich kirzeren Zeitraum von 5 Jahren besitzt [43]. Der entsprechende Wert kann hierbei tber die
jahrliche Ausfallrate auf Basis der angegebenen Werte bestimmt werden. Hierzu wird Formel (1) so
umgestellt. dass die Ausfallrate A bestimmt werden kann.

In(R(t In(0,995
= — (R®) =— ( )= 1,7902 - 10~ *yr~1
t 28yr -

Mit Formel (1) und der Ausfallrate von ca. 0,000179 Ausfallen pro Jahr ergibt sich somit eine
Zuverlassigkeit nach einem Zeitraum von 5 Jahren von:

R(5yr) = e(~17902:107*5y7)

Die Berechnung der Gegenwahrscheinlichkeit ergibt anschlieBend die Wahrscheinlichkeit fur einen
Kontrollverlust P, (LC = Loss of Control):

Picy =1 —R(5yr) (52)
Prc1 =1-0,9991 = 0,0009 = 0,09%

Als nachstes muss ermittelt werden, mit welcher Wahrscheinlichkeit durch eine Kollision mit einem
SD-Objekt ein Ausfall des Systems und somit ein Kontrollverlust eintreten kann. Hierzu wurde in dem
Anforderungsdokument des Deutschen Zentrums flir Luft- und Raumfahrt DLR-RF-PC-001 festgelegt,
dass die Wahrscheinlichkeit fiir einen Kontrollverlust eines Satelliten durch die Kollision mit einem
SD-Objekt einer Groflze von unter 10 cm hdchstens 0,01 (1%) entsprechen darf [23]. Da dies abhdngig
vom Design des Satelliten ist, das in dieser Arbeit nicht zu den untersuchten bzw. variierbaren
Aspekten zahlt, wird hier davon ausgegangen, dass diese Anforderung fur den Referenzsatelliten
erfullt wird. Es muss somit ersten Schritt ermittelt werden, wie Wahrscheinlich eine Kollision
wéhrend der 5-jahrigen nominellen Mission auf dem Missionsorbit von 850 km mit einem Objekt des
nicht detektierbaren GroRenbereichs (< 10cm) ist. Die jahrliche Kollisionswahrscheinlichkeit ftr
Objekte von 1 bis 10 cm kann mit ARES bestimmt werden und ergibt sich zu ACP.; ¢ = 6,22+ 1073
(0,0062% pro Jahr). Fur eine Dauer von 5 Jahren lasst sich somit die Kollisionswahrscheinlichkeit
durch Multiplikation mit der Missionsdauer bestimmen und ergibt sich zu 3,11%. Betrachtet man nun,
dass, geméal der erwédhnten Anforderung, nur durch eine von 100 Kollisionen ein Kontrollverlust des
Satelliten resultiert, so l&sst sich die Wahrscheinlichkeit Pjc, erneut durch Multiplikation der
Wahrscheinlichkeitswerte bestimmen, was zu einem Wert von 0,0311% flhrt.
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Da bis zu diesem Punkt bisher nur die Passivierungskomponente hinsichtlich ihrer Zuverlassigkeit
beriicksichtigt wurde, missen im Folgenden auch noch die restlichen Komponenten, die einen Ausfall
durch eine Fehlfunktion verursachen konnen, miteinbezogen werden. Hierbei soll nicht jede
Komponente einzeln, sondern das gesamte Satellitensystem als Ganzes betrachtet werden. Weil flr
den Sentinel-2 Satelliten jedoch keine Zuverlassigkeit bekannt ist, muss diese anderweitig abgeschéatzt
werden. Im Kapitel 3.4 wurde bereits die Modellierung der Zuverléssigkeit eines Satelliten auf Basis
von historischen Daten hinsichtlich bekannter Satellitenausfalle erldutert. Der Verlauf der
Zuverléssigkeit Uber die Zeit l&sst sich demnach mit einer Weibull-Verteilung darstellen und somit fir
eine beliebige Missionsdauer abschatzen [17]. Fur eine 5-jahrige Missionsdauer ergibt sich auf diese
Weise ein Wert fur die Zuverlassigkeit von 0,9451 (94,51%). Flr die Wahrscheinlichkeit P, -5 eines
Ausfalls ergibt sich mit Gegenwahrscheinlichkeit ein Wert von P;¢c3 = 5,49%.

Es ist jedoch zu beachten, dass ein Kontrollverlust, der durch eine fehlerhafte Passivierungs-
komponente ausgeldst wurde, zu einer anderen Situation fuhrt, als ein durch eine der beiden anderen
Ursachen ausgeldster Kontrollverlust. Dies ist darin begriindet, dass die Passivierungskomponente den
Satelliten (zu fruh) passivieren wirde, sodass im anschlieRenden De-Orbit Prozess die
Explosionswahrscheinlichkeit keine Rolle mehr spielt. Tritt der Kontrollverlust hingegen durch eine
der anderen beiden Ursachen ein, muss die Explosionswahrscheinlichkeit nach wie vor berticksichtigt
werden.

Zuletzt muss nun noch der Fall einer Explosion des Satelliten wahrend der nominellen Mission
berticksichtigt werden. Um die Wahrscheinlichkeit dieses Ereignisses abschétzen zu kénnen, wurde
ein empirisches Modell entwickelt, mit der die Wahrscheinlichkeit auf Basis von historischen Daten
aufgezeichneter Explosionen von Satelliten, die im Zeitraum von 1985 bis 2016 gestartet wurden,
abgeschatzt werden kann [48]. Mit dieser Methode ergibt sich fur den Referenzsatelliten eine jahrliche
Explosionswahrscheinlichkeit von Pg,p,; 1, = 0,05%. Multipliziert man diesen Wert mit der Anzahl
der Jahre fur die Missionsdauer, so erhalt man den Wert Pg,,; 5y = 0,25%.

Tritt der Kontrollverlust nun so ein, dass weiterhin die Méglichkeit einer Explosion besteht, so ergibt
sich die Wahrscheinlichkeit, aufgrund des 159 Jahre andauernden ND-Prozesses, zu 7,95%.

Um abschlieRend alle ermittelten Risikowerte zusammen zu betrachten, wird im Folgenden fiir alle
betrachteten Félle ermittelt, wie groR die tatsachliche Eintrittswahrscheinlichkeit fur jedes der
Ereignisse ist. Um deutlich zu machen, wie die einzelnen Ereignisse miteinander zusammenhéngen,
zeigt das Ablaufdiagramm in Abbildung 48 schematisch die einzelnen Abhéngigkeiten.
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Abbildung 48: Ablaufdiagramm fiir die klassische EOL-Strategie

Es wird deutlich, dass sowohl aus der nominellen Mission heraus durch eine Fehlfunktion der
Passivierungskomponente oder eines der Subsysteme oder durch eine Kollision ein Kontrollverlust
hervorgerufen werden kann. Die Situation des Kontrollverlusts kann somit so vorliegen, dass
Satelliten passiviert ist, aufgrund auf einer félschlicher Weise zu friih durchgefihrten Passivierung,
wodurch in diesem Fall keine Explosion mehr méglich ware. Wird der Kontrollverlust durch eine der
anderen Ursachen ausgeldst, muss das Explosionsrisiko weiterhin beriicksichtigt werden. In der
Realitét ist der Satellit durch eine fehlerhafte Passivierungskomponente nicht zwangslaufig ganzlich
passiviert, da die Passivierung von Antriebs- und Powersystem getrennt voneinander mit
unterschiedlichen Komponenten durchgefihrt. In der hier durchgefiihrten Analyse wird jedoch
angenommen, dass das Explosionsrisiko des Satelliten in diesem Fall nicht weiter existiert. Es kann
jedoch auch der Fall eintreten, dass der Satellit nach seiner nominellen Mission, nach Erreichen des
PMD-Orbits aufgrund eines Fehlers der Passivierungskomponente nicht passiviert wird, wodurch in
diesem auch wahrend das PMD-Prozesses das Explosionsrisiko berticksichtigt werden muss, wie es in
der Abbildung auf der rechten Seite zu erkennen ist.

Aus dem Ablaufdiagramm l&sst sich nun, mit den zuvor bestimmten Wahrscheinlichkeitswerten und
den entsprechenden Gegenwahrscheinlichkeiten, ein Baumdiagramm mit allen moglichen Ereignissen
ableiten.
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Abbildung 49: Baumdiagramm flr die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten der klassischen EOL-Strategie

Das Baumdiagramm zeigt, fur Ereignisse die eintreten konnen, die kombinierten
Wabhrscheinlichkeitswert. Wie zuvor bereits beschrieben, muss fir den Fall eines Kontrollverlustes in
zwei Falle unterschieden werden. Dies wird im Baumdiagramm mit zwei unabhdngigen Zweigen
gelost. Ereignis (1) zeigt hierbei den Fall, dass der Kontrollverlust wéahrend der nominellen Mission
durch ein beliebiges Subsystem oder einer Komponente, auBer der Passivierungskomponente
hervorgerufen wird, weshalb dabei die Wahrscheinlichkeit einer Explosion bis zum Ende des De-Orbit
Prozesses bestehen bleibt. Fall (2) betrachtet den Fall eines Kontrollverlustes durch die
Passivierungskomponente, weshalb kein Endknoten fur die Explosionswahrscheinlichkeit mehr
existiert. Der gegensatzliche Fall hingegen, bei dem der Satellit nach Erreichen des PMD-Orbits
falschlicherweise nicht passiviert wird (Ereignis 4b bis 8b), wird dabei so betrachtet, dass
anschlieBend entsprechend die volle Explosionswahrscheinlichkeit bestehen bleibt.

Tabelle 24 zeigt hierzu, wie die unterschiedlichen Farben der Knoten interpretiert werden kénnen.

Tabelle 24: Erlauterung der Knotenfarben

Kollision mit einem Objekt mit einem Durchmesser von mehr als 10 cm
Kollision mit einem Objekt mit einem Durchmesser von weniger als 10 cm
Keine Kollision

l Explosion durch einen internen Fehler im Satellitensystem

Tabelle 25 erléutert diesbezuglich die Nummerierungen und fasst die Wahrscheinlichkeiten fir alle im
Baumdiagramm aufgetragenen De-Orbit Félle zusammen.
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Tabelle 25: Erlduterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten

Beschreibung

Der Satellit erleidet einen Kontrollverlust durch
ein sonstiges fehlerhaftes Subsystem oder
durch eine Kollision und gerét damit auf einen
159 Jahre andauernden De-Orbit Prozess.

0,47

Wahrscheinlichkeit [%]

0,38

4,38

0,320

Der Satellit erleidet einen Kontrollverlust durch
eine fehlerhafte Passivierungskomponente
und gerét damit auf einen 159 Jahre
andauernden De-Orbit Prozess.

0,01

0,07

0,01

Der Satellit erleidet keinen Kontrollverlust
wahrend der nominellen Mission.

0,25

3,11

HT1

da

Die nominelle Mission verlauft planméRig und
der Satellit durchlauft das 25-jahrige PMD.

0,65

6,40

83,89

4b

Die nominelle Mission verldauft planméaRig. Der
Satellit wir jedoch nicht passiviert durch einen
Fehler der Passivierungskomponente.

1,02E-03

5,88E-04

5,77E-03

7,45E-02

HT2

5a

Die nominelle Mission verlauft planméaRig und
der Satellit durchlduft das 25-jahrige PMD.

0,44

5,45

85,06

5b

Die nominelle Mission verlduft planméRig. Der
Satellit wir jedoch nicht passiviert durch einen
Fehler der Passivierungskomponente.

1,02E-03

3,96E-04

4,91E-03

7,56E-02

ARTUS

6a

Die nominelle Mission verlauft planméRig und
der Satellit durchlauft das 25-jahrige PMD.

0,44

5,46

85,05

6b

Die nominelle Mission verlauft planméRig. Der
Satellit wir jedoch nicht passiviert durch einen
Fehler der Passivierungskomponente.

1,02E-03

3,97E-04

4,92E-03

7,56E-02

RIT 10

Ta

Die nominelle Mission verlauft planméRig und
der Satellit durchlauft das 25-jahrige PMD.

0,45

5,57

84,93

7b

Die nominelle Mission verlauft planméaRig. Der
Satellit wir jedoch nicht passiviert durch einen
Fehler der Passivierungskomponente.

1,02E-03

4,05E-04

5,01E-03

7,55E-02

RIT 22

8a

Die nominelle Mission verldauft planméaRig und
der Satellit durchlduft das 25-jahrige PMD.

0,44

5,46

85,05

8b

Die nominelle Mission verlauft planméaRig. Der
Satellit wir jedoch nicht passiviert durch einen
Fehler der Passivierungskomponente.

1,02E-03

3,97E-04

4,92E-03

7,56E-02

Im Folgenden sollen nun die ermittelten Risikowerte analysiert werden. Hierbei ist es mdglich, die
Wahrscheinlichkeiten fiir bestimmtes Ereignis, wie beispielsweise eine Kollision mit einem Objekt mit
einem Durchmesser von weniger als 10 cm fur jeden Zweig einer Variante zusammenzufassen.
Hierbei ist zu beachten, dass die Wahrscheinlichkeiten der Ereignisse (1) und (2) unabhéngig von den
unterschiedlichen PMD-Varianten sind. Tabelle 26 zeigt diesbeziiglich, welche Ereignisse in der
darauffolgenden Tabelle 27 in jeder der Spalten betrachtet werden.
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Tabelle 26: Beschreibungen der Ereignisse bzw. Ereigniskombinationen

Spalte Bericksichtigte Ereignisse

Wahrscheinlichkeit, dass die Mission Anfang bis Ende ganzlich ohne Komplikationen

! (keine Kollisionen/Explosionen) verlauft.
5 Kollisionswahrscheinlichkeit des Satelliten fiir Objekte eines Durchmessers von weniger als
10 cm (unkritische Kaollision). Alle Zweige werden berucksichtigt.
Der Satellit erreicht zerstérungsfrei, trotz eventueller unkritischer Kollisionen, innerhalb von
3 25 Jahren den Wiedereintritt. Bei Kollisionen mit Objekten, die kleiner als 10 cm sind, wird

dabei davon ausgegangen, dass zwar neuer Space Debris entsteht, der Satellit jedoch intakt
bleibt.

Kollisionswahrscheinlichkeit des Satelliten mit einem Objekt einer GroRe von mehr als 10 cm
4 und wird dabei zerstort (kritische Kollision). Er tritt anschlieRend nicht mehr in einem Stiick
in die Erdatmosphare wieder ein. Alle Zweige werden bericksichtigt

Explosionswahrscheinlichkeit durch einen internen Fehler im Satellitensystem. Der Satellit
5 wird dabei zerstort und tritt nicht mehr in einem Stiick in die Erdatmosphare wieder ein. Alle
Zweige werden bertcksichtigt.

Kombination von Spalte 4 und 5. Der Satellit erleidet eine kritische Kollision oder
6 explodiert. Er tritt nicht mehr in einem Stiick in die Erdatmosphare wieder ein. Alle Zweige
werden beriicksichtigt.

Die Tabelle 27 fasst nun fir alle betrachteten Varianten die Wahrscheinlichkeiten der einzelnen
Zweige fir verschiedene Ereignisse oder Ereigniskombinationen zusammen.

Tabelle 27: Zusammenfassung der Endknotenwahrscheinlichkeiten

Wahrscheinlichkeit [%]
Spalte 1 | Spalte 2 | Spalte 3 | Spalte 4 | Spalte 5 | Spalte 6
HT1 83,89 13,97 93,48 1,04 0,72 1,76
HT2 85,06 13,01 93,70 0,83 0,72 1,55
ARTUS | 85,05 13,02 93,70 0,83 0,72 1,55
RIT 10 | 84,93 13,13 93,69 0,84 0,72 1,56
RIT 22 | 85,05 13,02 93,70 0,83 0,72 1,55

Antrieb

Es wird deutlich, dass keine der Varianten hervorzuhebende Vorteile hinsichtlich der
Kollisionswahrscheinlichkeit bietet. Einzig der HT1-Transfer weist in allen Spalten, ausgenommen
Spalte 5, die negativsten Werte auf. In Spalte 5 ist zu erkennen, dass die Werte alle identisch sind, was
damit zu erkl&ren ist, dass das Explosionsrisiko in der klassischen EOL-Strategie génzlich unabhangig
von der PMD-Variante ist, da dieses nur von der Zeit, die fiir alle Varianten gleich ist, abhéngt. Das
Explosionsrisiko existiert dabei einerseits wahrend der nominellen Mission, wéhrend dieser jedoch fur
alles PMD-Varianten die gleichen Voraussetzungen gelten, sodass dort kein Unterschied gemacht
werden kann. Selbiges gilt fiir den Fall, dass der Satellit nach der nominellen Mission durch einen
Fehler der Passivierungskomponente nicht passiviert wird, was ebenfalls fur alle Varianten mit der
gleichen Wahrscheinlichkeit zu der Situation fuhrt, dass der Satellit wéhrend des De-Orbit Prozesses
weiterhin explodieren kann.
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5.11 System Impact

In diesem Abschnitt soll bestimmt werden, welche Komponenten fur die Umsetzung der Mission vor
dem Hintergrund der Klassischen EOL-Strategie fiir den Satelliten vorgesehen werden missen und
welche Auswirkung dies auf die Masse und das Volumen des Satelliten hat. Es werden dabei nur die
Komponenten betrachtet, die von einer Anderung der EOL-Strategie betroffen sind. Hierzu zahlen
insbesondere die Energiespeicher wie Tanks oder Batterien und die die Energie erzeugenden
Solarpanele, die flr einen Weiterbetrieb des Satelliten unterschiedlich dimensioniert werden miissen.
Bei den Komponenten soll sich an dem Sentinel-2 Satelliten orientiert werden, wobei im Vorfeld
jedoch angemerkt werden muss, dass die Annahmen beziglich der Mission des Referenzsatelliten
nicht in jedem Aspekt mit den Missionsparametern des Sentinel-2 Satelliten Gbereinstimmen. Zum
einen ist Sentinel-2 fur eine Missionsdauer von 7,25 Jahren ausgelegt, was eine Differenz von 2,25
zusétzlichen Jahren gegeniber der fiir den Referenzsatelliten festgelegten Missionsdauer von
Tmission = 5 yr und ergibt. Dieser Unterschied wirde sich im eingeplanten Treibstoffbudget fur die
Missionsoperationen und CA-Mandver bemerkbar machen, wodurch fir den Referenzsatelliten der
von der Missionsdauer abhé&ngige Teil der Treibstoffmasse skaliert werden muss. Des Weiteren
betragt der Missionsorbit von Sentinel-2 nur knapp 800 km, im Gegensatz zum Missionsorbit des
Referenzsatelliten hy;s5i0n = 850 km, wodurch fur ein De-Orbit Mandver bezlglich Sentinel-2
wiederrum weniger Treibstoff benotigt wird als fur den Referenzsatelliten.

Im Vorfeld werden hierfir jeweils die Parameter der Treibstoffmasse und der Leistung an die
Missionsparameter der Beispielmission angepasst.

5.11.1 Antriebssystem

Wie zuvor erwahnt, wurde der Sentinel-2 Satellit fir eine Missionsdauer von 7,25 Jahren ausgelegt
und hat hierfir mit einer Treibstoffmasse von 120 kg Hydrazin zur Verfugung, was flr einen
Missionszeitraum von 12 Jahren ausreichend wére. Dies beinhaltet jeden mdglichen Treibstoffbedarf
des Satelliten, wie fiir den Safe-Mode, fir CA-Mandver und fiur das letztendliche De-Orbit-Mandver.
Der Satellit besitzt dafiir ein Monopropellant-Antriebssystem bestehend aus acht Airbus Safran 1N-
Triebwerken (Gewicht: 0,29 kg pro Triebwerk) mit einem I, von 200 s - 223 s [49].

Das De-Orbit Mandver des Sentinel-2 Satelliten, das diesen von seinem knapp 800 km hohen
Missionsorbit auf einen ca. 681 km PMD-Orbit beférdert, bendtigt hierbei, unter der Voraussetzung
eines 1-Manodver Hohmann-Transfers, einer angenommenen Masse des Satelliten 1100 kg und einem
EOL-Is, von 200 s, ein Av von 54 m/s und eine Treibstoffmasse von 31 kg. Es werden hierbei idealen
Werte fur das Av und den Treibstoffbedarf verwendet, da keine Informationen Uber die Art der
Durchfiihrung des De-Orbit Manévers, und somit auch nicht Uber eventuell eingeplante Margen,
bekannt sind. Des Weiteren resultiert eine geringere Treibstoffmasse fur das Mandver in einer hoheren
Grundtreibstoffmasse, sodass dies als eine worst-case Annahme betrachtet werden kann. Da es sich
bei der Treibstoffmenge fir das Mantver um einen Wert handelt, der von einer Skalierung der
Missionsdauer nicht beeinflusst wird, kann dieser von dem 120 kg Treibstoffbudget abgezogen
werden. Somit erhédlt man den Teil des Budgets, der nun an die geringere Missionsdauer von 5 Jahren
angepasst werden kann. Es ergibt sich somit die zuvor erwdhnte Grundtreibstoffmasse fur die 7,25
Jahre andauernde Mission des Sentinel-2 Satelliten mit einem Wert von 89 kg.

Die fir eine Dauer der nominellen Mission von 5 Jahren angepasste Grundtreibstoffmasse ergibt sich
nun mittels Skalierung anhand der Missionsdauer zu:
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5yr
my, = 7’25}”-89 kg = 62 kg

Da die hier betrachteten Antriebe allesamt unterschiedlich héhere Is,-Werte aufweisen, ergeben sich
somit auch hierfiir geringere Treibstoffmassen, als fur den Monopropellant Antrieb des Sentinel-2
Satelliten. Um die Grundtreibstoffmasse fiir jeden der betrachteten Antriebe des Beispielsatelliten
abzuschétzen, kann die Grundtreibstoffmasse fir den Monopropellant Antrieb des Sentinel-2
Satelliten (Ig, = 200 s) von 62 kg mit dem Verhaltnis der I,-Werte als Faktor skaliert werden. Dass
dies trotz des exponentiellen Charakters von Formel (6) mdglich ist, kann dem Nachweis aus Anhang
10.5 entnommen werden. Skaliert man nun die zuvor bestimmte Grundtreibstoffmasse des Sentinel-2
Satelliten mit den Verhaltnisfaktoren, so ergeben sich fur die verschiedenen Antriebsvarianten die
folgenden Grundtreibstoffmassen.

Tabelle 28: Grundtreibstoffmassen fiir die betrachteten Antriebsvarianten

Antrieb Skalierungsfaktor ~ Grundtreibstoffmasse [kg]
Airbus Safran 20N 0,901 56
ARTUS 0,455 29
RIT 10 0,064 4
RIT 22 0,046 3

Da die Abweichung der Treibstoffmassenverhaltnisse vom I,-Verhaltnis mit steigendem Av-Wert
abnimmt, werden alle berechneten Treibstoffmassen grundsatzlich auf die nachsthohere ganze Zahl
aufgerundet. Dartiber hinaus handelt es sich bei der Umrechnung der Grundtreibstoffmasse auf die
hier betrachteten Antriebe ohnehin um eine grébere Abschédtzung, da dieser urspriinglich unter
Einbezug einer Vielzahl an Einflussfaktoren fur die spezifische Mission ermittelt wurde, welche
rickwirkend nicht genau nachvollzogen werden kann.

Die im Folgenden durchgefiihrte Auswahl der Tanks richtet sich nach der benétigten Treibstoffart und
-menge, die je nach PMD-Variante und Triebwerkstyp variiert, wobei die in den vorangegangenen
Abschnitten bestimmten Treibstoffmassen zugrunde gelegt werden. Die Auswahl basiert dabei auf
dem Angebot der Airbus Safran Launchers GmbH und ATK Space Systems Inc., anhand dessen
geeignete Tankvarianten und die dazugehdrigen Massen identifiziert werden. Bei der Identifizierung
der Tanks fiir die Monopropellant Varianten ist darauf zu achten, dass das angegebene Tankvolumen
nicht vollstandig fir den Treibstoff genutzt werden kann, da, wie in Abschnitt 4.3.3.1 bereits
beschrieben, zusatzlich noch ein Teil des Volumens fiir ein Druckgas bendtigt wird. Aufgrund dessen,
dass der Satellit durch eine 3-Achsenstabilisierung in seiner vorgesehenen Position gehalten wird und
somit nicht uber Rotationshewegungen bzw. Spin stabilisiert wird, kann davon ausgegangen werden,
dass sogenannte Spin Stabilised Tanks der Airbus Safran GmbH als Option wegfallen [26]. Als fiir
Hydrazin verwendbare Tanktypen werden somit im Folgenden Surface Tension Tanks, PMD-Tanks
(Propellant Management Device Tanks) und Membran Tanks (engl.: Diaphram Tanks) betrachtet. Da
Hydrazin eine Dichte von p,pec = 1,01 g/cm® bzw. pysoc = 1,00 g/cm®  besitzt, kann das
angegebene Gewicht dabei direkt in Liter ibernommen werden [50].

Betrachtet man nun den Fall des 1-Mandver Hohmann-Transfers, bei dem ebenfalls ein
Monopropellant-Triebwerk vorausgesetzt wird, so ergibt sich eine Av-Anforderung von 74 m/s. Mit
dem Triebwerk Airbus Safran 20N (0,65 kg), fir dies ein vom Missionszeitpunkt abhangiger I, von
222s angenommen wird (s. Tabelle 9), wird fir dieses Mandver somit eine Treibstoffmasse von 38 kg
Hydrazin ben6tigt. Zusammen mit der zuvor berechneten Grundtreibstoffmasse von 56 kg ergibt sich
somit eine Gesamttreibstoffmasse von m,, ~ 94 kg.
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Basierend auf dem Angebot der Airbus Safran Launchers GmbH ware hier beispielsweise der Model
OST 31/1 Surface Tension Tank (ST Tank) mit einem geometrischen Volumen von 177 Litern, einem
nutzbaren Volumen von 132 Litern und einer Masse von 15 kg zu wahlen [30]. Ein weiterer Anbieter
von Hydrazin Tanks ist die Firma ATK Space Systems Inc., die ebenfalls mégliche Tankvarianten
anbieten. Diese fuhrt zwei Arten von Tanks, PMD Tanks (Propellant Management Device) und
Membran-Tanks, die fur auf Hydrazin basierende Antriebssysteme kompatibel sind.

Tabelle 29 fasst die fir die bendtigte Gesamttreibstoffmasse passenden Tankvarianten aus den
erwahnten Angebotspaletten zusammen.

Tabelle 29: Tankauswahl fur die HT1-Variante [30] [51]

Anbieter \ Tank (Bez.) Vol. (geom./nutzbar) [l] Gewicht [kg]
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 1771132 15

. Membran (80450) 119/113,4 13,2
Orbital ATK 1515 (80387) 126,2/99.8 9.1

Der 2-Manéver Hohmann-Transfer hingegen resultiert aufgrund seines hoheren Av-Bedarfs in einer
benotigten Treibstoffmasse von 47 kg. Kombiniert mit der zuvor bestimmten Grundtreibstoffmasse
ergibt sich eine Gesamttreibstoffmasse von ungefahr m, = 103 kg . Wie in Tabelle 29 zu erkennen,
sind die fir die HT1-Variante verwendbaren Tanks, bis auf den PMD-Tank, somit auch fur das
benotigte Treibstoffvolumen der HT2-Variante verwendbar.

Tabelle 30: Tankauswahl fir die HT2-Variante [30] [51]

Anbieter \ Tank (Bez.) Vol. (geom./nutzbar) [I] Gewicht [kg]
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15

. Membran (80450) 119/113,4 13,2
Orbital ATK 1515 (80375) 161,5/114.8 8.6

Als néchstes sollen die elektrischen Antriebe hinsichtlich der mdglichen Tankvarianten untersucht
werden. Hierbei ergibt sich ein groBer Einfluss auf das System insbesondere dadurch, dass Antriebe
dieser Art deutlich hohere Ig,-Werte aufweisen. Durch diesen Effizienzunterschied zu den auf
Monopropellant basierenden Antriebssystemen, ergeben sich fur die elektrischen Antriebe bedeutend
kleinere Treibstoffmassen (s. Tabelle 23). Im Gegenzug dazu steigt jedoch der Anspruch an das
Powersystem drastisch an, worauf jedoch erst im ndchsten Abschnitt weiter eingegangen wird.

Der hier betrachtete ARTUS Arcjet wird vom Institut flir Raumfahrtsysteme der Universitat Stuttgart
entwickelt und kann unter anderem mit gewdhnlichem Hydrazin betrieben werden (s. Tabelle 9).
Durch diesen Aspekt ergibt sich speziell fir diese Variante die Mdglichkeit, diesen Antrieb als
sekundéres Antriebssystem fiir das PMD-Mand6ver, neben einem priméaren Monopropellant Antrieb fiir
die nominelle Mission, im Satellitensystem vorzusehen. Beide Antriebsysteme kdnnen somit mit dem
gleichen Treibstoff betrieben werden, weshalb ein einzelner Hydrazin-Tank ausreicht.

Im Vorfeld soll der System Impact jedoch dafiir untersucht werden, dass der ARTUS Antrieb (0,4 kg)
als priméres und somit einziges Triebwerk auf dem Satelliten vorgesehen ist. Fir diesen Fall ergibt
sich, zusammen mit der in Tabelle 28 angegebenen Grundtreibstoffmasse von 29 kg und der
Treibstoffmasse fur das PMD-Mandver von ca. 23 kg, eine Gesamtreibstoffmasse von 52 kg. Es
bieten sich hierfur somit die folgenden Tankvarianten an:
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Tabelle 31: Tankauswahl fiir ARTUS als Primarantrieb [30] [51]

Anbieter Tank (Bez.) Vol. (geom./nutzbar) [l] Gewicht [kg]
Airbus Safran | ST (Model OST 31/0) 104/78 6,4

. Membran (80273) 74,9/55,2 12,2
Orbital ATK 55 (80353) 58.6/58,6 3.0

Wird der ARTUS Antrieb, wie zuvor beschrieben, lediglich als Sekundarantrieb neben dem
Monopropellant Antrieb vorgesehen, so kann auch hier die Treibstoffasse von 23 kg fur das PMD-
Mandver angenommen werden. Die Grundtreibstoffmasse muss dabei jedoch hinsichtlich des
Monopropellant Antriebs mit einem Wert von 56 kg berlcksichtigt werden, sodass sich insgesamt eine
Gesamttreibstoffmasse von 79 kg ergibt. Fir diese Bedingungen zeigt Tabelle 32 die verwendbaren
Tankvarianten.

Tabelle 32: Tankauswahl fiir ARTUS als Sekundérantrieb [30] [51]

Anbieter Tank (Bez.) Vol. (geom./nutzbar) [I] Gewicht [kg]
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15

. Membran (80583) 104,1/83 8,3
Orbital ATK 55 (80387) 126,2/99,8 9.1

Da der RIT 10 (Triebwerksmasse: 1,2 kg) und der RIT 22 (Triebwerksmasse: 7 kg) Antrieb mit Xenon
als Treibstoff betrieben werden, muss hier betrachtet werden, dass im Gegensatz zu den ST, Membran
und PMD Tanks bei Hydrazin, kompositverstérkte Tanks (COPV - Composite Overwrapped Pressure
Vessels) oder monolithische Titan Tanks verwendet werden miissen [19]. Hierbei kann im Folgenden
nur auf das Angebot der ATK Space Systems Inc. zuriickgegriffen werden, wobei zusatzlich
beriicksichtigt werden muss, dass das Volumen des Xenongases vom Betriebsdruck des Tanks
abhangt. Dem Verlauf des spezifischen Volumens von Xenon fiir verschiedene Driicke kann dabei
dem Diagramm aus Abbildung 74 in Anhang 10.6 entnommen werden.

Zusammen mit der Treibstoffmasse flir das PMD-Manover von 4 kg erhélt man somit fiir den RIT 10
Antrieb eine Gesamtmasse von aufgerundet 8 kg. Da die Betriebsdriicke dieser Tanks in der Regel
tiber 170 bar liegen, kann fiir Xenon ein Volumen von hdchstens 0,6 Liter pro Kilogramm betrachtet
werden, womit sich fiir die zuvor ermittelte Gesamttreibstoffmasse ein Volumen von gerade einmal 5
Litern ergibt. Fir eine derart geringe Treibstoffmenge ist das Angebot der bezuglich der COPV Tanks
deutlich zu tiberdimensioniert, sodass in diesem Fall auf das Angebot fiir Titan Tanks zuriickgegriffen
werden muss. Tabelle 33 zeigt die ermittelten Tanks mit den sich durch die Betriebsdriicke
ergebenden Treibstoffvolumina.

Tabelle 33: Tankauswahl fiir den RIT 10 Antrieb [51]

Tank (Bez.) \Betriebsdruck [bar] Vol.[lI] Treibstoffvol. [I] Gewicht [kg]\

Titan (80345) 310 6,6 3,9 34
Titan (80195) 184 9.4 46 5.4

Analog ergibt sich fir den RIT 22 Antrieb eine Gesamttreibstoffmasse von 6 kg. Die hierflr
passendenden Tankvarianten zeigt Tabelle 34.
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Tabelle 34: Tankauswahl fiir den RIT 22 Antrieb [51]

Titan (80541) 248 4 3,1 1,5

Titan (80326) 248 3.9 31 15

Im letzten Schritt sollen alle in diesem Kapitel ermittelten Daten zusammengefasst werden, wobei flr
jede Antriebsvariante bezuglich der ausgewahlten Tanks die Tank-, Triebwerks- und
Gesamttreibstoffmasse zur Gesamtmasse zusammengefasst werden.

Hinsichtlich jeder der betrachteten Antriebe missen jedoch noch weitere Massen berlicksichtigt
werden, die nun genauer erldautert werden sollen. Fir den Betrieb der elektrischen Antriebe ist
beispielsweise generell eine PPU (Power Processing Unit) die wichtigste Komponente neben den
Triebwerken selbst. Welche Massen fir die PPUs beziglich jeden der elektrischen Antriebe
angenommen werden konnen, zeigt Tabelle 35.

Tabelle 35: PPU-Masse fiir die elektrischen Antriebe [34]

Antrieb ~ Masse [kg]

ARTUS 4
RIT 10 8
RIT 22 20

Des Weiteren sind fiir den Betrieb jeder der Antriebsysteme gewisse Zusatzkomponenten notwendig,
die unter Begriff Propulsion Supply Assembly (PSA) zusammengefasst werden kdnnen. Dabei handelt
es sich zum Beispiel um sogenannte Flow Control oder Latch Valves bei Monopropellant Antrieben
oder Flow Control Units (FCU) und Radiofrequenzgeneratoren (RFG) fir die elektrischen Antriebe.
Da diese Betrachtungen jedoch zu detailliert in die technische Ebene gehen, werden im Folgenden
pauschale Werte fir die Analyse angenommen, die, zusammen mit den Massenwerten fiir die PPUs, in
der nachstehenden Tabelle im Wert fiir die Triebwerksmasse beriicksichtigt werden. Diese belaufen
sich fur den Monopropellant und ARTUS Antrieb auf 3 kg firr das PSA und fiir den RIT 10 und RIT
22 Antrieb auf 4,5 kg fur die Kombination aus PSA und RFG [34]. Bei der Variante mit dem Airbus
Safran 20N Triebwerk als Priméarantrieb und ARTUS Arcjet als Sekundarantrieb miissen somit beide
Triebwerksmassen und die doppelte Masse flir das PSA miteinbezogen werden.

Tabelle 36: Zusammenfassung der sich ergebenden Massen fiir das Antriebssystem

Tankmasse | Gesamttreibstoffmasse | Triebwerksmasse | Gesamtmasse

15 113
Monoprop. (HT1) 13,2 94 111
9,1 107
15 065 (+3) 122
Monoprop. (HT2) 13,2 103 120
8,6 116
6,4 66
ARTUS (Prim.) 12,2 52 0,4 (+4+3) 72
3,9 64
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15 0,4+0,65 106
ARTUS (Sek.) 8,3 79 (+’ 4+3'+3) 99
91 100
3,4 26
RIT 10 54 8 1,2 (+8+4,5) 58
RIT 22 1,5 6 7 (+20+4,5) 39
5.11.2 Power

Auch beziiglich des Powersubsystems ergeben sich fir die verschiedenen Mandver- und
Antriebsvarianten unterschiedliche Einflusse auf das System. Die Solarpanele des Sentinel-2 Satelliten
liefern zum Zeitpunkt des Missionsstarts eine Leistung von 2300 W, welche sich bis zum Ende der
Mission durch Degradation bis auf 1730 W verringert [14]. Da Sentinel-2 mit einem Monopropellant
Antriebssystem ausgestattet ist, das lediglich fir das Offnen von bestimmten Ventilen eine
verhaltnismé&Rig geringe Leistung bendtigt, ist fir die LT-Mandvervarianten, die im Gegensatz dazu
sehr viel elektrische Leistung fur eine kontinuierliche Schuberzeugung erfordern, ein nicht
unerheblicher Einfluss auf das Systemdesign zu erwarten [34]. Es kann somit davon ausgegangen
werden, dass die in Tabelle 7 angegeben Werte fur die Powerbudgets sich sowohl auf den Betrieb der
sonstigen Subsysteme und als auch fur den Monopropellant Antrieb beziehen und somit bei einer
Anderung des Antriebssystems als Grundleistungsbedarf bestehen bleiben kénnen.

Damit im Folgenden die Werte fiir die BOL-Leistung fur alle bezlglich der elektrischen Antriebe
angepassten Leistungsbudgets ermittelt werden kénnen, muss somit die fiir den Sentinel-2 Satelliten
angenommene Degradationsrate der Solarpanele ermittelt werden. Diese kann Uber den Unterschied
zwischen der in Tabelle 7 angegebenen Werte fiir die BOL- und EOL-Leistung fir eine Missionsdauer
von 7,25 Jahren bestimmt werden und ergibt sich durch Umstellen von Gleichung (10) zu:

Degrad. 1 72511730 W 0.0385 (= 3. 85Y%
yr 2300 W (= 3,85%)

Da nicht bekannt ist, wie sich das Leistungsbudget des Sentinel-2 im Einzelnen zusammensetzt, wird
in der folgenden Analyse der Wert fiir die Kapazitat der Batterie als Referenzwert (ibernommen. Im
ersten Schritt kann nun Gber Formel (11) mit der zuvor erwahnten Batteriekapazitéit des Sentinel-2 von
Q = 102 Ah bei U = 28V bestimmt werden, welche elektrische Arbeit W diese zur Verfligung stellt
[26].

Wiatterie = 28 V - 102 Ah = 2856 Wh

Die Kapazitaten der Batterien von Satelliten werden generell so ausgelegt, dass sie in dem Zeitraum,
in dem sich der Satellit im Erdschatten befindet, den Leistungsbedarf aller aktiven Systeme wéhrend
dieser Zeit abdecken. Wie bereits in Kapitel 3.6 erldutert, durfen die Batterien jedoch nur bis zu einer
bestimmten DOD entladen werden. Welche DOD hier in etwa zugrunde gelegt wurde, kann fiir den
hier betrachteten Fall tber die EOL-Leistung und das Verhéltnis der Schatten zur Sonnenphase
bestimmt werden. Hierfiir muss im ersten Schritt mit Formel (53) die Dauer einer Orbitperiode auf
dem Missionsorbit bestimmt werden.
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a3
Torpit = \/; - 2m (53)

(6378 km + 850 km)3 _
Torpit = ———2m = 6116 5 ~ 1,7 h (1 h, 42 min)

3986004 ~r

Da alle Parameter fir den worst-case Fall berechnet werden soll und die Orbitperiode mit
abnehmender Hohe geringer wird, wird die Dauer der Schattenphase auf Basis des Missionsorbits
bestimmt. Da es sich auBerdem bei dem Missionsorbit um einen sonnensynchronen und somit polaren
Orbit handelt, bei den die Inklination fest durch die Orbith6he vorgegeben ist, kann lediglich die
Drehung des Orbits beziiglich des Geschwindigkeitsvektors der Erde Einfluss auf die Dauer der
Schattenphase nehmen. Die langste Schattenphase tritt somit dann ein, wenn der Orbit im 90°-Winkel
zum Geschwindigkeitsvektor der Erde steht, wie Abbildung 50 verdeutlicht.

Abbildung 50: Illustration der Schattenphase; A: Ekliptik; B: Geschwindigkeitsvektor der Erde; C: Orbitabschnitt in der
Schattenphase; D: Sonnenvektor; E: Orbit

Die Abbildung zeigt, dass selbst im worst-case Fall die Schattenphase (C) Kleiner als eine halbe
Orbitperiode ist. Um jedoch die genaue Dauer der Schattenphase berechnen zu kénnen, muss die
Strecke des Orbitabschnitts bestimmt werden, die der Satellit wahrend dieses Zeitraums zuriicklegt.
Auf die in Abschnitt 3.6 beschriebene Weise ergibt sich der Winkel g wie folgt:

Tabelle 37: Ergebnisse flir die Parameter der Kreisbogengleichung

Parameter  Wert

B[] | 2807
a] | 123,86
b [km] | 15626

Mit der Strecke b von 15626 km kann nun (ber die Geschwindigkeit des Satelliten auf seinem
Missionsorbit ermittelt werden, wie lang die Dauer der Schattenphase ist.
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Durch die Division der Strecke der Schattenphase durch die Geschwindigkeit des Satelliten ergibt sich
die Dauer Tgcparten der Schattenphase zu 2104 Sekunden bzw. 0,59 Stunden. Der in Kapitel 3.6
erwahnte DOD ldsst sich nun tber die Kenntnis dartiber bestimmten, welcher Anteil der von den
Solarpanelen erzeugte Leistung wahrend der Sonnenphase zum Laden der Batterie benétigt und
welcher demnach direkt zum Betrieb der Subsysteme wahrend dieses Zeitraum gebraucht wird. Dies
ergibt sich wie folgt:

TSchatten

Pschatten = ProL - =601 W

Torpit

PSubsysteme = Pgor — Pschatten = 1730 W — 601W = 1129 W

Es ist nun bekannt, dass die Solarpanele 601 W bendtigten, um wahrend Sonnenphase den Anteil der
Batterie wieder aufzuladen, den die Subsysteme wéhrend der 0,59 Stunden langen Schattenphase
verbraucht haben. Die Dauer der Sonnenphase ergibt sich dabei aus der Differenz der Orbitperiode
und der Schattenphase zu:

Tsonne = Torpic — Tschatten = 6116 s —2104s = 4012s ~ 1,11 h

Welche elektrische Arbeit die Subsysteme nun wéhrend der Schattenphase tatsachlich verbrauchen,
ergibt sich tber den Wert der elektrischen Arbeit, den die Solarpanele wahrend der Sonnenphase zum
Laden der Batterie zur Verfugung stellen mussen.

WSubsysteme =601W 1,11 h =668 Wh

Hieraus lasst sich nun ermitteln, bis zu welchem Anteil die Batterie wahrend der Schattenphase
entladen wird, wobei es sich dabei um den sogenannten DOC (Depth of Charge), also den Gegenwert
zum DOD handelt.

WSubsysteme

DOC=1—DOD=1—( )=1—(0,234)=0,766§76,6%

WBatterie
Im Folgenden muss berechnet werden, welche elektrische Arbeit Weonarten Dereitgestellt werden

muss, damit sowohl die Subsysteme als auch die Antriebe wéhrend der Schattenphase betrieben
werden konnen, welche mit Formel (17) bestimmt werden kann. Tabelle 38 zeigt nun die fir die
zusétzlich flr die Antriebe bendtigte elektrische Arbeit und die entsprechend dem DOC angepasste
elektrische Arbeit und Kapazitét der Batterie.

Tabelle 38: Benétigte elektrische Arbeit

. PPU-Leistung Elektr. Arbeit Elektr. Arbeit ~ Kapazitat der
Antrieb —p IW]  Antriebe [wh]  Wsenateen WAL goveie wh  Batterie [AR]
ARTUS 840 500 1168 5000 179
RIT 10 380 230 898 3840 138
RIT 22 5000 2950 3618 15470 553

75




Wie groB die Anderung der Flache der Solarpanele fur jede der Varianten ist, kann nun tiber den Wert
der tatsachlich genutzten elektrischen Arbeit und der Dauer der Schattenphase bestimmt werden,
wahrend dieser die Solarpanele den entladenen Anteil wieder aufladen und gleichzeitig die
Versorgung des gesamten Systems (ibernehmen missen.

Welche EOL-Leistung die Solarpanele dafiir nun erzeugen missen, ergibt sich dabei mit Formel (18)
aus der Summe VON Psypsysteme, der jeweiligen Leistung des Antriebs Pypipiep Und dem
Leistungswert, der sich aus der elektrischen Arbeit Ws pqtten PEStimmt werden kann. Da die Leistung
flr die fir die elektrischen Antriebe bis zum Zeitpunkt des Erreichens des PMD-Orbits von 681 km
zur Verfligung stehen muss, wird der Parameter Tyicsion, aus Formel (10) um die Transferdauer (s.
Tabelle 20) entsprechend der jeweiligen Antriebsvariante erweitert. Flr den Transfer mit dem Airbus
Safran 20N Triebwerk wird hierfur ebenfalls die realen Transferzeit aus Anhang 10.4 von 70 Stunden
bzw. 0,008 Jahren verwendet. Da fur den Betrieb des Airbus Safran 20N nur eine sehr geringe
Leistung bendtigt wird, die zudem nicht bekannt ist, wird dies im Folgenden vernachléssigt. Es ist
dabei zu erwéhnen, dass in den 1730 W des Sentinel-2 Leistungsbudgets die bendtigte Leistung zum
Betrieb des Monopropellant Antriebs ohnehin bereits enthalten ist.

Tabelle 39: Angepasste BOL-Leistung der Solarpanele

Antrieb Leistung der Solarpanele (EOL) [W] Leistung der Solarpanele (BOL) [W]
Airbus Safran 20N 1730 2110

ARTUS 3030 3700

RIT 10 2320 2860

RIT 22 9390 11440

Auf Basis der Werte fur die BOL-Leistung kann nun die Anpassung der Solarpanelflache
vorgenommen werden. Flr den Sentinel-2 Satelliten wurden die Solarpanele zwecks der Erzeugung
einer BOL-Leistung von 2300W auf eine Flache von 7,1 m? (Masse ca. 40 kg) dimensioniert [26]. Da
die detaillierte Berechnung der benétigten Flache der Solarpanele von vielen Faktoren abhangt und
somit verh&ltnisméRig komplex ist, wird an dieser Stelle nur eine Skalierung sowohl der Flache als
auch des Gewichts auf Basis des Verhéltnisses der BOL-Leistungswerte (Referenzwert: 2300 W)
vorgenommen. Um den gesamten System Impact der Antriebsvarianten hinsichtlich des Power
Subsystems zu bestimmen, muss zudem die zusétzliche Masse durch die grofRere Batterie
beriicksichtigt werden. Diese wird analog auf Basis der urspriinglichen Daten der Batterie (102 Ah, 51
kg) durch Skalierung mittels der Kapazitét ermittelt. Tabelle 40 bezieht sich hierbei auf die Anpassung
der Solarpanele und Tabelle 41 auf die Anpassung bezuglich der Batterie.

Tabelle 40: Anpassung der Solarpanele

Antrieb BOL-Leistung [W] Skalierungsfaktor Neue Panelflache [m?] Masse [kg]
Airbus Safran 20N 2110 0,92 6,6 37
ARTUS 3700 1,61 11,5 65
RIT 10 2860 1,25 8,9 50
RIT 22 11440 4,98 35,4 200
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Tabelle 41: Anpassung der Batterie

Antrieb Batteriekapazitat [Ah] Skalierungsfaktor Masse [kg]
Airbus Safran 20N 102 1,00 51
ARTUS 179 1,76 90
RIT 10 138 1,36 70
RIT 22 553 5,43 277

An dieser Stelle ist zu erkennen, dass sich furr die Analyse ein erster Iterationsschritt ergibt, da sich
eine derartige Anderung der Solarpanelflache nicht unerheblich auf die Dauer des De-Orbit Prozesses
auswirken wirde. Da die Iteration der Analyse jedoch den Rahmen der Masterarbeit Ubersteigen
wirde, werden hier keine weiteren Iterationsschritte betrachtet. Des Weiteren ergibt sich fur die
Batterien, aufgrund des technologiebedingten DOD UberméRig groRe Massen, die zumindest
hinsichtlich des RIT 22 Antriebs mit 277 kg keine umsetzbaren Werte darstellen. In der Praxis
bestlinde die Ldsung darin, dass die elektrischen Antriebe wahrend der Sonnenphase nicht betrieben
werden wirden, sodass derartiger Anstieg der Batteriekapazitdt und —masse ausbleibt. Da ein CA-
Mandver jedoch zu jedem Zeitpunkt auftreten kann, soll hier davon ausgegangen werden, dass die
elektrischen Antriebe auch wéhrend der Schattenphase betrieben werden sollen, weshalb diese Werte
flr den theoretischen Zweck betrachtet werden. Anderenfalls wiirde sich fur jeden der Antriebe eine
Batteriemasse von 51 kg ergeben.

Nachdem die Massendnderungen fiir die einzelnen Varianten hinsichtlich des Antriebs- und
Powersubsystems nun getrennt voneinander ermittelt wurden, konnen jetzt die Werte zu einem
Gesamtwert der Massendnderung fir jede Variante zusammengefasst werden. Welcher Tank dabei, im
Falle mehrerer Tankvarianten, und somit auch in den weiteren Analysen berlicksichtigt wird, richtet
sich hierbei ausschlieBlich nach der geringsten Masse. Eine Auswahl auf Basis der GroRe der
Tankstrukturen wurde hierbei nicht durchgefuhrt, da der Masse in der Analyse ein groRerer
Stellenwert zukommt als den Aspekten der Akkommodation (s. Abbildung 60).

Der Wert fiir die Masse des Antriebssystems fasst dabei die Tank-, Triebwerks, PPU- und
Treibstoffmasse zusammen. Der Massenwert fiir das Powersystem beinhaltet hingegen die durch
Skalierung berechneten Massen fiir die Batterie und die Solarpanele.

Tabelle 42 zeigt hierfur die kombinierten Werte.

Tabelle 42: Zusammenfassung der Antriebs- und Powersystemmassen zur Gesamtmasse

Variante Masse Antriebssystem [kg] Masse Powersystem [kg] Gesamtmasse [kg]
HT1 107 195
HT2 116 88 204
ARTUS (Prim.) 64 155 219
ARTUS (Sek.) 99 254
RIT 10 26 120 146
RIT 22 39 477 516

Der Tabelle ist zu entnehmen, dass die elektrischen Antriebe, trotz der geringen Treibstoffmasse
aufgrund ihres verhaltnismaRig hohen Ig,-Werts, insgesamt eine héhere Gesamtmasse aufweisen, als
die Monopropellant Antriebe. Die Masseneinsparungen hinsichtlich des Antriebssystems werden
hierbei durch die hohen Anforderungen an das Powersystem, insbesondere durch die hohen
Batteriemassen, ganzlich kompensiert. Eine Ausnahme stellt hier der RIT 10 Antrieb dar, bei dem
durch eine deutlich geringere Leistungsanforderung bei gleichzeitig sehr hohem I, nur sehr wenig
zusatzliche Masse entsteht. Der RIT 22 Antrieb stellt hier das gegenteilige Extrem dar, bei dem
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aufgrund der duRerst hohen Leistungsanforderungen eine ibermdRig grofle Masse fiir die Batterie
resultiert, was in dieser Form in der Praxis nicht umgesetzt werden wiirde. Da dieser hier jedoch nur
theoretisch betrachtet wird, sollen auch diese Werte fiir die weiteren Analysen ihre Relevanz behalten.
Letztendlich, bevor die tatsachlich resultierenden Satellitenmassen betrachtet werden kdnnen, muss
nun noch beriicksichtigt werden, dass bei den hier durchgefiihrten Berechnungen zu
Massendnderungen eines Subsystems immer die Gesamtmasse des jeweiligen Subsystems berechnet
wurde. Will man nun jedoch die Satellitenmassen berechnen, so darf nicht einfach die hier bestimmte
Masse auf die Trockenmasse (mgq,-, = 1100 kg) addiert werden, sondern es muss gleichzeitig auch
der Wert der Masse aus der Ursprungskonfiguration subtrahiert werden. Es werden hierbei die
Massenwerte flr die angegebenen Komponenten beriicksichtigt. Als Tank wird hier der fur 120 kg
ausreichende ST-Tank der Airbus Safran Launchers GmbH (Model OST 31-1) mit einem nutzbaren
Volumen von 132 Litern, einer Masse von 15 kg angenommen. Tabelle 43 zeigt flr das Antriebs- und
das Powersubsystem die Massen der Ursprungskonfiguration.

Tabelle 43: Abgeschatzte Komponentenmassen der Ausgangskonfigurationen [26] [34]

Komponente Anzahl \ Masse pro Einheit [kg] Gesamtmasse [kg]
Airbus Safran 1N Triebwerk 8 0,29 2,32

PSA 1 3 3

Tank 1 15 15
Solarpanel (7,1 m?) 1 40 40
Batterie (102 Ah) 1 51 51
Gesamtmasse 112

Es ergeben sich somit die folgenden Satellitenmassen:

Tabelle 44: Gesamtmassen des Satellitensystems

Variante Satellitenmasse [kg]
HT1 1183
HT2 1192
ARTUS (Prim.) 1207
ARTUS (Sek.) 1242
RIT 10 1134
RIT 22 1504

Hier wird deutlich, dass sich die Satellitenmassen fiir alle Varianten in einem Bereich von ca. 1180 kg
bis knapp 1250 kg bewegen. Die Ausnahme bildet hier die RIT22-Variante, mit der der Satellit
aufgrund der extrem grofRen Batteriemasse eine Gesamtmasse von iber 1500 kg erreicht.

5.11.3 Akkommodation

Im Zuge der Akkommodation soll nun ermittelt werden, wie stark sich die Konfigurationen der
betrachteten Varianten auf den Bauraum innerhalb (interne Akkommodation) und den Stauraum
aulerhalb des Satelliten (externe Akkommodation) auswirken. Hierbei wird sich auf zwei Aspekte
beschrankt, die durch eine Anderung der EOL-Strategie die groBten Einfliisse auf die Platzverhaltnisse
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besitzen. Es handelt sich dabei zum einen um die Tankstrukturen, deren GréRe fir die verschiedenen
Varianten sehr stark variieren kann, wobei hier insbesondere zwischen den einzelnen
Antriebsvarianten deutliche Unterschiede identifiziert werden kénnen. Da der Tank in der Regel im
Schwerpunkt des Satelliten platziert ist, wird dadurch somit der Bauraum innerhalb des Satelliten
verandert, sodass sich hier durch eine VergroBerung des Tanks die Platzbedingungen fiir die anderen
Subsysteme des Satelliten ergeben konnten. Neben Tankstrukturen sollen jedoch auch die Flache der
Solarpanele betrachtet werden, deren Flache ebenfalls fiir die verschiedenen Antriebsarten erhebliche
Unterschiede aufweist. Da die Solarpanele an der Aul3enseite des Satelliten angebracht sind, wird hier
somit nicht der Bauraum innerhalb des Satelliten beeinflusst. Dieser Aspekt der Akkommodation
bezieht sich viel mehr auf die Aspekte, die den Transport des Satelliten betreffen. Es muss beachtet
werden, dass sich die Solarpanele fiir den Zeitraum vom Start bis zur Separation von der Oberstufe der
Trégerrakete in einem komprimierten, eingeklappten Zustand befinden, damit der Satellit in den
Envelope der Trdgerrakete passt. Wachst die Solarpanelflaiche jedoch durch  hohe
Leistungsanforderungen, wie sie sich beispielsweise durch elektrische Antriebe ergeben konnen,
tiberméfig an, so kann es passieren, dass der Satellit nicht mehr in den Stauraum der Tragerrakete
passt. Beide Aspekte sollen hierbei getrennt voneinander betrachtet und anschliefend bewertet
werden.

Im ersten Schritt soll dafiir nun ermittelt werden, welche Volumina die Tanks hinsichtlich der
unterschiedlichen Varianten einnehmen. Hier kann durch einfache Bestimmung des Volumens die
GroRe Bereichs ermittelt werden, die ein jeweiliger Tank annimmt. Daflr kénnen die in Abschnitt
5.11.1 ermittelten Tankvolumina herangezogen werden, wobei an dieser Stelle ausschlieRlich die
Werte flr das geometrische Volumen verwendet werden missen. Zwecks der besseren
Vergleichbarkeit sollen die Werte im Vorfeld jedoch durch Multiplikation mit dem Faktor 10° in die
Einheit [m3] umgerechnet werden.

Tabelle 45: Geometrische VVolumina der ausgewdhlten Tanks (interne Akkommodation)

Variante \ Geom. Volumen [I] Geom. Volumen [m?]
HT1 126,2 0,127
HT2 161,5 0,162
ARTUS (Prim.) 58,6 0,059
ARTUS (Sek.) 104,1 0,105
RIT 10 6,6 0,007
RIT 22 3,9 0,004

Die GroRe der Solarpanele wird jedoch nur mit Hilfe einer Quadratmeterzahl angegeben, sodass hier
abgeschatzt werden muss, welches Volumen diese im eingeklappten Zustand einnehmen. Es muss
dabei im ersten Schritt ermittelt werden, in welcher Weise die Grolze der Solarpanele geéndert werden
darf, wobei gewisse Bedingungen gelten, die bei der VergroRerung der Solarpanele eingehalten
werden mussen. Eine erste Bedingung ist hier die Begrenzung der Flache eines Solarpanelelements
dahingehend, dass dies die MaRe des Satelliten in Hohe und Breite nicht Gberschreiten sollte, wie die
folgende Abbildung (links) verdeutlicht.
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Abbildung 51: Maximale MaRe der Solarpanele im Transportzustand

Hinsichtlich der Trégerrakete muss erwahnt werden, dass die Form des Satelliten generell so designt
wird, dass dieser in den vorhandenen Stauraum passt. Wahrend der Sentinel-2 Satellit mit einer Vega
Trégerrakete gestartet wurde, der als Basisgeometrie fir den hier betrachteten Beispielsatelliten dient,
wirde dieser wiederum aufgrund der vereinfachten Geometrie nicht mehr in den Envelope der Vega
mit einem Durchmesser von ca. 2,3 m hineinpassen [52]. Da sich durch die hier angenommene
quadratische Grundflache verhdltnismaRig ungunstige Bedingungen fiir den Transport ergeben, wird
in der Praxis eher eine rechteckige Grundflache fir einen Satelliten gewahlt. In der Realitat wird die
Geometrie des Satelliten jedoch von vornherein entsprechend der gewahlten Trégerrakete angepasst,
weshalb fur die weiteren Analysen angenommen werden soll, dass auch hier fir den Beispielsatelliten
die Vega als Tréagerrakete verwendet werden kann.

Im néchsten Schritt kann jetzt ermittelt werden, wie weit der Block der gestauten Solarpanele in x-
Richtung maximal anwachsen kann. Dies kann hierbei tber die Anzahl der Faltungen bestimmt
werden, die sich im Transportzustand ergeben. Welche MaRe hierbei angenommen werden miissen
kann den folgenden Abbildungen entnommen werden. Anders als bei dem Sentinel-2 Satelliten, bei
dem die Solarpanele an der Seite der Satellitenwand angebracht sind (s. Abbildung 26), soll hier der
Einfachheit halber angenommen werden, dass die Solarpanele im Zentrum der Seitenfldche mit Hilfe
des SADM (Solar Array Drive Mechanism) angebracht sind [53]. Zudem sollen die Solarpanele nicht
wie beim Sentinel-2 seitlich, sondern hochkant gefaltet werden. Die Winkelelemente befinden sich
hier somit nicht an den Seiten der Elemente, sondern an den Ober- und Unterkanten, wie die folgende
Abbildung verdeutlicht.
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Abbildung 52: Anzunehmende MaRe fiir die Solarpanele im Transportzustand [53]

Es muss somit pauschal ein Wert von ca. 10,4 cm angenommen der von den sogenannten HDRMSs
(Hold Down & Release Mechanism) eingenommen wird, die die Solarpanele einerseits im
Transportzustand hélt und zum anderen, nach Erreichen des Zielorbits daftr sorgt, dass diese sich
entfalten. Fur jede weitere Faltung bzw. fiir jedes weitere Solarpanelelement kann anschlieBend ein
Wert von ca. 3,1 cm angenommen werden. Es ist dabei anzumerken, dass die maximale Anzahl an
Faltungen aus technologischen Griinden auf sechs Faltungen begrenzt ist. In Ausnahmeféllen war es
zwar schon mdglich, diese auf mehrere Faltungen zu erhohen, jedoch soll hier lediglich der
allgemeingultigste Fall betrachtet werden. Dies bedeutet somit, dass der Solarpanelblock maximal bis
auf 29 cm in x-Richtung (s. Abbildung 51) anwachsen kann. Nimmt man nun an, dass ein Element
somit die maximal mogliche Flache von 3,5 m mal 2 m annimmt, so ergibt sich hierflir eine Flache
von 7 m2 Mit der maximalen Anzahl von sechs Faltungen bzw. Elementen kann fiir den
Referenzsatelliten aus rein technologischer Sicht somit eine maximale Solarpanelflache von 42 m?
realisiert werden [53].

Betrachtet man Abbildung 26, so erkennt man, dass das das 7,1 m2 groRe Solarpanel des Sentinel-2
Satelliten aus drei Elementen besteht, sodass jedes der Elemente knapp 2,4 m? Flache einnehmen
muss. Welche MaRe dabei jedes Element des Solarpanels besitzt, kann dabei jedoch lediglich
abgeschétzt werden. Im Folgenden soll somit eine minimale Anzahl von 3 Solarpanelelementen
zugrunde gelegt werden, wobei die Form der Elemente angepasst oder die Anzahl an Elementen ggf.
erhoht werden kann.

Es soll dabei davon ausgegangen werden, dass die Solarpanele eigens flr den Satelliten angefertigt
werden, sodass die GroRe jedes Elementes innerhalb der zuvor bestimmten Grenzen angepasst werden
kann. Hierbei soll im Falle einer Vergroerung der Solarpanelflache so vorgegangen werden, dass die
Form der Elemente immer so angepasst wird, dass die Solarpanele im ausgeklappten Zustand
(Betriebszustand) eine mdglichst geringe Auslenkung besitzen. Dies ist damit begriindet, dass mit
einer groRer werdenden Auslenkung das Trégheitsmoment des Satelliten anwdchst, was sich
wiederrum negativ auf die Konfiguration auswirken kénnte, da unter Umstanden so beispielsweise
groRere Drallréder vorgesehen werden missten [53]. Da diese Betrachtungen fir das Ziel dieser Arbeit
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jedoch zu tief in die Komponentenebene des Satelliten eintauchen, soll hier lediglich die zuvor
genannte Annahme zur Anderung der Solarpanelflache getroffen werden.

Aus dieser Annahme ergibt sich somit, dass die GroRe der Solarpanele immer zuerst innerhalb der
genannten Grenzen in y-Richtung angepasst werden soll. Ist hier Maximalwert der Satellitengeometrie
erreicht, kann die Flache in z-Richtung erweitert werden. Erst wenn auch hier kein Spielraum mehr
vorhanden ist, soll von einem weiteren Solarpanelelement ausgegangen werden. Unter diesen
Voraussetzungen ergeben sich die Solarpanelelemente in der Ausgangskonfiguration Abmessungen
von 2 m mal 1,10 m und somit ein Volumen des Solarpanelblocks von 0,434 m3.

Tabelle 46 zeigt hierfiir die zuvor bestimmten Solarpanelflachen und die neu ermittelten Werte.

Tabelle 46: Solarpanelflachen und VVolumina im Transportzustand (externe Akkommaodation)

Abmessungen Element [m]

Antrieb  Neue Panelflache [m?]

Anzahl Elemente Volumen [m?]

y-2)
HT1 6,6 2,00 x 1,10 3 0,434
HT2 6,6 2,00 x 1,10 3 0,434
ARTUS 11,5 2,00 x 1,92 3 0,757
RIT 10 8,9 2,00 x 1,49 3 0,589
RIT 22 35,4 2,00 x 2,95 6 1,711

5.12 Kostenabschatzung

Um dieses Kapitel abzuschlielend sollen nun noch die Kosten fiir die Referenzmission abgeschatzt
werden. Zu diesem Zweck sollen im ersten Schritt die Kosten der nominellen Mission bestimmt
werden, die sich flr die klassische und die alternative EOL-Strategie nicht unterscheiden. Die
Kostenbetrachtung soll dann im weiteren Verlauf so erfolgen, dass ausgehend von den hier ermittelten
Kosten flr die gesamte Mission der klassischen EOL-Strategie, die Mehrkosten fur die alternative
EOL-Strategie letztendlich als prozentualer Anstieg bestimmt werden. Hierzu ist es somit fiirs erste
notwendig, die Kosten der klassischen EOL-Strategie zu bestimmen, die in den weiteren Analysen als
Basiswert (100%) verwendet werden.

Im Zuge dieser Kostenanalyse soll dabei in zeitabhangige Kosten und zeitunabhéngige Kosten
unterschiedenen werden. Hier berticksichtigen die zeitabhdngigen Kosten alle Kosten, die im Vorfeld
der Mission aufgebracht werden missen, um den Satelliten auf seinen Orbit zu bringen. Das bedeutet
also, dass hierbei einerseits die Entwicklungs- und Produktionskosten fiir das Satellitensystem selbst,
aber auch die Startkosten beriicksichtigt werden sollen. Dartiber hinaus werden hierbei jedoch auch
jene Kosten berucksichtigt, die durch eine Anpassung des Satellitendesigns fir einen langeren
Betriebszeitraum entstehen, wobei sich hierbei auf Komponentenebene auf die Solarpanele beschrénkt
wird, da diese realtiv hohe Kosten im Vergleich zu anderen Komponenten verursachen.

Die zeitabh&ngigen Kosten hingegen beziehen sich auf die Kosten, die wéhrend des Zeitraums
entstehen, in dem der Satellit betrieben wird. Hierbei sind insbesondere die Missionsoperationen und
somit der Beschaftigung einer Bodencrew zu nennen, wobei jedoch zusétzlich die Kosten fir die
Miete der Anlagen (Bodenstation), die fur jegliche TT&C (Telemetry, Tracking and Command)
Anwendungen notwendig sind, miteinbezogen werden sollen. Als Referenz wird hierfir das GSOC
(German Space Operations Center) betrachtet, wobei fiir die Verwendung der Anlage Kosten von ca.
9000€ pro Tag anfallen [54]. Fir ein Betriebsjahr des Satelliten ergibt sich diesbeziglich also ein
Betrag von 3,29 Mio. € der im Folgenden fiir alle Betrachtungen zugrunde gelegt werden kann. Die
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Kosten fir die Bodenstation belaufen sich somit fur die nominelle Mission auf knapp 16,5 Mio. €, die
sowohl fur die klassische als auch die alternative EOL-Strategie angenommen werden mussen.

Die Kosten fir die Beschéaftigung einer Bodencrew ergeben sich in erster Linie durch die Anzahl der
bendtigten Personen, sowie das geforderte Betriebskonzept. Als Richtwert fiir ein Personenjahr von
1680 Stunden kann hierbei, wie in Abschnitt 3.3 beschrieben, ein Betrag von ca. 120.000 € pro Jahr
angesetzt werden. Fir eine vergleichbare Erdbeobachtungsmission kann man dabei annehmen, dass
als Betriebskonzept ein 24-Stunden-Betrieb gefordert wird, bei dem zu jedem Zeitpunkt sechs
Operatoren fiir die Betreuung des Satelliten vorhanden sind. Zudem muss beachtet werden, dass in den
meisten Féllen noch zusétzlich ein Nutzlastexperte bend6tigt wird, der den Nutzlastbetrieb wéahrend der
reguldren Arbeitszeit Gberwacht. Dies kann hierbei mit 10 Wochenstunden und somit ca. 520 Stunden
pro Jahr beriicksichtigt werden, wodurch sich die Kosten hierfiir anteilig zu ca. 40.000 € pro Jahr
ergeben. Auf Basis dieser Grundwerte kénnen nun die jahrlichen Kosten wahrend der nominellen
Mission abgeschétzt werden. Mit der Annahme, dass immer sechs Operatoren gleichzeitig zur
Verfugung stehen missen, ergeben sich fiir 1680 Betriebsstunden des Satelliten Kosten von 720.000 €.
Da ein Betriebsjahr jedoch 8760 Stunden betréagt, ergeben sich somit entsprechend fur ein Jahr des
Satellitenbetriebs knapp 3,8 Mio. €, wobei hier die Kosten fir den Nutzlastexperten bereits
hinzugezogen wurden. Fir die 5-jdhrige Mission missen somit Kosten von ca. 19 Mio. €
angenommen werden [15].

Weil auch der Transport des Satelliten zu seinem Missionsorbit einen bedeutenden Kostenfaktor
darstellt, sollen die Kosten hierbei mit Hilfe eines Referenzwertes ermittelt werden. Als Referenz dient
hierbei das Beispiel einer Vega Tréagerrakete, die im Auftrag der ESA entwickelt wurde und fahig ist,
eine Masse von knapp 1,45 Tonnen auf einen sonnensynchronen Orbit zu beférdern [55]. Die Kosten,
die hierbei fur den Start dieser Rakete entstehen, belaufen sich auf 32 Mio. €. Betrachtet man jedoch
Tabelle 44 so sient man, dass die Satellitenmasse der RIT22-Variante mit 1504 kg die
Nutzlastkapazitat der Vega Ubersteigt. Fur diesen Fall miisste somit eine grofRere Rakete verwendet
werden, wobei hier als weitere Referenz eine Sojus Tréagerrakete mit einer SSO-Nutzlastkapazitat von
5950 kg und Startkosten von 70 Mio. € betrachtet wird [56]. Auch wenn es hier ggf. noch eine etwas
kleinere und glinstigere Alternative gabe, so ist hier die Wahl einer Sojus Tragerrakete aufgrund der
verhaltnisméRig guten Zuverldssigkeitsquote von 97,5% wahrscheinlicher [57].

Fur die Entwicklung und Produktion des Satelliten kann sich, wie schon bereits bei der in Abschnitt
4.3 betrachteten Geometrie des Referenzsatelliten, auf die Kosten fir den Sentinel-2 berufen werden.
Da hierzu jedoch keine Informationen offentlich verfugbar sind, missen an dieser Stelle geschatzte
Werte verwendet werden. Hierbei ist zu erwéhnen, dass zwei Sentinel-2 Satelliten (Sentinel-2A und -
2B) existieren, wobei der zweite ein Nachbau der ersten Version ist. Somit kann davon ausgegangen
werden, dass sich die Kosten fur den Sentinel-2B Satelliten aufgrund der bereits vorhandenen
Kenntnisse deutlich reduziert haben. Da dieser Fall jedoch keine reprasentative Referenz darstellt, ist
hier der Sentinel-2A Satellit von grofRerem Interesse. Fir diesen konnen Entwicklungs- und
Produktionskosten von geschatzt 200 Mio. € angenommen werden [54]. Hierbei sind zudem bereits
alle Antriebskomponenten enthalten, wobei sich dieser Referenzwert auf den Antrieb mit einem
Monopropellant System bezieht. Im Zuge der Anderung auf ein elektrisches Antriebssystem wiirden
sich die das Antriebssystem betreffenden Kosten erh6hen, was jedoch in den hier durchgefiihrten
Betrachtungen nicht berlcksichtigt wird. Da in der Trade-Off Studie die Vergleiche nicht
variantenubergreifend stattfinden, kann dieser Aspekt vernachlassigt werden, fur die Betrachtung der
Abolsutzahlen sollte dieser Aspekt jedoch im Hinterkopf behalten werden.

Hinsichtlich der Solarpanele miissen nun noch die Satellitenkosten hinsichtlich jeder der
Transfervarianten angepasst werden. Fir die auf dem Sentinel-2 Satelliten verbauten Galliumarsenid
Solarpanelen sind dabei Kosten von ca. 175.000 € pro Quadratmeter realistisch [18]. Tabelle 47 zeigt
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diesbeziglich die sich ergebenden Kosten auf Basis der in Abschnitt 5.11.2 ermittelten
Solarpanelflachen.

Tabelle 47: Kosten der Solarpanele fiir die betrachteten Varianten

Variante | Solarpanelflache [m?] Kosten [Mio. €]

HT1 6,6 1,16
HT2 6,6 1,16
ARTUS 11,5 2,02
RIT 10 8,9 1,56
RIT 22 35,4 6,20

Um nun die angepassten Kosten fur den Satelliten zu ermitteln, missen einerseits die angepassten
Solarpanelkosten addiert, gleichzeitig jedoch auch die Kosten fur die Solarpanele in der
Ursprungskonfiguration (7,1 m? = 1,25 Mio. €) subtrahiert werden. Tabelle 48 fasst hierbei die
ermittelten Kosten zusammen.

Tabelle 48: Zusammenfassung der Kosten fiir die klassische EOL-Strategie

Kosten pro Jahr Kosten insgesamt

Kostenart Kostenaspekt bzw. m? [Mio. €] (Mio. €]
Satellitenbus - 198,75
Zeitunabhangige Kosten | Startkosten - 32-70
Solarpanele 0,175 1,16 - 6,20
. o Bodenstation 3,29 16,5
Zeitabhéngige Kosten Bodencrow 38 19
Gesamtkosten 267,5-309,5

Fur die Analyse der Kosten hinsichtlich der alternativen EOL-Strategie soll nun im weiteren Verlauf
der hier ermittelte Wert fur die Gesamtkosten jeder Variante als Basiswert verwendet werden, sodass
die zusatzlichen Kosten durch einen l&ngeren Betrieb des Satelliten bestimmt werden kénnen.

“ Ohne Solarpanelkosten
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6. Alternative End-of-Life Strategie

Wie eingangs bereits erwahnt, geht es bei der alternativen EOL-Strategie in erster Linie darum, den
bisher kontinuierlichen Anstieg der SD-Population einzuddmmen und auf lange Sicht gesehen, diese
zu reduzieren. Um dieses Ziel zu erreichen, wird vorgesehen, den Satelliten wéhrend des PMDs nach
seiner nominellen Mission weiter zu betreiben, um so die Mdglichkeit aufrecht zu erhalten, durch CA-
Mandver eventuelle Kollisionen mit Space Debris zu verhindern.

Die Auswirkungen, die diese EOL-Strategie dadurch mit sich bringt, werden hierbei in erster Linie das
Antriebs- und Powersystem sowie die Planung der Missionsoperationen betreffen, da folglich
einerseits mehr Treibstoff bzw. groRere Solarpanele und zudem ein langerer Bedarf an Personal zur
standigen Uberwachung und Mandéverkoordination benotigt werden.

Das Ziel dieses Kapitels ist es, die notwendigen Anderungen zu beziffern, um die Grundlage fiir einen
Vergleich mit der der bisherigen EOL-Strategie zu ermdglichen. Hierbei soll evaluiert werden, ob, und
wenn ja, mit welchen Rahmenbedingungen, eine Anderung der EOL-Strategie lohnenswert ware und
wie sich dadurch die Risiken fir eine Verschlechterung der aktuellen SD-Umgebung verandern.

6.1 Einhaltung der Richtlinien

Ein wichtiger Aspekt, der bei jeder Planung einer Mission bericksichtigt werden muss, sind die
existierenden Richtlinien (s. Abschnitt 5.1), die, trotz einer Anderung des PMDs, in jedem Fall ihre
Gultigkeit behalten. Hierbei muss jedoch beachtet werden, dass durch die neue Vorgehensweise
wéhrend des PMDs die Kontrolle tber den Satelliten nicht mehr abgegeben wird, wodurch eine
Passivierung, die als PraventionsmalRnahme vor Explosionen durch im Satellitensystem befindliche
Energiereste vorgesehen ist, nicht mehr notwendig ist.

s/C S/C
LAUNCH end of end of
operation life
Launch
phase ~
>
S/C mission duration
Post-mission operation Drifting outsidp
----- . the protected
S/C disposal regions or
prTase natural decay
Re-entry
SIC targeted ¢ = pmmm=
re-entry
|-
>
LV-S/C
separation
»-

Abbildung 53: Anderung der Missionsphasen fiir die alternative EOL-Strategie [3]

Wie in Abbildung 53 verdeutlicht, wird das Ende der Operationen auf den Zeitpunkt des
Wiedereintritts des Satelliten verschoben. Die Disposalphase wird hierbei jedoch nicht ausgelassen,
sondern lediglich in einer alternativen Art und Weise durchgefiihrt. Es l&sst als nachstes, im Kontext
der alternativen EOL-Strategie ein alternatives PMD definieren, um die Einhaltung der Richtlinien zu
verdeutlichen.
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6.2 Alternatives PMD

Mit dem Ende der nominellen Mission beginnt somit die alternative Disposal-Phase, wéhrend dieser
der Satellit die folgenden Aktionen durchfiihren muss:

e Absenkung des Orbits ausgehend von der Hohe des Missionsorbits bis auf X km, um eine
Dauer des PMDs von Y Jahren zu erreichen.

e Durchfiihrung von CA-Mandévern, im Falle der Gefahr einer moglichen Kollision mit Space
Debris.

Die Platzhalter X und Y beschreiben hierbei die Parameter, die im Verlauf dieses Kapitels ermittelt
werden sollen. Fir jeden der beiden Platzhalter kénnen dabei mehrere Werte gepruft werden, um
letztendlich den Rahmen, in dem diese EOL-Strategie lohnenswert ist und diese ggf. Vorteile
gegenuber der bisherigen EOL-Strategie bietet, zu identifizieren.

Ein wichtiger Aspekt ist, dass die bestehenden Anforderungen, die insbesondere in der ISO 24113
definiert sind, nicht durch die alternative EOL-Strategie verletzt werden dirfen. Da die in Abschnitt
5.1 erwéhnten Anforderungen 6.2.2.1, 6.3.1.1 und 6.3.3.1 von dem alternativen PMD nicht berthrt
werden, ist es nur der Punkt 6.2.2.3, bei dem ein Bedarf der Prifung hinsichtlich der Einhaltung
besteht. Das alternative PMD zielt grundsatzlich darauf ab, dass der Satellit nicht passiviert werden
muss, was laut dem der genannten Anforderung lediglich innerhalb der LEO-Protected Region
wahrend der Disposal-Phase geschehen muss, bevor die Kontrolle des Satelliten abgegeben wird.
Aufgrund dessen, dass der Satellit somit jegliche Fahigkeit verliert, im Falle einer mdglichen Kollision
auszuweichen, soll eben diese Disposal-Phase bis zum Zeitpunkt des Wiedereintritts verschoben
werden. Da dort eine Passivierung keine Bewandtnis mehr hat, weil der Satellit in diesem Moment die
LEO-Protected Region verlasst, kann eine Passivierung ausbleiben.

Vor dem Hintergrund des Prinzips der alternativen PMDs kann nun das Diagramm aus Abbildung 53
in Abschnitt 5.3 entsprechend angepasst werden.

LAUNCH sic s/IC
end of nominal end of life
Launch mission
phase
S/C
S/C mission duration alternative
A disposal phase
Post-Mission
operations
Re-entry
S ——
LV-S/C
separation

>
Abbildung 54: Angepasste Missionsphasen fiir die alternative EOL-Strategie [3]

Wie in dem Diagramm zu erkennen, wurde die Phase des alternativen Disposals eingefiihrt. Wahrend
dieser sollen durchgehend Operationen (Post-Mission Operations) durchgefiihrt werden. Betrachtet
man das Diagramm in Abbildung 35 der klassischen EOL-Strategie, so ist zu erkennen, dass dort
bereits das Ende der Operationen Uberschritten ist. In Abbildung 54 ist zudem zu erkennen, dass der
Zeitpunkt des End-of-Life nun bis unmittelbar vor den Widereintritt bzw. den Zeitpunkt des
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Verlassens der LEO-Protected Region verschoben wurde. Dieser Zeitpunkt markiert auch in dieser
Strategie den Moment, ab dem keine Operationen mehr durchgefiihrt werden kénnen, was jedoch
durch den unmittelbar folgenden Wiedereintritt keine Auswirkungen auf die SD-Umgebung mehr
haben kann.

6.3 De-Orbit Konzept

Das alternative PMD muss im Folgenden genauer charakterisiert werden. Um in den weiteren
Abschnitten eine Analyse zwecks eines Vergleichs mit der klassischen EOL-Strategie zu ermdglichen,
mussen sinnvolle PMD-Zeitrdume fiir die alternative EOL-Strategie identifiziert werden. Hierzu soll
anhand des Treibstoffbedarfs und den Kollisionswahrscheinlichkeiten fir verschiedene PMD-Orbits
ermittelt werden, fir welche Félle im weiteren Verlauf dieses Kapitels eine detaillierte Analyse
erfolgen wird. Diese soll, wie bereits im vorherigen Kapitel zum einen darin bestehen, dass die
Risiken flr verschiedene Ereignisse, die allesamt unterschiedliche Auswirkungen auf die Space Debris
Umgebung haben, anhand ihrer Eintrittswahrscheinlichkeit beziiglich der ermittelten PMD-Varianten
genau untersucht werden. Im Anschluss daran soll bestimmt werden, welche Auswirkungen eine
Umsetzung dieser Varianten auf das Satellitensystem hétte, wobei das Augenmerk auf das Antriebs-
und das Powersubsystem gelegt wird. Hierbei ist insbesondere von Interesse, welche Komponenten
daflr bendtigt werden bzw. inwiefern sich Komponenten, die bei der klassischen EOL-Strategie
ausreichend waren, flir die PMD-Varianten der alternativen EOL-Strategie angepasst werden midissten,
wobei alles hinsichtlich der Anderung der Systemmasse und der Akkommodation betrachtet werden
soll. Den Abschluss dieses Kapitels bildet dann auch hier eine Kostenabschétzung, die die finanziellen
Mittel bestimmen soll, die fir die Missionsoperationen und die Anderungen des Satellitensystems fiir
einen langeren Betriebszeitraum notwendig sind.

6.3.1 Dauer des alternativen PMDs

Den groRten Einflussfaktor hinsichtlich der Kosten fiir Mandver und der Risiken stellt der Zeitraum
dar, in dem der Satellit nach seiner nominellen Mission bis zum Zeitpunkt des Wiedereintritts
weiterbetrieben werden muss. Da die existierenden Richtlinien gewahrt werden mdissen, ist die
grotmogliche Dauer des PMDs auf maximal 25 Jahre begrenzt. Vor dem Hintergrund, dass das Ziel
der neuen EOL-Strategie ist, den Satellit zu passivieren, muss analysiert werden, fir welche Zeitrdume
und mit welchen Antriebsvarianten dieses Prinzip lohnenswert ist. Variationen der Parameter wie
beispielsweise der PMD-Dauer und somit auch der Orbithéhe, bis zu dieser der Satellit transferiert
werden muss. beeinflussen dabei insbesondere den Av-Bedarf und somit auch die benétigte
Treibstoffmenge, sowie die resultierenden Kollisionsrisiken.

Um einen Uberblick dariiber zu erhalten, mit welchem Aufwand fiir einen Transfer mit jeder der
betrachteten Mandvervarianten auf einen bestimmten PMD-Orbit gelangt werden kann, zeigen die
Diagramme in Abbildung 55 sowohl die bendtigte Treibstoffmasse als auch die restliche
Orbitlebensdauer und die Gesamtkollisionswahrscheinlichkeit fur den De-Orbit Prozess fiir
verschiedene PMD-Orbithéhen. Das obere Diagramm bezieht sich dabei auf die
Kollisionswahrscheinlichkeit mit Objekten einer GroRe von weniger als 10 cm, das untere Diagramm
dementsprechend auf Objektdurchmesser von mehr als 10 cm. Wie zuvor bereits erwéhnt, markiert der
10 cm Grenzwert, gemal den Anforderungen, einerseits den Durchmesser der Objekte, ab dem diese
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bereits im Falle einer Kollision den Satelliten zerstéren kénnen und dariiber hinaus wird diese Grenze
auch allgemein als Detektionsgrenze flr Space Debris beziglich des LEO-Bereichs angesehen.
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Abbildung 55: Treibstoffmassenbedarf und resultierende Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir verschiedene Transfervarianten
(oben: Objekte <10cm; unten: Objekte >10cm)

Die Werte fur die jeweilige Hohe des Zielorbits missen hierbei der Tabelle 49 entnommen werden.
Die schwarzen Linien verbinden dabei die Datenpunkte, die sich auf dieselbe De-Orbit Dauer
beziehen.
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Tabelle 49: Hohen der Zielorbits fiir verschiedene De-Orbit Zeitraume

Hohe des Zielorbits [km]

De-Orbit Dauer [yr]

Circular-to-elliptic | Circular-to-circular

30 577 688

25 568 681

20 533 656

15 502 633

10 479 613
75 405 547

5 342 483
15 299 444

1 284 430

Aus den Diagrammen wird deutlich, dass die Kollisionswahrscheinlichkeit fir den PMD-Prozess bei
einer Verringerung des Zielorbits bis zum 10-Jahres PMD-Orbit fur die Varianten mit den Hydrazin-
betriebenen Antrieben sehr schnell abféllt. Die zusétzlichen Treibstoffkosten resultieren hierbei somit
in einer starken Reduzierung der Kollisionswahrscheinlichkeit. Betrachtet man hingegen die noch
kirzeren PMD-Zeitrdume, so sieht man, dass das Verhaltnis von Nutzen zu Kosten beziiglich der
Verringerung der Kollisionswahrscheinlichkeit und dem gleichzeitigen Anstieg des Treibstoffbedarfs
deutlich abnimmt. Bei den lonenantrieben zeigt sich hingegen, dass die dieses Verhaltnis deutlich
groRer ist, wobei dies fir alle betrachteten PMD-Zeitraume gilt.

Damit ein moglichst breiter Bereich der moglichen PMD-Dauern mit den folgenden Analysen
abgedeckt werden und somit Erkenntnisse daruber erlangt werden kdnnen, wie genau sich die PMD-
Dauer auf Aspekte, wie beispielsweise die Risiken fiir den Satelliten wahrend des PMDs oder das
Satellitensystem selbst auswirken, sollen mehrere Varianten genauer untersucht werden. In erster
Linie soll letztendlich der gesamte Bereich bekannt sein, in dem sich die Parameter bewegen, weshalb
sowohl die maximale PMD-Dauer von 25 Jahren und die minimale Dauer von einem Jahr untersucht
werden sollen. Die 1-Jahres Grenze ergibt sich hierbei durch das Tool ARES, da mit den festgelegten
Berechnungsparametern fir die Orbitpropagation ein kirzerer De-Orbit Prozess in bestimmten Féllen
nicht mehr zu berechnen ist. Damit jedoch auch in etwa der Verlauf der Werte abgeschéatzt werden
kann und die PMD-Dauer von 10-Jahren in etwa die Mitte der betrachteten Zeitrdume darstellt,
werden auch hierfir in den folgenden Analysen alle relevanten Parameter berechnet.

6.4 Mandveranalyse

Um im ersten Schritt einen direkten Vergleich mit den berechneten Werten der klassischen EOL-
Strategie zu erhalten, werden fur die betrachteten Mandvervarianten die CA-Mandverfrequenzen und
der entsprechende Treibstoffbedarf auf Basis der in Abschnitt 3.5.1 beschriebenen Grundlagen fiir
verschiedene PMD-Zeitradume berechnet.

Die 25-und die 1-Jahresgrenze stellen hierbei die Minimal- und Maximalwerte dar und zeigen somit
das Gesamtintervall an, innerhalb dessen sich alle Werte bewegen werden. Neben den Absolutzahlen
fir die ermittelten Parameter, sollen alle betrachteten Mandvervarianten in erster Linie in Relation zu
den Parametern der klassischen EOL-Strategie betrachtet werden. Hierzu wird fir jede Variante
ermittelt, um wie viel Prozent ein Parameter von demselben Parameter hinsichtlich der klassischen
EOL-Strategie zunimmt oder abnimmt.
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Die Tabellen 50 bis 55 zeigen die Transferparameter fur den HT1- und den HT2- bzw. LT-Transfer zu
den verschiedenen PMD-Orbits. Fur die Parameter bezliglich der HT1- und HT2-Varianten werden
hierbei nur die realen Werte fur den Av- und Treibstoffbedarf berticksichtigt (s. Anhang 10.4).

Tabelle 50: Orbitparameter fir HT1 Tabelle 51: Orbitparameter fir HT2 & LT
(PMD25) (PMD25)

25 Jahre —HTL
Perigdum [km] 568 Zielorbit [km] 681
Dauer des PMD [yr] | 24,99 Dauer des PMD [yr] | 24,6
Av-Bedarf [m/s] 73 Av-Bedarf [m/s] 89
Tabelle 52: Orbitparameter fir HT1 Tabelle 53: Orbitparameter fir HT2 & LT

(PMD10) (PMD10)
Perigdum [km] 479 Zielorbit [km] 613
Dauer des PMD [yr] | 9,95 Dauer des PMD [yr] | 9,95
Av-Bedarf [m/s] 97 Av-Bedarf [m/s] 126
Tabelle 54: Orbitparameter fur HT1 Tabelle 55: Orbitparameter fir HT2 & LT
(PMD1) (PMD1)

Liar_HT1
Perigdum [km] 284 Zielorbit [km] 430
Dauer des PMD [yr] | 0,95 Dauer des PMD [yr] | 0,95
Av-Bedarf [m/s] 152 Av-Bedarf [m/s] 226

Bezliglich des 1-Jahres Variante die circular-to-circular Transfers (Tabelle 55) ist anzumerken, dass
der Av-Bedarf hier bereits hoher liegt, als fiir einem direkten Wiedereintritt. Dieser kann von
Missionsorbit (850 km) aus bereits mit Hilfe eines 1-Mandver Hohmann-Transfers unter Aufwendung
eines Av von 216 [m/s] erreicht werden, wobei das Perigdum hier bis auf 60 km abgesenkt wird. Aus
diesem Grund soll an dieser Stelle anstatt dieser PMD-Dauer flr den HT2-Transfer ein direkter
Wiedereintritt betrachtet werden. Fiir diesen wird dabei mit dem Airbus Safran 20N Triebwerk eine
(reale) Treibstoffmenge von 118 kg bendtigt. Die LT-Transfers mit den elektrischen Antrieben werden
hierbei jedoch nach wie vor bezuglich des einjdhrigen PMDs betrachtet.

6.4.1 Anzahl der CA-Manover

Wie den Tabellen aus dem vorherigen Abschnitt zu entnehmen ist, muss der Satellit fir diesen PMD-
Zeitraum nur ein verhaltnismaRig geringes Av aufwenden. Im Kontrast dazu steht der anschlieRende
lange Zeitraum, in dem der Satellit einerseits CA-Mandver durchfihren muss um Kkritischen
Kollisionen auszuweichen, jedoch auch gleichzeitig der Gefahr von Kollisionen mit kleinen Objekten
(< 10 cm) ausgesetzt ist.

Nimmt man, wie in Abschnitt 3.9 beschrieben an, dass in einem Bereich zwischen 1000 km und 700
km 6 CA-Mandver, und unter 700 km nur noch zwei CA-Mandver pro Jahr auftreten, so kann durch
Multiplikation mit den bereits fiir die Bestimmung der Kollisionswahrscheinlichkeiten verwendeten

" Direkter Wiedereintritt
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Hohensektoren und den entsprechenden Aufenthaltszeiten die resultierende Anzahl an CA-Mandvern
abgeschatzt werden.

Tabelle 56: Abschétzung der CA-Mangveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen (PMD25)

Antriebsvariante CA-Mandveranzahl Treibstoffmasse [kg]

HT1 50 1,44
HT2 50 1,44
ARTUS 51 0,73
RIT 10 52 0,11
RIT 22 51 0,08

Hinsichtlich des HT1 Antriebs muss erwahnt werden, dass die Anzahl der CA-Manover auf Basis der
grolRen Halbachse bestimmt wurde, sodass flir einen Wert der grofRen Halbachse von weniger als 700
km nur zwei CA-Mandver pro Jahr angenommen wurden. Tatsdachlich befindet sich der Satellit bei
dieser Manovervariante jedoch auf einer stark elliptischen Bahn, sodass er Uber einen langeren
Zeitraum immer wieder in eine Region lber 700 km gelangt, was somit jedoch nicht bertcksichtigt
wurde. Weil diese Rechnungen immer zu einem gewissen Teil fehlerbehaftet sind, werden die
ermittelten Werte fiir die weiteren Analysen auch hier auf die nadchsthéhere ganze Zahl aufgerundet.
Das 10-jahrige PMD stellt den mittleren Wert der betrachteten PMD-Zeitrdume dar. Da sich der PMD-
Zeitraum jedoch im Gegensatz zur zuvor betrachteten Variante deutlich verkirzt, ist hier eine deutlich
geringere Anzahl an CA-Mandvern zu erwarten. Tabelle 57 zeigt die resultierende CA-Man6veranzahl
flr jede der Varianten.

Tabelle 57: Abschétzung der CA-Mangveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen (PMD10)

Antriebsvariante CA-Mandveranzahl Treibstoffmasse [kg]\

HT1 20 0,58
HT2 20 0,58
ARTUS 21 0,30
RIT 10 22 0,05
RIT 22 20 0,03

Es wird deutlich, dass bereits fur das 10-jahrige PMD die Treibstoffmassen, die fiir die CA-Mandver
einkalkuliert werden miissen, nur noch sehr gering sind. Insbesondere fiir die lonenantriebe ergibt sich
schon hier, aufgrund der hohen I,,-Werte eine nahezu vernachlassighare Menge an Treibstoff. Wie in
der folgenden Tabelle zu erkennen ist, wurde die HT-2 Variante fur das einjahrige PMD nicht
mitberlcksichtigt, da dieser, aufgrund der direkten Wiedereintritts hinsichtlich der CA-Mandéver
vernachlassigt werden kann.
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Tabelle 58: Abschatzung der CA-Mandéveranzahl und der entsprechenden Treibstoffmassen (PMD1)

Antriebsvariante CA-Manodveranzahl Treibstoffmasse [kg]

HT1 2 0,06
HT2" - -
ARTUS 3 0,04
RIT 10 5 0,01
RIT 22 3 0,01

Wie zu erwarten ergibt sich flr das einjéhrige PMD erneut eine deutlich geringere CA-Mandveranzahl
fur die Varianten im Vergleich zum zuvor betrachteten PMD-Zeitraum. Insbesondere, da durch den
niedrigeren PMD-Orbit die Treibstoffmasse fur den Transfer immer gréBer und gleichzeitig die
Treibstoffmasse fur die CA-Mandver immer geringer wird, kann diese nahezu vernachlassigt werden.
Welche zusatzlichen Treibstoffmassen in den folgenden Analysen nun berticksichtigt werden missen,
zeigt Tabelle 59.

Tabelle 59: Zu beriicksichtigende Treibstoffmassen

Treibstoffmasse [kg]

Antriebsvariante

25 10 1

HT1 1,44 | 0,58 | 0,06
HT2 1,44 | 058 | -

ARTUS 0,73 | 0,30 | 0,04

RIT 10 0,11 | 0,05 | 0,01

RIT 22 0,08 | 0,03 | 0,01

Betrachtet man die ermittelten CA-Mandveranzahlen, inshesondere fiir das PMD?25, hinsichtlich der
Tatsache, dass in der klassischen EOL-Strategie wahrend des PMDs keine CA-Mandver durchfihrt
werden konnen, lasst sich erahnen, wie wahrscheinlich eine Kollision des Satelliten mit einem SD-
Obijekt einer GroRe von Uber 10 cm ist. Unter den hier getroffenen Annahmen ergeben sich fiir jede
der Transfervarianten wéhrend des PMD-Zeitraums ca. 50 Situationen, in denen der Satellit in der
klassischen EOL-Strategie einer hohen Gefahr einer Kollision ausgesetzt ist, wobei dort jedoch keine
Aktion zur Reduzierung der Kollisionsgefahr mehr moglich ist.

6.5 Risikoanalyse

Anders als bei der klassischen EOL-Strategie muss an dieser Stelle eine deutlich gréfRere Zahl an
PMD-Varianten untersucht werden, die insbesondere hinsichtlich der Kollisions- und
Explosionsrisiken stark variieren.

Im ersten Schritt muss, wie bereits im letzten Kapitel ermittelt werden, wie grof} das Risiko eines
Kontrollverlustes des Satelliten ist, wobei hier aufgrund der nicht mehr vorgesehenen Passivierung
eine fehlerhafte Passivierungskomponente als Ursache ausgeschlossen werden kann. Die
Wahrscheinlichkeit  fur den Kontrollverlust ergibt sich somit nur noch aus der
Kollisionswahrscheinlichkeit fir Objekte mit einem Durchmesser von weniger als 10 cm in
Verbindung mit der, sich aus dem Anforderungsdokument DLR-RF-PS-001 ergebenden Annahme,

" Direkter Wiedereintritt
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dass nur eine von 100 Kollisionen dieser Art zu einem Kontrollverlust fihrt zusammen mit der
empirisch ermittelten Zuverlassigkeit des Satellitensystems. Es mussen somit nur noch die beiden
Wahrscheinlichkeiten P, und P,-; beziiglich des Risikos eines Kontrollverlusts berticksichtigt
werden, deren Werte von der klassischen EOL-Strategie Ubernommen werden konnen (Pq, =
0,0311%; P.c3 = 5,49%.

Die Wahrscheinlichkeit einer Explosion behélt hierbei ebenfalls, aufgrund der unveranderten Dauer
der nominellen Mission, einen Wert von 0,25%. Sollte jedoch der Fall eintreten, dass der Satellit
wahrend der nominellen Mission einen Kontrollverlust erleidet, so erhéht sich, wie auch schon bei
klassischen EOL-Strategie fiir den Fall eines Kontrollverlustes, der nicht durch eine fehlerhafte
Passivierungskomponente verursacht wurde, die Explosionswahrscheinlichkeit, aufgrund des
resultierenden 159-jahrigen ND-Prozesses, auf 7,95%.

Ein wichtiger Unterschied zu der klassischen EOL-Strategie entsteht hierbei hinsichtlich der PMD-
Varianten, wéhrend denen weiterhin die Gefahr eines Kontrollverlustes berticksichtigt werden muss.
Die Wabhrscheinlichkeit fir einen Kontrollverlust &ndert sich dabei einerseits fur jede der PMD-
Varianten aufgrund der unterschiedlichen Kaollisionswahrscheinlichkeiten (unkritisch) wéhrend des
De-Orbit Prozesses und zudem auch allgemeingdiltig durch die sich mit ansteigender PMD-Dauer
verringernde Zuverlassigkeit des Satelliten. Diese betragt nach 25 Jahren PMD-Prozess zuziglich der
funf Jahre, die zu diesem Zeitpunkt bereits durch die nominelle Mission verstrichen sind, nur noch
89,31%. Die Wahrscheinlichkeit fiir einen Kontrollverlust aus Zuverlassigkeitsgriinden ergibt sich
somit mit der Gegenwahrscheinlichkeit zu 10,69%. Die Wahrscheinlichkeit, wahrend der nominellen
Mission einen Kontrollverlust durch eine unkritische Kollision zu erleiden, liegt, genau wie in der
klassischen EOL-Strategie, bei 0,0311%. Wéhrend des anschlieBenden PMD-Prozesses hingegen ist
diese Wahrscheinlichkeit abhéngig von der jeweiligen Mandvervariante und variiert beispielsweise fiir
das PMD?25 zwischen 0,0546% und 0,0641%.

Diese Werte verbessern sich insgesamt deutlich fiir die beiden kiirzeren PMD-Varianten auf Kosten
eines hoheren Treibstoffbedarfs fur die Transfermandver. Betrachtet man hier die Variante des 10-
jahrigen PMDs, so reduziert sich beispielsweise die Explosionswahrscheinlichkeit bereits auf einen
Wert von 0,75%. Fur die einjdhrige PMD-Variante hingegen besteht diesbeziiglich jedoch noch immer
eine Wahrscheinlichkeit von 0,3%, da hier die nominelle Mission von fiinf Jahren deutlich starker ins
Gewicht fallt, als der anschlieRende PMD-Prozess.

Analog zum vorherigen Kapitel soll auch hier zwecks der Veranschaulichung ein Ablaufdiagramm die
Abhangigkeiten der einzelnen Ereignisse deutlich machen.
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Abbildung 56: Ablaufdiagramm fiir die alternative EOL-Strategie

Dieses Diagramm ermdglicht es, die Baumdiagramme flir alle drei PMD-Varianten mit den einzelnen
Wahrscheinlichkeiten fiir jeden der méglich Pfade und Ereignisse abzuleiten. Es wird deutlich, dass in
der alternativen EOL-Strategie das Explosionsrisiko permanent gegenwartig ist, da sich der Satellit zu
keinem Zeitpunkt in einem passivierten Zustand befindet.

Wie bereits in 6.4 erwahnt, wird im Folgenden anstelle des einjahrigen PMD der HT2-Variante ein
direkter Wiedereintritt betrachtet, da dieser eine giinstigere Moglichkeit bietet, als ein circular-to-
circular Transfer auf einen 1-Jahres Orbit. Dies resultiert darin, dass in den nachfolgenden
Risikoanalysen beziiglich dieser Variante nur die nominelle Mission beriicksichtigt werden muss. Fur
den PMD-Zeitraum, bzw. den Transfer werden dabei alle weiteren Risiken, aufgrund der
verhaltnisméRig sehr kurzen Transferdauer von weniger als drei Tagen (s. Anhang 10.4)
vernachlassigt.

Das Diagramm zeigt dabei beispielhaft die Wahrscheinlichkeiten fir den 25-jahrigen PMD-Prozess.
Die Baumdiagramme fiur die zwei anderen PMD-Zeitrdume kénnen den Anhéngen 10.7 und 10.9
entnommen werden.
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Abbildung 57: Baumdiagramm fiir die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25

Das Baumdiagramm beriicksichtigt hier alle moglichen Ereignisse, die bereits im Vorfeld erwahnt
wurden. Die Wahrscheinlichkeiten in den Késten (Knotenwahrscheinlichkeiten) beschreiben dabei
immer ein Ereignis welches entweder darin besteht, dass der Satellit mit einem SD-Objekt kollidiert
bzw. explodiert und somit neuen Space Debris erzeugt, oder ohne weitere Zwischenfélle wieder in die
Erdatmosphdre eintritt. Wie genau die unterschiedlichen Farben der Knoten in den Diagrammen
interpretiert werden missen, wird noch hierbei noch einmal in der folgenden Tabelle erldutert.

Tabelle 60: Erlauterung der Knotenfarben

Kollision mit einem Objekt mit einem Durchmesser von mehr als 10 cm
Kollision mit einem Objekt mit einem Durchmesser von weniger als 10 cm
Keine Kollision

l Explosion durch einen internen Fehler im Satellitensystem

Um die in dem Baumdiagramm dargestellten Informationen fir die Auswertung ubersichtlicher
darzustellen und die einzelnen nummerierten Félle zu erldutern, fasst die folgende Tabelle 61 die
Daten flr die 25-Jahres-Variante zusammen. Die Tabellen fir die beiden anderen PMD-Varianten
kénnen den Anhéngen 10.8 bzw. 10.9 entnommen werden.
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Tabelle 61: Erlauterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD25)

inli it [0
\R Beschreibung Wahrscheinlichkeit [%]

Der Satellit erleidet einen Kontrollverlust und
1 | gerat damit auf einen 159 Jahre andauernden 0,439 0,38 4,38 0,32
' De-Orbit Prozess.

Die nominelle Mission verlauft ohne
2 0,25 - 3,11 -
Kontrollverlust.

Die nominelle Mission verlduft planmé&Rig und

der Satellit durchliuft das PMD. 114 ) 641 73,76

HT1

Die nominelle Mission verldauft planméaRig. Der
4 | Satellit erleidet anschlieBend wahrend des 0,12 7,72E-02 0,69 8,92
PMDs einen Kontrollverlust.

Die nominelle Mission verlauft planméRig und

. 1,14 - 5,46 74,72
der Satellit durchlauft das PMD.

HT2

Die nominelle Mission verldauft planméaRig. Der
6 | Satellit erleidet anschliellend wahrend des 0,12 4,73E-02 0,59 9,04
PMDs einen Kontrollverlust.

7 Die nominelle Mission verlauft planmaRig und 114 ) 5 47 2471
der Satellit durchlduft das PMD. ’ ' '

Die nominelle Mission verldauft planméaRig. Der
8 | Satellit erleidet anschlieRfend wahrend des 0,12 4,74E-02 0,59 9,04
PMDs einen Kontrollverlust.

ARTUS

9 Die nominelle Mission verlauft planméagig und 114 5 59 24,60
der Satellit durchlduft das PMD. ’ ' '

Die nominelle Mission verlauft planméRig. Der
10 | Satellit erleidet anschlieRend wéhrend des 0,12 4,84E-02 0,60 9,03
PMDs einen Kontrollverlust.

RIT 10

Die nominelle Mission verlauft planméRig und

1 der Satellit durchlauft das PMD.

1,14 - 5,47 74,66

Die nominelle Mission verlauft planméRig. Der
12 | Satellit erleidet anschlieRend wéhrend des 0,12 4,77E-02 0,59 9,09
PMDs einen Kontrollverlust.

RIT 22

Wie bereits im vorherigen Kapitel fassen nun die Tabellen 62 bis 67 fiir alle Transfervarianten, sowohl
hinsichtlich der verschiedenen PMD-Zeitrdume als auch der unterschiedlichen Antriebe flir bestimmte
Ereignisse oder Kombinationen von Ereignissen die Wahrscheinlichkeiten zusammen. Auf welche
Falle sich die einzelnen Tabellen dabei beziehen, kann hier Tabelle 26 aus Kapitel 5.10 entnommen
werden. Es muss dabei lediglich beachtet werden, dass nicht Spalte 1 bis 6, sondern Tabelle 62 bis 67
betrachtet werden miissen.
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Tabelle 62: Wahrscheinlichkeiten - keine Komplikationen Tabelle 63: Wahrscheinlichkeiten — unkritische Kollisionen

Wabhrscheinlichkeit [%]

Wahrscheinlichkeit [%0]

S oD 25 | PMD 10 | PMD 1 AN
HT1 73,76 81,66 88,23 HT1 14,59 10,15 7,62
HT2 | 7472 | 8220 | 91,12 HT2 13,53 959 | 7,49

ARTUS | 74,71 82,18 88,28 ARTUS | 13,54 9,61 7,57

RIT 10 74,60 82,04 88,09 RIT 10 13,66 9,75 7,75

RIT 22 74,66 82,17 88,28 RIT 22 13,55 9,60 7,56

Tabelle 64: Wahrscheinlichkeiten — Zerstérungsfreier Tabelle 65: Wahrscheinlichkeiten — kritische Kollisionen

Wiedereintritt
Wabhrscheinlichkeit [%]

Wahrscheinlichkeit [%0]

Antrieb Antrieb

PMD 25 [ PMD 10 | PMD 1
HT1 92,90 93,73 94,18 HT1 0,46 0,40 0,38
HT2 92,92 93,73 94,23 HT2 0,43 0,40 0,38
ARTUS | 92,92 93,74 94,18 ARTUS 0,43 0,38 0,38
RIT10 | 92,92 93,74 94,17 RIT 10 0,43 0,39 0,38
RIT 22 92,92 93,74 94,18 RIT 22 0,43 0,38 0,38
Tabelle 66: Wahrscheinlichkeiten — Explosionen Tabelle 67: Wahrscheinlichkeiten — Zerstérung

Wahrscheinlichkeit [%]

Wahrscheinlichkeit [%0]

AU o5 T PMD 10 | PMD 1 AU o5 T PMD 10 | PMD 1
HT1 | 1,951 | 1177 | 0.736 HT1 | 2411 | 1578 | 1120
HT2 | 1950 | 1177 | 0,689" HT2 | 2381 | 1575 | 1,073

ARTUS | 1,050 | 1177 | 0736 ARTUS | 2382 | 1562 | 1120

RIT10 | 1,950 | 1177 | 0.736 RIT10 | 2383 | 1563 | 1,120

RIT22 | 1951 | 1177 | 0.736 RIT22 | 2382 | 1562 | 1,120

In Tabelle 62 ist zu erkennen, dass die Wahrscheinlichkeit einer erfolgreichen Mission, ohne jegliche
Erzeugung von Space Debris, mit abnehmender PMD-Dauer deutlich ansteigt. Die Unterschiede
zwischen den Antriebsvarianten sind hierbei jedoch verhaltnismaRig gering. Bezieht man nun die
Ereignisse mit ein, bei denen der Satellit mit kleineren SD-Objekten kollidiert (< 10 cm), so sieht man,
dass die Unterschiede zwischen den PMD-Varianten hinsichtlich der PMD-Dauer, deutlich geringer
werden. Begriindet werden kann diese Beobachtung damit, dass in diesen Kaollisions-
wahrscheinlichkeiten auch der Fall mitbetrachtet wurde, bei dem der Satellit wahrend des PMDs einen
Kontrollverlust erleidet. Wird die PMD-Dauer geringer, so steigt die Wahrscheinlichkeit an, dass der
Satellit ohne Komplikationen den Wiedereintritt erreicht. Gleichzeitig sinkt jedoch auch die
Wahrscheinlichkeit, dass dieser den Wiedereintritt ohne (weitere) Kollision erreicht, sobald er einen
Kontrollverlust wéhrend des PMDs erleidet. Da diese Wahrscheinlichkeitswerte hierbei beide
beriicksichtigt werden und sich genau gegensétzlich und um einen dhnlichen Betrag andern, bleibt die
Gesamtwahrscheinlichkeit fur alle drei PMD-Varianten anndhernd gleich.

Die in Tabelle 67 dargestellte Wahrscheinlichkeit einer Zerstérung des Satelliten hingegen, sinkt mit
abnehmender PMD-Dauer deutlich ab, da der Anteil der gesamten Zerstérungswahrscheinlichkeit, der
sich auf den Zeitraum nach der nominellen Mission bezieht, immer geringer wird. Wéhrend hier die
Wahrscheinlichkeit einer kritischen Kollision nur sehr gering Giber die Veranderung der PMD-Dauer
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variiert, verringert sich die Explosionswahrscheinlichkeit aus Tabelle 66 im Vergleich dazu deutlich
stérker. Dies ist darin bergriindet, dass der Fall einer Explosion zu jedem Zeitpunkt sowohl wéhrend
der nominellen Mission als auch des anschlielenden PMDs eintreten kann, da der Satellit nicht
passiviert wird. Eine kritische Kollision hingegen ist fur den wahrscheinlichsten Fall einer normal
verlaufenden nominellen Mission und eines entsprechenden PMDs ausgeschlossen. Dieses Risiko
besteht nur fur den verh&ltnisméBig unwahrscheinlichen Fall eines Kontrollverlusts wéhrend der
nominellen Mission oder des PMDs, wobei nur letzteres durch die PMD-Dauer verringert werden
kann. Da dieser Anteil somit sehr klein ist, ist auch der Unterschied zwischen den einzelnen PMD-
Zeitrdumen sehr gering.

Im Folgenden sollen nun die Ergebnisse der klassischen EOL-Strategie mit den hier ermittelten
Werten verglichen werden. Zu diesem Zweck soll bestimmt werden, um wie viel Prozentpunkte sich
die Wahrscheinlichkeiten fir die einzelnen Ereignisse durch die in der alternativen EOL-Strategie
betrachteten Mandvervarianten verbessern oder verschlechtern.

Tabelle 68: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - keine Tabelle 69: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen -
Komplikationen Zerstorungsfreier Wiedereintritt

A BVID 25 | PMD 10 | PMD 1 2 BMD 25 | PMD 10 | PMD 1
HT1 -10,13 -2,23 +4,34 HT1 -0,59 -0,24 +0,70
HT2 | -10,34 | -286 | +6,06° HT2 -0,78 -0,03 | +0,53"
ARTUS | -10,34 -2,87 +3,23 ARTUS | -0,78 -0,04 +0,48
RIT 10 | -10,33 -2,89 +3,16 RIT 10 -0,77 -0,05 +0,49
RIT 22 -10,39 -2,88 +3,23 RIT 22 -0,78 -0,04 +0,48

Die Werte in Tabelle 68 zeigen, dass die Wahrscheinlichkeiten fiir den Fall, dass einerseits die
gesamte Mission ohne Komplikationen verlauft, lediglich fur das einjahrige PMD einen Vorteil
gegeniber der klassischen EOL-Strategie bietet. Der Grund hierfir liegt in den zusatzlichen Risiken,
wie beispielsweise fiir eine Explosion, die sich insbesondere ber die langeren PMD-Zeitraume sehr
negativ auf das betrachtete Szenario auswirken. Man stellt somit fest, dass die Wahrscheinlichkeit
einer kritischen Kollision (>10 cm), die wahrend des PMDs bei der klassischen EOL-Strategie
aufgrund des passivierten Satelliten noch vorhanden ist, ein geringeres Gefahrenpotential bietet, als
die moglichen Ursachen einer Explosion.

Andererseits ist zu erwédhnen, dass in den Wahrscheinlichkeitswerten hinsichtlich der hier betrachteten
EOL-Strategie die Falle (4), (6), (8), (10) und (12), bei denen der Satellit trotz eines Kontroll-
verlustes ohne eine (weitere) Kollision den Wiedereintritt erreicht, nicht miteinbezogen wurden. Die
Situation der Kontrolllosigkeit entspricht jedoch gerade der PMD-Bedingung in der klassischen EOL-
Strategie. Da hierbei jedoch nur die Zweige miteinbezogen werden sollten, bei denen keine
Komplikationen auftreten, fallt dieser Teil aus der hier durchgeflihrten Betrachtung heraus.

Bezieht man nun die Ereignisse mit ein, bei denen der Satellit zwar mit kleineren Objekten kollidiert,
er dennoch innerhalb der geforderten 25 Jahre in die Erdatmosphére wieder eintritt (Tabelle 69), sieht
man, dass sich ebenfalls erst bei einjdhrigen PMD-Variante vorteilhafte Bedingungen hinsichtlich des
Risikos einstellen. Die positiven Differenzen sind hierbei jedoch deutlich geringer als in der
vorherigen Betrachtung. Dies hédngt, wie zuvor schon erldutert, mit der Zunahme der
Wahrscheinlichkeit beziglich eines komplikationslosen Wiedereintritts und der gleichzeitigen
Abnahme der Wahrscheinlichkeit fir einen kollisionsfreien Wiedereintritt im Falle eines
Kontrollverlustes wahrend des PMDs bei geringer werdender PMD-Dauer zusammen.
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Als néchstes sollen die Kollisionswahrscheinlichkeiten hinsichtlich kritischer, unkritischer
Kollisionen, das Explosionsrisiko, sowie Kombination von letzterem mit kritischen Kollisionen, also
dem allgemeinen Zerstorungsrisiko der EOL-Strategien, verglichen werden. Hierzu zeigen die
Tabellen 70 bis 73 die entsprechenden Wahrscheinlichkeitsdifferenzen. Dabei ist zu beachten, dass die
negativen Vorzeichen in diesem Fall positiv bezuglich der alternativen EOL-Strategie zu bewerten
sind, da das Risiko des jeweiligen negativen Ereignisses geringer ist als bei der klassischen EOL-
Strategie. Fir eine bessere Nachvollziehbarkeit sind auch hier die fir die alternative EOL-Strategie
positiven Ergebnisse grin eingefarbt, die negativen entsprechend rot.

Tabelle 70: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - unkritische Tabelle 71: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - kritische
Kollisionen Kollisionen
. Wahrscheinlichkeit [%] . Wahrscheinlichkeit [%0]
Antrieb Antrieb
PMD 25 | PMD 10 | PMD 1 PMD 25 | PMD 10 | PMD 1
HT1 +0,63 -3,81 -6,35 HT1 -0,58 -0,64 -0,66
HT2 +0,52 3,43 | 5552 HT2 -0,40 -0,43 0,45
ARTUS [ +0,52 -3,41 -5,45 ARTUS -0,40 -0,45 -0,45
RIT 10 +0,53 -3,38 -5,38 RIT 10 -0,41 -0,45 -0,46
RIT 22 +0,53 -3,42 -5,46 RIT 22 -0,40 -0,45 -0,45
Tabelle 72: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen — Tabelle 73: Wahrscheinlichkeitsdifferenzen - Zerstérung
Explosionen
. . z o a 0/ 2 o d C e %%
PMD 25 | PMD 10 | PMD 1 PMD 25 | PMD 10 | PMD 1
HTL | +123 | +046 | +0,02 HT1 | +065 | 018 | 064
HT2 | +123 | +046 | -003 HT2 | +083 | +003 | -048
ARTUS [ +1,23 | +046 | +0,02 ARTUS | +0,83 | +0,01 | -0,43
RIT10 | +1,23 | +0,46 | +0,02 RIT10 | +082 | +0,00 | -0,44
RIT22 | +1,23 | +046 | +0,02 RIT22 | +0,83 | +001 | -0.43

Die Tabellen machen deutlich, dass die alternative EOL-Strategie einen Vorteil bezlglich der
Wahrscheinlichkeit von kritischen Kollisionen aufweist, gleichzeitig jedoch nachteilig hinsichtlich der
Explosionsrisiken ist. Diesbezuglich sind insbesondere die Unterschiede bei dem Risiko fir kritische
Kollisionen sehr gering, sowohl generell im Bezug zur klassischen EOL-Strategie, als auch zwischen
den einzelnen PMD-Zeitrdumen. Der Grund hierfir ist, dass der Hauptanteil dieses Kollisionsrisikos
durch den Zweig des Kontrollverlusts wahrend der nominellen Mission entsteht, der somit unabhangig
von den PMD-Varianten und zudem nur sehr gering von der EOL-Strategie abhangt. Da sich
Differenzen fast alle im Bereich um -0,4% bis -0,5% bewegen, lasst sich damit erkléren, dass die
kritische Kollisionswahrscheinlichkeit in der klassischen EOL-Strategie fur jede Variante immer etwa
genau um diesen Wert groRer ist, als in der alternativen EOL-Strategie.

Betrachtet man die anderen Ereignisse, wie beispielsweise die unkritischen Kollisionen, so sieht man,
dass die Risiken bei der alternativen EOL-Strategie mit abnehmender PMD-Dauer deutlich geringer
werden. Dieser Umstand ist hinsichtlich der unkritischen Kollisionen deshalb so stark ausgeprégt, da
die unkritischen Kollisionen sich ausschliel3lich tiber eine Verringerung der PMD-Dauer beeinflussen
lassen. Daruber hinaus besteht in der klassischen EOL-Strategie eine zusétzliche Gefahr fur einen
Kontrollverlust wahrend der nominellen Mission (Passivierungskomponente), der die Differenzen
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zusétzlich vergroRRert. Dass die HT1-Variante hierbei durch die groRten Differenzwerte heraussticht,
liegt hierbei nur daran, dass in der klassischen EOL-Strategie die HT1-Variante ein um den
entsprechenden Wert groReres Risiko aufweist. In Wirklichkeit ergeben sich fir diese Variante leicht
hohere Werte fiir die Kollisionswahrscheinlichkeiten (s. Tabelle 65).

Bezlglich der Explosionsrisiken ist zu erwédhnen, dass die in Tabelle 72 aufgeflhrten
Wahrscheinlichkeiten einen Vorteil der klassischen EOL-Strategie deutlich machen, wobei dieser mit
flr eine PMD-Dauer von einem Jahr fast ganzlich verschwindet. Der Grund fir das hohere
Explosionsrisiko liegt darin, dass dieses bei der alternativen EOL-Strategie wahrend des gesamten
PMDs bestehen bleibt. Die Explosionswahrscheinlichkeiten wahrend des PMDs ergeben sich dabei fir
das PMD25 zu ca. 1,14%, fir das PMD10 zu 0,49% und fir das PMD1 zu 0,047%. Diese lassen sich
dabei Uber die Addition der Explosionswahrscheinlichkeiten fir ein erfolgreiches PMD (Zweig 3, 5, 7,
9, 11) und fur den Fall des Kontrollverlusts wéhrend des PMDs (Zweig 4, 6, 8, 10, 12) bestimmen. Die
gleiche Situation in der klassischen EOL-Strategie kann dort eintreten, wenn der Satellit durch einen
Fehler der Passivierungskomponente nach Erreichen des PMD-Orbits nicht passiviert, wobei die
Wahrscheinlichkeit, dass diese Situation eintritt, nur bei 9-10 % liegt.

Eine Ausnahme bietet hierbei nur der direkte Wiedereintritt, der fur die HT2-Variante beziiglich des
einjahrigen PMDs betrachtet wurde, da die Explosionsgefahr nach der nominellen Mission
verschwindet, wenn der Satellit innerhalb sehr kurzer Zeit den Wiedereintritt vollzieht. Das
Explosionsrisiko wéhrend des knapp drei Tage andauernden Transfers wurde hierbei nicht
beriicksichtigt.

Unter den beschriebenen Voraussetzungen zeigt sich deutlich der Vorteil des Ansatzes der alternativen
EOL-Strategie hinsichtlich der Kollisionsgefahren, unabhéngig von der GroRe der Objekte, und somit
der Vorbeugung der Erzeugung von neuem Space Debris. Durch die Kontrolle des Satelliten auch
wahrend der PMD-Phase, konnen insbesondere kritische Kollisionen mit groRer Wahrscheinlichkeit
verhindert werden.

In den folgenden Abschnitten muss nun ermittelt werden, welchen System Impact die Umsetzung der
alternativen EOL-Strategie flr das Satellitensystem verursacht.

6.6 System Impact

Genau wie bereits fiir die klassische EOL-Strategie, wird im Folgenden nun ermittelt, wie stark sich
die einzelnen PMD-Varianten unter Berlcksichtigung der unterschiedlichen Antriebe auf das
Satellitensystem auswirken. Hierfur wird betrachtet, welche Hardware notwendig ist, um ausreichende
Bedingungen fiir die im Zuge der alternativen EOL-Strategie durchzufiihrenden Mandver
gewahrleisten zu konnen. Flr das Antriebs- und das Powersubsystem soll dabei bestimmt werden,
welcher Massenzuwachs sich durch die entsprechenden Anderungen der Komponenten ergeben
wirde. Des Weiteren wird anschlieRend beziiglich der Akkommodation ermittelt, wie der Bauraum in
Satelliteninneren und der Stauraum innerhalb der Tragerrakete beeinflusst werden.

6.6.1 Antriebssystem

Da die nominelle Mission durch eine Anderung der EOL-Strategie unangetastet bleibt, werden fiir die
Auswahl der Tanks die gleichen Grundtreibstoffmassen zugrunde gelegt, wie sie bereits in Abschnitt
5.11.1 ermittelt wurden. Im Falle der alternativen EOL-Strategie muss nun zusétzlich zwischen den
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Transfers mit den daftir verwendeten Antriebssystemen zu den verschiedenen PMD-Orbits bezuglich
der drei PMD-Zeitraume 25 Jahre, 10 Jahre und ein Jahr unterschieden werden. Darlber hinaus wird
bei dieser Analyse auch die Treibstoffmenge fir die CA-Mandver miteinbezogen, die wéhrend PMD-
Phase bis zum Wiedereintritt des Satelliten notwendig ist. Den Tabellen 50 bis 55 aus 6.4 kann dabei
entnommen werden, welche Treibstoffmasse diesbeziiglich fur jede PMD-Variante zu berticksichtigen
ist.

Unter Voraussetzung des Airbus Safran 20N Antriebs wurde im Kapitel 5.11.1 bereits eine
Gesamttreibstoffmasse von 56 kg fiir den Zeitraum der nominellen Mission und den anschlieRenden
Transfer zu dem entsprechenden PMD-Orbit ermittelt. Fur die alternative EOL-Strategie kann dieser
Wert ebenfalls als Grundtreibstoffmasse zugrunde gelegt werden. Tabelle 74 zeigt die
Treibstoffmassen, die fir die HT1-Manover in den folgenden Berechnungen zugrunde gelegt werden
missen, wobei die Treibstoffmasse fiir die CA-Mandver bereits miteinbezogen wurde.

Tabelle 74: Gesamttreibstoffmassen (HT1)

PMD-Dauer [yr] Orbithéhe [km] Treibstoffmasse [kg]

25 568 40
10 479 52
1 284 81

Fur die Auswahl der Tanks wird hierflir ebenfalls auf die Angebote der Airbus Safran Launchers
GmbH und der Firma ATK Space Systems Inc. zuriickgegriffen, wobei fiir den Monopropellant
Antrieb PMD Tanks und Membran Tanks als kompatible Tankvarianten in Betracht gezogen werden.
Aus der Grundtreibstoffmasse und der Treibstoffmasse ergibt sich somit die Gesamttreibstoffmasse,
anhand dieser die Tankauswahl erfolgen kann. Fur den 25-jahrigen De-Orbit Prozess ergibt sich somit
eine Gesamttreibstoffmasse von 96 kg, fir den 10-jahrigen De-Orbit Prozess 108 kg und fiir das
einjahrige PMD 137 kg.

Tabelle 75 zeigt die flr diese Hydrazin Mengen ermittelten Tankvarianten. Wie bereits in Kapitel
5.11.1 erwéhnt, kann die Masse von Hydrazin aufgrund der Dichte von 1 [g/cm3] direkt in Liter
Ubernommen werden.

Tabelle 75: Tankauswahl fir die HT1-Variante [30] [51]

Anbieter ~ Tank (Bez.) ~ Vol. (geom./nutzbar) [I] Masse [kg]
PMD25
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15
. Membran (80450) 119/113,4 13,2
Orbital ATK
rotta PMD (80387) 126,2/99,8 9,1
PMD10
Airbus Safran =PMD25
=PMD25
ital ATK
Orbita PMD (80375) | 161,2/114,8 8,6
PMD1
Airbus Safran | - - -
. Membran (80297) 186,1/141,8 19,5
Orbital ATK ' 5MID (80334) 175.1/152 12.9
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Wie der Tabelle zu entnehmen ist, wird aufgrund des verhéltnismaRig geringen PMD-Orbits flr den
einjahrigen PMD-Prozess von ca. 284 km eine verhéltnismaRig grofle Treibstoffmenge bendétigt.
Airbus Safran Launchers bietet fir Hydrazin jedoch nur Tanks bis zu einem Treibstoffvolumen von
maximal 132 Litern an, sodass in diesem Fall nur auf die Membran und PMD Tanks von Orbital ATK
zuriickgegriffen werden kann.

Als n&chstes soll nun der PMD-Prozess mit dem Monopropellant Antrieb flr einen circular-to-circular
Transfer (HT2) betrachtet werden, wofiir Tabelle 76 die sich ergebenden Treibstoffmassen flr den
jeweiligen PMD-Orbit zeigt. Es werden hierbei die gleichen Grundtreibstoffmassen vorausgesetzt, wie
fir den HT1. Wie in 6.4 beschrieben, wird fir den HT2-Transfer beziiglich des einjahrigen PMDs an
dieser Stelle ein direkter Wiedereintritt mit dem Airbus Safran 20N Triebwerk betrachtet.

Tabelle 76: Gesamttreibstoffmassen (HT2)

PMD-Dauer [yr] Orbithohe [km] Treibstoffmasse [kg] \ Gesamttreibstoffmasse [kg]

25 681 49 105
10 613 67 123
1 60 118 174

Betrachtet man die nutzbaren Volumina der Tanks aus Tabelle 75, so sieht man, dass die fur den HT1-
Transfer verwendbaren Tanks durch den gréReren Treibstoffmassenbedarf des HT2-Transfers bereits
schon im Falle des 25-jahrigen PMD-Prozesses nur teilweise ausreichend sind. Es muss somit eine fast
ganzlich andere Tankauswahl mit gréReren Tankvolumina getroffen werden.

Tabelle 77: Tankauswahl flir die HT2-Variante [30] [51]

Anbieter ~ Tank (Bez.) ~ Vol. (geom./nutzbar) [I] Masse [kg]
PMD25
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15
. Membran (80450) 119/113,4 13,2
| ATK
Orbita PMD (80375) 161,5/114,8 8.6
PMD10
Airbus Safran = PMD25
. Membran (80505) 139,7/133,8 16
Orbital ATK 51D (80334 175.1/152 12.9
Direkter Wiedereintritt
Airbus Safran - - -
. Membran (80514) 315,6/245,9 28,1
| ATK
Orbita PMD (80433) 199,2/189,2 9.1

Im Folgenden soll auch hier der System Impact fur die elektrischen Antriebe ermittelt werde, wobei
der ARTUS Arcjet ebenfalls sowohl als Primér- als auch Sekundérantrieb betrachtet werden soll.
Zusammen mit der Grundtreibstoffmasse aus Tabelle 28 von 29 kg ergeben sich fur den ARTUS als
Primarantrieb die folgenden Gesamttreibstoffmassen:
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Tabelle 78: Gesamttreibstoffmassen (ARTUS Prim.)

PMD-Dauer [yr] Orbithdhe [km]  Treibstoffmasse [kg] \ Gesamttreibstoffmasse [kg]
25 681 24 53
10 613 33 62
1 4230 60 89

Hierfur bieten sich die folgenden Tankvarianten an:

Tabelle 79: Tankauswahl fir die ARTUS-Variante als Primarantrieb [30] [51]

Anbieter  Tank (Bez.) ~Vol. (geom./nutzbar) [I] Masse [kg]
PMD25
Airbus Safran | ST (Model OST 31/0) 104/78 6,4
. Membran (80273) 74,9/55,2 12,2
Orbital ATK 5D (80353) 58.6/58,6 3.0
PMD10
Airbus Safran = PMD25
. Membran (80259) 91,1/68,3 6,4
| ATK
Orbita PMD (30364) 91,5/68 5,7
PMD1
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15
. Membran (80450) 119/113,4 13,2
| ATK
Orbita PMD (80387) 126,2/99.8 9.1

Hinsichtlich des ATRUS Arcjets soll auch hier der Fall betrachtet werden, in dem dieser als
Sekundarantrieb vorgesehen ist, der eigens fiir das PMD-Mandver nach Abschluss der nominellen
Mission genutzt wird. Da dieser, wie auch der Primé&rantrieb, mit Hydrazin betrieben wird, muss somit
kein zusétzlicher Tank vorgesehen werden. Mit der Grundtreibstoffmasse fir den Monopropellant
Antrieb von 56 kg und dem jeweiligen Treibstoffbedarf fur die Mandver ergeben folgende
Gesamttreibstoffmassen.

Tabelle 80: Gesamttreibstoffmassen (ARTUS Sek.)

PMD-Dauer [yr] Orbiththe [km]  Treibstoffmasse [kg] \ Gesamttreibstoffmasse [kg]
25 681 24 80
10 613 32 88
1 430 57 113

Tabelle 81 fasst hierfur die nutzbaren Tanks fiur die betrachtete Monopropellant Antriebskombination
von Airbus Safran 20N und dem ARTUS Arcjet zusammen.
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Tabelle 81: Tankauswahl fiir die ARTUS-Variante als Sekundéarantrieb [30] [51]

Anbieter  Tank (Bez.) ~ Vol. (geom./nutzbar) [I] Masse [kg]
PMD25
Airbus Safran | ST (Model OST 31/1) 177/132 15
. Membran (80583) 104,1/83 8,3
Orbital ATK 5D (80387) 126,2/99.8 9.1
PMD10
Airbus Safran = PMD25
. Membran (80323) | 119/113.4 14,3
Orbital ATK —PMID25
PMD1
Airbus Safran = PMD25
=PMD10
ital ATK
Orbita PMD (80375) [ 16151148 8,6

Zuletzt mussen noch die lonentriebwerke RIT 10 und RIT 22 betrachtet werden. Wie bereits in Kapitel
5.11.1 werden auch hier anhand der Betriebsdriicke und des sich dadurch ergebenden Xenonvolumens
die kompatiblen Tanks identifiziert. Die Tabellen 82 und 83 zeigen die benétigten Treibstoffmassen
flr die drei PMD-Mandver und die sich somit, unter Berlicksichtigung der in Tabelle 28 angegeben
Grundtreibstoffmassen ergebenden Gesamttreibstoffmassen.

Tabelle 82: Gesamttreibstoffmassen (RIT 10)

PMD-Dauer [yr] \ Orbithohe [km] \ Treibstoffmasse [kg] Gesamttreibstoffmasse [kg]

25 681 4 8
10 613 5 9
1 430 9 13

Tabelle 83: Gesamttreibstoffmassen (RIT 22)

25 681 3 6
10 613 4 7
1 430 6 9

Auf Basis dieser Werte kann im Folgenden die Auswahl der Tanks erfolgen, wobei sich auch hier auf
die Titan Tanks der Firma ATK Space Systems Inc. beschrénkt werden kann, da das Angebot
beziiglich der COPV Tanks nur fiir Volumina von 30 Liter aufwérts existiert.

Tabelle 84: Tankauswahl fiir die RIT 10 Variante [51]

PMD Tank (Bez)  Betriebsdruck [bar] Tank-/Treibstoffvol. [I] Masse [kg]

25 | Titan (80345) 310 6,6/3,8 3,4
10 = PMD25 6,6/4,4 = PMD25
1 = PMD25 6,6/6,3 = PMD25




Tabelle 85: Tankauswahl fiir die RIT 22 Variante [51]

PMD Tank (Bez)  Betriebsdruck [bar] Tank-/Treibstoffvol. [I] Masse [kg]

25 | Titan (80499) 248 3,7/3,1 1,5
10 = PMD25 3,713,7 = PMD25
1 | Titan (80345) | 310 6,6/4,4 3,4

AbschlieBend sollen nun die ermittelten Werte fiir die einzelnen Massen zusammengefasst werden.
Hierbei werden fir die Antriebe die gleichen Zusatzmassen innerhalb der Triebwerksmasse
berticksichtigt, wie bereits in Kapitel 5.11.1.

Tabelle 86: Zusammenfassung der Antriebssystemmassen

Masse [kg]

Antrieb PMD

Tankmasse | Gesamttreibstoffmasse | Triebwerksmasse | Gesamtmasse
15 113
25 13,2 94 111
9,1 107
Monoprop. 15 127
(HT1) 10 13,2 108 125
8,6 121
1 19,5 137 161
12,9 0,65 (+3) 154
15 ' 122
25 13,2 103 120
8,6 116
Monoprop. 15 142
(HT2) 10 16 123 143
12,9 140
N 28,1 206
1 9,1 174 187
6,4 66
25 12,2 52 72
3,9 64
6,4 76
ARTUS (Prim.) 10 6,4 62 0,4 (+4+3) 76
57 76
15 112
1 13,2 89 110
9,1 106
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15 106

25 8,3 79 99

91 100

15 115

ARTUS (Sek.) 10 14,3 88 0.4+0,65 114
(+4+3+3)

91 109

15 140

1 14,3 113 139

8,6 133

25 8 26

RIT 10 10 3,4 9 1,2 (+8+4,5) 27

1 13 31

25 1,5 6 39

RIT 22 10 1,5 7 7 (+20+4,5) 40

1 3,4 9 44

6.6.2 Power

In Kapitel 5.11.2 wurde bereits untersucht, in welchem Mafle die Anforderungen an das
Leistungsbudget durch eine Anderung des Antriebssystems beeinflusst werden. Im Zuge der
alternativen EOL-Strategie muss nun zusatzlich analysiert werden, welche Auswirkungen eine
Verlangerung der Betriebsdauer des Satelliten um 25 Jahre, 10 Jahre und ein Jahr unter Betrachtung
der verschiedenen Antriebssysteme hat.

Hierzu wird auf Basis der zuvor ermittelten Degradationsrate bestimmt, welche BOL-Leistung fir die
in der alternativen EOL-Strategie betrachteten Félle notwendig ist und welchen Einfluss dies auf die
Dimensionen der Solarpanele hat. Hierbei ist anzumerken, dass die Degradationsrate in der Realitat
von der Orbithéhe und den damit variierenden Strahlungsbedingungen abhéngt, weshalb diese
idealerweise fur jeden PMD-Orbit angepasst werden musste. Da die Bestimmung der Degradationsrate
jedoch verhaltnismaRig komplex ist, wird fur die hier durchgefiihrten Berechnungen der in Kapitel
5.11.2 bestimmte Wert von 3,85% pro Jahr fur alle H6henbereiche als konstant angenommen. Die
Partikelbelastung und somit auch die Degradationsrate nehmen mit geringer werdender Orbithdhe ab,
sodass die Festlegung dieses Wertes beziiglich des 850 km Orbits mit der worst-case Philosophie
einhergeht.

Bei der Berechnung des Powerbudgets kann auBerdem beriicksichtigt werden, dass die Leistung fir
die Antriebe nicht die gesamte Zeit Uber zur Verfligung stehen muss. Der hier als Referenz betrachtete
Sentinel-2 Satellit besitzt eine Batterie mit einer Kapazitt von 102 Ah mit einer Masse von 51 kg,
wobei diese immer nur zu einem bestimmten Anteil (DOC = 76,6%) entladen werden darf [26]. Dieser
Anteil (DOD = 23,4 %) entspricht dabei der maximalen elektrischen Arbeit, die der Antrieb und die
sonstigen Subsysteme wahrend der Schattenphase benétigten kénnen. Die bendtigte elektrische Arbeit
des Antriebs verringert sich ggf. jedoch fur den Zeitraum nach der nominellen Mission aufgrund der
ausschlieBlichen Durchfiihrung von CA-Mandvern. Um nun die tatsdchlichen Anforderungen durch
die elektrischen Antriebe zu ermitteln, kdnnen sowohl die in der klassischen EOL-Strategie zugrunde
gelegten Werte fiir die Leistungsangaben der Antriebe bzw. der PPUs aus Tabelle 38 als die
ermittelten Werte flr die Orbitperiode (T, = 1,7 h) und die Dauer der Schattenphase (Tscnatten =
0,59 h) verwendet werden. Hierbei ist zu erwéhnen, dass sich diese Werte wahrend des PMD-
Prozesses aufgrund der geringer werden Orbiththe &ndern. Da die Orbitperiode in niedrigeren Hohen
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jedoch kleiner wird und sich somit auch die Dauer der Schattenphase verkirzt, ergeben sich die
unglnstigsten Bedingungen fiir das Powersystem auf Hohe des Missionsorbits. Aus diesem Grund
werden die Werte, die sich auf niedrigeren Orbits ergeben, nicht berlicksichtigt.

Die folgende Tabelle zeigt nun, wie lange jedes der betrachteten elektrischen Triebwerke benétigt, um
die Av-Werte aus den Tabellen 51, 53 und 55 und den bereits zuvor bestimmten Av-Berdarf fiir die
CA-Mangver von 0,057 [m/s] zu erzeugen. Hierfiir missen die Beschleunigungen betrachtet werden,
die sich mit Formel (9) bestimmten lassen. Die Brenndauer und somit die Transferzeit fiir die
Erzeugung des jeweiligen Av-Wertes lasst sich dann anschlieRend mit Formel (8) abschétzen.

Tabelle 87: Brenndauern fiir die Transfer- und CA-Mandver

Antrieb  Beschleunigung [m/s?] Brenndauer [h]

PMD 25 | PMD 10 | PMD 1 | CA-Mandver
ARTUS 1,05E-04 234,26 | 330,85 | 676,90 0,16
RIT 10 9,09E-06 2705,97 | 3821,66 | 7819,03 1,80
RIT 22 1,36E-04 180,86 | 255,43 | 522,61 0,12

Da die Batterie so ausgelegt werden muss, dass diese die gesamte Leistungsversorgung wahrend der
Schattenphase (0,59 h) fir den gesamten PMD Prozess (bernehmen kann, ist diese der
ausschlaggebende Faktor bei der Dimensionierung der Batterie. Wie die Tabelle 87 zeigt, sind bei den
beiden Antriebsvarianten ARTUS und RIT 22 die Brenndauer fir die CA-Mandver kiirzer als die
Schattenphase, weshalb die Solarpanele fur die beiden Félle so ausgelegt werden kénnen, dass sie,
nachdem das PMD-Mandver durchgefiihrt wurde, die Batterie nicht mehr zwangslaufig vollstandig
laden missen. Es wird dabei auch deutlich, dass fur den RIT10-Antrieb die Durchfiihrung von Short-
term Mandvern (s. Abschnitt 3.9) aufgrund der sehr geringen Beschleunigung nicht méglich ist. Da
das CA-Mandver hier langer als eine ganze Orbitperiode (1,7 Stunden) dauert, kénnten hier in der
Praxis nur Long-term Mandver durchgefiihrt werden.

Bis zu welchen Anteil die Batterie hingegen fiir die beiden anderen Antriebsvarianten zum Zeitpunkt
des End-of-Life wahrend der Sonnenphase dabei noch geladen werden muss, kann dabei Uber die
bendtigte elektrische Arbeit der Antriebe fur ein CA-Mand6ver ermittelt werden. Es ergibt sich somit
fur den ARTUS Antrieb ein Wert fir die elektrische Arbeit von 140 Wh und fiir den RIT 22 Antrieb
zu 600 Wh. Das bedeutet, dass die Batterie zum Zeitpunkt des EOL bezliiglich der sich ergebenden
Gesamtkapazitat nur noch bis zu 93% (= 166 Ah) fiir den ARTUS (100% = 179 Ah) und bis zu 85%
(= 469 Ah) fiir den RIT 22 Antrieb (100% = 553 Ah) geladen werden muss, um zu gewahrleisten,
dass die Leistungsversorgung fur die Durchfiihrung von CA-Mandvern zu jedem Zeitpunkt ausreicht.
Diese Werte konnen im Folgenden fur die beiden Antriebsvarianten als Grundlage fiir die
Bestimmung der EOL-Leistung angenommen werden, unter der \oraussetzung, dass mit der
entsprechenden BOL-Leistung dennoch eine ausreichende Leistung (vgl. EOL-Leistung aus Tabelle
39) am Ende der nominellen Mission zur Verfligung steht. Es muss zudem beachtet werden, dass die
Gesamtkapazitdt der Batterie hierbei fiir die maximal mogliche Leistung ausgelegt werden muss, die
wéhrend des Satellitenbetriebs auftreten kann, wobei hier die Werte aus Kapitel 5.11.2 ibernommen
werden konnen. Lediglich die GroRe der Solarpanele kann durch die am EOL ausreichende Teilladung
der Batterie reduziert werden.
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Tabelle 88: Benotigte Batteriekapazitaten

Antrieb Batteriekapazitat [Ah]
Airbus Safran 20N 102

ARTUS 179

RIT 10 138

RIT 22 553

Als nédchstes kann nun die benétigte Leistung der Solarpanele bestimmt werden. Hierbei muss
zwischen den einzelnen PMD-Varianten unterschieden werden, da sich fir jede PMD-Dauer ein
anderer BOL-Wert fiir die Leistung der Solarpanele ergibt. Fir die HT1-, HT2- und RIT10-Variante
kénnen die Werte fur die EOL-Leistung kdnnen auch hier von Tabelle 39 aus Kapitel 5.11.2
tibernommen werden. Flr die ARTUS- und die RIT22-Variante hingegen kénnen die zuvor genannten
reduzierten Werte fir die Berechnung der benotigten Solarpanelleistung verwendet werden. ES muss
bei der Bestimmung der BOL-Leistung beachtet werden, dass dabei, neben der PMD-Dauer noch der
Zeitraum der nominellen Mission miteinbezogen werden muss. Da die Payload nach der nominellen
Mission inaktiv ist, kann der Wert Ppgy,10qq VON 270 W fiir die Bestimmung der EOL-Leistung zuvor
subtrahiert werden. Fur den ARTUS und den RIT 22 ergeben sich diese Werte wie folgt am Beispiel
des ARTUS gezeigt, wobei die Werte flr Pgynne UNd Wscparten @US Kapitel 5.11.2 Gbernommen
werden kann. Da hier nur der reduzierte Wert fur den Antrieb verwendet werden soll, muss jedoch
zuvor noch von Ws paeeen der darin bereits miteingerechnete Wert fiir die elektrische Arbeit fur den
Antrieb subtrahiert werden. Der reduziert Wert fiir die elektrische Arbeit des Antriebs wird hier
doppelt miteinbezogen, da so auch die Leistung des Antriebs wahrend der Sonnenphase berticksichtigt
wird, die in Formel (18) in Form von Pg,:iep Deriicksichtigt wurde.

Pros = Psomme + 2 Wantrieb rea +T(WSchatten — Wantrien) — Ppayioad (54)
Sonne
2-140 Wh+ 668 Wh
Pgor, = 1129 W + —270W =1730W
1,11 h
Tabelle 89: Werte flr die EOL- und BOL-Leistung
=10 e 0
A en O e 0
PMD 25 | PMD 10 | PMD 1
HT1 2190
1730 5620 3120
HT2 2110"
ARTUS 1730 5620 3120 2190
RIT 10 2320 7540 4190 2940
RIT 22 2550 8290 6110 4300

Durch Skalierung auf Basis des urspriinglichen Wertes fiir die BOL-Leistung von 2300 W kann nun
ermittelt werden, welche Solarpanelflache fur die jeweilige Variante bendtigt wird. Zusatzlich wird
bestimmt, welche neue Solarpanelmasse aus der gednderten Flache resultiert.

" Abziiglich der Payload-Leistung von 270 W
T Direkter Wiedereintritt
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Eine Diskrepanz entsteht hier bei der einjahrigen und 10-jahrigen Variante beziiglich des ARTUS
Antriebs und der allen drei PMD-Varianten beziliglich des RIT 22 Antriebs. Eine Reduzierung der
Solarpanelflache auf Basis der bendtigten Leistung fir die CA-Mandver resultiert hierbei in BOL-
Leistung, durch die keinen ausreichenden Leistungswert am Ende der nominellen Mission
gewahrleistet werden kann. Bis diesem Zeitpunkt muss, fiir die ARTUS Variante von den
Solarpanelen in jeder Sonnenphase mindestens 3700 W und fiir die RIT 22 Variante mindesten 11440
W erzeugt werden, damit alle Systeme betrieben werden kénnen. Aus diesem Grund wird bezliglich
der genannten Varianten der bereits fur klassische EOL-Strategie ermittelte Wert von fir die BOL-
Leistung aus Tabelle 39 gewahlt.

Es resultieren somit die folgenden Werte fur die Solarpanelflachen und die entsprechenden Massen.

Tabelle 90: Resultierende Solarpanelflachen und -massen

“ PMD 25 | PMD 10 | PMD 1 | PMD 25 | PMD 10 | PMD 1
HT1 6,9 39
e 17,4 9,7 66 98 55 37
ARTUS 17,4 11,5 11,5 98 65 65
RIT 10 23,3 13 91 132 74 52
RIT 22 35,4 35,4 35,4 200 200 200

Wie bereits im Kapitel der klassischen EOL-Strategie miissen nun noch die ermitteln Massenwerte zu
einem jeweiligen Gesamtwert zusammengefasst werden, wobei die Massen fiir die Batterien aus
Kapitel 5.11.2 Ubernommen werden kdnnen. Hinsichtlich der Tanks werden auch hier ebenfalls nur
die leichtesten Varianten beriicksichtigt. AnschlieRend sollen die sich so ergebenden Werte fiir die
Gesamtmasse mit denen in der klassischen EOL-Strategie ermittelten Werte verglichen und analysiert
werden. Tabelle 91 zeigt hierflr nun einerseits die Massen des Antriebsubsystems, Tabelle 92
entsprechend die Werte fiir die Massen des Powersubsystems und Tabelle 93 die zur Gesamtmasse

zusammengefassten Werte

Tabelle 91: Zusammengefasste Werte fuir die Masse des

Tabelle 92: Zusammengefasste Werte fur die Masse des

Antriebssystems Powersystems
. Masse [kg] 3 "
LS D D25 T PMD 10 | PMD L PMD 25 | PMD 10 | PMD 1

HT1 107 121 154 HT1 90

. 14 1 ]

HT2 116 140 | 187 HT2 d 06 88
ARTUS (P) | 64 76 106 ARTUS (P) | 188 155 155
ARTUS (S) | 99 109 133 ARTUS (S) | 188 155 155
RIT 10 26 27 31 RIT 10 202 144 122
RIT 22 39 40 44 RIT 22 477 477 477

" Direkter Wiedereintritt
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Tabelle 93: Gesamtmassen fiir die alternative EOL-Strategie

PMD 25 | PMD 10 | PMD 1

HT1 256 227 244
HT2 265 246 275
ARTUS (Prim.) | 252 231 261
ARTUS (Sek.) 287 264 288
RIT 10 228 171 153
RIT 22 516 517 521

Es zeigt sich bei den elektrischen Antriebe eine zu den Monopropellant Varianten gegensatzliche
Beziehung zwischen dem Treibstoffbedarf und der PMD-Dauer. Wéhrend fiir einen Monopropellant
Antrieb die Treibstoffmasse der Treiber der Gesamtmasse ist, die fiir einen Transfer zu einem
niedrigeren PMD-Orbit mit einer kiirzen PMD-Dauer stark ansteigt, zeichnet sich fur elektrische
Antriebe ein anderes Bild ab. Bei diesen zeigt sich deutlich, dass das Powersystem den Treiber der
Gesamtmasse darstellt, wobei hier flir eine langere PMD-Dauer die Masse deutlich ansteigt.

Als nachstes kénnen die zuvor bestimmten Werte nun mit der, im Zuge der klassischen EOL-Strategie
ermittelten Werte, verglichen werden. Hierzu wird die Differenz der Massen gebildet, wodurch direkt
erkennbar ist, welchen Massenunterschied die Umsetzung einer PMD-Variante gegeniiber der bisher
verfolgten Methode hervorruft. Negative Werte bedeuten hierbei, dass durch die PMD-Variante der
alternativen EOL-Strategie eine Verringerung der Gesamtmasse erzeugt wird, ein positiver Wert
wirde auf einen Anstieg in der Gesamtmasse hindeuten.

Tabelle 94: Differenz der Antriebssystemmassen Tabelle 95: Differenz der Powersystemmassen
V— Antrieb Masse [kg] | I Power Masse [Kg
PMD 25 | PMD 10 | PMD 1 PMD 25 | PMD 10 | PMD 1

HT1 0 +14 +47 HT1 +61 +18 +2

HT?2 0 +24 +71° HT2 +61 +18 0
ARTUS (Prim.) 0 +12 +42 ARTUS (Prim.) +33 0 0
ARTUS (Sek.) 0 +10 +34 ARTUS (Sek.) +33 0 0
RIT 10 0 +1 +5 RIT 10 +82 +24 +2
RIT 22 0 +1 +5 RIT 22 0 0 0

Es zeigt sich, dass die Gesamtmasse in jeder Variante der alternativen EOL-Strategie, die in der
klassischen EOL-Strategie Ubersteigt. Die groften Massenzuwéchse entstehen hierbei bei den
elektrischen Antrieben, bei denen die Solarpanele fiir lange Betriebszeitradume von tber 25 Jahren sehr
groRe Dimensionen sowohl hinsichtlich der Flache als auch der Masse annehmen. Abbildung 58
veranschaulicht die berechneten Differenzwerte der beiden Strategien.

" Direkter Wiedereintritt
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Abbildung 58: Massenanderungen fiir die verschiedenen PMD-Varianten

In dem Diagramm ist zu erkennen, dass sie kleinsten Massenzuwdéchse Uber alle PMD-Zeitraume
hinweg die RIT22-Variante bietet, die jedoch nur fir rein theoretische Aspekte in die Betrachtungen
mitaufgenommen wurde. Blendet man diese aus so sient man, dass generell die kleinsten
Massenzuwachse fir die elektrischen Antriebe entstehen, wobei die RIT10-Variante eine Besonderheit
darstellt. Dieser weist fur lange PMD-Zeitrdume den hdchsten Massenzuwachs auf, flir einen PMD-
Zeitraum von einem Jahr hingegen, neben der RIT22-Variante, den niedrigsten mit nur 7 kg. Der
Grund fur die Besonderheit der Kurve der RIT10-Variante (kein Minimum bei 10 Jahren) ergibt sich
daraus, dass aufgrund der geringen Beschleunigung des RIT 10 die Brenndauer fiir das Aufbringen des
Av fir ein CA-Mandver (0,057 [m/s]) eine langere Zeit in Anspruch nimmt, als die Dauer der
Schattenphase. Aus diesem Grund muss die Batterie bis zum Ende des PMDs immer vollstandig
geladen werden, sodass sich die Solarpanele mit einer Verlangerung der PMD-Dauer immer erhéhen.
Bei der ARTUS- und RIT22-Variante hingegen ergibt sich aufgrund der groReren
Beschleunigungswerte die Mdglichkeit, die SolarpanelgréRe zu reduzieren. Das Minimum bei einer
PMD-Dauer von 10 Jahren (Ausnahme: RIT 10 und RIT 22) lasst sich dabei lber die gegensatzlichen
Anstiege der Antriebs- und Powersystemmassen erklaren, wobei die grofiten Werte beziiglich des
Antriebssystems bei einer PMD-Dauer von einem Jahr entstehen, wohingegen die Massen hinsichtlich
des Powersystems ihr Maximum flr das 25-jahrige PMD erreichen. Fur 10-jahrige PMD ergeben sich
bei beiden Subsystemen in etwa gleiche Werte, die in der Summe jedoch geringer sind als die
Maximalwerte.

Wie bereits in Kapitel 5.11.2 ergeben sich unter Beriicksichtigung aller Massen somit die folgenden
Gesamtmassen fur das Satellitensystem.

Tabelle 96: Gesamtmassen des Satellitensystems fiir alle VVarianten

Satellitenmasse [kg]

VAL D D25 T PMD 10 | PMD 1
HT1 1244 | 1215 | 1232
HT2 1253 | 1234 | 1263

ARTUS (Prim.) | 1240 | 1219 | 1249
ARTUS (Sek) | 1275 | 1252 | 1276
RIT 10 1216 | 1159 | 1141
RIT 22 1504 | 1505 | 1509

" Direkter Wiedereintritt
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Hier ist zu erkennen, dass insbesondere die vermeintlichen Massenvorteile der RIT22-Variante nur
hinsichtlich des direkten Vergleichs der gleichen Variante in der klassischen EOL-Strategie gelten.
Hinsichtlich der tatsachlichen Gesamtmasse weist diese Variante deutlich Nachteile gegeniiber den
anderen Varianten auf.

6.6.3 Akkommodation

Ebenso, wie bereits fiir die Masse in den vorherigen zwei Abschnitten, soll nun auch fir die alternative
EOL-Strategie ermittelt werden, welches Volumen sowohl die Tanks als auch die Solarpanele im
kompakten Zustand einnehmen. Das Ziel ist es auch hier, letztendlich die korrespondierenden
Varianten der klassischen und der alternativen EOL-Strategie direkt miteinander vergleichen zu
kénnen, um so zu bestimmen, welche prozentualen Unterschiede sich hinsichtlich des Volumens fur
die interne und die externe Akkommodation ergeben.

Zu diesem Zweck werden im ersten Schritt nun die Tankvolumina betrachtet, die sich fir die
einzelnen PMD-Varianten ergeben. Diese sollen auch hierbei in die Einheit [m3] umgerechnet werden.

Tabelle 97: Resultierende Volumina fir die Solarpanele im Transportzustand

PMD @ Variante \ Geom. Volumen [I] Geom. Volumen [m?3]
HT1 126,2 0,127
HT2 161,5 0,162
25 ARTUS (Prim.) 58,6 0,059
ARTUS (Sek.) 126,2 0,127
RIT 10 6,6 0,007
RIT 22 3,7 0,004
HT1 161,2 0,162
HT2 175,1 0,176
10 ARTUS (Prim.) 91,5 0,092
ARTUS (Sek.) 91,5 0,092
RIT 10 6,6 0,007
RIT 22 3,7 0,004
HT1 175,1 0,176
HT2 199,1 0,200
L ARTUS (Prim.) 126,2 0,127
ARTUS (Sek.) 161,5 0,162
RIT 10 6,6 0,007
RIT 22 3,4 0,004

Analog zu Kapitel 5.11.3 werden nun auch zu den ermittelten Solarpanelflachen der einzelnen PMD-
Varianten aus Tabelle 90 die entsprechenden Volumina Transportzustand ermittelt. Hierbei soll die
GrolRe der Solarpanelflachen analog zu der Vorgehensweise fur die klassische EOL-Strategie so
angepasst werden, dass Auslenkung im Betriebszustand der Solarpanele moglichst gering ist.
Entsprechend wird so zuerst eine VergréRerung der Elemente in y-Richtung, anschlielend in z-
Richtung und als letzte Mdglichkeit ein zusatzliches Solarpanelelement vorgesehen. Pauschal muss

" Direkter Wiedereintritt
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dabei erneut fiir die HDMRs 10,4 cm und fur jede Faltung 3,1 cm angenommen werden, wobei ein
Maximum von 6 Faltungen nicht Uberschritten werden kann. Ware dennoch eine groRere
Solarpanelflache notwendig, so misste diese, anstatt wie in dem hier betrachteten Beispiel mittels
eines Solarpanelfligels, auf zwei Fligel aufgeteilt werden [53].

Tabelle 98: Solarpanelflachen und VVolumina im Transportzustand (externe Akkommodation)

. Neue Panelfliche | Abmessungen Element [m] Anzahl Volumen
Antrieb
[m?] (y-2) Elemente [m3]
HT1 17,4 2,00 x 2,90 3 1,143
HT2 17,4 2,00 x 2,90 3 1,143
25 | ARTUS 17,4 2,00 x 2,90 3 1,143
RIT 10 23,3 2,00 x 2,92 4 1,332
RIT 22 35,4 2,00 x 2,95 6 1,711
HT1 9,7 2,00 x 1,62 3 0,639
HT2 9,7 2,00 x 1,62 3 0,639
10 | ARTUS 11,5 2,00x 1,92 3 0,757
RIT 10 13 2,00 x 2,17 3 0,855
RIT 22 35,4 2,00 x 2,95 6 1,711
HT1 6,9 2,00x 1,15 3 0,454
HT2 6,6 2,00 x 1,15 3 0,454
1 | ARTUS 11,5 2,00x 1,92 3 0,757
RIT 10 9,1 2,00x 1,52 3 0,599
RIT 22 35,4 2,00 x 2,95 6 1,711

Die folgenden Tabellen zeigen nun die prozentualen Veranderungen der VVolumina fur die interne und
externe Akkommodation der alternativen EOL-Strategie gegenuber der klassischen EOL-Strategie.

Tabelle 99: Anderungen der internen Akkommodation Tabelle 100: Anderungen der externen Akkommodation

Volumenéanderung [%] VVolumenénderung [%]

Antrieb PMD | PMD | PMD Antrieb PMD | PMD | PMD
25 10 1 25 10 1

HT1 0,0 +276 | +38,6 HT1 +163,4 | +472 | +4,6

HT2 0,0 +8,6 | +235 HT?2 +163,4 | +472 | +4,6°
ARTUS (Prim.) | 0,0 +559 | +115,3 ARTUS (Prim.) | +51,0 | 0,0 0,0
ARTUS (Sek.) | 0,0 +21,0 | +54,3 ARTUS (Sek.) | +51,0 | 0,0 0,0
RIT 10 0,0 0,0 0,0 RIT 10 +126,1 | +452 | +1,7
RIT 22 0,0 0,0 0,0 RIT 22 0,0 0,0 0,0

Es zeigt sich, dass es hinsichtlich der Tankvolumina bezliglich der PMD25-Variante bei keiner der
Varianten einen Zuwachs ergibt, was mit dem unverénderten Treibstoffbedarf fir den Transfer
begriindet werden kann. Bei den auf Hydrazin basierenden Varianten ergibt sich jedoch fir jede der
Antriebsvarianten durch einen aufwendigeren Transfer fir die PMD10- und PMD1-Varianten einen
entsprechenden Anstieg des Tankvolumens. Bei den lonenantrieben RIT 10 und RIT 22 zeichnet sich
hingegen eine génzlich andere Situation ab, da bei diesen aufgrund der sehr geringen Treibstoffmassen
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und somit auch Treibstoffmassenerhohungen bei keiner der PMD-Zeitraume eine Anderung des Tanks
notwendig wird.

Die Anstiege hinsichtlich der Solarpanele bewegen sich hier geringfligig hoheren prozentualen
Rahmen wie die Anstiege der Tankvolumen, jedoch sind hier deutlich mehrere Varianten betroffen
Des Weiteren ist zu erkennen, dass der Verlauf der Anstiege, hinsichtlich einer Verédnderung der
PMD-Dauer genau umgekehrt stattfindet, sodass sich hier fir die PMD25-Variante die grofiten
Volumenzuwéchse ergeben. Dies liegt darin begriindet, dass fur das Erreichen niedrigerer PMD-Orbits
(= kirzere PMD-Dauer) mehr Treibstoff und somit groRere Tanks benotigt werden, die
Solarpanelflache jedoch hingegen mit einer Erhéhung der PMD-Dauer aufgrund der grofReren
notwendigen BOL-Leistung ansteigt. Auffallend ist hier der RIT 22 Antrieb, bei dem es flr alle drei
PMD-Varianten keinen Anstieg des externen VVolumens gibt, was damit begriindet werden kann, dass
aufgrund der Beschrankung auf die Leistung fur die CA-Mandver fur alle Zeitrdume die gleiche EOL-
Leistung wie in der Klassische EOL-Strategie benotigt wird. Der gleiche Fall gilt hier fir das
einjahrige und das 10-j&hrige PMD bezlglich der beiden ARTUS-Varianten.

6.7 Kostenabschatzung

Die Kostenabschétzung fir die alternative EOL-Strategie soll basierend auf den bereits in Kapitel 5.12
ermittelten Kosten durchgefuhrt werden, sodass letztendlich Kenntnis dariiber erlangt wird, welchen
Einfluss die Dauer des Fortbetriebs des betrachteten Satelliten auf die Kosten hat. Von diesem
Einfluss kdnnen sowohl die zeitabhdngigen als auch die zeitunabh&ngigen Kosten betroffen sein. Die
zeitunabhangigen Kosten beispielsweise andern sich dann, wenn das Satellitendesign fiir einen
langeren Betriebszeitraum angepasst werden muss. Dies kann beispielsweise dann der Fall sein, wenn
unter der Voraussetzung der Verwendung von elektrischen Antrieben und einer gleichzeitigen
Verlangerung der PMD-Dauer, die Flache der Solarpanele bedeutend vergroRert werden muss. Andert
sich durch Anderungen des Satellitensystems dieser Art die Satellitenmasse so stark, dass sie die
Transportfahigkeit der bisher berlicksichtigten Tragerrakete Ubersteigen, so misste an dieser Stelle
eine groRere Trégerrakete verwendet werden, was ebenfalls mit einem deutlichen Anstieg der
zeitunabhangigen Kosten verbunden sein kann.

Beziglich der zeitabhdngigen Kosten muss hinsichtlich der Missionsoperationen der alternativen
EOL-Strategie in zwei Aspekte unterschieden werden. Im Zeitraum der nominellen Mission, wéhrend
dieser der Satellit seine fiir ihn vorgesehen Aufgaben erfillt, muss genau, wie bereits fur die klassische
EOL-Strategie ein Team aus sechs Operatoren und einem zusétzlichen Nutzlastexperten zur
Aufrechterhaltung des Satellitenbetriebs beschaftigt werden. Fir den Zeitraum danach entfallen
hingegen, aufgrund der nicht mehr aktiven Nutzlast, die Kosten fiir den Nutzlastexperten. Dariiber
hinaus reduziert sich dadurch, dass der Nutzlastbetrieb entfallt, der Aufwand fur das sonstige Team
der Bodencrew, sodass sich auch hier die Kosten reduzieren [15].

Fur den Start des Satelliten kann, wie auch schon bei der klassischen EOL-Strategie, PMD-Varianten
eine Vega Tréagerrakete als Referenz betrachtet werden. Da diese insgesamt 1,45 Tonnen Payload auf
einen SSO-Orbit beférdern kann, ist diese fir alle der sich durch die PMD-Varianten ergebenden
Satellitenkonfigurationen hinsichtlich der Masse ausreichend, wie Tabelle 96 aus Abschnitt 6.6.2
zeigt. Die Ausnahme bildet, wie schon im Kapitel der klassischen EOL-Strategie die RIT22-Variante,
flr die auch in diesem Fall eine Sojus Tragerrakete mit Startkosten von 70 Mio. € angenommen wird.
Hinsichtlich der Gbrigen Varianten kann somit die Kosten von 32 Mio. € fur den Start der Vega
Tragerrakete angenommen werden. Selbiges gilt fur die Kosten des Satelliten, wobei die Kosten fur
die Solarpanele getrennt betrachtet und entsprechend der GréRe der Solarpanele erhdht werden
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missen. Fir die auf dem Sentinel-2 Satelliten verwendeten Galliumarsenid Solarzellen kann ein
Quadratmeterpreis von 175.000 € angenommen werden [18]. Fir die GroRe von 7,1 m2 der
Solarpanele in der Ausgangskonfiguration betrugen die Kosten ungeféhr 1,25 Mio. €, wobei dieser
Wert von den 200 Mio. € subtrahiert werden muss, damit die Kosten fiir die sich ergebenden
SolarpanelgréRen anschlieend dazu addiert werden kdnnen. Wie bereits in Abschnitt 5.12 erwahnt,
sind in dieser Summe bereits die Kosten fiir die Antriebskomponenten (Referenzantrieb: 8 x Airbus
Safran 1IN + PSA) enthalten. Auf eine Anpassung der Kosten hinsichtlich einer Anderung des Antriebs
wird hierbei verzichtet. Tabelle 101 zeigt die sich ergebenden Solarpanelkosten fiir die einzelnen
PMD-Varianten.

Tabelle 101: Kosten fiir die Solarpanele

PMD Variante \ Solarpanelflache [m?] Kosten [Mio. €]
HT1 17,4 3,05
HT2 17,4 3,05
o5 | ARTUS (Prim) 17,4 3,05
ARTUS (Sek.) 17,4 3,05
RIT 10 23,3 4,08
RIT 22 35,4 6,20
HT1 9,7 1,70
HT2 9,7 1,70
10 | ARTUS (Prim) 11,5 2,02
ARTUS (Sek.) 11,5 2,02
RIT 10 13 2,28
RIT 22 35,4 6,20
HT1 6,9 1,21
HT2" 6,6 1,16
| |ARTUS (Prim.) 11,5 2,02
ARTUS (Sek.) 11,5 2,02
RIT 10 9,1 1,60
RIT 22 35,4 6,20

Im Folgenden sollen nun die zeitabhangigen Kosten fiir die einzelnen PMD-Varianten bestimmt
werden. Fir die Missionsoperationen wéhrend der nominellen Mission kdnnen, wie bereits in Kapitel
5.11.3 jahrliche Kosten von 3,8 Mio. € fiir eine sechskopfige Bodencrew zuziiglich eines
Nutzlastexperten angenommen werden. Ist die nominelle Mission abgeschlossen, so kann
angenommen werden, dass sich Kosten um ungeféhr ein Personenjahr, durch die geringen Aufwand
flir die Betreuung des Satellitenbetriebs und den nicht mehr benétigten Nutzlastexperten reduzieren
[15]. Es ergeben sich somit fur den Zeitraum nach der nominellen Mission jéhrliche Kosten von
ungefahr 3,1 Mio. €.

Ein weiterer, sehr kostenintensiver, Aspekt der zeitabhdngigen Kosten ist die Miete der Bodenstation,
wobei bereits zuvor als Referenz das GSOC in Oberpfaffenhofen betrachtet wurde. Hierflr fallen,
unabhéngig ob es sich um den Zeitraum der nominellen Mission oder des Post Mission Disposals
handelt, 9000 € pro Tag und somit 3,29 Mio. € pro Jahr an.

Berlicksichtigt man nun die zeitabhangigen und die zeitunabhangigen Kosten hinsichtlich der
betrachteten PMD-Zeitrdume, so ergeben sich die in Tabelle 102 aufgefiihrten Gesamtkosten.

" Direkter Wiedereintritt
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Tabelle 102: Gesamtkosten fiir die alternative EOL-Strategie

Variante Zeitunabhangige Kosten Zeitabhéangige Kosten Gesamtkosten
[Mio. €] [Mio. €] [Mio. €]

HT1 234 430
HT2 234 430

25 ARTUS (Prim.) 234 196 430
ARTUS (Sek.) 234 430
RIT 10 235 431
RIT 22 275 471
HT1 233 333
HT2 233 333

10 ARTUS (Prim.) 233 100 333
ARTUS (Sek.) 233 333
RIT 10 234 334
RIT 22 275 375
HT1 232 42 274
HT2" 232 36 268

1 ARTUS (Prim.) 233 275
ARTUS (Sek.) 233 42 275
RIT 10 233 275
RIT 22 275 317

Das folgende Diagramm verdeutlicht, in welchem WVerhdltnis die zeitabhangigen zu den
zeitunabhangigen Kosten bei den verschiedenen Varianten stehen, wobei hier die Durchschnittswerte
fiir die Kosten jeder PMD-Variante berticksichtigt werden.

500
m Zeitabhéngigen Kosten
400 Zeitunabhangigen Kosten
()
g 300
= 100
=
2200 — T
(=}
N4
100 |— 241 240 240 240 |
0

PMD 25 PMD 10 PMD 1 kl. EOL

Abbildung 59: Kostenanteile fur die drei PMD-Zeitrdume

Man sieht, dass die zeitunabhdngigen Kosten den groRten Teil der Gesamtkosten fir alle PMD-
Varianten und Zeitrdume ausmachen, wobei jedoch fir das PMD25 beiden Kostenaspekte ungeféhr
den gleichen Anteil einnehmen.

Damit ein Vergleich mit der klassischen EOL-Strategie stattfinden kann, zeigen die folgenden zwei
Tabellen nun separat, wie sich die zeitunabhéngigen und die zeitabhangigen Kosten gegenuber in der
alternativen gegentiber der Kklassischen EOL-Strategie veréndern. Da die folgenden Werte fur den
prozentualen Anstieg der Kosten im spateren Verlauf fiir den Bewertungsprozess im Zuge der Trade-
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Off Studie verwendet werden sollen, diirfen hierbei innerhalb der zeitunabhdngigen Kosten die Kosten
flr den Start der Tragerrakete nicht mitbetrachtet werden. Der Grund hierfur liegt darin, dass ein
Anstieg der Masse des Satelliten bereits im Zuge der Massenkriterien fur den System Impact bewertet
wird. Im Falle dessen, dass beispielsweise eine leistungsstarkere Tragerrakete ben6tigt wird und die
zeitunabhangigen Kosten dadurch steigen, findet somit eine zweifache Negativbewertung statt, die auf
den gleichen Einflussfaktor zurlickzuftihren ist.

Tabelle 103: Anderung der zeitunabhangigen Kosten Tabelle 104: Anderung der zeitabhéngigen Kosten

Kostenanstieg™ [%] Kostenanstieg [%]

Antrieb PMD | PMD o Antrieb PMD | PMD | PMD
25 10 25 10 1

HT1 +0,8 +0,2 0,0 HT1 +450,0 | +180,0 | +18,0

HT2 +0,8 +0,2 0,0 HT?2 +450,0 | +180,0 | 0,0
ARTUS (Prim.) | +0,4 0,0 0,0 ARTUS (Prim.) | +450,0 | +180,0 | +18,0
ARTUS (Sek.) | +0,4 0,0 0,0 ARTUS (Sek.) | +450,0 | +180,0 | +18,0
RIT 10 +1,1 +0,3 0,0 RIT 10 +450,0 | +180,0 | +18,0
RIT 22 0,0 0,0 0,0 RIT 22 +450,0 | +180,0 | +18,0

Es fallt direkt auf, dass die Kosten sich in den meisten Fallen erhéhen, wobei hinsichtlich der
zeitabhéngigen Kosten deutlich starkere Anstiege mit der Zunahme der PMD-Dauer festzustellen sind.
Eine extreme Ausnhahme bildet hier der direkte Wiedereintritt, bei dem die zeitabh&ngigen Kosten
nach der nominellen Mission ganzlich wegfallen und auch die zeitunabhéngigen Kosten beziiglich der
hier berlicksichtigten Aspekte keinen Anstieg zur Folge haben.

Die erheblichsten Kostenzuwdchse sind flr die Varianten beziuglich des 25-jahrigen PMDs zu
erkennen, wobei flr jede Mandvervariante gegentber der klassischen EOL-Strategie Mehrkosten von
durchschnittlich ungefdhr 160 Mio. € zu erwarten sind. Ein weiterer auffallender Aspekt ist die
erhebliche Reduzierung des Kostenanstiegs fiir die Anderung der PMD-Dauer von 25 auf 10 Jahre
hinsichtlich der zeitabhdngigen Kostenwelche darauf zurlckzufuhren ist, dass der Anteil der
zeitabhdngigen Kosten fir die nominelle Mission in diesen Fallen klar iberwiegt.

" Ohne Kosten fiir den Raketenstart
T Direkter Wiedereintritt
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7. Trade-Off Studie

In der folgenden Trade-Off Studie sollen nun die in den vorigen Kapiteln ermittelten Ergebnisse fiir
die beiden EOL-Studien methodisch miteinander verglichen und bewertet werden. Zu diesem Zweck
werden Kriterien definiert, denen durch eine Gewichtung unterschiedliche Stellenwerte zugeschrieben
werden. Nachdem die Kriterien fur beide EOL-Strategien ausgewertet wurden, kann fur die
Bewertung anschlieBend ein Zahlenwert ermittelt werden, der Auskunft Uber die Vor- bzw.
Nachteilhaftigkeit der jeweiligen EOL-Strategie gibt.

Im Folgenden werden die fur die Bewertung notwendigen Kriterien definiert.

7.1 Kriterien und Gewichtung
Die Kriterien flr die hier durchgefihrte Trade-Off Studie ergeben sich hierbei zum einen aus den in
den vorigen Kapiteln berechneten Parametern und zum anderen aus den Auswirkungen, die EOL-

Strategien auf das Satellitensystem, die Missionsplanung und die Space Debris Umgebung haben.

Abbildung 60: Ubersicht tber die Kriterien und Gewichtungen

Antriebssubsystem 0,25

Masse
Powersubsystem 0,25
System Impact Passivierung 0,17
Akkommodation (intern)
Volumen

Akkommodation (extern)

Zeitunabhéngigen Kosten
Kosten
Zeitabhingigen Kosten [

Unkritische Kollisionen [R5

SD-Erzeugung Kritische Kollisionen m

Explosionen 0,25

Die Gewichtung sowohl der Ober- als auch der Unterkriterien wird hierbei auf Basis verschiedener
Uberlegungen durchgefiihrt.

Bei der Gewichtung der Oberkriterien war es wichtig, dass die Auswirkungen einer Erhdhung eines
Einflussparameters letztendlich eine angemessene Anderung der Bewertungsfaktoren hervorrufen, die
der GroRenordnung der tatsichlichen Anderung des Einflussparameters entspricht. Als Beispiel kann
hier der System Impact genannt werden, bei dem eine Erhdhung der Masse folglich in einem
negativeren Bewertungsfaktor resultiert. Gleichzeitig konnte eine Erhéhung der Masse aber auch in
einer Erhdhung der Kosten resultieren, sobald die Nutzlastkapazitat der Tragerrakete Uberstiegen wird.
Als Referenz wurde bereits in den vorigen Kapiteln eine Vega Tragerrakete betrachtet, fir die
Startkosten in Hohe von 32 Mio. € anfallen. Betrachtet man, dass die Satellitenmasse fir die Varianten
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im Durchschnitt ungefahr 1350 kg betréagt, so ergeben sich Kosten von knapp 24.000 € pro Kilogramm
fUr den Transport in den SSO. Dies entspricht einem Anteil der zeitabhdngigen Kosten, die fiir die
Varianten im Durchschnitt ungefihr 200 Mio. € betragen, von nur 0,12 %. Die Kosten fiir den Start
der Tragerrakete machen hierbei jedoch einen Anteil von 16% der zeitabhangigen Kosten aus. Hieraus
lasst sich erkennen, dass die Auswirkungen der Erhdhung der Masse um einen Kilogramm sich
hinsichtlich der Bewertung des System Impact letztendlich deutlich geringer auswirken wirde als fir
die Bewertung der Kosten. Damit sich die Anderungen in der Bewertung auch entsprechend der
tatsachlichen Auswirkungen niederschlagen, erhalt das Oberkriterium der Kosten mit 0,35 eine héhere
Gewichtung als das Kriterium des System Impact mit 0,15. Die Gewichtung der SD-Erzeugung ergibt
sich hierbei entsprechend zu den restlichen 50%, wobei der Grund fur die hohe Gewichtung darin
liegt, dass der Einfluss auf die Space Debris Umgebung den wichtigsten Aspekt in dieser Arbeit
darstellt.

Die Gewichtung der Unterkriterien untereinander wird, wie schon zuvor bei dem Oberkriterium der
SD-Erzeugung, Uber die in dieser Arbeit gesetzten Prioritdten und anhand von logischen
Schlussfolgerungen festgelegt. Die Kriterien hinsichtlich der Akkommodation werden hierbei
beispielsweise niedriger priorisiert als die Kriterien der Masse (Antriebs- und Powersystemmasse).
Dies liegt darin begriindet, dass im Falle einer Erhéhung der Masse keine Mdglichkeit besteht, dies zu
kompensieren. Ubersteigt die Masse zum Beispiel die Kapazitit der Tragerrakete, so ist die
Verwendung einer groReren Tragerrakete, und somit auch die sprunghafte Erh6hung der Startkosten,
unumstéBlich. Erhéht sich hingegen das Volumen der Solarpanele im Transportzustand des Satelliten
oder das Volumen der Tankstruktur, so bleibt hierbei noch immer ein gewisser Spielraum bestehen, in
dem die Auswirkungen dieses System Impacts beeinflusst werden kénnen. Ubersteigt die GroRe des
Satelliten beispielsweise die Abmessungen des Stauraums der Trégerrakete durch eine VergroRerung
der Solarpanele, so lasst sich dieser Umstand ggf. durch eine Anpassung der Form des Satelliten so
weit dndern, dass eine Verwendung der Trégerrakete noch immer maglich ist.

Betrachtet man das Oberkriterium der Kosten, so sieht man, dass die zeitunabhangigen Kosten mit 0,3
deutlich schwerer gewichtet werden als die zeitabhdngigen Kosten (0,7). Die Gewichtung wurde
hierbei entsprechend der GroRenordnung der sich ergebenden Kostenanderungen gewahlt. Betrachtet
man hierfiir Abbildung 59 sieht man, dass die Anstiege der zeitabhéngigen Kosten deutlich groRere
Auswirkungen auf die Gesamtkosten haben, als die Anderungen der zeitunabhangigen Kosten. Es ist
dabei zu beobachten, dass die zeitabhéngigen Kosten dabei von einem Anteil an den Gesamtkosten
von nur 15% fiir das PMD1 auf 45% fir das PMD25 ansteigen, sodass hier eine hthere Gewichtung
der zeitabhangigen Kosten sinnvoll ist.

Die Gewichtung der Unterkriterien im Bereich SD-Erzeugung wird hierbei nach einem &hnlichen
Schema gewadhlt. Dabei richtet sich die Gewichtung allerdings nach der Kritikalitét, die sich fiir jeden
der drei betrachteten Aspekte unterscheidet. Da bei einer Kollision mit kleinem Space Debris einer
Grole von weniger als 10 cm (unkritische Kollision) nur geringe Auswirkungen auf die SD-
Umgebung zu erwarten sind, flieBt dieses hier mit dem geringsten Anteil von nur 0,15 in die
Bewertung mit ein. Im Falle einer Explosion wird die SD-Umgebung bereits deutlich gravierender
beeinflusst. Hierbei entstehen jedoch erfahrungsgemal relativ wenige neue SD-Objekte, die
wiederrum einen verhaltnisméRig grofRen Durchmesser besitzt. Es ist somit wahrscheinlich, dass diese
aufgrund ihrer GrofRRe gut detektierbar sind, sodass Kollision mit ihnen im Regelfall verhindert werden
kénnen, weshalb die Gewichtung des Explosionsrisikos mit einem Faktor von 0,25 berlicksichtigt
wird. Fir die kritischen Kollisionen wird hierbei der gréte Gewichtungsanteil von 0,6 gewéhlt, da die
Auswirkungen von Kollisionen mit groflem Space Debris zu der kritischsten Erhéhung der SD-
Population beziglich der betrachteten Aspekte fiihren. Zudem entstehen hierbei, neben einer grélieren
Anzahl, auch deutlich Kkleinere Objekte, die aufgrund der begrenzten Mdoglichkeiten der
Detektierbarkeit eine weitere Gefahr fiir den Satelliten darstellen.

119



7.2 Definition der Kriterien

Im folgenden Abschnitt wird beschrieben, welche Aspekte in die einzelnen Kriterien einflieBen und
fur jedes Kriterium eine eigene Bewertungsskala eingefuhrt.

7.2.1 System Impact

Im Zuge des System Impacts wird spezifiziert, inwiefern die Systemmasse durch das Antriebs- und
das Powersubsystem beeinflusst wird. Die Akkommodation hingegen bewertet hierbei, wie stark der
Bauraum innerhalb des Satelliten durch gréfRere Tankvolumina bzw. der Stauraum auferhalb des
Satelliten (innerhalb des Envelopes der Trégerrakete) durch eine zunehmende Solarpanelfléache, und
das dementsprechend eingenommene Volumen im Transportzustand, beeinflusst wird.

7.2.1.1 Masse des Antriebssystems

Ein bedeutender Treiber der Systemmasse hinsichtlich der alternativen EOL-Strategie ist die
Antriebsmasse. In ihr werden alle Massenanteile beriicksichtigt, die von einer Anderung der EOL-
Strategie beziiglich des Antriebssubsystems betroffen sind. Dazu zahlt in erster Linie die
Treibstoffmasse, aber auch alle Massen, die mit einer Anderung des Triebwerks verbunden sind, wie
beispielsweise durch zusétzliche Komponenten (z.B. PPUs oder PSA).

Tabelle 105: Bewertungsskala "Masse des Antriebssystems™

Bewertungsfaktor ~Definition Wertebereich
+2 Die Masse sinkt stark <-50 kg
+1 Die Masse sinkt <-10 kg — -50 kg
0 Die Masse bleibt (anndhernd) gleich | 0 kg (£10 kg)
-1 Die Masse steigt an > 10 kg — 50 kg
-2 Die Masse steigt stark an > 50 kg

7.2.1.2 Masse des Powersystems

Die Energieversorgung des Satelliten spielt ebenfalls eine essentielle Rolle fir das Satellitensystem
und kann durch eine grole Anzahl von Systemé&nderungen beeinflusst werden. Der wichtigste
Einflussfaktor ergibt sich in den hier durchgefiihrten Betrachtungen jedoch durch Anforderungen, die
das Antriebssystem an das Powersubsystem stellt. Hervorzuheben sind hierbei die elektrischen
Antriebe, wobei der Energiebedarf je nach Antriebsart stark variieren kann (s. Tabelle 9). Die Masse
wird hinsichtlich des Powersubsystems jedoch dadurch beeinflusst, dass fir einen hoheren
Leistungsbedarf groRere Batterien benotigt werden, die wahrend der zur Verfligung stehenden Zeit
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(Sonnenphase) von den Solarpanelen aufgeladen werden missen. Erhoht sich also die Batteriegrolie,
so muss wahrend dieser Zeit durch eine VergréRerung der Solarpanele mehr Leistung erzeugt werden,
was sich wiederum auf die Masse niederschléagt.

Tabelle 106: Bewertungsskala "Masse des Powersystems"

Bewertungsfaktor Definition Wertebereich
+2 Die Masse sinkt stark <-50 kg
+1 Die Masse sinkt <-10 kg — -50 kg
0 Die Masse dndert (anndhernd) gleich | 0 kg (£10 kg)
-1 Die Masse steigt an > 10 kg — 50 kg
-2 Die Masse steigt stark an > 50 kg

7.2.1.3 Passivierung

Das Kriterium der Passivierung soll sich gesondert auf die VVor- und Nachteile beziehen, die sich durch
eine vorhandene bzw. eine nicht vorhandene Passivierungskomponente ergeben. Fir die Bewertung
wird sich jedoch auf den Aspekt der Komplexitét des Satellitensystems beschrankt, die beispielsweise
fur einen Satelliten ansteigt, der nach seiner nominellen Mission passiviert werden soll. Es soll hierbei
nicht genauer auf die technische Ebene eingegangen werden, jedoch ist der Einfluss auf das
Satellitensystem, der durch die Berlicksichtigung einer Passivierungskomponente entsteht, nicht zu
vernachlassigen. Aus diesem Grund findet die Bewertung nicht mit Hilfe von konkreten
Wertebereichen, sondern lediglich eine qualitative Bewertung statt.

Tabelle 107: Bewertungsskala "Passivierung”

Bewertungsfaktor Definition Wertebereich
+2 Die Komplexitat sinkt -
+1 -
0 Die Komplexitat &ndert sich nicht -
-1 -
-2 Die Komplexitat steigt an -

7.2.1.4 Akkommodation (intern)

Die interne Akkommodation beschreibt, wie die Architektur des Satelliten durch die, sich im Zuge
einer PMD-Variante ergebenden, Systeménderungen beeinflusst wird. Diese Einflisse beziehen sich
in diesem Fall nicht auf die Systemmasse, sondern auf den Bauraum, der innerhalb des Satelliten zur
Verfiigung steht. So filhrt die Anderung des Antriebs unter Umsténden zu einer VergroRerung des
Tankvolumens, sodass sich dadurch der zur Verfigung stehende Bauraum verkleinert, wodurch
beispielsweise die Komplexitat von Integrationsprozessen ansteigen kann. Es wird sich dabei auf die
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Tankstrukturen beschrankt, da diese hinsichtlich ihres verhaltnismaRig groflen VVolumens den stérksten
Einfluss besitzen. Die Verdnderungen des Bauraums durch zusatzliche Komponenten, wie
beispielsweise Batterien, PPUs oder PSA werden hierbei nicht miteinbezogen, da hierfiir in den
Analysen keine konkreten Modelle betrachtet wurden und somit keine Abmessungen als
Bewertungsgrundlage zur Verfligung stehen.

Tabelle 108: Bewertungsskala "Akkommodation (intern)"

Definition Wertebereich

+2 Das Volumen sinkt stark > -100%

+1 Das Volumen sinkt <-25% —-100%
0 Das Volumen bleibt (ann&hernd) gleich 0% (£25%)
-1 Das Volumen steigt an > 25% — 100%
-2 Das Volumen steigt stark an > 100%

7.2.1.5 Akkommodation (extern)

Die externe Akkommodation bezieht sich, anders als die interne Akkommodation, auf den Raum, den
der Satellit selbst einnimmt. Dabei beziehen sich die Betrachtungen auf den Raum, der innerhalb des
Envelope der Trégerrakete zur Verfiigung steht. Da dieser begrenzt ist, darf das vom Satelliten
eingenommene Volumen somit nicht (bermafig ansteigen. Als Haupteinflussfaktor dieses VVolumens
konnen hier die Solarpanele genannt werden, deren Flache fir die verschiedenen betrachteten
Varianten stark variiert. Es wird dabei ausschlieflich betrachtet, wie sich das von ihnen
eingenommene Volumen im Transportzustand &ndert.

Tabelle 109: Bewertungsskala "Akkommodation (extern)™

Bewertungsfaktor Definition Wertebereich
+2 Das Volumen sinkt stark > -100%
+1 Das Volumen sinkt < -25% —-100%
0 Das Volumen bleibt (ann&hernd) gleich 0% (x25%)
-1 Das Volumen steigt an > 25% — 100%
-2 Das Volumen steigt stark an > 100%

7.2.2 Kosten

Die Kosten einer Raumfahrtmission kdnnen je nach Missionskomplexitat und Auftraggeber stark
variieren. Interessant fiir die hier durchgefiihrte Trade-Off Studie ist der Teil der Kosten, die sich
durch eine Anderung der EOL-Strategie ergeben. Diese Kosten entstehen hierbei grundsitzlich
dadurch, dass der Satellit (iber einen teilweise deutlichen langeren Zeitraum aktiv betrieben werden
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soll, was sich einerseits in Kosten fiir das AIT (Assembly, Integration & Test) oder fiir die gesamte
Zeit zur Verfugung stehende Bodencrew auswirkt.

7.2.2.1 Zeitunabhéngige Kosten

Die zeitunabhéngigen Kosten beschreiben den Teil der Kosten, der dafiir aufgewendet werden muss,
um den Satelliten zu entwickeln, zu produzieren und ihn anschlieend auf seinen Orbit zu beférdern.
Es muss hierbei beachtet werden, dass sich diese Kosten ebenfalls durch einen Weiterbetrieb des
Satelliten verandern kdnnen. Beispielsweise steigen die Kosten flir das Satellitensystem, sobald fur
einen hdheren Leistungsbedarf groRere Solarpanele notwendig sind, da diese beziiglich der
Hardwarekosten einen verhaltnisméRig grofRen Anteil ausmachen. Die Kosten fiir den Start der
Trégerrakete durfen hierbei nicht mitbetrachtet werden, da ansonsten eine Doppelbewertung eines
Gewichtsanstiegs, die ggf. zu Mehrkosten fur eine leistungsstérkere Trégerrakete fiihren, durchgefiihrt
wird. Ein Effekt des Anstiegs der Masse, die ja bereits mit den zwei Massekriterien bewertet wird,
hétte somit gleich in zwei Kategorien negative Auswirkungen auf die Bewertung einer Variante.

Tabelle 110: Bewertungsskala "Zeitunabhéngige Kosten"

Bewertungsfaktor | Definition Wertebereich
+2

Die Kosten sinken stark <-0,75%
+1 Die Kosten sinken <-0,25% —-0,75%
0 Die Kosten bleiben (anndhernd) gleich 0% (+0,25%)
-1 Die Kosten steigen an > 0,25% — 0,75%
-2 Die Kosten steigen stark an > 0,75%

7.2.2.2 Zeitabhdngige Kosten

Die zeitabhédngigen Kosten beziehen auf die Kosten, die wéhrend des Betriebs des Satelliten entstehen.
Hierbei sind insbesondere die Missionsoperationen zu nennen, die die Tatigkeiten beschreiben, die
wahrend des Betriebs eines Satelliten von einer Bodencrew durchgefiihrt werden missen. Hierbei
muss beispielsweise der Status des Satelliten regelméRig Uberwacht und im Falle einer
Kollisionswarnung ein CA-Mandver kommandiert werden. Eben diese Vermeidung von Kollisionen
bis zum Zeitpunkt des Widereintritts ist ein essentieller Grundgedanke der alternativen EOL-Strategie.
Dies bedeutet, dass die gesamte Zeit tUiber eine Bodencrew zur Verfligung stehen muss, wobei wahrend
und nach der nominellen Mission hierflr ggf. unterschiedlich viele Personen bendtigt werden, was
sich wiederrum auf die Kosten auswirkt. Des Weiteren muss der Betrieb einer Bodenstation finanziert
werden, um die technischen Mittel fur den Kontakt mit dem Satelliten zu zur Verfligung zu stellen,
was ebenfalls einen nicht zu vernachldssigenden Anteil an den Kosten tréagt.
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Tabelle 111: Bewertungsskala "Zeitabhangige Kosten"

Bewertungsfaktor = Definition ~ Wertebereich
+2 Die Kosten sinken stark <-200%
+1 Die Kosten sinken < -25% —-150%
0 Die Kosten bleiben (ann&hernd) gleich 0% (£25%)
-1 Die Kosten steigen an > 25% — 150%
-2 Die Kosten steigen stark an > 200%

7.2.3 SD-Erzeugung

Im Zuge der SD-Erzeugung sollen die PMD-Varianten hinsichtlich ihres Einflusses auf die SD-
Umgebung anhand der variantenspezifischen Wahrscheinlichkeitswerte bewertet werden, mit denen
kritische und unkritische Ereignisse eintreten kdnnen.

7.2.3.1 Risiko: Explosionen

Das Explosionen entstehen ausschlieflich durch Fehler innerhalb des Satellitensystems, bei deinen
beispielsweise Tankstrukturen bersten oder Batterien uberhitzen kénnen. Da das Explosionsrisiko von
mehreren Faktoren und Komponenten abhédngt, wird dieses in dieser Arbeit auf Basis von historischen
Daten modelliert und abgeschatzt. Es existiert dabei nur wahrend der Zeitraume, zu denen der Satellit
nicht passiviert ist, was wahrend der nominellen Mission oder dem PMD-Zeitraum beziglich der
alternativen EOL-Strategie der Fall ist. Zudem kann dieser Fall innerhalb der klassischen EOL-
Strategie dann eintreten, wenn die Passivierungskomponente den Satellit falschlicherweise wéhrend
des Post Mission Disposals aufgrund einer Fehlfunktion nicht passiviert.

Tabelle 112: Bewertungsskala "Explosionen™

Bewertungsfaktor ~Definition Wertebereich
+2 Das Explosionsrisiko ist deutlich Kleiner < -0,5%
+1 Das Explosionsrisiko ist kleiner <-0,1% —-0,5%
0 Das Explosionsrisiko bleibt (annahernd) gleich 0% (£0,1%)
-1 Das Explosionsrisiko ist groler >0,1% — 0,5%
-2 Das Explosionsrisiko ist deutlich gréRer >0,5%
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7.2.3.2 Risiko: Unkritische Kollisionen (< 10 cm)

Unkritische Kollisionen beschreiben ZusammenstéBe mit Space Debris Objekten, die einen
Durchmesser von weniger als 10 cm besitzen. Da diese Objekte in der Regel ein geringes Energie zu
Masse Verhéltnis besitzen, resultieren Kollisionen mit diesen Objekten gewohnlich nicht in einer
Zerstorung des Satelliten und werden somit als nicht kritisch angesehen. Dennoch besteht hierbei eine
geringe Wahrscheinlichkeit, dass eine unkritische Kollision zu einem Kontrollverlust des Satelliten
fihrt. Aufgrund der geringen Grolie der Objekte gelten diese zudem als nicht detektierbar, sodass das
Risiko unkritischer Kollisionen lediglich durch eine Verkirzung des Aufenthaltszeitraums in
kollisionsgeféhrdeten Regionen verringert werden kann

Tabelle 113: Bewertungsskala "Unkritische Kollisionen™

Bewertungsfaktor | Definition Wertebereich
+2

Das Kaollisionsrisiko ist deutlich kleiner <-4%
+1 Das Kaollisionsrisiko ist kleiner < -0, 5% — -4%
0 Das Kaollisionsrisiko bleibt (annéhernd) gleich | 0% (+0,5%)
-1 Das Kollisionsrisiko ist grofier >0,5% — 4%
-2 Das Kaollisionsrisiko ist deutlich groRer > 4%

7.2.3.3 Risiko: Kritische Kollisionen (> 10 cm)

Anders beim Kollisionsrisiko mit kleinem Space Debris (< 10 cm) gilt in dieser Arbeit die Annahme,
dass Kollisionen mit SD-Objekten mit einem Durchmesser von mehr als 10 cm in einer Zerstérung des
Satelliten resultieren. Hierbei wird jedoch ebenfalls angenommen, dass bezliglich dieser Objekte die
Madglichkeit besteht, sie zu detektieren und somit einer kritischen Kollision auszuweichen. Dies fiihrt
dazu, dass fur die hier durchgefiihrten Betrachtungen angenommen wird, dass das Risiko kritischer
Kollisionen einerseits wéhrend der nominellen Mission und zudem wahrend des PMDs in der
alternativen EOL-Strategie nicht existiert. In der Realitit werden die CA-Mandver jedoch
entsprechend einer akzeptierten Kaollisionswahrscheinlichkeit durchgefiihrt, sodass immer ein
Restrisiko fiir eine kritische Kollision bestehen bleibt. Zu dem Zeitpunkt, an dem keine Kontrolle (iber
den Satelliten besteht (durch Passivierung oder Kontrollverlust), muss das Risiko der kritischen
Kollision jedoch mitberiicksichtigt werden.

Tabelle 114: Bewertungsskala "Kritische Kollisionen"

Bewertungsfaktor = Definition ~ Wertebereich
+2 Das Kaollisionsrisiko ist deutlich kleiner <-0,5%
+1 Das Kaollisionsrisiko ist kleiner <-0,1% - -0,5%
0 Das Kaollisionsrisiko bleibt (ann&hernd) gleich 0% (£0,1%)
-1 Das Kaollisionsrisiko ist grofier >0,1% — 0,5%
-2 Das Kaollisionsrisiko ist deutlich groRer >0,5%
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7.3 Auswertung

In Folgenden soll nun eine Bewertung jeder der betrachteten Varianten anhand der zuvor definierten
Kriterien durchgeftihrt werden, damit im letzten Teil der Trade-Off Studie alle Varianten miteinander
verglichen werden kénnen. Hierzu wurde im vorigen Anschnitt bereits erlautert, welche Aspekte flr
jedes der Kriterien beruicksichtigt werden und welche Grenzen und Abstufungen fur die Bewertung
genutzt werden sollen. Die entsprechende Vergabe der Punkte fiir jede der betrachteten Varianten
kann Tabelle 116 am Ende dieses Abschnitts entnommen werden.

Die vergebenen Punkte werden anschlieBend mit dem Gewichtungsfaktor des jeweiligen Kriteriums
multipliziert und dann flr jede der Varianten aufsummiert. Bevor die Gewichtungsfaktoren jedoch in
die Bewertung miteinbezogen werden, missen diese erst noch mit den Gewichtungen der
Oberkriterien durch Pfadmultiplikation kombiniert werden. Das Kriterium der Antriebsmasse besitzt
somit beispielsweise eine eigene Gewichtung von 0,25 und das Oberkriterium System Impact die
Gewichtung 0,15. Der Faktor, der letztendlich in die Ergebnisfaktoren einfliel3t, ergibt sich hier zu
0,0375.

Die dadurch resultierenden Werte sollen letztendlich dazu genutzt werden, um zu identifizieren,
welche der Varianten die positivsten Bedingungen flr eine Umsetzung der Klassischen EOL-Strategie
liefert. Aufgrund der Art und Weise der Definition der Bewertungsskalen kdnnen die Ergebnisfaktoren
so interpretiert werden, dass beispielsweise ein Ergebnisfaktor von 0 so aufgefasst werden kann, dass
die jeweilige PMD-Variante ungefahr neutrale, also weder positive noch negative, Bedingungen
gegeniber der entsprechenden Transfervariante in der klassischen EOL-Strategie besitzt. Analog dazu
deutet ein Ergebnisfaktor von gréRer O auf positivere und ein Ergebnisfaktor von Kleiner 0 auf
negativere Bedingungen hin. Abbildung 61 zeigt nun das Gesamtergebnis unter Berlicksichtigung aller
betrachteten PMD-Varianten mit den in Abbildung 60 angegebenen Kriterien und Gewichtungen.
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Abbildung 61: Bewertungsergebnis (Gesamt)

Wie das Diagramm zeigt, lassen sich fur einen grof3en Bereich der betrachteten Spannweite des PMD-
Zeitraums keine vorteilhaften Bedingungen fiir die verschiedenen Varianten im Zuge einer Anderung
der EOL-Strategie erzielen. Hierbei ist jedoch wiederum zu sehen, dass jede der Varianten bis zu einer
bestimmten PMD-Dauer einen positiven Ergebnisfaktor aufweist, wobei diese Schwellenwerte sehr
nah beieinander liegen. Dies bedeutet, dass jede Variante mit den hier zugrunde gelegten Kriterien und
Gewichtungen grundsatzlich vorteilhafte Bedingungen gegentber der klassischen EOL-Strategie in
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einem bestimmten Bereich bieten kann. Ab welchen PMD-Zeitrdumen das fir jede der Varianten
ungefahr der Fall ist, kann der folgenden Tabelle enthommen werden.

Tabelle 115: PMD-Schwellenwerte flr positive Ergebnisfaktoren

Variante PMD-Schwellenwert [yr] |

HT1 <14

HT?2 <9
ARTUS (Prim.) <10
ARTUS (Sek.) <11
RIT 10 <10
RIT 22 <11

Es ist zu erkennen, dass bei allen Varianten eine linear anmutende Zunahme des positiven Effektes mit
Abnahme der PMD-Dauer existiert. Die Steigung des Wertes fiir die Ergebnisfaktoren ist bei allen
Varianten annahernd gleich, wobei die RIT10- zusammen mit der RIT22-Variante fiir das PMD1 den
zweitpositivsten Ergebnisfaktor von 0,50 erzielt. Den insgesamt positivsten Ergebnisfaktor von 0,74
kann hierbei die HT1-Variante aufweisen, was zu der Erkenntnis fiihrt, dass diese die geeignetste
Variante zur Umsetzung der alternativen EOL-Strategie ist. Dabei darf man jedoch nicht vergessen,
dass diese Ergebnisfaktoren sich ausschliellich auf den Vergleich einer einzigen Variante der
alternativen EOL-Strategie mit der gleichen Variante der klassischen EOL-Strategie beziehen. Somit
lasst sich hier nur eine Aussage dariiber treffen, fiir welche Variante die positivsten Effekte im Zuge
der Anderung der EOL-Strategie, so wie sie hier betrachtet wurde, zu erwarten sind.

Um nun zu ermitteln, was genau die treibenden Faktoren fur diese Gesamtergebnisse sind, kann
Abbildung 61 im Folgenden flr jedes der drei Oberkriterien separat betrachtet werden. Im ersten
Schritt soll hierzu nur das Kriterium des System Impact berlicksichtigt werden, wodurch das
Diagramm folgende Gestalt annimmt.
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Abbildung 62: Bewertungsergebnis (System Impact)

Es wird hierbei deutlich, dass die Vorteile nun etwas anders verteilt sind. Wie zusehen ist, bietet die
RIT22-Variante hinsichtlich des System Impacts den vorteilhaftesten Effekt einer Anderung der EOL-
Strategie. Der Grund hierfir liegt darin, dass es bei dieser Variante zum einen aufgrund des sehr hohen
Is,-Wertes die Mdglichkeit besteht, die SolarpanelgroBe fir die ausschliefliche Durchfiihrung von
CA-Mandvern zu reduzieren und es dadurch keinen Anstieg der Solarpanelmasse gegeniber der
klassischen EOL-Strategie, sowie nur einen sehr geringen Anstieg der Tankmasse gibt. ES muss
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jedoch immer beachtet werden, dass dieser Effekt sich nur auf die gleiche Variante hinsichtlich der
klassischen EOL-Strategie bezieht. Um diesbezliglich auch die Varianten untereinander zu vergleichen
sollen im Folgenden zusétzlich die sich tatsachlich im Zuge des jeweiligen Kriteriums ergebenden
Werte betrachtet werden.

Lasst man die RIT22-Variante jedoch, aufgrund der rein theoretisch motivierten Betrachtung auen
vor, so zeichnet sich ab, dass die Ergebnisfaktoren ihr positives Maximum fur die Variante des
ARTUS als Sekundarantrieb im Bereich einer PMD-Dauer um die zehn Jahre haben. Die grofte
Besonderheit stellt hier der HT1-Antrieb dar, der zusammen mit der ARTUS (Prim.) und HT2-
Variante keine positiven Bedingungen bieten konnen, wohingegen die HT1-Variante in der
Gesamtbetrachtung die positivste Umsetzungsmdglichkeit fur die alternative EOL-Strategie darstellt.
Auffallend ist hierbei die Entwicklung der Ergebnisfaktoren tiber den gesamten Bereich der PMD-
Dauer beziiglich der RIT10-Variante, wobei diese fir einen PMD-Zeitraum von 25 Jahren die
negativsten, und fur ein Jahr mit die positivsten Ergebnisse hinsichtlich des System Impact bietet. Dies
ist zum einen mit dem groRen Anstieg der Powersystemmasse fir zunehmende PMD-Dauern und der
im Gegensatz dazu mit abnehmenden PMD-Dauern kaum ansteigenden Antriebssystemmasse zu
erklaren.

Um nun genaue Kenntnis darliber zu erlangen, welchen Werten die zuvor beschriebenen
Vergleichsfaktoren beziglich der einzelnen Parameter genau entsprechen und in welchem Verhaltnis
diese im Vergleich der Varianten untereinander stehen, soll firr jede Betrachtung nun ein Uberblick
tiber die absoluten Zahlen gegeben werden. Hierbei sollen nun im ersten Schritt die absoluten Werte
fir die Massen des Antriebs- und des Powersystems mit Hilfe von Abbildung 63 analysiert werden.
Die farblosen Balken reprasentieren dabei immer die Werte bezlglich der klassischen EOL-Strategie
der Variante der linken Nachbarbalken.
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Abbildung 63: Gesamtmassen mit Subsystemanteilen (Antriebs-/Powersystem)

Hier wird deutlich, dass der HT1-Transfer, der fiir das PMD1 in der Gesamtbewertung den positivsten
Ergebnisfaktor von 0,44 erhalten hat, auch insgesamt im Hinblick auf die sonstigen Varianten
verhaltnismé&Rig geringe Massen aufweist. Flr die PMD1-Variante zeigt sich jedoch, dass sich hier fiir
die RIT10-Variante die geringste Gesamtmasse ergibt. Interessant sind zudem auch die Anteile, die
jeweils das Antriebs- bzw. Powersystem fiir die einzelnen Antriebsvarianten einnehmen. Entsprechend
den Erwartungen ergeben sich die grofiten Powersystemmassen hinsichtlich der elektrischen
Antriebsvarianten, wobei fur den RIT 10 Antrieb deutlich zu erkennen ist, dass mit steigender PMD-
Dauer die Masse des Powersystems ansteigt. Im Gegensatz dazu ist der Anstieg fur die sonstigen
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Varianten nicht so eindeutig erkennbar, da sich, mit Ausnahme der RIT22-Variante, dort die geringste
Masse fiir das 10-jahrige PMD ergibt. Es ist gut zu sehen, wie sich durch die mit abnehmender PMD-
Dauer geringer werdende Powersystemmasse und gleichzeitig zunehmende Antriebssystemmasse das
Minimum fir die mittlere PMD-Dauer ergibt. Hier ist fir die ARTUS-Primérantriebsvariante zu
sehen, dass sich die Masse Antriebssystems fur die 10- und einjdhrige PMD-Variante nicht verandert,
da dort genau wie flr die RIT22-Variante, die Solarpanelflache und somit auch die Solarpanelmasse
fur die ausschliefliche Durchfihrung von CA-Mandvern nach der nominellen Mission reduziert
werden kann (s. Abschnitt 6.6.2). Die RIT22-Variante weist dabei mit einer Gesamtmasse von ca. 500
kg eine ungefahr doppelt so hohe Masse auf, wie die meisten der tbrigen Varianten. Die groRe Masse
ist hierbei auf das Powersystem, insbesondere auf die UberméaBig ansteigende Masse der Batterie
zuriickzufiihren. Dies liegt darin begriindet, dass fir die hier durchgefiihrten Betrachtungen gefordert
wurde, dass zu jedem Zeitpunkt CA-Mandver durchgefiihrt werden konnen. In der Praxis werden die
Batterien bei der Verwendung elektrischer Antriebe normalerweise so ausgelegt, dass diese wéhrend
der Schattenphase nicht betrieben werden sollen [19]. Auf diese Weise kdnnte der hier beobachtete,
starke Anstieg der Batteriemasse verhindert werden. Es lasst sich also sagen, dass der RIT22-Antrieb
in dieser Form bzw. fiir dieses Vorhaben deutlich tberdimensioniert und flr die hier geforderten
Bedingungen nicht geeignet ware. Akzeptiert man die Einschrankung, dass der RIT22-Antrieb
wahrend der Schattenphase nicht betrieben werden kann, so wirde sich die Masse des Powersystems
auf 194 kg reduzieren, wodurch die Gesamtmasse, zusammen mit der sehr geringen Antriebsmasse
von 39 kg bis 44 kg nicht ganz 240 kg erreichen und die RIT22-Variante somit nicht mehr aus den
sonstigen Massen herausstechen wirde. Da jedoch alle Antriebe unter derselben Voraussetzung
betrachtet werden sollen dieser Aspekt nicht weiter verfolgt werden.

Als Nachstes sollen nun die Akkommodationsaspekte betrachtet werden, wobei sich folgendes
Diagramm ergibt:
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Abbildung 64: Volumina mit den jeweiligen Anteilen (intern/extern)

Hier ist ebenfalls zu vermerken, dass die HT1-Variante fir das PMD1 das zweitgeringste
Gesamtvolumen aufweist. Dies liegt hierbei einerseits darin begriindet, dass bei dieser Variante
aufgrund des chemischen Antriebs nur verhdltnisméfRig kleine Solarpanele notwendig sind. Zum
anderen ist auch der Anstieg, der durch die Anderung der EOL-Strategie hervorgerufen wird
gegenuber der klassischen EOL-Strategie nur sehr gering, da die fir Solarpanele aufgrund der
Leistungseinsparung durch die abgeschaltete Payload keine groRere Flache fur das zusatzliche
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Betriebsjahr bendtigt wird. Insgesamt lasst sich bei den HT-Varianten erkennen, dass grundsatzlich ein
Anstieg des internen Volumens, also dem Volumen innerhalb des Satelliten, mit einer Verlangerung
der PMD-Dauer einhergeht. Hierbei weist das externe VVolumen eine eher gegenséatzliche Entwicklung
auf, was analog zu den in Abbildung 63 beobachteten Aspekten erkléart werden kann. Genauso ergibt
sich aus den gleichen Griinden bei den ARTUS-Varianten erneut ein Minimum fiir die mittlere PMD-
Dauer, wobei bei der Primarvariante auch hier zu erkennen ist, dass das Powersystemvolumen fiir 10-
und ein Jahr gleich bleibt.

Der insgesamt niedrigste Wert fir das Gesamtvolumen ergibt sich erneut fiir die RIT10-Variante fur
das einjéhrige PMD, da sich hier nur ein &ufRert geringes Tankvolumen von 0,007 m?3 ergibt, obwohl
das externe Volumen mit 0,599 m3 groRer ist, als beispielsweise flir die entsprechende HT1- oder
HT2-Variante.

Der RIT22-Antrieb sticht hier ebenfalls heraus, bei dem das Volumen der Solarpanele aufgrund der
grolRen Solarpanelflache mehr als doppelt so grof? ist, als bei den anderen Varianten. Hierbei ist
anzumerken, dass das VVolumen der Batterie bei den Betrachtungen nicht miteinbezogen wurde. Wére
dies der Fall, wirde sich voraussichtlich auch das interne Volumen deutlich vergréRern.

Abbildung 65 zeigt nun die Ergebnisse fiir eine ausschlie3liche Berlicksichtigung der Kostenkriterien.
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Abbildung 65: Bewertungsergebnis (Kosten)

Hier fallt auf, dass beziiglich der Kostenaspekte keine der Varianten vorteilhafte Bedingungen
gegeniber der klassischen EOL-Strategie bieten kann. Die Grlnde hierfiir werden Kklar, wenn man
bedenkt, dass fiir jede der Varianten mindestens die zeitabhangigen Kosten, also die Kosten fur die
Miete der Bodenstation und die Beschaftigung der Bodencrew, fiir wenigstens ein Jahr im Gegensatz
zur klassischen EOL-Strategie ansteigen. Im Gegensatz dazu sind die zusdtzlichen Kosten fur das
einjahrige PMD so gering, dass es nicht in einer negativeren Bewertung resultiert. Die zunehmende
Abnahme der Ergebnisfaktoren flir einen Anstieg der PMD-Dauer begriindet sich fur die
Monopropellant-Varianten ausschlieRlich tber die ansteigenden zeitabhdngigen Kosten. Es ist bei
allen Varianten im Bereich von 1 bis 10 Jahren PMD-Dauer eine gleichstarke Abnahme der
Ergebnisfaktoren zu erkennen, wobei diese anschliefend fur die beiden ARTUS-Varianten,
insbesondere aber fir die RIT2- Variante fir hdhere PMD-Dauern schwacher abfallen, als fur die
restlichen Varianten.
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Abbildung 66: Gesamtkosten mit Anteilen (zeitunabhéngig/zeitabhangig)

Bei Betrachtung der Absolutzahlen wird sofort deutlich, dass hinsichtlich der zeitunabhé&ngigen
Kosten nur sehr geringe Unterschiede sowohl zwischen den Varianten selbst, als auch zwischen der
alternativen und der klassischen EOL-Strategie existieren. Diese liegen hierbei alle im Bereich
zwischen 232 und 236 Mio. €. Auch hier bildet die RIT22-Variante erneut eine Ausnahme, da dort
aufgrund der Notwendigkeit einer leistungsstarkeren Tragerrakete, unter der Voraussetzung einer
uneingeschrankten Nutzung des RIT22-Antriebs und der somit UbermaRig ansteigenden
Batteriemasse, die Kosten im Vergleich zu den sonstigen Variante um ca. 40 Mio. € hoher liegen. Die
geringen Unterschiede zwischen den anderen Varianten entstehen hierbei lediglich bei den
elektrischen  Antrieben aufgrund von VergroBerungen der Solarpanelflachen, bei denen
verhaltnisméaRig groRe Kosten pro Quadratmeter anfallen. Bezliglich der zeitabhangigen Kosten sieht
man hier, dass diese aufgrund der relativ geringen zusatzlichen Betriebsdauer von nur einem Jahr
lediglich einen Anteil von ungefahr 15% der Gesamtkosten ausmachen. Diesbezliglich existieren hier
zwischen den Varianten keinerlei Unterschiede, da diese Kosten unabhéngig von der verwendeten
Antriebsvariante sind. Es ist jedoch auch zu erkennen, wie stark die zeitabhdngigen Kosten mit
steigender PMD-Dauer zunehmen, sodass sie flir das 25-jahrige PMD einen Anteil von fast 50% der
Gesamtkosten einnehmen, sodass sich dabei Mehrkosten gegentber der PMD1-Variante von
insgesamt bis zu 160 Mio. € ergeben. Die einzige Ausnahme diesbezuglich bildet hier der direkte
Wiedereintritt (HT2), bei dem die identischen Kosten anfallen wie fur die klassische EOL-Strategie,
da auch hier der Satellitenbetrieb mehr nach der nominellen Mission nicht weitergeftihrt wird.

Im letzten Schritt sollen nun noch die Aspekte hinsichtlich der SD-Erzeugung betrachtet werden,
wobei sich folgendes Diagramm ergibt:

" Direkter Wiedereintritt
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Abbildung 67: Bewertungsergebnis (SD-Erzeugung)

Hier zeichnen sich géanzlich andere Bedingungen ab, als bei den zuvor betrachteten Aspekten. Es ist zu
erkennen, dass nahezu alle Varianten einen deutlichen Vorteil gegeniiber der klassischen EOL-
Strategie aufweisen. Dabei wird Klar, dass der Grund fiir die Uberlegenheit der HT1-Variante, die sich
bereits in der Gesamtbetrachtung (s. Abbildung 61) abgezeichnet hat, hauptsachlich auf die positiven
Bedingungen hinsichtlich der SD-Erzeugung zuriickzufuhren ist. Auch die anderen Mandvervarianten
beziehen ihren grofiten Vorteil gegeniiber der klassischen EOL-Strategie aus der Reduzierung der
Risiken, wobei genau den Grundgedanken der alternativen EOL-Strategie ausmacht. Es wird jedoch
auch deutlich, dass mit allen Varianten, ausgenommen der HT1-Variante, ab einer PMD-Dauer von
etwa 23 Jahren keine Vorteile mehr iber die Umsetzung der alternativen EOL-Strategie erzielt werden
konnen. Der Grund hierfiir liegt im Explosionsrisiko, dass sich mit zunehmender PMD-Dauer erhoht,
jedoch flr die klassische EOL-Strategie, aufgrund der Passivierung, nach der nominellen Mission
nicht weiter vorhanden ist. Bei der HT1-Variante kann hingegen, gegeniiber den anderen Varianten
ein deutlicher Vorteil in der Reduzierung des Risikos fiir kritische Kollisionen ausgemacht werden,
sodass sich der auch hier vorhandene Anstieg des Explosionsrisikos kaum bemerkbar macht. Dabei hat
sich jedoch bereits gezeigt, dass ein derart langer Weiterbetrieb des Satelliten unter Einbezug der
sonstigen Aspekte ohnehin nicht lohnenswert ware.
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Abbildung 68: Wahrscheinlichkeiten (Explosionen/unkritische Koll./krit. Koll.)
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Aus der Betrachtung der Wahrscheinlichkeitswerte wird deutlich, dass die alternative EOL-Strategie
Vorteile hinsichtlich der Risiken bieten kann. Sehr deutlich erkennt man, dass sich das Risiko fiir
unkritische Kollision fiir kurze PMD-Dauern drastisch verringert. Es féllt jedoch auch auf, dass eine
Umsetzung der alternativen EOL-Strategie mit einer 25-Jdhrigen PMD-Dauer nachteilige
Bedingungen aufgrund des nicht passivierten Satelliten bieten wirde. Neben dem sich nicht
verédndernden Risiko der unkritischen Kollisionen und dem Risiko flr kritische Kollisionen, das
ebenfalls unveréndert klein bleibt, resultiert durch den nicht passivierten Satelliten ein groferes
Explosionsrisiko. Es zeigt sich, dass der zuvor identifizierte positive Effekt der HT1-Variante darauf
zuriickzufiihren ist, dass die Kollisionsrisiken aufgrund der sehr elliptischen Transfertrajektorie in der
klassischen EOL-Strategie deutlich héher sind und sich so eine gréRere Reduzierung der Risiken
ergibt, als bei den sonstigen Varianten. Insgesamt ergeben sich fur die HT1-Variante jedoch dennoch
leicht hohere Risikowerte als fiir die anderen Varianten, wobei dieser Nachteil sich fiir das PMD1
nahezu aufgel6st hat. In diesem Fall bieten alle Varianten somit die gleichen Bedingungen.

Bei Betrachtung des oben stehenden Diagramms stellt sich an dieser Stelle auBerdem die Frage, ob
sich fur eine Mischung der beiden Ansétze die gleichen, oder in Bezug auf die Kostenaspekte, sogar
noch bessere Bedingungen ergeben wirden. Denkbar wére es, dass das Prinzip der PMD1-Variante
beibehalten wird, der Satellit aber dennoch nach Erreichen des relativ geringen PMD-Orbits
passiviert werden wirde. Betrachtet man nur den Zeitraum nach Erreichen des PMD-Orbits, so ergibt
sich mit ARES, dass das Risiko fir Kollisionen mit Space Debris einer GréRe von dber 10 cm
hinsichtlich des Beispielssatelliten mit den Parametern aus Tabelle 8 flr circular-to-circular Transfers
nur noch bei ca. 0,005% und fir circular-to-elliptic bei 0,014% liegt. Die Mehrkosten, um den
Satelliten fur diesen Zeitraum weiter zu betreiben, betragen mit den hier zugrunde gelegten Zahlen ca.
6,5 Mio. € fiir die Mission Operations. Es ist dabei jedoch anzumerken, dass sich, neben dem
reduzierten Kollisionsrisiko, gleichzeitig in Folge der alternativen EOL-Strategie auch Vorteile
hinsichtlich Systemkomplexitdt und Fehlerrisiken innerhalb des Systems durch die fehlenden
Passivierungskomponenten ergeben. Zudem erhoht sich aber auch die Explosionswahrscheinlichkeit
wahrend dieses zusétzlichen Jahres des Satellitenbetriebs aufgrund der nicht durchgefihrten
Passivierung, nach dem hier zugrunde gelegten Modell, um ca. 0,05%. Es muss somit abgewagt
werden, wie grof3 genau der Kosten-Nutzen-Faktor des Weiterbetriebs des Satelliten ist, wobei hier in
erster Linie die Mdglichkeit der aktiven Beeinflussung der SD-Umgebung durch die Verhinderung
von kritischen Kollisionen berticksichtigt werden muss. Wie in Abschnitt 6.4.1 ermittelt, kann fur den
PMD-Zeitraum von einem Jahr je nach Transfervariante noch immer von zwei bis funf Situationen
ausgegangen werden, in denen der Satellit einem deutlich erhdhten Kollisionsrisiko ausgesetzt ist. Aus
dieser Sicht heraus zeichnet sich ab, dass der Weiterbetrieb des Satelliten durchaus sinnvoll ist.
Insbesondere wenn man hierbei bedenkt, dass ein passivierter Satellit in diesen Situationen keine
Madglichkeit mehr besitzt, auf das erhéhte Kollisionsrisiko zu reagieren.
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Tabelle 116: Bewertungstabelle
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8. Zusammenfassung und Ausblick

Im letzten Teil dieser Arbeit werden die ermittelten Ergebnisse noch einmal reflektiert. Gleichzeitig
wird jedoch auch noch einmal aufgezeigt, an welchen Stellen dieser Arbeit aufgrund der begrenzten
Bearbeitungszeit vereinfachte Annahmen getroffen werden mussten und welche Ungenauigkeiten sich
dadurch ergeben. Dartber hinaus soll ein Ausblick daruber gegeben werden, mit welchen weiteren
Schritten aus den hier hervorgebrachten Ergebnissen und angewandten Methoden in der Zukunft noch
bessere Erkenntnisse fur die Umsetzung der alternativen EOL-Strategie gewonnen werden kénnen.
Wie im vorigen Kapitel beschrieben, ergeben sich im direkten Variantenvergleich mit der klassischen
EOL-Strategie fur die Umsetzung der alternativen EOL-Strategie die gréfiten Vorteile flr einen HT1-
Transfer mit einer mdglichst kurzen PMD-Dauer. Fir den Transfer von einem 850 km Missionsorbit
auf einen 1-Jahres PMD-Orbit wird hierbei, im Vergleich mit den meisten anderen Varianten, eine
verhaltnismaRig hohe Treibstoffmasse von (ideal) knapp 79 kg benétigt. Aufgrund des relativ
schwachen Airbus Safran 20N Triebwerks mit einem Schub am Ende der nominellen Mission von ca.
7,9 N erhoht sich dieser unter der Akzeptanz eines Gravity-Loss von 2% auf ungeféahr 81 kg. Fir die
gesamte Mission missen in diesem Fall somit ca. 137 kg Treibstoff eingeplant werden. Die Masse des
Antriebssystems  belduft sich somit auf 154 kg unter Einbezug der verschiedenen
Komponentenmassen. Der Anspruch an das Powersystem hingegen ist hierbei, im Vergleich zu den
Varianten mit elektrischen Antrieben sehr gering, sodass eine Flache der Solarpanele von 6,9 m2 zur
Sicherstellung der elektrischen Energie ausreichend ist. Bezuiglich der Akkommaodation innerhalb des
Satelliten ergeben sich dabei fur die Architektur des Systems lediglich geringfiigig schlechtere
Platzverhéltnisse, da das Volumen der Tankstruktur von ca. 126 Liter auf 175 Liter ansteigt.

Tabelle 117 fasst die ermittelten notwendigen Ressourcen fiir die Umsetzung der alternativen EOL-
Strategie mittels der HT1-Variante noch einmal zusammen und gibt gleichzeitig an, inwiefern sich
diese von den flr die Kklassische EOL-Strategie bendtigten Ressourcen unterscheiden (positives
Vorzeichen = Zuwachs in der alternativen EOL-Strategie).

Tabelle 117: Ressourcentabelle und Vergleich mit kl. EOL-Strategie

Parameter Wert  Vgl. klassische EOL-Strategie |
Antriebssystemmasse [kg] 154 +47
Gesamttreibstoffmasse [kg] 137 +43
Tankmasse [kg] 13 +4
Powersystemmasse [kg] 90 +2
Solarpanelflache [m?] 7,1 +0,3
Solarpanelmasse [kg] 40 +2
Batteriemasse [kg] 51 0
Volumen intern [m3] 0,176 +0,049
Volumen extern [m3] 0,454 +0,02
Zeitunabhingige Kosten [Mio. €] | 232 0
Startkosten [Mio. €] 32 0
Solarpanelkosten [Mio. €] 1,21 +0,05
Zeitabhéngige Kosten [Mio. €] 41,9 +6,4
Bodenstation [Mio. €] 19,8 +3,3
Mission Operations [Mio. €] 22,1 +3,1

Vergleicht man die notwendigen Komponenten fir diesen Antrieb mit den fir die elektrischen
Antriebe notwendigen Komponenten, kann zusétzlich eine Klarer Vorteil hinsichtlich der Komplexitat
festgestellt werden, da dort noch zusétzliche Komponenten, wie beispielsweise eine PPU, RFG oder
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ggf. eine deutlich gréRere Batterie bend6tigt werden. Fur die Akkommodation auRerhalb des Satelliten
und somit die Bedingungen bezlglich des Stauraums innerhalb der Tragerrakete ist weder eine
Verschlechterung noch eine Verbesserung zu erwarten. Dies liegt darin begriundet, dass dies in erster
Linie durch die Solarpanele im kompakten Transportzustand beeinflusst wird und bei dieser Variante
keine Anderung der Solarpanelfliche zu erwarten ist.

Beziiglich der Komplexitit des Satellitensystems kann hingegen unabhdngig von der betrachteten
Variante flr die alternative EOL-Strategie festgehalten werden, dass sich diese insgesamt durch die
nicht bendtigten Passivierungskomponenten verringert. Dadurch ergeben sich folglich positivere
Bedingungen fir die Integrationsprozesse, sowie fir die Fehleranfalligkeit des Systems. Hier ist
insbesondere zu nennen, dass die Passivierungskomponenten, ungeachtet dessen, ob sie fir die
Passivierung des Antriebs- oder der Powersystems zustandig sind, immer eine Gefahr flr die gesamte
Mission darstellen. Da auch diese Komponenten fehlerhaft sein kdnnen und sich die Zuverlassigkeit,
genau wie bei allen anderen Komponenten, mit der Zeit verringert, besteht dabei immer das Risiko,
dass diese Komponenten aufgrund eines Fehlers den Satelliten bereits wéhrend der nominellen
Mission passivieren. In diesem Fall ist dieser nicht mehr zu kontrollieren, sodass die Mission in jedem
Fall gescheitert wére. Diese Gefahr ertbrigt sich somit ganzlich fur die alternative EOL-Strategie,
wodurch sich insgesamt die Wahrscheinlichkeit fiir eine erfolgreiche Mission erhéht.

Vor allem aber verringert sich die Wahrscheinlichkeit, dass durch die den somit neu in einen Orbit
gebrachten Satelliten die Space Debris Population vergroRert. Dies wird insbesondere dadurch
erreicht, dass zu keinem Zeitpunkt der Mission die Kontrolle Gber den Satelliten abgegeben wird. Der
grolRe Vorteil gegeniiber der klassischen EOL-Strategie besteht hier darin, dass kritische Kollisionen,
also Kollisionen mit Space Debris einer GroRe von mehr 10 cm, bei denen erfahrungsgemal eine sehr
grole Anzahl von neuen, Kkleinen und somit geféhrlichen Space Debris Objekten entsteht,
entsprechend der in der Praxis akzeptierten Kollisionswahrscheinlichkeit verhindert werden kénnen.
Die Gefahren unkritischer Kollisionen, die sich aufgrund der nicht gegebenen Detektierbarkeit kleiner
SD-Objekte (< 10 cm) nicht aktiv verringern lasst, kann durch den verkirzten Zeitraum bis zum
Wiedereintritt ebenfalls deutlich geschmélert werden, wobei dieser Aspekt nicht direkt als Vorteil der
alternativen EOL-Strategie angesehen werden kann. Auch das Risiko einer Explosion des
Satellitensystems, dass sich gemaR den hier getroffenen Annahmen fiir l&ngere Zeitrdume vergrofRert,
verringert sich durch eine Verkiirzung der PMD-Dauer. Dabei ist jedoch anzumerken, dass sich hier
insgesamt ein Nachteil gegeniiber der klassischen EOL-Strategie ergibt, da dort bereits nach der
Passivierung im Anschluss an die nominelle Mission eine Explosion des Satelliten ausgeschlossen
werden kann.

Beziiglich der Kosten kann hier zwar ebenfalls kein Vorteil gegentiber der klassischen EOL-Strategie
erzielt werden, da sich in jedem Fall die Dauer und somit auch die Kosten fur die Mission Operations
und die Miete der Bodenstation erhéhen. Diese zusatzlichen Kosten liegen dabei in einem Bereich von
knapp 7 Mio. €.

In der hier durchgefuhrten Analyse war es jedoch auch notwendig, aufgrund der begrenzten
Bearbeitungszeit mehrere vereinfachte Annahmen zu treffen, die bei der Interpretation der
vorgestellten Ergebnisse berticksichtigt werden miissen. Grundsétzlich musste sich im Zuge Analyse
auf die Missionselemente und Subsysteme beschrénkt werden, die am starksten von einer Anderung
der EOL-Strategie betroffen sind. Betrachtet man hier die Kostenaspekte, wurden hier beispielsweise
Kostendnderungen fiir groRere Tankstrukturen oder Batterien, ein anderes Triebwerk oder fir
Zusatzkomponenten wie eine PPU nicht miteinbezogen. Dies konnte ggf. dazu flhren, dass die Kosten
fur den Satelliten hinsichtlich der elektrischen Antriebe in der Praxis hoher sind als hier angegeben.
Auch hinsichtlich der Kosten fur die Mission Operations wurde hierbei von einem gewdhnlichen
Operationskonzept ausgegangen, wie es flir eine vergleichbare Erdbeobachtungsmission fiir den
normalen Betrieb vorstellbar wéare. Andererseits wurden jedoch in allen Aspekten grundsatzlich worst-
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case Annahmen getroffen oder berechnete Werte entsprechend der worst-case Philosophie auf- oder
abgerundet, sodass geringe Unsicherheiten und Abweichungen aufgrund von der vereinfachten
Annahme in Berechnungen maoglichst gut kompensiert werden.

Ein weiterer einschrankender Aspekt, der bei der Betrachtung der Ergebnisse berticksichtigt werden
muss, ist die geringe Anzahl an PMD-Zeitraumen, fur die die Parameter der Varianten berechnet
wurden. Insgesamt ist es mit diesen Informationen zwar mdglich, die Bereiche abzuschatzen, in denen
sich die Werte der Parameter insgesamt bewegen, jedoch kdnnen keine genauen Angaben dariiber
gemacht werden, wie genau sich die Werte zwischen den berechneten PMD-Zeitraumen entwickeln.
Um hier einen genaueren Uberblick tber die Entwicklung jedes einzelnen Parameters zu bekommen,
konnen die Abstédnde zwischen den berechneten PMD-Zeitrdumen verkirzt und somit auch die Anzahl
der betrachteten PMD-Dauern erhoht werden. Dies wirde gleichzeitig dazu fuhren, dass sich die
Bereiche verkleinern, tber die die Werte interpoliert werden missen, wie es beispielsweise in den
Diagrammen beziiglich der Ergebnisfaktoren notwendig war. Fir eine Steigerung der Aussagekraft der
Risikowerte wadre darliber hinaus sinnvoll, detailliertere Modelle fiir die Bestimmung der
Zuverlassigkeit und die Explosionswahrscheinlichkeit zu verwenden, wobei diese in zukinftigen
Betrachtungen ggf. sogar auf Komponentenebene durchgefiihrt werden konnte. Fur die hier
durchgefuhrte Analyse wurden rein empirisch ermittelte Modelle verwendet, bei denen das
Satellitensystem als Ganzes betrachtet wurde und mit denen es lediglich mdglich ist, auf Basis von
historischen Daten einen zeitabhangigen Verlauf des jeweiligen Risikos abzuschétzen. Hierbei wére es
darlber hinaus sinnvoll, in die Modelle die Option redundant ausgelegter Komponenten
miteinzubeziehen, da dies eine verhaltnisméRig giinstige Moglichkeit darstellt, eine Steigerung der
Zuverlassigkeit auf Kosten eines Anstiegs der Satellitenmasse und ggf. einer Erhéhung der
Systemkomplexitat zu erreichen.

Um gleichzeitig auch eine genauere Abschéatzung der Kollisionsrisiken zu erreichen, kdnnte hierbei
zum einen eine feinere Diskretisierung der Hoéhensektoren erfolgen, wodurch eine deutlich gréRere
Anzahl an Werten fiir die Kollisionswahrscheinlichkeiten der einzelnen Hohen verwendet werden
konnte. Es ist dabei auch denkbar, dass die Kollisionswahrscheinlichkeiten wahrend der
Transferprozesse hier noch detaillierter betrachtet werden, wobei sich dieser Aspekt hauptsachlich auf
die HT1- und HT2-Variante bezieht, bei denen dabei die zusétzlichen Orbitumlaufe zur Aufteilung der
Mandver miteinbezogen werden kénnten. Als Letztes besteht zur Verbesserung der Risikoabschatzung
noch die Mdglichkeit, die Auswirkungen und Gefahren durch die Passivierungskomponenten in den
Betrachtungen zur klassischen EOL-Strategie zu konkretisieren. Hierbei kann beispielsweise im Zuge
der Risikoanalyse noch zwischen den Komponenten der Passivierung des Antriebs- und des
Powersystems unterschieden werden und zudem genauere Informationen beziglich deren
Zuverlassigkeit als Grundlage der Risikoabschatzung verwendet werden. Somit wirden noch bessere
Erkenntnisse darliber erlangt werden, wie genau sich die Wahrscheinlichkeiten fiir den Erfolg bzw.
das Scheitern einer Mission durch die Umsetzung der alternativen EOL-Strategie verandern.

Fur zukiinftige Analysen wére es daruber hinaus sinnvoll, die Vergleiche nicht nur, wie in der hier
durchgefuhrten Trade-Off Studie, relativ zwischen den Konzepten mit gleicher Antriebsart beziglich
klassischer und alternativer EOL-Strategie durchzufiihren, sondern eine globale Vergleichs-
maoglichkeit zu schaffen. Durch eine derartige, moglichst variantenibergreifende und allgemeine Art
der Auswertung, kdnnten sich somit noch bessere Erkenntnisse darliber ergeben, wie lohnenswert eine
Umsetzung der alternativen EOL-Strategie tatséchlich in Anbetracht der technischen Mdglichkeiten
ist. Diese variantenubergreifende Art des Vergleichs wurde in dieser Arbeit nur in Kapitel 7.3 anhand
der ermittelten Ergebnisse durchgefiihrt. Sie war dabei jedoch kein Teil der Trade-Off Studie und
unterlag somit auch keiner direkten Methodik bei der diese Aspekte unter bestimmten Kriterien und
Gewichtungen analysiert werden kénnen.
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Fur zuklnftige Betrachtungen sollten aulerdem noch weitere, die sich durch ein derart durchgefihrtes
PMD andernden Aspekte und Entwicklungen naher untersucht werden. Hier ist beispielsweise das
Mission Operations Konzept zu nennen, das fur eine derartige Phase wie der hier in Kapitel 6.2
definierten Post Mission Operations Phase noch nicht bekannt ist. Hierbei muss zukinftig ermittelt
werden, wie viele Personen tatsachlich fiir diesen Zeitraum nach der nominellen Mission bis zum
Zeitpunkt des Wiedereinritts fir eine ausschlieliche Durchfiihrung von CA-Mandvern bendtigt
werden. Dies stellt einen wichtigen Aspekt hinsichtlich der zusatzlich entstehenden Kosten dar und
entscheidet somit ebenfalls dartber, wie lohnenswert eine Umsetzung der alternativen EOL-Strategie
tatséchlich ist. Hier wurde bislang davon ausgegangen, dass sich die benétigte Anzahl an Operatoren
nur geringfligig andert, wobei hauptsachlich die Notwendigkeit eines Nutzlastexperten entféllt und
sich der Aufwand fur die Ubrige Bodencrew insgesamt reduziert. Dadurch ergab sich furr den Zeitraum
der Post Mission Operations eine Ersparnis von insgesamt einem Personenjahr, was unter den hier
zugrunde gelegten Informationen einem jahrlichen Betrag von ca. 720.000 € entspricht. Es wére somit
sinnvoll, durch eine genauere Analyse des Operationskonzepts zu ermitteln, welche Wege und
Madglichkeiten es gibt, die benétigte Anzahl an Operatoren und somit auch die fortlaufenden Kosten
nach der nominellen Mission zu reduzieren, um so noch attraktivere Bedingungen und Argumente fir
eine Anwendung der alternativen EOL-Strategie zu schaffen.

Gleichzeitig sollten sich zukinftige Betrachtungen auch damit eingehender befassen, welche
Auswirkungen eine solche Verfahrensweise mit ausgedienten Satelliten auf die Space Debris
Umgebung tatsachlich hat. Es ist dabei insbesondere von Interesse, wie sich die SD-Population auf
den dicht bevdlkerten Orbits im Falle einer Umstellung der EOL-Strategie und somit auch der
zukunftigen Vermeidung kritischer Kollisionen, durch den Selbstheilungsprozess verandern. Es ware
dabei ebenfalls ein interessanter Aspekt flr die Untersuchung, ob sich durch die langere Betriebszeit
der Satelliten durch eventuelle Explosionen, deren Wahrscheinlichkeit sich dadurch folglich erhoht,
die Durchschnittsgréfie der sich in den Orbits befindlichen SD-Objekte andert. Der Trend wiirde somit
erfahrungsgemal von der Entstehung vieler kleinerer Objekte zu einer eher kleineren Anzahl von
groReren Objekten tendieren, wodurch die Bedingungen in den Orbits flir zuklnftige
Raumfahrtmissionen verdndern kénnten. Geht man somit davon aus, dass die die Entstehung neuer
kleiner SD-Objekte aus kritischen Kollisionen durch eine vollstdndige Umsetzung der alternativen
EOL-Strategie ab dem Jahr 2017 gestoppt wird, so kdnnten Objekte einer Grofke von 10 cm, gemaR
der Orbitpropagation mit DRAMA (Parameter: m = 0,2 kg; ¢p = 2; ECSS Solar Sample), bereits vor
dem Jahr 2100 vollstdndig aus den Orbitbereichen bis zu einer Héhe um die 850 km verschwinden.
Fur Objekte einer GréRe von ca. 5 cm hingegen konnte dieser Fall ungefahr bis zum Jahr 2175
eintreten (Parameter: m = 0,1 kg; ¢cp = 2; ECSS Solar Sample). Entsprechend langer wird der
Selbstheilungsprozess dieser Orbits fiir kleinere Objekte verlaufen (> 200 Jahre).

Als Abschluss dieser Arbeit kann somit festgehalten werden, dass die Umsetzung der alternativen
EOL-Strategie durchaus einen lohnenswerten Ansatz fur zukiinftige Raumfahrtmissionen,
insbesondere im Hinblick auf die SD-Entwicklung, darstellen kann. Hierbei ist besonders zu
erwahnen, dass sich fur das zusétzliche Jahr, mit den hier angenommenen Zahlen, Mehrkosten von
weniger als 10 Mio. € ergeben, mit denen bis zum Zeitpunkt des Wiedereintritt eine Durchfiihrbarkeit
von CA-Mandvern realisiert werden konnte. An dieser Stelle kann zudem weiterfuhrend geprift
werden, ob eine Mischung aus dem Ansatz der alternativen EOL-Strategie und der klassischen EOL-
Strategie ggf. eine noch lohnenswerte Mdglichkeit darstellen wiirde. Betrachtet man dabei
beispielsweise einen Satelliten, dessen Masse sich in einem Rahmen bewegt, in dem ein
Massenzuwachs die Nutzlastkapazitat der Tragerrakete nicht (bersteigen wirde, kdnnte es durchaus
sinnvoll und bereits ausreichend sein, einen sehr niedrigen PMD-Orbit (vgl. PMD1) zu wahlen.
Betrachtet man hier die Manoveranalyse aus Kapitel 6.4.1 sieht man, dass gemafl den in den
Anforderungen der ESA vorgegebenen CA-Mandéverfrequenzen fur einen 25 Jahre andauernden PMD-
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Prozess ungefédhr 50 CA-Mandver angenommen werden missten. Fir die klassische EOL-Strategie,
bei der die heutigen Satelliten genau diesen De-Orbit Prozess durchlaufen missen, ist die
Durchfuhrung dieser Mandver nicht mehr moglich, sodass bei jeder dieser Situationen die Mdglichkeit
einer kritischen Kollision besteht. Dieser Aspekt verdeutlicht noch einmal, dass eine Reduzierung der
PMD-Dauer bereits ausreichen kann, um eine vorteilhafte Entwicklung der SD-Umgebung in Gang zu
setzen. Auch hier konnten jedoch ggf. zukiinftige Analysen der De-Orbit Prozesse genauere
Informationen (ber die tatsachlichen Kollisionswahrscheinlichkeiten und somit auch den Gefahren
wahrend dieses 25 Jahre andauernden Natural Decays liefern.

Als Letztes lasst sich somit sagen, dass die alternative EOL-Strategie unter den hier getroffen
Annahmen fiir niedrige PMD-Orbits als durchaus umsetzbar erachtet werden kann. Sie besitzt das
Potential, durch die aktive Vermeidung von kritischen Kollisionen, der Reduzierung der Dauer des
Verbleibs des Satelliten in der LEO-Protected Region und der gleichzeitigen Verringerung der Gefahr
von Kontrollverlusten durch die ausbleibende Passivierung die Space Debris Population auf lange
Sicht positiv zu beeinflussen. Die SD-Umgebung im LEO-Bereich wiirde somit in jedem Fall
nachhaltig dahingehend verandert werden, dass sich die Bedingungen fiir zukinftige
Raumfahrtmissionen insgesamt verbessern und sich dadurch deren Erfolgswahrscheinlichkeiten
vergrofiern werden.
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10. Anhang
10.1 Bestimmung der Trajektorie eines Hohmann-Transfers
Fur die Bestimmung der Kollisionswahrscheinlichkeiten wéhrend des Hohmann Transfers ist es

notwendig, den zeitlichen Hohenverlauf des Transfers zu berechnen. Dies lasst sich mit Hilfe der
Kegelschnittgleichung realisieren, die lautet:

(1 — e?
. adze) (55)
1+e-cos(9)
mit
9: Wahre Anomalie
Radius vom Brennpunkt F der Ellipse zum Raumfahrzeug B
a: Grolie Halbachse der Transferellipse
e: Exzentrizitat der Ellipse
Abbildung 69 veranschaulicht die Elemente der Kegelschnittgleichung.
. (:B'
Abbildung 69: Veranschaulichung der Parameter der Kegelschnittgleichung [58]
Mit Hilfe der Keplergleichung
. U
M=E—e-sm(E)=(t—tp)-\/; (56)
und dem Zusammenhang der wahren und der exzentrischen Anomalie
a-e+r-cos(¥
cos(E) = ) (57)

a
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folgt mit Hilfe der Kegelschnittgleichung folgender Ausdruck:

_ e+ cos(¥)
COS(E) = 1+€—COS@ (58)

Dieser kann nun durch Umstellen eine Gleichung fiir die Transferzeit in Abhangigkeit von der wahren
Anomalie 9 hergeleitet werden. Hierzu wird Formel (56) nach t und Formel (58) nach der
exzentrischen Anomalie E umgestellt. Die Formeln lauten nun wie folgt:

__ E—e-sin(E) by
m P (59)
a3
e + cos(¥9)
E = arccos (m) (60)

Formel (60) in Formel (59) eingesetzt ergibt nun einen Ausdruck, mit dem die Transferzeit bis zu
einem bestimmten Punkt auf der Transferellipse berechnet werden kann (mit den entsprechenden
Indizes):

arccos(=£95 1y _ ¢ gin(arccos (LW))
Ty (9) = 1+ e-cos(¥) . 1+ e cos(¥) tt, (61)
a?
mit
tp. Zeitpunkt des Perigaumsdurchlaufs

(t,= 0, da dies den Startpunkt des Mandver darstellt)
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10.2 Bestimmung der Inklination ftr sonnensynchrone Orbits

Es soll ermittelt werden, mit welcher Formel die Inklination fiir einen sonnensynchronen Orbit
bestimmt werden kann, bei der dieser immer die gleiche Ausrichtung zur Sonne besitzt. Dies wird
darlber erreicht, indem die Kombination von Inklination und Orbithéhe so gewéhlt wird, dass der
aufsteigende Knoten genau einmal pro Jahr um die Erde wandert.

Die Knotenwanderung l&sst sich dabei mit folgender Formel errechnen:

3-Rp2J,m

dQor = — (1—e2)? a2

-cos(i) mita=R+h (62)

mit
dQ: Anderung des Argumentes des aufsteigenden Knotens
Ry: Erdradius (= 6378 km)
Jo: Jo-Storungsterm (= 0,0010826269) [59]
i: Inklination
h: Orbithéhe

Die geforderte tagliche Knotenwanderung, um einen SSO zu erreichen, I&sst sich mit der Dauer eines
Siderischen Jahres (365,242189 Tage) bestimmen [60]:

360°

ag, = ———
4™ 365,25636042

= 0,9856° (63)

Da die Formel (dQ,,) sich auf die Knotenwanderung pro Umlauf bezieht, kann diese auf die
Knotenwanderung pro Jahr umgerechnet werden, indem man sie mit der Anzahl der Umldufe Jahr
multipliziert. Die Anzahl ergibt sich dabei aus dem Verhéltnis der Dauer eines Jahres zu der Dauer
einer Umdrehung (in Sekunden). Des Weiteren muss die rechte Seite der Gleichung noch in Grad (°)
umgerechnet werden, da, wie in Formel (d(,;) ebenfalls in Grad gerechnet wurde. Dies wird durch

den Faktor (%) erreicht.

86400 s 180
— . . 64
= (22 (2) “

0. = d 86400 s (180)
da— 27T E — (65)

u
J0. = 3:R%-],- 0 86400 s (180)

a= (1—e2)2- (R + h)2 costt \/m - T (66)

u

_ 3-J,-86400s-+/u-180 ) ) 5 _3

dQ, = —3 d—e?n cos(i)-R“-(R+h) (R+h)2 (67)
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3

Nun kann mit R—z erweitert werden, sodass sich folgende Form ergibt:
R2

3
3+, 86400 s /- 180 R \* 3/ R \2 68
A0y = —2 : (_) R(_) (68)
4= T A—ed? g cos(D\g57 R+h
3 86400 s - /i - 180 R 7
. . S . . 2
g, = -3 J2 5 - cos(i) <—R n h) (69)
(1—-e?)?-R2-m
Setzt man jetzt die bekannten Werte ein, so erhélt man:
R 7
2
o_ _ o, . : (70)
0,9856 9,99 (R n h) cos(i)

Nach der Inklination i umgestellt, ergibt dies folgenden Ausdruck fir die Inklination als Funktion der
Orbithohe:

7

R + h\2
i = arccos| —0,09866 - (T)
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10.3 Umrechnung der Betriebsparameter

Im Folgenden werden die Betriebsparameter des ARTUS Antriebs unter Verwendung von sekundarem
Hydrazin (N,+2H,) auf gewdhnliches Hydrazin (N,+H;) umgerechnet. Hierflr muss zuvor bestimmt
werden, wie sich die Strahlleistung des Antriebs unter Verwendung von N,+H, veréndert, da hierbei
zusétzlich Zersetzungsenthalpie des Hydrazins (1,6 MJ/kg) genutzt werden kann [35].

Die zusétzliche Leistung kann hierbei mit der folgenden Formel bestimmt werden:

Paga = Hz *m
mit
m: Gasmassenstrom

Paqq: Zusatzleistung
Hj;: Zersetzungsenthalpie

Es ergibt sich somit eine Zusatzleistung von:

k
Pygq = 16000000L- 23,3 10_6—‘9
kg s

Paga = 37,28 W

Die Strahlleistung des mit sekunddrem Hydrazin ergibt sich aus den in Tabelle 11 angegeben
Betriebsparametern mit der folgenden Gleichung.

Psek_Hydr =05"¢cF
mit
Psek myar- Strahlleistung unter Verwendung von sekunddarem Hydrazin

c.. Austrittsgeschwindigkeit
F: Schub

Die Strahlleistung von ARTUS mit sekundarem Hydrazin ergibt somit:
m
Pse_nyar = 0,5+ 4512,60 —-0,105N

Pse_Hyar = 236,91 W

Nun kann die Strahlleistung des ARTUS Antriebs unter Verwendung von gewodhnlichem Hydrazin
durch die Addition der Strahlleistung Psey pyqr Mit der Zusatzleistung P4, ermittelt werden. Es ist

jedoch zu beachten, dass das betrachtete Triebwerk nur einen Wirkungsgrad von ca. 30% besitzt,
weshalb sich der theoretisch ermittelte Wert fiir die Zusatzleistung und den Faktor 0,3 verringert [35].

PHydrazin = Psex_Hydar T 0,3 - Paga
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Phydrazin = 248,09 W

Mit diesem Wert kdénnen nun die weiteren Betriebsparameter angepasst werden. Hierbei kann genutzt
werden, dass sich der Schub und der I, tber den einstellbaren Gasmassenstrom m einstellen lassen.
Da zuvor bereits erwahnt wurde, dass beziglich der Mandveranalyse (Transferdauer,
Kollisionswahrscheinlichkeit etc.), die nur von der Schuberzeugung eines Triebwerks abhédngt, keine
Unterscheidung zwischen den beiden Arcjet Varianten vorgenommen werden soll, kann der Wert aus
Tabelle 9 von 0,115 N festgesetzt werden. Hierdurch andert sich jedoch der I, weshalb in spateren
Abschnitten beziglich der sich ergebenden Treibstoffmassen eine Unterscheidung notwendig sein
wird [35].

Die (brigen Betriebsparameter konnen wie folgt ermittelt werden. Im ersten Schritt muss die
resultierende Austrittgeschwindigkeit bestimmt werden, die sich fir den gewinschten Schub durch
Umstellen der folgenden Formel ergibt.

PHydrazin =05"¢cF

- Puyarazin _ 248,09 W
€ 05-F 0,5-0,115N

m
= 4314,61 5

Mit Hilfe dieses Wertes kann man nun den einzustellenden Gasmassenstrom wie folgt berechnen.
— ) 2
PHydrazin =05-m-c,

. PHydrazin _ 248,09 W
0,5 c,?

k
= _=2,67-1075-2
0,5 (4314,61 %) s

Der daraus resultierende I,-Wert ergibt sich direkt aus der Austrittgeschwindigkeit.

c, 4314617
== 5 ~440s

I
P 9o 9,81%

150



10.4 Fehlerabschatzung - HT1 & HT2

Im Folgenden sollen die Grundlagen fur die Berechnung des Gravity-Losses flr die Mandvervarianten
HT1 und HT2 erléutert werden. Es werden dabei mdglichst worst-case Annahmen getroffen, sodass
die am Ende resultierenden Werte in der Praxis voraussichtlich geringer wéren. Auch in Kapitel 5.8.1
erwahnte Grenzwert von 2% kann in der Realitét variieren.

Der Gravity-Loss selbst bezieht sich dabei auf die prozentuale Abweichung, die sich durch das reale
Av von dem idealen, fiir das jeweilige Man6ver bestimmten, Av-Wert ergibt.

Das reale Av kann dabei mit folgender Formel bestimmt werden [47]:

ftlgdt — ftlg - sin(y) dt (71)
t

fzm 2

Mvyeqt = go Iy In (@> -
mg
mit
D: Widerstandskraft
Lokale Gravitationsbeschleunigung
y: Flugrichtungswinkel
my: Masse des Satelliten vor dem Mandver

m: Masse des Satelliten nach dem Mandver

m: Satellitenmasse

/ Impulsives .
Mandover Finites
/ Manéver

Abbildung 70: Vergleich von impulsivem und finitem Mandver [47]

Die Widerstandskraft D ist fir die Betrachtung nicht relevant, weshalb D = 0 angenommen werden
kann, sodass der mittlere Term wegfallt. Man sieht, dass die Formel nun nur noch aus der Ziolkowski-
Gleichung und dem Gravity-Loss Term besteht. Des Weiteren kann das Mandver mit einem
langsamen Triebwerk so durchgefuhrt werden, dass bereits vor dem Mandverzeitpunkt fir ein
impulsives Mandver mit dem Feuern begonnen wird. Der Winkel, der die Strecke des Kreishogens
beschreibt, auf dem das Triebwerk feuert, teilt sich somit in zwei Teile: 8, flr den Teil der Strecke vor
dem eigentlichen Mandverpunkt und 6, fur den Teil danach. Da sich die hier durchgefiihrten
Berechnungen nur auf den LEO-Bereich beziehen wird fur die lokale Gravitationsheschleunigung g
die auch zuvor schon verwendete Erdbeschleunigung g, von 9,81 [m/s?] verwendet, weil sich die
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lokale Gravitationsbeschleunigung nur schwer bestimmen lasst und ohnehin mit zunehmender Hohe
verringert, womit dies dem hier geforderten worst-case Gedanken entspricht. Zudem gilt dabei, wie
der Abbildung 70 entnommen werden kann, annahernd folgende Beziehung [47]:

V1=V, = 0, =0, (72)

Dies fuhrt dazu, dass letztendlich der Flugrichtungswinkel y halbiert werden kann, sodass gilt:

2

14

Die Durchfiihrung des Manovers kann fir geringe Schub-Masse-Verhaltnisse (hier ca. 0,007) so
verdndert werden, dass die Erzeugung des Av in kleinere Manover aufgeteilt werden muss und sich
somit uber mehrere Orbitumlaufe verteilt, wodurch sich letztendlich die Transferzeit erhoht [47].
Dariiber hinaus erhéht sich auch das aufzubringende Av um die entsprechenden 2%, wodurch fir die
Mandover eine zusatzliche Treibstoffmasse notwendig ist.

Durch diese Aufteilung der Mandver ergeben sich sowohl beziglich des 1-Mandver als auch des 2-
Manoéver Hohmann-Transfers veranderte Trajektorien, die Abbildung 71 zu entnehmen sind.

Abbildung 71: Veradnderung der Trajektorien durch Begrenzung des Gravity-Loss fur HT1 (links) und HT2 (rechts)

m
Z A‘Uj
J

Z A’Ui 7 Z Avi __,v/r
i i

Fur die HT1-Trajektorie wird das Perigdum stlickweise, gemaR dem erlaubten Gravity-Loss, mit
kleineren Mandvern immer weiter abgesenkt. Gleiches passiert anfangs auch fur den HT2-Transfer,
wobei hier jedoch, sobald das Perigdum die vorgesehene HoOhe erreicht hat, anschliefend das
Apogéum mit weiteren Triebwerksziindungen auf die gleiche Hohe abgesenkt wird.

Die sich ergebenden Av-Werte und Treibstoffmassen fiir die einzelnen Varianten zeigt Tabelle 118.
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Tabelle 118: Ideale und reale Av-Werte und Treibstoffmassen fiir die HT1- und HT2-Mandver

PMD Variante ‘Av/mp (ohne Verlust)  Av/m, (mit Verlust)

. HT1 72,42 /37,20 73,91 /37,98
HT2 88,55 / 45,65 90,33/ 46,59

1o LHTl 96,78 / 49,99 98,72 /51,02
HT2 125,06 / 65,02 127,57 / 66,36

L 151,14/ 79,06 154,17 / 80,70
HT2" 215,88/ 114,63 220,20/ 117,04

Als Letztes mussen nun noch die zusatzlichen Transferzeiten ermittelt und tberprift werden, ob eine
Berticksichtigung hinsichtlich der Kollisionswahrscheinlichkeiten notwendig ist. Hierfir muss zuerst
bestimmt werden, wie lange das Airbus Safran 20N Triebwerk in jeder der in Tabelle 118
aufgezahlten Varianten ziinden darf. Dies ergibt sich mit der Vorgabe eines zuléssigen Gravity-Loss
von 2% wie folgt. Wie in Abbildung 70 zu erkennen kann angenommen werden, dass der
Flugrichtungswinkel y gleich der Halfte des Winkels ist, den die von dem Satelliten zuriickgelegte
kreisbogenférmige Strecke wahrend des Mandvers aufspannt. Damit bestimmt werden kann, wie sich
dieser mit der Brenndauer veréndert, kann y wie folgt definiert werden:

Mit
w: Winkelgeschwindigkeit
t,: Brenndauer

Die Winkelgeschwindigkeit @ ergibt sich dabei aus der Fluggeschwindigkeit des Satelliten, wobei
diese mit abnehmender Orbithéhe zunimmt, was Abbildung 72 verdeutlicht.

0.072

0.07 1

0.068 -

0.066

0.0&4 -

Angular Speed [deag/s]

0.062 -

0.08 o

0.058

T T T T T T T T
o 100 200 300 400 500 [{n]n] Foo 200 Qoo
Altitude [kr]

Abbildung 72: Anderung der Winkelgeschwindigkeit mit der Orbithéhe

" Direkter Wiedereintritt
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Da sich somit mit zunehmender Winkelgeschwindigkeit die erlaubte Brenndauer verkirzt und
mdglichst eine worst-case Annahme getroffen werden soll, kann hierbei die fur die niedrigste in dieser
Arbeit betrachtete Orbithdhe von 60 km (Perigaum fir direkten Wiedereintritt) gewahlt werden. Die
Winkelgeschwindigkeit betragt dort 0,07 [°/s]. Dass der Orbit zwischen den einzelnen Mandvern
immer elliptischer wird, wird in den hier durchgefiihrten Berechnungen vernachléssigt, um die
Komplexitét der Berechnungen zu begrenzen.

Fur den Gravity-Loss selbst ergibt sich folgender Ausdruck:

GL=1— A771'eal (74)
Avideal

Ersetzt man hier Av,..o; nun durch Formel (71) und Av;4.4; durch Formel (4) und stellt dies nach t;,
um, nachdem man zuvor noch den Ausdruck (75) fur y eingesetzt hat, so ergibt sich:

 sin=1 [ AVideal . (1 _
2 - sin < (‘g:a (1 GL)> (75)

ty = .
b w

Wiéhlt man nun fir Av;4.,; den entsprechenden verlustbehaften Wert aus Tabelle 119, GL zu 0,02 und
w zu 0,07 [°/s], so ergeben sich folgende Brenndauern und die resultierenden Transferzeiten.

Tabelle 119: Erlaubte Brenndauern, resultierende Umlaufanzahl und Transferzeit

PMD Variante  Brenndauer [s] Anzahl Umldufe Transferzeit [h]
HT1 42

248 71
25 HT?2 304 42 71
10 HT1 332 42 71
HT?2 431 42 71
HT1 524 41 70
! HT2 763 41 69

" Direkter Wiedereintritt
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10.5 Nachweis der Skalierbarkeit auf Basis der I,-Verhaltnisse

Im Folgenden soll nachgewiesen werden, dass es moglich ist, eine Treibstoffmasse anhand des I,-
Verhaltnisses zu skalieren. Hierbei muss gezeigt werden, dass das Verhaltnis zweier I;,-Werte gleich

oder fast gleich dem umgekehrten Verhaltnis der resultierenden Treibstoffmassen ist.
Diese Annahme wird durch folgende Relation beschrieben:

Ispl mpz (76)
Isp2 myq

Um zu dies Uberprifen zu kénnen und zu ermitteln, in welchen Bereichen diese Annahme gilt, kann
die Gleichung wie folgt umgestellt werden:

Ispr Mp1 o 77)
Ispz My,

Hierbei ist I, auf 200s, der der den spezifischen Impuls des Airbus Safran 1N Triebwerks darstellt,
festgelegt, sodass nun fiir verschiedene I,,,- und Av-Werte ermittelt werden kann, inwiefern diese
Annahme gilt [30].
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Abbildung 73: Abweichung in Abhangigkeit der I,- und Av-Werte

Aus dem Diagramm wird deutlich, dass die Annahme mit steigendem Av ungenauer wird. Dennoch
sollte die Genauigkeit fir die hier durchgefiihrten Betrachtungen ausreichend sein, da es insbesondere
bei der Ermittlung der Grundtreibstoffmasse lediglich um eine Schatzung handelt. Zudem werden in
dieser Arbeit nur Av-Werte von weniger als 230 [m/s] betrachtet, sodass auch die Ungenauigkeit auf
einen akzeptablen Wert begrenzt ist.

Tabelle 120 zeigt fiir das Beispiel des RIT 22 die genauen Werte fiir die Treibstoffmassenverhaltnisse,
wobei sich ein Ig,-Verhaltnis (Airbus Safran 1N/RIT22) von 0,046 ergibt.
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Av [m/s]  my,, fur Ig, = 200 s [kg] ‘ mys flr I, = 4400 s [kg] Verhaltnis (m,,/m;)

Tabelle 120: Verhaltnis der Treibstoffmassen (Airbus Safran IN/RIT 22)

50 28,39 1,27 0,045
100 57,52 2,55 0,044
150 87,40 3,83 0,044
200 118,04 511 0,043
250 149,48 6,39 0,043
300 181,74 7,67 0,042

In der Tabelle ist hier zu erkennen, dass das Verhaltnis der Treibstoffmassen mit steigendem Av-Wert
abnimmt, wobei die sich ergebenden Werte dennoch sehr nah unter dem Wert fiir das Ig,-Verhaltnis
liegen. Da das Is,-Verhaltnis somit den Maximalwert unter den betrachteten Verhaltnissen darstellt
und sich somit auch die gréfiten Grundtreibstoffmassen ergeben werden, was wiederrum der worst-
case Annahme entspricht, kann dieses in den hier durchgefiihrten Betrachtungen fir die Skalierung

verwendet werden.

10.6 Das spezifische Volumen von Xenon

Fur einen Temperaturbereich von 250 °K bis 330°K ergeben sich folgende Verldufe fir das
spezifische Volumen von Xenon in Abhangigkeit des Drucks fiir den Druckbereich von 100 bar bis

500 bar.

Abbildung 74: Verlauf des spezifischen VVolumens fiir verschiedene Temperaturbedingungen [61]
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Abbildung 75: Baumdiagramm fir die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10
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10.8 PMD10 - Wahrscheinlichkeitstabelle
Tabelle 121: Erlduterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD10)

T
NR TS Wahrscheinlichkeit [%

Der Satellit erleidet einen Kontrollverlust
1 | und gerét damit auf einen 159 Jahre 0,44 0,38 4,38 0,32
' andauernden De-Orbit Prozess.

Die nominelle Mission verlauft ohne
2 0,25 - 3,11 -
Kontrollverlust.

Die nominelle Mission verlauft planméaRig

' 4 - 2,4 1,
und der Satellit durchlduft das PMD. 046 o 81,66

Die nominelle Mission verlauft planmaRig.
4 | Der Satellit erleidet anschlieRend wahrend 3,26E-02 | 1,68E-02 0,18 6,29
des PMDs einen Kontrollverlust.

HT1

Die nominelle Mission verlauft planmaRig

und der Satellit durchlauft das PMD. 0.46 ) 1.9 82,20

Die nominelle Mission verlauft planmaRig.
6 | Der Satellit erleidet anschlielfend wahrend 3,25E-02 | 1,39E-02 0,14 6,32
des PMDs einen Kontrollverlust.

HT2

Die nominelle Mission verlauft planmaRig

und der Satellit durchlauft das PMD. 0.46 ) 198 82,18

Die nominelle Mission verlauft planmaBig.
8 | Der Satellit erleidet anschlieffend wahrend 3,25E-02 | 1,08E-03 0,14 6,33
des PMDs einen Kontrollverlust.

ARTUS

Die nominelle Mission verlauft planmaBig

. 0,46 - 2,11 82,04
und der Satellit durchlauft das PMD.

Die nominelle Mission verlauft planmaBig.
10 | Der Satellit erleidet anschlieRend wéhrend 3,26E-02 | 1,90E-03 0,15 6,32
des PMDs einen Kontrollverlust.

RIT 10

Die nominelle Mission verlauft planmaBig

1 und der Satellit durchlauft das PMD.

0,46 - 1,97 82,17

Die nominelle Mission verlauft planmaRig.
12 | Der Satellit erleidet anschlieRend wéhrend 3,26E-02 | 1,06E-03 0,14 6,35
des PMDs einen Kontrollverlust.

RIT 22
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Abbildung 76: Baumdiagramm flr die Darstellung der Ereigniswahrscheinlichkeiten flir das PMD1
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10.10 PMD1 - Wabhrscheinlichkeitstabelle

N

Tabelle 122: Erlduterungen der Ereignisse und deren Eintrittswahrscheinlichkeiten (PMD1)

Beschreibung

Der Satellit erleidet einen Kontrollverlust
und gerat damit auf einen 159 Jahre
andauernden De-Orbit Prozess.

0,44

Wahrscheinlichkeit [%

0,38

4,38

0,32

Die nominelle Mission verlauft ohne
Kontrollverlust.

0,25

3,11

Die nominelle Mission verlauft planméaRig
und der Satellit durchlduft das PMD.

4,56E-02

0,12

88,23

HT1

Die nominelle Mission verlauft planmaRig.

Der Satellit erleidet anschlieRend wéhrend
des PMDs einen Kontrollverlust.

1,36E-03

1,33E-04

3,70E-03

2,71

HT2"

Die nominelle Mission verlauft planméaRig.

Der Satellit wird anschlieBend tber einen
direkten Wiedereintritt aus dem LEO-
Bereich entfernt.

91,12

Die nominelle Mission verlauft planméaRig
und der Satellit durchlauft das PMD.

4,56E-02

7,73E-02

88,28

ARTUS

Die nominelle Mission verlauft planmaBig.

Der Satellit erleidet anschlieRend wéhrend
des PMDs einen Kontrollverlust.

1,36E-03

1,67E-04

2,30E-03

2,71

Die nominelle Mission verlauft planmaBig
und der Satellit durchlauft das PMD.

4,56E-02

0,26

88,09

RIT 10

10

Die nominelle Mission verlduft planmaRig.

Der Satellit erleidet anschlieRend wéhrend
des PMDs einen Kontrollverlust.

1,36E-03

6,47E-04

6,47E-04

2,71

11

Die nominelle Mission verlauft planmaRig
und der Satellit durchlduft das PMD.

4,56E-02

7,13E-02

88,28

RIT 22

12

Die nominelle Mission verlauft planmaRig.

Der Satellit erleidet anschlieRend wahrend
des PMDs einen Kontrollverlust.

1,36E-03

1,51E-04

2,13E-03

2,71

" Direkter Wiedereintritt
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10.11 Tabellen zur Kollisionswahrscheinlichkeit

10.11.1 HT1

Tabelle 123: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 ( <10 cm)

h [km] = a[km] T[d " T[yr] AT[yr] ACP  CP

712 7090 | 0O, 0204 0,00 | 0,0000 | 3,54E-03 | 3,34E-02

664 | 7042 | 0,0158 3446 9,43 | 9,4346 | 3,04E-03 | 2,89E-02
616 | 6994 | 0,0108 | 6920 | 18,95 | 9,5112 | 2,03E-03 | 3,33E-03
568 | 6946 | 0,0096 | 7520 | 20,59 | 1,6427 | 1,79E-03 | 1,63E-03
520 | 6898 | 0,0077 | 7853 | 21,50 | 0,9117 | 1,25E-03 | 1,35E-03
472 | 6850 | 0,0038 | 8247 | 22,58 | 1,0787 | 6,52E-04 | 6,84E-04
424 | 6802 | 0,0033 | 8630 | 23,63 | 1,0486 | 1,03E-03 | 8,27E-04
376 | 6754 | 0,0027 | 8923 | 24,43 | 0,8022 | 7,10E-04 | 2,59E-04
328 | 6706 | 0,0003 | 9056 | 24,79 | 0,3641 | 3,37E-04 | 4,53E-05
280 | 6658 | 0,0014 | 9105 | 24,93 | 0,1342 | 1.35E-04 | 5,18E-06
232 | 6610 |0,0007 | 9119 | 24,97 | 0,0383 | 5,74E-05 | 6,29E-07
184 | 6562 | 0,0003 | 9123 | 24,98 | 00110 | .

24,9772 7,04E-02

Tabelle 124: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (>10 cm)

h [km] | a [km] m

712 7090 00204 0,00 | 0,0000 | 2,86E-04 | 2,70E-03

664 | 7042 |0,0158 3446 9,43 | 9,4346 | 3.91E-04 | 3.72E-03
616 | 6994 | 0,0108 | 6920 | 18,95 | 9,5112 | 2,05E-04 | 3,37E-04
568 | 6946 | 0,0006 | 7520 | 20,59 | 1,6427 | 1,61E-04 | 1,47E-04
520 | 6898 | 0,0077 | 7853 | 21,50 | 0,9117 | 1,13E-04 | 1,.22E-04
472 | 6850 |0,0038 | 8247 | 22,58 | 1,0787 | 8,73E-05 | 9,15E-05
424 | 6802 | 0,0033 | 8630 | 23,63 | 1,0486 | 511E-05 | 4,10E-05
376 | 6754 | 0,0027 | 8923 | 24,43 | 0,8022 | 550E-05 | 2,00E-05
328 | 6706 | 0,0003 | 9056 | 24,79 | 0,3641 | 3,04E-05 | 4.07E-06
280 | 6658 | 0,0014 | 9105 | 24,93 | 0,1342 | 8.79E-06 | 3,37E-07
232 | 6610 | 0,0007 | 9119 | 24,97 | 0,0383 | 4,27E-06 | 4,68E-08
184 | 6562 | 00003 | 9123 | 24,98 | 0,0110

24,9772 7,18E-03
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Tabelle 125: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm)

668 7046 | 0,0269 | O 0,00 | 0,0000 | 3,07E-03 | 2,24E-02

618 | 6996 | 0,0217 | 2657 | 7,27 | 7,2744 | 2,45E-03 | 3,12E-03
567 | 6945 | 00161 | 3123 | 855 | 1,2758 | 1.58E-03 | 9.14E-04
517 6895 | 0,0129 | 3334 | 9,13 | 0,5777 | 1,33E-03 | 4,51E-04
467 6845 | 0,0084 | 3458 | 9,47 [ 0,3395 | 1,05E-03 | 2,59E-04
417 | 6795 |0,0070 | 3548 | 9,71 | 0,2464 | 7,68E-04 | 1,11E-04
367 6745 | 0,0049 | 3601 | 9,86 | 0,1451 | 585E-04 | 3,37E-05
317 | 6695 | 0,0046 | 3622 | 9,92 | 0,0575 | 2.76E-04 | 6,04E-06
267 | 6645 | 0,0033 | 3630 | 9,94 | 0,0219 | 1,28E-04 | 1,05E-06
217 | 6595 | 0,0023 | 3633 | 9,95 | 0,0082 | 4.37E-05 | 2,39E-07
167 | 6545 |0,0003 | 3635 | 9,95 | 0,0055 0 0,00E+00
116 6494 | 0,0003 | 3635 | 9,95 [ 0,0000

9,9520 2,73E-02

Tabelle 126: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (>10 cm)

hlkm] alkm] e T[d] T[y] AT[yf] ACP cp

668 7046 | 0,0269 0 0,00 | 0,0000 | 2,52E-04 | 1,83E-03
618 | 6996 | 00217 | 2657 | 7,27 | 7,.2744 | 2,.95E-04 | 3,77E-04
567 6945 | 0,0161 | 3123 | 8,55 [ 1,2758 | 1,44E-04 | 8,30E-05
517 | 6895 | 0,0129 | 3334 | 9,13 | 0,5777 | 1,04E-04 | 3,54E-05
467 6845 | 0,0084 | 3458 | 9,47 | 0,3395 | 7,47E-05 | 1,84E-05
417 6795 | 0,0070 | 3548 | 9,71 [ 0,2464 | 545E-05 | 7,90E-06
367 6745 | 0,0049 | 3601 | 9,86 | 0,1451 | 4,24E-05 | 2,44E-06
317 6695 | 0,0046 | 3622 | 9,92 | 0,0575 | 2,23E-05 | 4,89E-07
267 6645 | 0,0033 | 3630 | 9,94 | 0,0219 | 7,60E-06 | 6,24E-08
217 6595 | 0,0023 | 3633 | 9,95 | 0,0082 | 3,59E-06 | 1,96E-08
167 6545 | 0,0003 | 3635 | 9,95 [ 0,0055 0 0,00E+00
116 | 6494 | 0,0003 | 3635 | 9,95 | 0,0000

9,9520 2,35E-03
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Tabelle 127: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (<10 cm)

AT [yr] e
570 6948 | 0,0413| O 0,00 | 0,0000 | 2,55E-03 | 4,47E-04
535 | 6913 | 0,0348| 64 | 0,18 | 0,1752 | 2,11E-03 | 4,04E-04
499 | 6877 |0,0311 | 134 | 0,37 | 0,1916 | 1,26E-03 | 1,68E-04
463 6841 | 0,0268 | 183 | 0,50 | 0,1342 | 1,25E-03 | 1,47E-04
427 | 6805 | 00234 | 226 | 0,62 | 0,1177 | 1,02E-03 | 8,63E-05
392 | 6770 | 0,0173 | 257 | 0,70 | 0,0849 | 554E-04 | 6,67E-05
356 | 6734 | 0,0154 | 301 | 0,82 | 0,1205 | 4,10E-04 | 2,58E-05
320 | 6698 |0,0117 | 324 | 0,89 | 0,0630 | 4,12E-04 | 1,24E-05
285 | 6663 | 0,0075| 335 | 0,92 | 0,0301 | 2,07E-04 | 3,96E-06
249 | 6627 | 0,0041 | 342 | 0,94 | 0,0192 | 8.26E-05 | 6,79E-07
213 6591 | 0,0025 | 345 | 0,94 | 0,0082 | 4,41E-05 | 2,42E-07
177 6555 | 0,0012 | 347 | 0,95 | 0,0055

0,9500 1,36E-03

Tabelle 128: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm)

570 | 6948 | 0,0413| O 0,00 | 0,0000 | 2,04E-04 | 3,58E-05
535 | 6913 | 0,0348| 64 | 0,18 | 0,1752 | 2,90E-04 | 5,56E-05
499 | 6877 |0,0311 | 134 | 0,37 | 0,1916 | 1,24E-04 | 1,66E-05
463 | 6841 | 0,0268 | 183 | 0,50 | 0,1342 | 1,09E-04 | 1,28E-05
427 6805 | 0,0234 | 226 | 0,62 | 0,1177 | 7,87E-05 | 6,68E-06
392 | 6770 | 0,0173 | 257 | 0,70 | 0,0849 | 546E-05 | 6,58E-06
356 | 6734 | 0,0154 | 301 | 0,82 | 0,1205 | 3,68E-05 | 2,31E-06
320 | 6698 | 0,0117 | 324 | 0,89 | 0,0630 | 2,99E-05 | 8,18E-07
285 | 6663 | 0,0075| 334 | 0,91 [ 0,0274 | 1,55E-05 | 2,98E-07
249 | 6627 | 0,0041| 341 | 0,93 | 0,0192 | 5,67E-06 | 7,76E-08
213 | 6591 | 0,0025| 346 | 0,95 | 0,0137 | 3,48E-06 | 9,52E-09
177 | 6555 | 0,0012 | 347 | 0,95 | 0,0027

0,9500 1,38E-04
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10.11.2 HT2 (= ND)

Tabelle 129: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (<10 cm)

h [km] | a [km] T [d " T[yr] AT[yr] ACP  CP
681 7059 | O, 0000 0,00 | 0,0000 | 2,56E-03 | 2,74E-02
634 7012 | 0,0018 3911 10,71 | 10,7077 | 2,88E-03 | 2,63E-02
588 6966 | 0,0006 | 7243 | 19,83 | 9,1225 | 2,05E-03 | 2,15E-03
542 6920 | 0,0018 | 7627 | 20,88 | 1,0513 | 1,74E-03 | 1,81E-03
495 6873 | 0,0007 | 8007 | 21,92 | 1,0404 | 8,92E-04 | 1,03E-03
449 6827 | 0,0008 | 8427 | 23,07 | 1,1499 | 580E-04 | 4,92E-04
403 6781 | 0,0009 | 8737 | 23,92 | 0,8487 | 1,03E-03 | 6,80E-04
356 6734 | 0,0014 | 8978 | 24,58 | 0,6598 | 4,74E-04 | 1,25E-04
310 6688 | 0,0014 | 9074 | 24,84 | 0,2628 | 1,98E-04 | 1,63E-05
264 6642 | 0,0016 | 9104 | 24,93 | 0,0821 | 1,29E-04 | 3,18E-06
217 6595 | 0,0015 | 9113 | 24,95 | 0,0246 | 3 92E-05 | 2,15E-07
171 6549 | 0,0010 | 9115 | 24,96 | 0,0055 | |

24,9553

Tabelle 130: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (>10 cm)
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681 7059 | 0,0000 0 0,00 | 0,0000 | 2,18E-04 | 2,33E-03
634 7012 | 0,0018 | 3911 | 10,71 | 10,7077 | 2,13E-04 | 1,94E-03
588 6966 | 0,0006 | 7243 | 19,83 | 9,1225 | 1,67E-04 | 1,76E-04
542 6920 | 0,0018 | 7627 | 20,88 | 1,0513 | 1,58E-04 | 1,65E-04
495 6873 | 0,0007 | 8007 | 21,92 | 1,0404 | 1,09E-04 | 1,25E-04
449 6827 | 0,0008 | 8427 | 23,07 | 1,1499 | 514E-05 | 4,36E-05
403 6781 | 0,0009 | 8737 | 23,92 | 0,8487 | 4,94E-05 | 3,26E-05
356 6734 | 0,0014 | 8978 | 24,58 | 0,6598 | 4,19E-05 | 1,10E-05
310 6688 | 0,0014 | 9074 | 24,84 | 0,2628 | 1,81E-05 | 1,48E-06
264 6642 | 0,0016 | 9104 | 24,93 | 0,0821 | 6,72E-06 | 1,65E-07
217 6595 | 0,0015 | 9113 | 24,95 | 0,0246 | 3,67E-06 | 2,01E-08
171 6549 | 0,0010 | 9115 | 24,96 | 0,0055

24,9553 4,83E-03



Tabelle 131: Hhenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm)

AT [yr]
613 6991 | 0,0000 0 0,00 | 0,0000 | 2,41E-03 | 1,83E-02

574 | 6952 | 0,0021 | 2770 | 7,58 | 7,5838 | 1,71E-03 | 1,93E-03
536 | 6914 | 0,0017 | 3183 | 8,71 | 1,1307 | 1,60E-03 | 6,66E-04
498 | 6876 |0,0014 | 3335 | 9,13 | 0,4162 | 1,00E-03 | 3,16E-04
459 | 6837 | 0,0011 | 3450 | 9,45 | 0,3149 | 5.55E-04 | 1.21E-04
421 6799 | 0,0015 | 3530 | 9,66 | 0,2190 | 1,13E-03 | 1,79E-04
383 | 6761 | 0,0009 | 3588 | 9,82 | 0,1588 | 6,99E-04 | 4,59E-05
344 | 6722 | 0,0000 | 3612 | 9,89 | 0,0657 | 3.89E-04 | 1,17E-05
306 | 6684 | 0,0005 | 3623 | 9,92 | 0,0301 | 1,89E-04 | 3.11E-06
268 | 6646 | 00002 | 3629 | 9,94 | 0,0164 | 1,26E-04 | 1,38E-06
229 6607 | 0,0001 | 3633 | 9,95 | 0,0110 | 5,45E-05 | 1,49E-07
191 6569 | 0,0002 | 3634 | 9,95 [ 0,0027

9,9493 2,15E-02

Tabelle 132: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (>10 cm)

hikm] a[km] e | T[d] T[y] AT [yr]
613 | 6991 |0,0000| 0 | 0,00 | 0,0000 | 2,42E-04 | 1,84E-03

574 | 6952 |0,0021 | 2770 | 7,58 | 7,5838 | 1,54E-04 | 1,74E-04
536 | 6914 |0,0017 | 3183 | 8,71 | 1,1307 | 1,42E-04 | 5,89E-05
498 | 6876 |0,0014 | 3335 | 9,13 | 0,4162 | 9,79E-05 | 3,08E-05
459 | 6837 |0,0011 | 3450 | 9,45 | 0,3149 | 6,52E-05 | 1,43E-05
421 | 6799 |0,0015 | 3530 | 9,66 | 0,2190 | 5,07E-05 | 8,05E-06
383 | 6761 | 0,0009 | 3588 | 9,82 | 0,1588 | 6,77E-05 | 4,45E-06
344 | 6722 | 0,0009 | 3612 | 9,89 | 0,0657 | 3,55E-05 | 1,07E-06
306 | 6684 |0,0005 | 3623 | 9,92 | 0,0301 | 1,70E-05 | 2,79E-07
268 | 6646 | 0,0002 | 3629 | 9,94 | 0,0164 | 7,20E-06 | 7,88E-08
229 | 6607 |0,0001 | 3633 | 9,95 | 0,0110 | 3,50E-06 | 9,59E-09
191 | 6569 | 0,0002 | 3634 | 9,95 | 0,0027
9,9493 2,13E-03
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Tabelle 133: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (<10 cm)

430 | 6808 |0,0000| O 0,00 | 0,0000 | 8,23E-04 | 2,95E-04
405 6783 | 0,0019 | 131 | 0,36 | 0,3587 | 8,90E-04 | 1,68E-04
380 | 6758 | 0,0006 | 200 | 0,55 | 0,1889 | 7,61E-04 | 9,37E-05
356 | 6734 | 0,0021 | 245 | 0,67 | 0,1232 | 4,70E-04 | 6,17E-05
331 | 6709 | 0,0010 | 293 | 0,80 | 0,1314 | 3,46E-04 | 2,46E-05
307 | 6685 |0,0012 | 319 | 0,87 | 0,0712 | 1,91E-04 | 6,79E-06
282 | 6660 |0,0013 | 332 | 0,91 | 0,0356 | 1,42E-04 | 2,71E-06
258 | 6636 |0,0012 | 339 | 0,93 | 0,0192 | 9,79E-05 | 8,04E-07
233 | 6611 | 0,0009 | 342 | 0,94 | 0,0082 | 6,16E-05 | 3,37E-07
209 | 6587 |0,0006 | 344 | 0,94 | 0,0055 | 3,85E-05 | 2,11E-07
184 | 6562 |0,0006 | 346 | 0,95 | 0,0055 | 1.85E-05 | 0,00E+00
160 6538 | 0,0003 | 346 | 0,95 [ 0,0000

0,9473 6,54E-04

Tabelle 134: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm)

h[km] alkm] e  T[d Tly] AT[y] ACP
430 | 6808 |0,0000| O | 0,00 | 0,0000 |572E-05 | 2,05E-05
405 6783 | 0,0019 | 131 | 0,36 | 0,3587 | 5,24E-05 | 9,90E-06
380 | 6758 | 0,0006 | 200 | 0,55 | 0,1889 | 506E-05 | 6,24E-06
356 6734 | 0,0021 | 245 | 0,67 | 0,1232 | 3,84E-05 | 5,05E-06
331 | 6709 |0,0010 | 293 | 0,80 | 0,1314 | 2,77E-05 | 1,97E-06
307 | 6685 | 00012 | 319 | 0,87 | 0,0712 | 1,70E-05 | 6,05E-07
282 6660 | 0,0013 | 332 | 0,91 | 0,0356 | 8,92E-06 | 1,71E-07
258 | 6636 | 0,0012 | 339 | 0,93 | 0,0192 | 6,14E-06 | 6,72E-08
233 | 6611 | 0,0009 | 343 | 0,94 | 0,0110 | 4,16E-06 | 2,28E-08
209 | 6587 | 0,0006 | 345 | 0,94 | 0,0055 | 3,84E-06 | 0,00E+00
184 | 6562 | 0,0006 | 345 | 0,94 | 0,0000 | 4,85E-07 | 1,33E-09
160 6538 | 0,0003 | 346 | 0,95 | 0,0027

0,9473 4,45E-05

166




10.11.3 ARTUS — Transfer

Tabelle 135: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (<10 ¢cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 1,44E-05
834 7212 | 0,0010 | 1 0,00 | 0,0023 | 5,47E-03 | 1,48E-05
819 7197 |0,0010 | 2 0,01 | 0,0027 | 4,78E-03 | 1,10E-05
804 7182 | 0,0010 | 3 0,01 | 0,0023 | 4,60E-03 | 1,14E-05
788 7166 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0025 | 4,82E-03 | 1,20E-05
773 7151 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0025 | 4,63E-03 | 1,14E-05
757 7135 | 0,000 | 5 0,01 | 0,0025 | 4,22E-03 | 1,04E-05
742 7120 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0025 | 3,65E-03 | 8,29E-06
727 7105 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0023 | 2,81E-03 | 6,88E-06
711 7089 |0,0010| 8 0,02 | 0,0025 | 2,81E-03 | 7,39E-06
696 7074 | 0,000 | 9 0,02 | 0,0026 | 2,50E-03 | 6,08E-06
680 7058 | 0,0010 | 10 | 0,03 | 0,0024

0,0270 1,14E-04

Tabelle 136: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (>10 cm)
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850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 1,08E-06
834 7212 10,0010| 1 0,00 [ 0,0023 | 4,24E-04 | 1,15E-06
819 7197 |0,0010| 2 0,01 | 0,0027 | 3,17E-04 | 7,32E-07
804 7182 | 0,0010 | 3 0,01 | 0,0023 | 3,06E-04 | 7,62E-07
788 7166 | 0,0010 | 4 0,01 [ 0,0025 | 4,02E-04 | 9,99E-07
773 7151 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0025 | 5,90E-04 | 1,46E-06
757 7135 | 0,0010 | 5 0,01 [ 0,0025 | 4,08E-04 | 1,01E-06
742 7120 | 0,0010| 6 0,02 | 0,0025 | 2,60E-04 | 5,89E-07
727 7105 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0023 | 2,34E-04 | 5,73E-07
711 7089 | 0,0010| 8 0,02 | 0,0025 | 2,03E-04 | 5,33E-07
696 7074 | 0,000 | 9 0,02 | 0,0026 | 2,23E-04 | 5,42E-07
680 7058 | 0,0010 | 10 | 0,03 | 0,0024

0,0270 9,42E-06



Tabelle 137: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 2,04E-05
828 7206 | 0,0010| 1 0,00 | 0,0033 | 553E-03 | 2,02E-05
807 7185 | 0,0010 3 0,01 | 0,0037 | 4,47E-03 | 1,45E-05
785 7163 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0033 | 4,58E-03 | 1,57E-05
764 | 7142 |0,0010| 5 | 0,01 | 0,0034 | 4,69E-03 | 1,60E-05
742 | 7120 | 0,0010| 6 | 0,02 | 0,0034 | 3,65E-03 | 1,31E-05
720 7098 | 0,0010 | 8 0,02 | 0,0036 | 2,87E-03 | 9,72E-06
699 7077 |0,0010| 9 0,02 | 0,0034 | 2,55E-03 | 8,61E-06
677 7055 | 0,0010 | 10 | 0,03 [ 0,0034 | 2,62E-03 | 8,80E-06
656 7034 | 0,0010 | 11 | 0,03 | 0,0034 | 2,39E-03 | 8,86E-06
634 | 7012 |0,0010 | 13 | 0,03 | 0,0037 | 2,86E-03 | 1,00E-05
612 6990 | 0,0010 | 14 0,04 | 0,0035

0,0380 1,46E-04

Tabelle 138: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (>10 cm)

850 | 7228 | 0,0010| O | 0,00 [ 0,0000 |4,67E-04 | 1,53E-06
828 | 7206 | 00010| 1 | 0,00 | 0,0033 |352E-04 | 1,29E-06
807 | 7185 | 0,0010| 3 | 001 [ 00037 |3,04E-04 | 9,91E-07
785 | 7163 | 0,0010| 4 | 0,01 | 0,0033 | 4,07E-04 | 1,40E-06
764 | 7142 | 00010 5 | 0,01 |0,0034 | 6,72E-04 | 2,30E-06
742 | 7120 | 00010 6 | 0,02 [0,0034 | 260E-04 | 9.32E-07
720 | 7098 |0,0010| 8 | 0,02 [0,0036 | 2,20E-04 | 7,44E-07
699 | 7077 |00010| 9 | 0,02 [0,0034 | 223E-04 | 752E-07
677 | 7055 | 0,000 | 10 | 0,03 [ 0,0034 | 2,10E-04 | 7,04E-07
656 | 7034 | 0,0010| 11 | 0,03 | 0,0034 | 1,87E-04 | 6,93E-07
634 | 7012 | 00010 13 | 0,03 [ 0,0037 | 1,94E-04 | 6,82E-07
612 | 6990 | 0,0010 | 14 | 0,04 | 0,0035

0,0380 1,20E-05
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Tabelle 139: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (<10 cm)

850 | 7228 | 0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 3,60E-05
812 | 7190 |0,0010| 2 0,01 | 0,0058 | 4,76E-03 | 3,01E-05
773 7151 | 0,0010| 4 0,01 | 0,0063 | 4,63E-03 | 2,81E-05
735 | 7113 |0,0010| 7 0,02 | 0,0061 | 3,14E-03 | 1,89E-05
697 | 7075 | 0,0010 | 9 0,02 | 0,0060 | 2,51E-03 | 1,55E-05
659 | 7037 | 00010 | 11 | 0,03 | 0,0062 | 2,37E-03 | 1,49E-05
621 | 6999 |0,0010| 13 | 0,04 | 0,0063 | 2,65E-03 | 1,66E-05
582 | 6960 | 0,0010 | 16 | 0,04 | 0,0063 | 1,94E-03 | 1,20E-05
544 | 6922 | 0,0010| 18 | 0,05 | 0,0062 | 1,92E-03 | 1,22E-05
506 | 6884 | 0,0010 | 20 | 0,06 | 0,0063 | 9,52E-04 | 6,32E-06
468 | 6846 |0,0010 | 23 | 0,06 | 0,0066 | 5,77E-04 | 3,69E-06
429 6807 | 0,0010 | 25 0,07 | 0,0064

0,0685 1,94E-04

Tabelle 140: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm)

850 | 7228 |0,0010| O | 0,00 | 0,0000 |4,67E-04 | 2,70E-06
834 7190 | 0,0010 | 2 0,01 | 0,0058 | 3,03E-04 | 1,92E-06
819 | 7151 |0,0010| 4 | 001 | 0,0063 |590E-04 | 3,58E-06
804 7113 | 0,0010 7 0,02 | 0,0061 | 2,44E-04 | 1,47E-06
788 7075 | 0,0010 | 9 0,02 | 0,0060 | 2,21E-04 | 1,37E-06
773 | 7037 | 0,0010| 11 | 0,03 | 0,0062 | 1,89E-04 | 1,19E-06
757 6999 | 0,0010 | 13 | 0,04 | 0,0063 | 2,18E-04 | 1,36E-06
742 | 6960 | 0,0010| 16 | 0,04 | 0,0063 | 1,61E-04 | 9,96E-07
727 | 6922 | 00010 | 18 | 0,05 | 0,0062 | 1,66E-04 | 1,05E-06
711 | 6884 |0,0010| 20 | 0,06 [ 0,0063 | 1,01E-04 | 6,67E-07
696 | 6846 | 0,0010 | 23 | 0,06 | 0,0066 | 7,02E-05 | 4,50E-07
680 6807 | 0,0010 | 25 | 0,07 [ 0,0064

0,0685 1,68E-05
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10.11.4 RIT 10 — Transfer

Tabelle 141: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (<10 cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 1,71E-04
834 7212 | 0,0010 | 10 | 0,03 | 0,0275 | 5,47E-03 | 1,53E-04
819 7197 | 0,0010 | 20 | 0,06 | 0,0280 | 4,78E-03 | 1,33E-04
804 | 7182 |0,0010| 30 | 0,08 | 0,0279 | 4,60E-03 | 1,28E-04
788 7166 | 0,0010 | 41 | 0,11 | 0,0278 | 4,82E-03 | 1,35E-04
773 | 7151 | 0,0010 | 51 | 0,14 | 0,0281 | 4,63E-03 | 1,30E-04
757 7135 | 0,0010 | 61 | 0,17 | 0,0280 | 4,22E-03 | 1,19E-04
742 7120 | 0,0010| 71 | 0,20 | 0,0283 | 3,65E-03 | 1,02E-04
727 | 7105 | 0,000 | 82 | 0,22 | 0,0280 |2,81E-03 | 8,00E-05
711 7089 | 0,0010 | 92 | 0,25 | 0,0285 | 2,81E-03 | 8,02E-05
696 7074 | 0,0010 | 102 | 0,28 | 0,0286 | 2,50E-03 | 7,11E-05
680 7058 | 0,0010 | 113 | 0,31 | 0,0285

0,3089 1,30E-03

Tabelle 142: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fir das PMD25 (>10 cm)
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850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 1,28E-05
834 7212 | 0,0010 | 10 | 0,03 | 0,0275 | 4,24E-04 | 1,19E-05
819 7197 | 0,0010 | 20 | 0,06 | 0,0280 | 3,17E-04 | 8,84E-06
804 7182 | 0,0010 | 30 | 0,08 [ 0,0279 | 3,06E-04 | 8,50E-06
788 7166 | 0,0010 | 41 | 0,11 | 0,0278 | 4,02E-04 | 1,13E-05
773 7151 | 0,0010 | 51 | 0,14 | 0,0281 | 5,90E-04 | 1,65E-05
757 7135 | 0,0010 | 61 | 0,17 | 0,0280 | 4,08E-04 | 1,15E-05
742 7120 | 0,0010 | 71 | 0,20 | 0,0283 | 2,60E-04 | 7,27E-06
727 7105 | 0,0010 | 82 | 0,22 | 0,0280 | 2,34E-04 | 6,66E-06
711 7089 | 0,0010 | 92 | 0,25 | 0,0285 | 2,03E-04 | 5,79E-06
696 7074 | 0,0010 | 102 | 0,28 | 0,0286 | 2,23E-04 | 6,34E-06
680 7058 | 0,0010 | 113 | 0,31 | 0,0285

0,3089 1,07E-04



Tabelle 143: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm)

AT [yr] . cp
850 | 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 2,41E-04
828 7206 | 0,0010 | 14 | 0,04 | 0,0387 | 553E-03 | 2,16E-04
807 7185 | 0,0010 | 28 0,08 | 0,0391 | 4,47E-03 | 1,75E-04
785 7163 | 0,0010 | 43 | 0,12 [ 0,0391 | 4,58E-03 | 1,81E-04
764 | 7142 |0,0010 | 57 | 0,16 | 0,0395 | 4,69E-03 | 1,84E-04
742 7120 | 0,0010 | 71 0,20 | 0,0393 | 3,65E-03 | 1,45E-04
720 | 7098 | 0,0010| 86 | 0,24 | 0,0397 | 2,87E-03 | 1,14E-04
699 7077 | 0,0010 | 101 | 0,28 | 0,0399 | 2,55E-03 | 1,02E-04
677 | 7055 | 0,0010 | 115 | 0,32 | 0,0399 | 2,62E-03 | 1,05E-04
656 7034 | 0,0010 | 130 | 0,36 | 0,0401 | 2,39E-03 | 9,70E-05
634 7012 | 0,0010 | 145 | 0,40 | 0,0406 | 2,86E-03 | 1,16E-04
612 6990 | 0,0010 | 159 | 0,44 | 0,0405

0,4363 1,68E-03

Tabelle 144: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (>10 cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 1,80E-05
828 7206 | 0,0010 | 14 | 0,04 | 0,0387 | 3,52E-04 | 1,38E-05
807 7185 | 0,0010 | 28 0,08 | 0,0391 | 3,04E-04 | 1,19E-05
785 7163 | 0,0010 | 43 0,12 | 0,0391 | 4,07E-04 | 1,61E-05
764 7142 | 0,0010 | 57 | 0,16 [ 0,0395 | 6,72E-04 | 2,64E-05
742 7120 | 0,0010 | 71 0,20 | 0,0393 | 2,60E-04 | 1,03E-05
720 7098 | 0,0010 | 86 | 0,24 | 0,0397 | 2,20E-04 | 8,76E-06
699 7077 | 0,0010 | 101 | 0,28 | 0,0399 | 2,23E-04 | 8,90E-06
677 7055 | 0,0010 | 115 | 0,32 | 0,0399 | 2,10E-04 | 8,41E-06
656 7034 | 0,0010 | 130 | 0,36 | 0,0401 | 1,87E-04 | 7,59E-06
634 7012 | 0,0010 | 145 | 0,40 [ 0,0406 | 1,94E-04 | 7,86E-06
612 6990 | 0,0010 | 159 | 0,44 | 0,0405

0,4363 1,38E-04
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Tabelle 145: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (<10 cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 4,27E-04
812 | 7190 | 0,0010| 25 | 0,07 | 0,0687 | 4,76E-03 | 3,30E-04
773 | 7151 | 0,000 | 50 | 0,14 | 0,0693 | 4,63E-03 | 3,24E-04
735 | 7113 | 0,000 | 76 | 0,21 | 0,0699 | 3,14E-03 | 2,21E-04
697 | 7075 | 0,0010 | 102 | 0,28 | 0,0705 | 2,51E-03 | 1,78E-04
659 | 7037 |0,0010 | 128 | 0,35 | 0,0710 | 2,37E-03 | 1,70E-04
621 | 6999 | 0,0010 | 154 | 0,42 | 0,0716 | 2,65E-03 | 1,91E-04
582 | 6960 | 0,0010 | 180 | 0,49 | 0,0721 | 1,94E-03 | 1,41E-04
544 | 6922 | 0,0010 | 207 | 0,57 | 0,0726 | 1,92E-03 | 1,41E-04
506 6884 | 0,0010 | 233 | 0,64 | 0,0734 | 9,52E-04 | 7,05E-05
468 6846 | 0,0010 | 260 | 0,71 [ 0,0741 | 5,77E-04 | 4,30E-05
429 6807 | 0,0010 | 288 | 0,79 | 0,0745

0,7877 2,24E-03

Tabelle 146: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm)

850 | 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 3,21E-05
812 | 7190 | 0,0010 | 25 | 0,07 | 0,0687 | 3,03E-04 | 2,10E-05
773 | 7151 | 0,0010| 50 | 0,14 | 0,0693 | 5,90E-04 | 4,12E-05
735 | 7113 | 0,0010| 76 | 0,21 | 0,0699 | 2,44E-04 | 1,72E-05
697 7075 | 0,0010 | 102 | 0,28 | 0,0705 | 2,21E-04 | 1,57E-05
659 | 7037 |0,0010 | 128 | 0,35 | 0,0710 | 1,89E-04 | 1,35E-05
621 | 6999 | 0,0010 | 154 | 0,42 | 0,0716 | 2,18E-04 | 1,57E-05
582 | 6960 | 0,0010 | 180 | 0,49 | 0,0721 | 1,61E-04 | 1,17E-05
544 | 6922 | 0,0010 | 207 | 0,57 | 0,0726 | 1,66E-04 | 1,22E-05
506 | 6884 | 0,0010 | 233 | 0,64 | 0,0734 | 1,01E-04 | 7,44E-06
468 | 6846 | 0,0010 | 260 | 0,71 | 0,0741 | 7,02E-05 | 5,23E-06
429 | 6807 |0,0010 | 288 | 0,79 | 0,0745

0,7877 1,93E-04
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10.11.5 RIT 22 — Transfer

Tabelle 147: Héhenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (<10 cm)

AT [yr]
850 7228 | 0,0010 0 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 9,63E-06
834 7212 |0,0010| 1 0,00 | 0,0015 | 5,47E-03 | 9,50E-06
819 | 7197 |00010| 1 | 0,00 | 00017 |4,78E-03 | 7,35E-06
804 7182 | 0,0010 | 2 0,00 | 0,0015 | 4,60E-03 | 7,92E-06
788 7166 | 0,0010 2 0,01 | 0,0017 | 4,82E-03 | 7,36E-06
773 7151 | 0,000 | 3 0,01 | 0,0015 | 4,63E-03 | 7,05E-06
757 7135 | 0,0010 4 0,01 | 0,0015 | 4,22E-03 | 7,21E-06
742 | 7120 |00010| 4 | 0,01 | 0,0017 | 3,65E-03 | 4.83E-06
727 | 7105 |00010| 5 | 0,01 | 0,0013 | 2,81E-03 | 477E-06
711 | 7089 |00010| 5 | 0,01 | 0,0017 | 281E-03 | 5.28E-06
696 | 7074 | 00010| 6 | 0,02 | 0,0019 | 2,50E-03 | 3,74E-06
680 7058 | 0,0010 6 0,02 | 0,0015

0,0177 7,46E-05

Tabelle 148: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD25 (>10 cm)
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850 7228 | 0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 7,22E-07
834 7212 | 0,0010 1 0,00 | 0,0015 | 4,24E-04 | 7,36E-07
819 7197 | 0,000 | 1 0,00 | 0,0017 | 3,17E-04 | 4,88E-07
804 7182 | 0,0010 | 2 0,00 | 0,0015 | 3,06E-04 | 5,27E-07
788 7166 | 0,0010 | 2 0,01 | 0,0017 | 4,02E-04 | 6,15E-07
773 7151 | 0,0010 | 3 0,01 | 0,0015 | 5,90E-04 | 8,98E-07
757 7135 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0015 | 4,08E-04 | 6,97E-07
742 7120 |0,0010 | 4 0,01 | 0,0017 | 2,60E-04 | 3,44E-07
727 7105 | 0,0010 5 0,01 | 0,0013 | 2,34E-04 | 3,97E-07
711 7089 | 0,0010 | 5 0,01 | 0,0017 | 2,03E-04 | 3,81E-07
696 7074 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0019 | 2,23E-04 | 3,33E-07
680 7058 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0015

0,0177 6,14E-06



Tabelle 149: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (<10 cm)

850 7228 | 0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 1,20E-05
828 7206 |0,0010| 1 0,00 | 0,0019 | 553E-03 | 1,38E-05
807 7185 | 0,0010 | 2 0,00 [ 0,0025 | 4,47E-03 | 9,41E-06
785 7163 | 0,0010 | 2 0,01 | 0,0021 | 4,58E-03 | 1,05E-05
764 7142 | 0,0010 | 3 0,01 [ 0,0023 | 4,69E-03 | 1,07E-05
742 7120 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0023 | 3,65E-03 | 8,28E-06
720 7098 |0,0010| 5 0,01 | 0,0023 | 2,87E-03 | 6,48E-06
699 7077 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0023 | 2,55E-03 | 5,26E-06
677 7055 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0021 | 2,62E-03 | 6,36E-06
656 7034 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0024 | 2,39E-03 | 5,75E-06
634 7012 | 0,0010 8 0,02 | 0,0024 | 2,86E-03 | 6,34E-06
612 6990 | 0,0010 9 0,02 | 0,0022

0,0247 9,49E-05

Tabelle 150: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD10 (>10 cm)

850 7228 | 0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 4,67E-04 | 9,02E-07
828 7206 | 0,0010 | 1 0,00 | 0,0019 | 3 52E-04 | 8,81E-07
807 7185 | 0,0010 | 2 0,00 | 0,0025 | 3,04E-04 | 6,41E-07
785 7163 | 0,0010 | 2 0,01 | 0,0021 | 4,07E-04 | 9,32E-07
764 7142 | 0,0010 3 0,01 | 0,0023 | 6,72E-04 | 1,53E-06
742 7120 | 0,0010 | 4 0,01 | 0,0023 | 2,60E-04 | 5,89E-07
720 7098 | 0,0010 | S 0,01 | 0,0023 | 2,20E-04 | 4,96E-07
699 7077 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0023 | 2,23E-04 | 4,59E-07
677 7055 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0021 | 2,10E-04 | 5,08E-07
656 7034 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0024 | 1,87E-04 | 4,51E-07
634 7012 | 0,0010 | 8 0,02 | 0,0024 | 1,94E-04 | 4,31E-07
612 6990 | 0,000 | 9 0,02 | 0,0022

0,0247 7,82E-06
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Tabelle 151: H6henabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (<10 cm)

850 7228 |0,0010| O 0,00 | 0,0000 | 6,22E-03 | 2,40E-05
812 7190 | 0,0010| 1 0,00 | 0,0039 | 4,76E-03 | 2,00E-05
773 | 7151 |0,0010| 3 | 0,01 | 0,0042 | 4,63E-03 | 1,85E-05
735 7113 | 0,0010| 4 0,01 | 0,0040 | 3,14E-03 | 1,24E-05
697 7075 | 0,0010 | 6 0,02 | 0,0040 | 2,51E-03 | 1,03E-05
659 7037 | 0,0010 | 7 0,02 | 0,0041 | 2,37E-03 | 9,66E-06
621 6999 | 0,0010| 9 0,02 | 0,0041 | 2,65E-03 | 1,07E-05
582 6960 | 0,0010 | 10 | 0,03 [ 0,0040 | 1,94E-03 | 7,79E-06
544 6922 | 0,0010 | 12 | 0,03 [ 0,0040 | 1,92E-03 | 8,00E-06
506 6884 | 0,0010 | 13 | 0,04 | 0,0042 | 9,52E-04 | 4,27E-06
468 | 6846 | 0,0010 | 15 | 0,04 | 0,0045 | 577E-04 | 2,36E-06
429 6807 | 0,0010 | 16 0,04 | 0,0041

0,0450 1,28E-04

Tabelle 152: Hohenabschnitte und Kollisionswahrscheinlichkeiten fiir das PMD1 (>10 cm)

850 | 7228 |0,0000| 0 | 0,00 | 0,0000 |4,67E-04 | 1,80E-06
812 | 7190 |0,0010| 1 | 0,00 | 0,0039 | 303E-04 | 1,28E-06
773 | 7151 | 0,0000| 3 | 001 | 0,042 | 590E-04 | 2,35E-06
735 | 7113 | 0,0010| 4 | 0,01 | 0,0040 | 2,44E-04 | 9,65E-07
697 | 7075 | 0,0010| 6 | 0,02 |0,0040 | 2,21E-04 | 9,10E-07
659 | 7037 | 0,0010| 7 | 0,02 | 00041 | 1,89E-04 | 7,68E-07
621 | 6999 | 0,0010| 9 | 0,02 |0,0041 | 2,18E-04 | 8,82E-07
582 | 6960 |0,0010| 10 | 0,03 | 0,0040 | 1,61E-04 | 6,45E-07
544 | 6922 |0,0010 | 12 | 0,03 | 0,0040 | 1,66E-04 | 6,89E-07
506 | 6884 |0,0010| 13 | 0,04 | 0,0042 | 1,01E-04 | 4,51E-07
468 | 6846 | 0,0010 | 15 | 0,04 | 0,0045 | 7,02E-05 | 2,87E-07
429 | 6807 |0,0010| 16 | 0,04 | 0,0041

0,0450 1,10E-05
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