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Kurzfassung

Im Entwurf einer Satellitenmission gelten die Form und die zeitlichen Verdnderungen der
Satelliten-Subspur insbesondere im Bereich der Daten-Kommunikation mit Bodenstationen
auf der Erde als essenzielle Parameter. Am Anfang jeder Mission konnen die Subspur des
Satelliten oder die Orbit-Parameter festgelegt werden. Durch entsprechende analytische
Transformationen kénnen die Orbit-Parameter aus der Subspur oder die Subspur aus den
Orbit-Parametern bestimmt werden.

Bei der Transformation der Orbit-Parameter zur Bodenspur oder andersherum werden je-
doch Storeinfliisse nicht beriicksichtigt. Die zeitlichen Anderungen der Orbit-Parameter,
verursacht durch die Stérungen auf die Subspur des Satelliten, konnen durch Simulationen
genauer analysiert werden. Die vom Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) in
Kooperation mit dem Zentrum fiir angewandte Raumfahrttechnologie und Mikrogravitati-
on (ZARM) entwickelte Simulationsbibliothek HPS erlaubt es, ,,Guidance, Navigation and
Control” (GNC) Systeme unter realen Umgebungsbedingungen und damit die Systemdyna-
mik von Raumfahrtfahrsystemen unter Storeinfliissen zu simulieren und zu testen. Im Rah-
men dieser Arbeit werden zundchst mithilfe der HPS Bibliothek reprédsentative Szenarien,
bestehend aus charakteristischen Orbits, festgelegt. In der Simulation werden sukzessiv die
Einfliisse der einzelnen Storungen auf die Subspur und damit auf die Kepler-Elemente der
verschiedenen Satellitenorbits untersucht. Zum Schluss wird durch den Vergleich der aus
den einzelnen Simulationen gewonnenen Erkenntnissen mit Referenzmissionen ein Realbe-
zug vollzogen.

Abstract

For the design of a satellite mission, the shape and the temporal changes of the satellite
Ground track are considered as essential parameters, especially in the area of data commu-
nication with ground stations on earth. At the beginning of each mission, the satellites’s
Ground track or orbit parameters can be set. The orbit parameters can be determined from
the Ground track or the Ground track from the orbit parameters by means of apposite ana-
lytical transformations.

During the transformation of the orbit parameters to the ground track or vice versa, howe-
ver, interferences are not taken into account. The temporal changes in the orbit parameters
caused by the disturbances on the Ground track of the satellite can by analyzed more preci-
sely by means of simulations. The HPS simulation library developed by DLR in cooperation
with ZARM makes it possible to simulate and test GNC-systems under real environmental
conditions and, thus, makes the system dynamics of space travel systems under disruptive
influences. Firstly, as part of this work, representative scenarios consisting of characteristic
orbits are first defined using the HPS library. In the simulation, the influences of the indi-
vidual disturbances on the Ground track and thus on the Kepler elements of the various
satellite orbits are successively investigated. Finally, by comparing the knowledge gained
from the individual simulations with reference missions, a real reference is made.
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1 Einleitung

Seit mehreren Jahrzehnten versuchen Wissenschaftler die Positionsbestimmung von Satelli-
ten auf den Millimeter genau zu modellieren und in Simulationen abzubilden. Damit kon-
nen zukiinftige Kontaktzeiten wéahrend des Betriebes von Satelliten mit bestimmten Boden-
stationen auf der Erde abgeschitzt werden. Uber die Missionsplanung eines Satelliten kann
die Bodenspur, die der Satellit hinterldsst, oder die Orbital-Parameter als gegeben vorausge-
setzt werden. Anhand der Bodenspur werden anschlieflend die Parameter der Umlaufbahn
des Satelliten oder durch die Angabe der Orbital-Parameter die dazugehorige Bodenspur
des Satelliten bestimmt. Diese Transformationen von Orbital-Parametern zur zugehorigen
Bodenspur oder vice versa werden durch analytische Keppler-Bahnberechnungen realisiert.
In den meisten Féllen werden die vordefinierten Orbital-Elemente fiir eine bestimmte An-
zahl an Umdrehungen des Satelliten um die Erde genutzt, um die Bodenspur des Satelliten
zu ermitteln. Auch kénnen durch die inverse Transformation zu jedem Punkt des Verlaufes
der Bodenspur auf der Erde die Orbitalparameter bestimmt werden. In der Theorie kann
das Zweikorperproblem die Dynamik und damit die Positionsbestimmung eines Satelliten
in Wechselwirkung mit einer vergleichsweisen riesigen Masse wie die eines Planeten sehr
gut definieren. Solche mathematischen Modelle wie das Zweikorperproblem bilden jedoch
nur ideale Zustdnde ab. Damit werden Storungen, die in der Praxis auftreten, nicht im Mo-
dell mitberiicksichtigt. Zu solchen Storungen gehoren Krifte gravitativer sowie nicht gra-
vitativer Natur, die den Satelliten in seiner Bahn positiv oder negativ beschleunigen. Diese
Beschleunigungen beeinflussen die Umlaufbahn und verdndern diese und damit auch die
Bodenspur des Satelliten. Dadurch entstehende Resultate sind Knotenversatz, Inklinations-
dnderung und weitere zeitliche Anderungen in den Orbital-Parametern. Durch Simulatio-
nen der Bodenspur eines Satelliten konnen durch das Aktivieren von einzelnen verschiede-
nen Storquellen die zeitlichen Anderungen der Orbit-Parameter analysiert werden.

Bei dieser Arbeit handelt es sich um eine systematische Bewertung des Einflusses der do-
minanten dufieren Storeinfliisse in verschiedenen charakteristischen Umlaufbahnen auf die
resultierenden Bodenspuren eines Satelliten. Die Analyse erfolgt im Rahmen der zeitlichen
Anderung der sechs Kepler-Elemente, die die Satelliten-Subspur beschreiben. Zu den be-
handelten Storungen gehoren Gravitationseffekte, die sich durch die Erdabplattung bemerk-
bar machen. Auch werden Storungen nicht gravitativer Natur betrachtet. Dazu gehoren der
aerodynamische Widerstand, Solarstrahlungsdruck und weitere Strahlungseffekte wie die
Albedo- und Erdeigenstrahlung. Mithilfe des vom DLR und dem ZARM entwickelten auf
Matlab basierten Hybrid Simulation Platform for Space Systems (HPS) Simulationsystems
erfolgt eine Simulation reprasentativer Szenarien in Bezug auf verschiedene Umlaufbahnen.

Als Erstes werden die theoretischen Grundlagen zu den verschiedenen in der Orbitaldyna-
mik auftretenden Storeinfliisse und die Berechnung der Subspur mit und ohne Stérungen
vorgestellt.

Im anschliefSenden Kapitel ,Simulation” werden die einzelnen benutzten Softwaretools so-
wie die HPS-Simulationsbibliothek prasentiert. Noch im selben Kapitel werden die einzel-
nen simulierten Orbit-Szenarien und die daraus resultierenden zeitlichen Variation der orbi-
talen Kepler-Elemente unter Einflussnahme der verschiedenen Storeffekte beschrieben und
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analysiert. Darauf folgt eine Diskussion zu den aus der Simulation erhaltenen Ergebnissen.
Im vorletzten Kapitel werden zwei in der Realitdt vorkommende Satelliten-Orbits und de-
ren bahnmechanische Beeinflussung durch duflere Storungen vorgestellt. Diese Orbits sollen
verdeutlichen, dass die Storungen nicht immer einen negativen Einfluss auf die Orbitaldy-
namik und damit auch auf die zugehorige Satellitensubspur haben miissen. AbschliefSend
wird im Fazit unter anderem ein Ausblick darauf gegeben, welche weitere Forschungsfra-
gen sich hinsichtlich der Storungsuntersuchung auf die Orbitdynamik ergeben.



2 Grundlagen

2.1 Storungen in der Satellitendynamik

In diesem Kapitel werden die theoretischen Grundlagen zu den Storquellen und deren Ein-
fluss auf die Orbitaldynamik eines Satelliten prasentiert. Es existieren mehrere Storquellen,
die auf die Orbitaldynamik einwirken und die Umlaufbahn des Satelliten im Laufe der Zeit
verdndern. In dieser Arbeit werden nur dufiere Storeinfliisse betrachtet und innere Storein-
fliisse wie beispielsweise die Bewegung mechanischer Messgerite vernachldssigt. Zu den
dufseren Storungen gehoren Krifte und Effekte gravitativer, aerodynamischer, strahlungs-
bedingter und relativistischer Natur.

Im Folgenden werden die Einzelnen auf die Umlaufbahn auswirkenden Stérungen und
deren Grundlagen niher beschrieben. Die anschlielenden vorgestellten Gleichungen und
Abbildungen zu den Storungen sind Longuski et al. (2022), Steiner und Schagerl (2004),
Rievers et. al. (2019) und der Vorlesung ,Raumflugmechanik” (2020) der Universitit Bremen
entnommen.

2.2 Gravitative Storungen

Die Krifte, die in diesem Storfall auftreten, gehoren zu den konservativen Kréften, da das
Gravitationsfeld der Erde ein konservatives Kraftfeld ist. Der gravitative Storfaktor ist auf
die Erdabplattung zuriickzufiihren. Die Erde ist daher keine gleichférmige Sphére. Das Gra-
vitationsfeld der Erde und das zugehorige Potential muss analytisch angendhert werden.

2.2.1 Gravitationskraft und Gravitationspotenzial

Das Gravitationsfeld der Erde ist konservativ. Das bedeutet, dass jede Kraft in diesem Kréf-
tefeld durch Differentiation in alle dreidimensionalen Raumrichtungen eines Potentials ge-
wonnen wird (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S. 44). Das Gravitationspotential einer Masse
(m1) auf eine andere Masse (m?2) lasst sich durch

B=-mVV () mit V= —G% 2.1)
beschreiben (vgl. Benny Rievers, 2020, S. 51). Mithilfe des Kugelschalenmodells in Abbil-

dung (Abb.) 2.1, das die Erde als ideale Kugel darstellen soll, ldsst sich das Potential durch
die Gleichung

dm
VKugel = _Gm2/ - (2.2)
m
erklaren. Uber mehrere Umformungen und Substitutionen ergibt sich
—Gm RErde Gm
Viuger = —247 [ R2p (R) dd = —Z2 My (2.3)

fir das Gravitationsfeld einer idealen kugelférmigen Erde beziehungsweise Planeten.
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ABBILDUNG 2.1: Kugelschalenmodell ideale Kugel (Benny Rievers, 2020)

Bei der Erde handelt es sich um eine ungleichférmige Sphéare und somit um keine ideale
Kugel, wodurch die Betrachtung des Kugelschalenmodells nicht mehr giiltig ist. Das Gravi-
tationspotential der Erde wird iiber mehrere Schritte wie der Entwicklung einer Potenzrei-
he, Transformation von kartesischen- in Kugelkoordinaten und Integrale von Legendrschen
Polynomen analytisch hergeleitet. Die Summe

V(I’, 4)) = % [1 _ iz]" (RErde>n P, (sinq))] (2.4)

r r

nédhert sich als Resultat dem Gravitationspotential einer ungleich geformten Sphére an. Die
Abb. 2.2 veranschaulicht bildlich die ersten Storterme |, bis J5. Diese Funktionen werden
auch Bessel-Funktionen oder zonale Harmonische genannt (vgl. Ernst Messerschmid, 2017,
S. 472). Die Konstanten enthalten Informationen iiber die Massenverteilung des Korpers
(vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S.122).

Nl Vo(r) + Va(r, ¢) = const:.

Vo (r) = const.
J2 0 J3 J4 Js

ABBILDUNG 2.2: Aquipotentialflichen Geometrische Interpretation der Sum-
manden des Gesamtpotentials (Wolfgang Steiner, 2004)

2.2.2 J2-Storung

Von allen Entwicklungskoeffizienten ist der J2-Beitrag zum Gravitationspotential der Erde
am grofiten (vgl. Benny Rievers, 2020, S. 55). Die J2-Storung entsteht durch das veranderte
Gravitationspotential, das durch Deformierung der Erde hin zu einem Rotationsellipsoid,
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hervorgerufen durch dessen Eigenrotation und Zentrifugalkrifte am Aquator, entsteht. Man
fasst dies unter den Begriff der Erdabplattung zusammen. Die Potential-Gleichung

2
Vz(i’, 4)) _ —GMEq, A (RErde> (; _ %SiHZ (:b) (2.5)

r r

beschreibt die J2-Storung (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S. 124). Der J2-Storterm ist fiir die
Erde viel grofler als die anderen Terme hoherer Ordnung (vgl. Ernst Messerschmid, 2017,
S. 472). Um jedoch die Storungsgleichungen der Orbitalparameter in Abhédngigkeit der J2-
Storung besser verstehen zu konnen, werden im Folgenden die Lagrangeschen Planeten-
gleichungen eingefiihrt.

Die Lagrangeschen Planetengleichungen beschreiben unter Einfluss der Storungstheorie,
entwickelt von Joseph-Louis Lagrange und Pierre-Simon Laplace, die zeitlichen Anderun-
gen beziehungsweise Abweichungen der idealen keplerschen Planeten-Umlaufbahnen im
Sonnensystem {iiber die sechs klassischen Kepler-Elemente (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S.
94). Die Entwicklung dieser sechs Planeten-Gleichungen basiert auf der Annahme, dass die
zeitlichen Anderungen der Kepler-Elemente in der Zweikdrperdynamik nur sehr klein sei-
en. Uber die Storungstheorie, mit der die Dynamik physikalischer Systeme unter Einfluss
von kleinen Stérungen untersucht wird, wurden die einzelnen Planetengleichungen aufge-
stellt. Die Storungstheorie stiitzt sich wiahrend der Entwicklung der Planetengleichung auf
dem Losungsverfahren ,Variation der Konstanten” von Differentialgleichungen und der
Reihenentwicklung auf Basis des Storparameters zur Findung der Losung der Differenti-
algleichung (DGL). Des Weiteren spielen in der Entwicklung die Lagrange-Klammern eine
wichtige Rolle. Diese Planetengleichungen bilden die Grundlage fiir die gravitativen Sto-
reinfliisse und bilden damit die Grundlage fiir die Untersuchung der realen Satelliten- und
Orbitdynamik.

Im Folgenden werden alle sechs lagrangeschen Planetengleichungen im Rahmen der
sechs Kepler-Elemente unter Einfluss der J2-Storung beziehungsweise der Erdabplattung
aufgefiihrt, siehe Gleichungen von (2.6) bis (2.9). Diese wurden aus der Mittelung der La-
grangschen Planetengleichungen tiber die Periodendauer T gewonnen (vgl. Wolfgang Stei-
ner, 2004, S. 125).

da de di
R2 _
Ty SRk (1) cosi 27)
dw 3nhRZ ~ 5 . 5.
T ETE”Z(l —e?)72 (2 -3 51n21> (2.8)
R? _3
dd]‘t/f — i”ba;de (1-¢*) 2 <1 — %sinz i) (2.9)

Damit hat die J2-Storung keinen Einfluss auf die grofse Halbachse, die Exzentrizitit und die
Inklination. Nur die drei restlichen Winkel sind von dem gravitativen Effekt der Erdabplat-
tung betroffen. Hierbei spricht man auch von sdkularen Storungen, die klein, aber auf langer
Sicht Veranderungen in den Kepler-Elementen hervorrufen (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S.
105).
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2.3 Atmospharischer Widerstand

Die Atmosphare iibt eine ungewiinschte Beschleunigung in Form von aerodynamischen Wi-
derstandskréften auf den Satelliten aus. Dabei spielt die Hohe des Satelliten eine wichtige
Rolle. Der Einfluss der atmosphérischen Storung auf Satelliten hort bei einer Hohe von circa
1000 Kilometern auf, da dort der Storeinfluss des Strahlungsdruckes im Vergleich grofier
ist (vgl. Ernst Messerschmid, 2017, S. 479). Je niedriger ein Satellit die Erde umkreist, de-
sto hoher sind die aerodynamischen Widerstandskréfte und der Satellit wiirde abstiirzen.
Deshalb sind Hohen von 300 Kilometern fiir Satelliten-Orbits das Minimum (vgl. Benny
Rievers, 2020, S. 136). Uber die Luftwiderstandskraft, die der Flugrichtung des Satelliten
entgegengesetzt ist, lasst sich die Luftwiderstandsbeschleunigung durch die Gleichung

b _ _CoAplr” 7 (2.10)

Mgat 2mgat

7,.‘

darstellen. Dabei spielt die Form des Satelliten eine wesentliche Rolle fiir die Wahl des Wi-
derstandkoeffizienten Cp (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S. 132). Des Weiteren spielt die Dichte
der Atmosphdre eine wesentliche Rolle in der Bestimmung der aerodynamischen Wider-
standskraft.

2.3.1 Dichte in der Atmosphare

Das Wissen iiber die Atmospharenverhéltnisse ist essenzieller Bestandteil der Planung einer
Satellitenmission in niedrigeren Erdorbits (vgl. Ernst Messerschmid, 2017, S. 479). Dabei
spielt die Dichte, die abhidngig vom Hohenprofil des Satelliten ist, eine wichtige Rolle. Um
die Dichte der Atmosphdre in einer bestimmten Hohe zu bestimmen, sind mehrere Schritte
notwendig. Uber die hydrostatische Gleichgewichtsbestimmung

ZZZZ = —p(h)ge (h) (2.11)

und der idealen Gasgleichung
p = pRT (2.12)

lasst sich der Ausdruck fiir die Dichte herleiten. Das Dichtemodell ist in Gleichung (2.13) zu

sehen.
RT

B (ho — h)} . _
p(h) = po * exp [ i mit H 2 (2.13)
Diese Gleichung ist auch unter dem Namen Harris-Priester-Dichte Modell bekannt. In Abb.
2.3 sind die verschiedenen Schichten der Atmosphére, Temperaturen und dessen chemische
Zusammensetzungen zu sehen. Die Storbeschleunigung, die durch die atmosphérischen
Luftwiderstande bedingt ist, wirkt sich auf die Orbit-Parameter des Satelliten aus. Diese ver-
andern sich damit im Laufe der Zeit. Da die atmosphérischen Storkréfte nicht konservativer
Natur sind, konnen die Lagrangeschen Planetengleichungen bei der Entwicklung der zeit-
lichen Anderungen der Kepler-Elemente nicht herangezogen werden (vgl. Wolfgang Stei-
ner, 2004, S. 136). Jedoch kann tiber das Mittelungsverfahren, dass auch in der Entwicklung
der Differentialgleichungen fiir die Kepler-Elemente unter Einfluss der J2-Storung benutzt
wurde, die DGLs unter Einfluss der atmosphérischen Widerstandskrifte hergeleitet werden
(vgl. James M. Longuski, 2022, S. 282).
In den Gleichungen von (2.14) bis (2.18) sind die zeitlichen Anderungen der Orbitalele-
mente mit dem aerodynamischen Koeffizienten

_ CpA

Msat

D




Kapitel 2. Grundlagen
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ABBILDUNG 2.3: Atmosphéren Modell (Ernst Messerschmid, 2017)

und dem Modell der Dichte, siehe Gleichung (2.13), abgebildet.

di dQ
dt — dt
3/2
da — _Dud? 1+ecosE
dt 1—ecosE
1 E)!/?
_ _Dua (1-¢?) cosE( Tecos )3/2p
dt (1—ecosE)
— 2 1/2
dw _Dna\/l e? (14 ecosE) sin (E)p
dt e (1—ecosE)*?
1 — 2 1/2
ddL;/I :n+DTla( ; e ) Ei—l-ecosiig)/z(l—€3COSE)Sin(E)p
— ecos

2.4 Strahlungsdruck

(2.14)

(2.15)

(2.16)

(2.17)

(2.18)

Auch Strahlung elektromagnetischer Natur tibt eine Kraft auf die Satellitenquerschnittsfla-
che aus. Die damit verursachte Beschleunigung verursacht eine Anderung seiner Umlauf-
bahn und wirkt sich auf die Orbital-Elemente aus. Die Hauptquelle der Stérung ist die Son-
ne. Auf den Satelliten treffen elektromagnetische Wellen, die auf die direkte und der von der
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Erde reflektierten Solarstrahlung sowie der Erdeigenstrahlung zuriickzufiihren sind (vgl.
Ernst Messerschmid, 2017, S. 337).

Die Solarstrahlung trifft auf die Fldche des Satelliten, die der Sonne zugewandt ist. Da-
bei tibertragen die transportierten Photonen einen Impuls auf den Satelliten, der iiber die
Absorption eben dieser Photonen beeinflusst wird (vgl. DLR, 2020, S.8). Uber die zeitliche
Anderung des Impulses ergibt sich die durch die Absorption von N Photonen entstehende
Kraft

dplmp - hvpy dN _r
i~ ¢ dr °FF
Dabei kann ein Teil der auftreffenden Strahlung, die nicht absorbiert wird, spiegelnd oder
diffus reflektiert werden, siehe Abb. 2.4.

(2.19)

ABBILDUNG 2.4: Solarstrahlung Absorption(A), spiegelende Reflexion(B) und
diffuse Reflexion(C) (DLR, 2020)

Wenn man die Eigenschaften der Oberflichenrauheit des Satelliten und damit die Refle-
xionsarten mitberticksichtigt, ergibt sich

= 1
Fsgp = —I?S [(1 —¥s)es+2 <’ys cos © + 3’yd> fi] cos ®A (2.20)

fiir die resultierende Storkraft auf den Satelliten.

Die Intensitdt der empfangenen Solarstrahlung hangt dabei von der gegenwaértigen Son-
nenaktivitdt und der relativen Lage der Erde zur Sonne ab und ldsst sich durch die Glei-
chung

4 (Rs)’
Is(r) = oTg <> (2.21)

r

beschreiben.

Die Albedo-Strahlung ist der Teil der Sonnenstrahlung, der von der Erde und dessen Atmo-
sphére diffus reflektiert wird. Der Albedoreflexionsgrad gibt an, wie hoch die Reflexion an
einem bestimmten Ort in Abgangigkeit der geografischen und meteorologischen Gegeben-
heiten ist. Damit ist der Albedoreflexionsgrad fiir dunkle Meeresgebiete wesentlich kleiner
als der mit Schnee bedeckten Gebiete (vgl. Ernst Messerschmid, 2017, S. 339). Der Effekt auf
Satelliten unterschiedlicher Orbithohe ist unterschiedlich stark und somit hohenabhéngig.
In niedrigeren Orbithohen wie den Low Earth Orbits (LEO) betrdgt die Albedo-Strahlung
30 Prozent der Gesamtsolarstrahlung (vgl. DLR, 2020, S.22). Mit dem Lambertschen Gesetz
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wird die Strahlungsintensitét, die von einer Flachenzelle reflektiert und auf den Satelliten
trifft, siehe Abb. 2.5, folgendermafsen definiert

vl Ac cos P; cos Do

Isat(Ag, Bg) = (2.22)
’ nréat

Uber die Summierung aller reflektierenden Flichenzellen kann die Gesamtstorkraft

%
RS 0N

ISat Nc

$o | Pi

| ]
A

R 5

|

[ AN2

ABBILDUNG 2.5: Albedo-Strahlung Reflexion einer Flachenzelle auf der Erde
(DLR, 2020)

Fap = — SC”” [(1 — )T +2 (% cos© + 37‘1) ﬁ'} cos @A (2.23)
, die durch die Albedo-Strahlung hervorgerufen wird, definiert werden.

Nicht nur die Sonne gilt als Strahlungsquelle. Ebenfalls emittiert die Erde Strahlung im in-
fraroten Wellenldngenbereich, die durch dessen Eigenwarme, hervorgerufen durch die Ab-
sorption von Solarstrahlung, entsteht (vgl. Ernst Messerschmid, 2017, S. 340). Diese Strah-
lung wird auch Erdinfrarotstrahlung genannt. Sie wird von Satelliten absorbiert oder re-
flektiert und resultiert in einer Impulsinderung mit anschliefender Anderung der Orbi-
talparameter. Wie hoch der Einfluss auf die Impulsdnderung ist, hangt von verschiedenen
Parametern wie den meteorologischen, zeitlichen und geografischen Verhiltnissen ab. Uber
das Strahlungsgleichgewicht wird die mittlere Intensitdt der von der Erde abgegebenen In-
frarotstrahlung

1
wsIsTR%: = [p4nR%: = Ip = Zucgls ~ 240 Wm 2 (2.24)

berechnet. Um die von der Infrarotstrahlung verursachten Storkraft auf einen Satelliten zu
berechnen, wird zunichst die Erde in Parzellen unterteilt und abschliefSend tiber die Sum-
mation der N Parzellen
N ‘
- 1 dA;
Eing = Z% Cr lexs,jlg cos G)jﬁej (2.25)
= ]
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diese bestimmt.

2.5 Berechnung der Bodenspur eines Satelliten

Die Bodenspur eines Satelliten ldsst sich durch die sogenannten Two-Line Elements (TLEs)
beschreiben. Die TLEs sind ein international anerkanntes Datenformat und bestehen aus
zwei Zeilen, in denen die Orbitalelemente sowie weitere essenzielle Parameter einen Satel-
litenorbit genau identifizieren (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, 5.146). Fiir die Bestimmung der
Bodenspur eines Satelliten sind fast alle Parameter von hoher Wichtigkeit. Zundchst wird
die Position des Satelliten mithilfe von Winkelkoordinaten im Himmeldquatorsystem be-
rechnet. Dabei liegt die Ebene des Himmelsdquator mit der des Aquators gleich (vgl. Benny
Rievers, 2020, S.142). Uber die Bewegungsgleichung eines Satelliten

- GMEgge -,
ISat = ——2 Er3e T'Sat (2-26)
|rSut|

wird tiber zweifache Integration der Ort und Geschwindigkeit des Satelliten im erdfesten In-
ertialsystem bestimmt. Beide Vektoren, also der Orts- und Geschwindigkeitsvektor, sind die
Zustandsvektoren des Satelliten im Inertialsystem der Erde. Jedoch ignoriert dieses Inerti-
alsystem die Relativitadt jeder Bewegung (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S.50). Die Bodenspur
ist das Ergebnis der Drehbewegung der Erde um ihre eigene Achse und die Umkreisung
des Satelliten um die Erde (vgl. Benny Rievers, 2020, S.142). Uber eine Transformationsma-
trix konnen die Zustandsvektoren des inertialen- in das geozentrische Koordinatensystem
transformiert werden. Fiir die Bestimmung der Subspur ist der Zeitpunkt, der auch in den
TLEs steht, von grofier Wichtigkeit. Der Grund liegt in der Verdrehung der Erde in Bezug
zur Anfangsposition des Satelliten. Zum Zeitpunkt 0:00 Uhr wird die Entfernung vom Friih-
lingspunkt zum Nullmeridian, der durch Greenwich verlduft, gemessen (vgl. DLR, 2020,
S.13). Dadurch ist der nidchste Durchgang des Nullmeridian am Friihlingspunkt messbar.
Die siderische Zeit fiir Greenwich betragt

@000 = 1.753368559 + 628.3319707 * AJC + 0.0000067707 * AJC? (2.27)

Die Dauer bis zum néchsten Durchgang des Nullmeridians durch den Friihlingspunkt be-
tragt
27t — Bg,0:00

b Gr oo (2.28)
Nun kann man den Winkel, der zwischen dem Nullmeridian und dem Friihlingspunkt zu
Beginn der Satellitenposition bestimmen. Wenn man diesen Winkel von der Rektaszension
abzieht, erhélt man den Winkel des Satelliten in Bezug zum Nullmeridian auf der Aqua-
torebene (vgl. DLR, 2020, S.13). Dieser Winkel entspricht dem Langengrad und die Deklina-
tion dem Breitengrad des Satelliten. Dabei besteht die Subspur des Satelliten aus einer An-
einanderreihung von Subsatellitenpunkten. Um einen Subsatellitenpunkt tiber die Kepler-
Elemente zu bestimmen sind mehrere Schritte notwendig. Die Position eines Satelliten wird
iiber seine wahre Anomalie bestimmt. Da die Rektaszension von der wahren Anomalie und
dem aus der Kepler-Gleichung ableitbaren zeitlichen Verlauf abhédngt, wird tiber die Trans-

formationsgleichung
E = 2arctan< 1= etanv> (2.29)

1+e 2

von der wahren Anomalie in die exzentrische Anomalie ein wichtiger Zwischenschritt voll-
zogen (vgl. DLR, 2020, S.14).
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Uber die Transformation zur mittleren Anomalie

M = E — esinE = 27

M
» (t—tp) =t=1t,+ 2 Tsat (2.30)
kann der Zeitpunkt fiir den Perigdumsdurchgang berechnet werden. Dieser Zeitpunkt ist
wichtig fiir den Referenzpunkt Nullmeridian um 0:00 Uhr. Dabei wird die Zeit t relativ zum
Nullmeridian um 0:00 Uhr gemessen (vgl. DLR, 2020, S.18). Der Breitengrad wird durch die
Deklination des Satelliten ermittelt, da der Aquator mit dem Himmeldquatorsystem {iber-
einstimmt. Der Langengrad zum Zeitpunkt t wird durch die Gleichung

A=a— Wwsid (t - t'y,Gr) (231)

bestimmt. Die Bestimmung der Kepler-Elemente anhand der Subspur erfolgt iiber die in-
verse Transformation, also den Weg von einem Punkt der Subspur des Satelliten hin zu den
Kepler-Elementen.

Reale Subspur mit Storeinfliissen

Wenn jedoch die in dieser Arbeit behandelten Storungen mitberticksichtigt werden sollen,
ist die vorhin beschriebene analytische Methode der Subspur-Bestimmung nicht erfolgreich.
Grund ist, dass sie die Storungen auflen vor ldsst. Es wird also nur der Idealzustand des Sa-
telliten ohne Stérungen abgebildet und damit die Realitdt der Satelliten-Subspur ignoriert.
Mit der analytischen Methode der Subspur-Bestimmung kann nur grob die Geometrie der
Subspur hergeleitet werden. Beispielsweise kann mit der Angabe der Inklination schon im
Vorhinein festgelegt werden, bis zu welchem Breitengrad die Subspur schwingt.

Um die Subspur unter Storeinfliisse zu bestimmen, muss der Zustand des Satelliten, der
durch die Orbit-Zustands-Vektoren ( Fs;; und 7s,) beschrieben wird, herangezogen wer-
den, um zur Subspur zu gelangen. Fiir eine bessere Bestimmung der Subspur muss also
der Zustand des Satelliten vom inertialen- in das geoditische Koordinatensystem fiir je-
den Zeitschritt transformiert werden. Uber die diskrete Transformation wird also fiir jeden
Zeitschritt die Position des Satelliten vom inertialen- in das geodétische Koordinatensystem
inklusive der Storeinfliisse betrachtet. Zunédchst wird vom inertialen- in das geozentrische
Koordinatensystem transformiert. Danach wird eine Transformation vom geozentrischen-
in das geodéatische Koordinatensystem vollzogen. Dabei werden kartesische Koordinaten in
die drei Koordinaten Langengrad, Breitengrad und Hohe umgewandelt (vgl. Stefanie Bre-
mer, 2013, 5.116).
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3 Simulation

In diesem Abschnitt werden die Simulationsergebnisse aller Orbit Szenarien unter Einfluss
verschiedener Storquellen auf die sechs Kepler-Orbitalelemente betrachtet und analysiert.

Zunichst wird die in dieser Arbeit benutzte Software und die fiir die Simulation essen-
zielle Simulationsbibliothek, die vom ZARM und dem DLR entwickelt wurde, vorgestellt.
Danach folgt die Simulationsmethodik, in der die Vorgehensweise der Orbitsimulationen
prasentiert wird.

Am Schluss werden die einzelnen Satelliten-Orbit-Szenarien, die unter Einfluss verschie-
dener Storquellen simuliert wurden, vorgestellt und die aus der Simulation resultierenden
Ergebnisse analysiert.

3.1 Simulationsprogramme

3.1.1 Matlab und Simulink

Als Grundlage fiir die Simulation galt die mathematisch numerisch orientierte Matlab Soft-
ware. Alle Funktionen, die fiir die Erstellung und Auswertung der Simulationsergebnisse
geschrieben worden sind, wurden mit der gleichnamigen Programmiersprache Matlab ge-
schrieben. Das Simulink-Paket, das Teil der Matlab Software ist, wurde fiir die Ausfithrung
der Orbitdynamik-Simulationen genutzt.

3.1.2 HPS-Simulations-Bibliothek

Die in dieser Arbeit behandelten Orbit-Szenarien wurden unter Einfluss von Pertubationen
mit der vom ZARM, in Kooperation mit dem DLR entwickelten Simulationsbibliothek HPS
in Matlab erforscht. Bei dieser Bibliothek handelt es sich um ein modulares Simulationstool,
das speziell fiir die Modellierung und Datenanalyse von wissenschaftlichen Missionen ge-
schrieben worden ist (vgl. Florian Woske, 2022, S. 18). Die Bibliothek umfasst Funktionen
wie die der Untersuchung hoch priziser Sensorsignale unter Rauscheinfluss externer Stor-
quellen oder der Testung komplexer Regelungsalgorithmen (René Schwarz, o.D.). Die Ent-
wicklung von GNC Systemen mit der HPS Bibliothek ist realisierbar, womit die Testung der
Systemdynamik von Raumfahrtzeugen unter realen Umgebungsbedingungen und Storun-
gen moglich ist. Dieser Simulator baut auf dem vom ZARM entwickelten Generic Drag-Free
Simulator (GDEFS) auf (vgl. Stefanie Bremer, 2013, S. 18). Ebenjener Simulator wurde nur fiir
widerstandsfreie Orbitsimulationen, also ohne jegliche Storeinfliisse, eingesetzt (vgl. Stefa-
nie Bremer, 2013, S. 18).

Die HPS-Bibliothek besteht aus mehreren Simulationsfunktionen in Simulink, die eben-
falls als reine Matlab-Funktionen genutzt werden konnen (vgl. Florian Woske, 2022, S. 10).
Uber einen Funktionsaufruf wird die Simulationsbibliothek samt den entsprechenden Pfa-
den fiir die HPS-Matlab-Funktionen initialisiert und geladen (vgl. Florian Woske, 2022, S.
10). Damit wird die Haupt-Benutzeroberfliche der Simulink HPS-Bibliothek geoffnet, siehe
Abb. 3.1.
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[4 Figure 1: XHPS Main GUI - X
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(c) copyright 2001 - 2008 ZARM, University of Bremen
(c) copyright 2008 - 2022 ZARM, University of Bremen and
Institute of Space Systems, DLR e.V.

ABBILDUNG 3.1: HPS-GUI

Die Modularitiat der Simulations-Softwarebibliothek macht sich durch die unabhéngige
Nutzung von verschiedenen Modulen in verschiedenen selbst erstellten Simulationsmodel-
len bemerkbar (vgl. Stefanie Bremer, 2013, S. 20). Die Module kénnen damit aus der HPS
Simulink Bibliothek in das jeweilige selbst erstellte Modell kopiert werden. Bevor ein er-
stelltes Simulationsmodell zum Laufen gebracht werden kann, wird tiber den Schritt des
,Preprocessing” die Geometrie des Satelliten und sein zugehoriges Finite Element Methode
(FEM)-Modell als Eingabeparameter genutzt, um die auf den Satelliten wirkenden Flachen-
kréafte, Drehmomente, deren Wirkungsrichtung und Warmestrahlungsdriicke in Form von
,Look-up” Tabellen zu generieren. Diese , Look-up” Tabellen werden anschliefSend in der
laufenden Simulation genutzt.

Jedes Modell besteht aus einem sogenannten ,Dynamics-Core”, der die Dynamik des
Raumfahrzeugs iiber numerische Integration aktualisiert (vgl. Florian Woske, 2022, S. 30),
siehe Abb. 3.2. Dartiber hinaus werden die Storungen, also externe Kréfte, im ,Dynamics-
Core” rechnerisch in der Integration additiv mitberiicksichtigt. Uber eine INIT-Datei miis-
sen die Anfangswerte sowie weitere wichtige Parameter, wie die Auswahl des Gravitati-
onsmodelles und die der zonalen Harmonischen Koeffizienten, fiir den ,Dynamics-Core”
initialisiert werden. Als Backend fiir den , Dynamics-Core”, in der die verschiedenen ma-
thematischen Operationen stattfinden, wird die Programmiersprache C++ verwendet (vgl.
Florian Woske, 2022, S. 29).

Fiir die Losungsfindung des Differentialgleichungssystems wurden drei verschiedene
numerische Integrationsverfahren in der Software-Bibliothek HPS implementiert, um das
prazise Dynamikverhalten des Satelliten tiber Integration zu modellieren (vgl.)(User Guide,
S.11). Zwei davon sind Runge-Kutta Verfahren. Durch diese Verfahren kénnen Losungen zu
Anfangswertproblemen schrittweise gut angendhert werden.

3.1.3 Simulations-Methodik

In dieser Arbeit wurden die im HPS-Simulationsmodell, siehe Abb. 7.1 im Anhang, gezeig-
ten Storungen fiir die verschiedenen Orbit-Szenarien verwendet, um deren Einfluss auf die
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ABBILDUNG 3.2: Dynamics-Core

keplerschen Orbital-Elemente und somit auf die Subspur zu analysieren. Dieses Simulink-
Modell beinhaltet neben dem Simulink-Block ,Dynamics-Core”, der die J2-Stérung simu-
liert, einen Posenhalterregler fiir den Satelliten und verschiedene Storquellen, die durch
Simulink-Blocke repréasentiert werden. In diesem Simulationsmodell werden die J2-Stérung,
die Storung durch die Atmosphére sowie durch den Solarstrahlungsdruck und die Sto-
rung durch die Albedo- und Erdeigenstrahlung simuliert. Der erste Stérblock von oben mit
dem Namen ,SRP” ist fiir die Storung bedingt durch den Solarstrahlungsdruck zustandig.
Der Block mit dem Namen ,Drag” simuliert die Atmosphérenstorung. Der unterste HPS-
Simulink-Block , Albedo&IR” stellt die Storung, die durch die Albedo-Strahlung und die
Erdeigenstrahlung hervorgerufen wird, dar. Die J2-Storung wird bereits durch den ,Core-
Dynamics”-Block représentiert. Fiir jedes Orbit-Szenario wurde das einfache Gravitations-
modell mit den Zonalen Harmonischen bis zur zweiten Ordnung, also nur bis ]2, herange-
zogen. Grund hierfiir ist, dass bereits die ndchste zonale Harmonische J3 um 431-mal kleiner
als ]2 und damit vernachldssigbar ist.

Als Input fiir das Simulationsmodell gelten die initialen Kepler-Elementwerte, die fiir je-
des Orbit-Szenario représentativ sind. Diese initialen Kepler-Elementwerte werden in einen
Ortsvektor und einen Geschwindigkeitsvektor in kartesische Koordinaten umgerechnet. Die-
se beiden Vektoren sind Bestandteil des orbitalen Zustandsvektors, in der Simulation ,,State”
genannt, zum Zeitpunkt ¢+ = 0 in der Simulation. Nach der erfolgten Simulation wird der
,State” des Satelliten fiir jeden simulierten Zeitschritt ausgelesen. Die fiir jeden ,State” er-
haltenen zwei kartesischen Vektoren werden in die sechs keplerschen Orbit-Elemente fiir
jeden einzelnen Zeitschritt zuriick transformiert. Danach werden die sechs Orbit-Elemente
iiber die Zeit geplottet. Die erhaltenen Graphen reprisentieren die zeitlichen Anderungen
der Kepler Elemente iiber die Zeit, die durch die Stérungen hervorgerufen werden. Uber die
Differenz zwischen den aus der Simulation erhaltenen Kepler-Elementwerten und den in-
itialen Kepler-Elementwerten konnten die Stérungen besser betrachtet und analysiert wer-
den. Ein solches Beispiel ist in Abb. 3.3 zu sehen. Dort ist jedoch der Einfluss aller in der
Simulation mitberticksichtigten Storungen gegeben. Um den Einfluss von einzelnen Sto-
rungen zu analysieren, wurden zunéichst alle Storungen gemeinsam in dem Simulationsmo-
dell betrachtet. Danach wurde die Stérung, die analysiert werden sollte, aus dem Simulink-
Modell auskommentiert und die Simulation ohne diese Storung wiederholt. Durch die Dif-
ferenz zwischen den aus der Simulation gewonnenen Satelliten-Zustandswerten beziehungs-
weise (bzw.) ,State”-Vektoren, bei dem der Einfluss aller Stérungen betrachtet wurde, und
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den Zustandswerten ohne die zu analysierende Storung, konnte die fiir die Analyse inter-
essante Storung herausgefiltert werden, siehe Abb. 3.4. In diesen Abbildungen sind von
oben links nach rechts gelesen die zeitliche Entwicklung des Winkels des aufsteigenden
Knotens, das Argument des Perigdums, die mittlere Anomalie, die grofie Halbachse, die
Exzentrizitdt und die Inklination abgebildet.

ing nede di

Right
T

ion of the
T T

Argurnent of perigee difference
T T

% T T  — 200 T T
= A
08 [ vl 1 il ‘ / / / ‘I‘ ‘ I
= /—//7 1001 ‘/l r‘ |/‘ ,-“ f\ y‘ -"/lr“‘ / ’ “‘
Eosf _— 1 - /‘ \ / /‘ [V i ‘./‘ / /\f
g e 5 o JI oV \/
S i 1 o ‘, | f
g g
02 - 1
== 50
5 =y L L L L L L L 100 L L L L L L L L
] i 2 3 4 5 6 £ = 8 o AL 2 3 4 5 6 : 8
t[s] x10* tls] x10%
Mean anomaly difference jor axis differenc
150 ‘(\ T “ -\ (\- ‘I,\ “,\ ™~ ;,\ T ‘,\ 2000 T T T T T T
=2 ) \ \ \ \ \l “ M T W VI VO O
o | | | | ‘ | | | 1] £ L L L L
o 1 | | | | | A | |
=~ | | ) | ) J O (0 T
e R I j b J J i o2 | £ 150 R T O 1) 7 1 0 R LS O 1 1
= A o [ e T NN AN VAR ARV N AVRNARRY AR
ard M0 NE Lg 0% Db 0 e [ sl R RIE R R RIRIR RIS R IR R
W) | | | | | | v | | |
s | | | | | \ % . swof [ VU VYUY Y VYYYYVY Y
\ | | 9 | | ) | il vovovy v Y vy vy
e e N N N G N N N s . . . . . . . .
0 1 2 3 4 5 6 T 8 0 1 2 3 4 5 6 7 8
t[s] 10* t[s] 104
pxtt Nlumerll: el:?entmzlty difference o 2102 Inclination difference
f | N Ty 1
INNARE AR AR () T AN Al
AT VL AAAAAAAAANAAANAANA
4"HH ol ) T | | | 1 5 R 1 I L RO 1 e (RO Y R G ) 8 Y
| VI I PRI L A ] 1 R o ) O O e L ) R
i | I O T 6 0 | ] A
“MHJHH‘H“J HMM“M'\"'.M‘w”n‘ww = UV YL
T O 0 1 0 e 0 o 0 VG P
zlu'wu‘\\‘\\w‘lw /N NI T 0 A 6 1 0 8 O 0
R \|\‘\||\ 4 | | | o\ | R 01 1 Y | B i R
IRRRRERE \‘“ul“ H“-“H"“AH”"H- B LA RELE G R b A L
| | (U Y AW Y Y YUYYEYY WU WY
. | i e b M G B BV v O I 710 Y LV
1] 1 2 3 4 5 6 T 8 o 1 2 3 4 5 ] 7 8
t[s] 10 t[s) 104
ABBILDUNG 3.3: Beispiel Kepler-Elementwerte nach Differenz mit Kepler-
Initialawerten
© 108 nght of the node Argument of perigee difference
: : : : e - - = : : — : ‘ —
2 \
D"/ \ 4 \ f\ T
= \/\/ \/‘ 50 - 4
5 =
o
-100 [ q
s
% : ; . ; ; ; : ; o : " y : : ; ; :
o 1 2z 3 4 5 6 x4 8 0 1 2 3 4 5 6 i 8
t[s] x10* t[s] x10*
Mean anomaly difference Semimajor axis difference
50 T T T T ¥ 03 T T T T T T T
R
0 025 =2 i 5
AP
sob J L — / \ o2
- 50 i f\ / g / -\/
= B =) L 2 \ / T = 4
500 =015 % / \\ / \ ’f \ / v
.l | N T RTE "
/ \\/ \\ i e’
200 B 0.05 ~ &
A
o ; . ; , \ i , ; 4 ) . . ; , ) ) ,
o 1 2 3 4 5 6 % 8 0 1 2 3 4 5 6 « i B8
t[s] 10* t[s] x10%
<107 Numeric eccentricity difference <108 Inclination difference
2 T T T T T T T 5 T T T T
- I
NN #r A
i OO L , (A
VAV 3l f SR
9 L O A G [ B
[— MLV | , |
RN ARRAL ANV VY VYV
| | \‘ | s / "\/ N o N J
Vol L i
I\ | -
o 1 2 3 4 5 6 e 8 1] 1 2 3 4 5 6 i 8
t[s] 10t t[s] x10%

ABBILDUNG 3.4: Beispiel Betrachtung alleiniger Stérung



Kapitel 3. Simulation 16

3.1.4 Satelliten-Spezifikationen und Ausrichtung

Fiir diese Arbeit wurden zwei Satelliten-Geometrien auf unterschiedliche Stérungen unter-
sucht. Fiir die Analyse der J2-, der atmosphdrischen- und der Solarstrahlungsdruck-Storung
wurde ein selbst erstellter wiirfelformiger Satellit entwickelt, siehe Abb. 3.5a. Die Gesamt-
flache des wiirfelformigen Satelliten betrdgt 6 Quadratmeter. Die Masse dieses Satelliten
entspricht dem eines Grace-Satelliten, also 478 Kilogramm.

Um die Albedo- und Erdeigenstrahlung zu untersuchen wurde die Form des Grace Sa-
telliten angenommen, siehe Abb. 3.5b. Die Flache entspricht den Original-Daten des Grace
Satelliten. Auch das Gewicht entspricht den 478 Kilogramm.

In dieser Arbeit wurde der Widerstandskoeffizient fiir beide Satelliten-Geometrien auf
2,5 gesetzt. Ein konstanter Flugbahnwinkel (constant Flight Path Angle (cFPA)) wurde fiir
beide Satelliten angenommen. Es existieren aufSerdem keine externe Regelkréfte und Regel-
momente, die auf den Satelliten zu Beginn der Simulation wirken.

zsat

o=
T——

(B) Satelliten-Geometrie Grace-Projekt (Ben-
ny Rievers, Meike List, 2020)

J(sat

(A) Satelliten-Geometrie Wiirfel

ABBILDUNG 3.5: Satelliten-Geometrien in den Simulationen

3.2 Orbit-Szenarien

Unter den Orbit-Szenarien befinden sich Orbits des Typs LEO, Medium Earth Orbit (MEO)
und Sun Synchronous Orbit (SSO). Aufierdem wurde ein Orbit mit quasistationdren Ver-
halten untersucht. Damit wird ein grofSes Spektrum an verschiedenen Satellitenhohen ab-
gedeckt. Die Hohen reichen von LEO-typischen 200 Kilometern bis zu knappen 46100 Ki-
lometern fiir den quasistationdren Orbit. Alle Orbit-Typen in dieser Arbeit sind reine Krei-
sorbits, also weisen eine Exzentrizitat von Null auf. Die Winkel wie die mittlere Anomalie,
der Winkel des aufsteigenden Knoten und das Argument des Perigdums sind fiir alle Orbit-
Szenarien gleich. Die initiale mittlere Anomalie betrdgt 0 Grad. Der Winkel des aufsteigen-
den Knotens betragt 45 Grad. Das initiale Argument des Perigaums betragt 90 Grad. Bei dem
Simulationszeitpunkt t = 0 springt das Argument des Perigdiums von 0 Grad auf 90 Grad
oder von —90 auf 0 Grad. Ebenso springt der Graph hinsichtlich des zeitlichen Verlaufs der
mittleren Anomalie. Diese Spriinge sind darauf zuriickzufiihren, dass ein Perizentrum fiir
kreisformige Orbits nicht existiert. Die initiale Inklination variiert fiir alle Orbit-Szenarien.
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3.3 Analyse des Einflusses von Orbit-Storungen

In den folgenden Kapiteln wird fiir jedes Orbit-Szenario als Erstes die zugehorige Satelliten-
Subspur abgebildet. Diese Subspur beinhaltet simtliche im jeweiligen Orbit-Szenario be-
handelten Storeinfliisse und ist damit Teilresultat der Simulation. AnschliefSfend werden alle
sechs Kepler Elemente unter Einfluss aller in der Simulation beteiligten Storungen abziig-
lich der sechs initialen Kepler-Elementen, die als Input fiir die Simulation gelten, in einem
Graphen tiber die Zeit veranschaulicht. Danach werden die einzelnen Storungen unabhédn-
gig voneinander betrachtet und dessen Einfluss auf die sechs Kepler-Elemente und Subspur
analysiert.

34 LEO

Fiir diesen Typ von Orbit wurden zwei Hohen und drei verschiedene Inklinationen unter
Einfluss der J2-Storung, der atmosphérischen Stérung, des Solarstrahlungsdruckes und der
Storung bedingt durch die Albedo Strahlung und der Erdeigenstrahlung betrachtet.

Durch die Differenzierung der zwei Orbit-Hohen von 200 Kilometern und 1050 Kilome-
tern soll der Unterschied des Einflusses der atmosphirischen Storung in der zeitlichen An-
derung der Kepler Elemente gezeigt werden. Bei einer Hohe von 1050 Kilometern ist damit
ein vermindertes Storpotential der Atmosphére zu erwarten, da der Einfluss der Atmospha-
re ab circa 1000 Kilometern im Vergleich zu den strahlungsbedingten Storungen abnimmt
(vgl. Ernst Messerschmid, 2017, S. 479).

Fiir jeweils beide Umlauf-Hohen wurden Orbits mit Inklinationen von einem Grad, 50
Grad und 89 Grad simuliert. Damit wurde die zeitliche Anderung der Kepler-Elemente, die
durch die Storquellen verursacht werden, in Abhédngigkeit der Orbit-Inklination untersucht.
Die J2-Storung, die atmosphérische Storung und die Storung durch den Solarstrahlungs-
druck wurden mit dem wiirfelformigen Satelliten, in Abwesenheit der Storung durch die
Albedo-Strahlung und der Erdeigenstrahlung, simuliert. Letztere beide Storungen wurden
dagegen mit dem Grace formigen Satelliten simuliert.

Fiir alle LEO-Orbits sind alle initialen keplerschen Element-Winkel, abgesehen von der
Inklination, der grofien Halbachse und der Exzentrizitat, gleich. Der initiale Winkel des auf-
steigenden Knotens betrdgt in den LEO-Orbits 45 Grad. Fiir das Argument des Perigdums
wurde der Initialwert auf 90 Grad festgelegt. Der initiale Wert fiir die mittlere Anomalie
betragt 0 Grad.

3.4.1 LEO-Simulationen
LEO1

Der erste simulierte LEO-Orbit hat eine Hohe von 200 Kilometern und besitzt eine Inkli-
nation von 50 Grad. Fiir diesen Orbit werden alle Stérungen, also die J2-Stérung, die Sto-
rung durch die Atmosphére und die Storung durch den Solarstrahlungsdruck gemeinsam
und dann einzeln im Simulink-Modell betrachtet. Fiir die Simulationsdauer wurde ein Son-
nentag, also 86400 Sekunden, ausgewdhlt. In Abb. 3.6 ist die zugehorige Satelliten-Subspur
unter Einfluss der ]2-, der Atmosphédren und der direkten Solardruckstorung zu sehen. Es
werden 16, 28 Umlauf-Perioden des Satelliten simuliert, siche mittlere Anomalie in Abb. 3.7.
In Abb. 3.7 sind die simulierten Kepler Elemente unter Einfluss der J2-, der Atmosphéren-
und der Solardruckstdrung abziiglich der initialen Kepler Elemente zu sehen.

Im Folgenden werden die einzelnen Storungen analysiert. In Abb. 3.8 wurde nur die J2-
Storung als alleinige Storquelle betrachtet. Wie man in Abb. 3.8 sehen kann, dndern sich der
Winkel des aufsteigenden Knotens, das Argument des Perigdums und die mittlere Anomalie
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im Laufe der Zeit durch den Einfluss der J2-Storung. Der Winkel des aufsteigenden Knotens
nimmt mir der Zeit ab. Wenn man die Gleichung (2.7) mit der simulierten Zeit, in diesem
Fall 86400 Sekunden, multipliziert und in Abhdngigkeit der Inklination betrachtet erhalt
man die Funktion (Fkt.) (3.1).

dQ) (l) _ 3 njzR%rde

Der Graph zu der Fkt. (3.1) ist in Abb. 3.9a fiir eine Orbithéhe von 200 Kilometern abgebil-
det. Anhand diesem Graph ist zu sehen, dass bei einer Inklination von 50 Grad der aufstei-
gende Knoten pro Tag um circa 6 Grad abnimmt. Laut Gleichung (3.1) nimmt der Winkel
des aufsteigenden Knoten um 5,75 Grad ab.

Auch lasst sich die Anderung des Arguments des Perigdums iiber die Gleichung (2.8)
multipliziert mit der Simulationszeit und in Abhdngigkeit der Inklination in die Fkt. (3.2)
umwandeln.

1—¢?) " cosi x 86400 (3.1)

dw (i)
dt

RZ
* 86400 = 2”’2&2‘5”1’@(1 —e)? (2 — gsinz i> * 86400 (3.2)

In Abb. 3.9b ist der Graph zu der Fkt. (3.2) fiir die gleiche Orbithdhe von 200 Kilometern
zu sehen. Das Argument des Perigiums nimmt um circa 5 Grad pro Tag zu, wie man in
Abb. 3.9b sehen kann. Die Gleichung (3.2) besagt, dass das Argument des Perigdums um
4,77 Grad zunimmt. Dies bedeutet fiir die Subspur, dass der Kontakt wihrend der Peri-
gdumspassage zur Bodenstation auf langere Sicht verloren geht. Man spricht auch von ei-
nem Drift, wenn es um die zeitliche Anderung der Kepler-Elemente geht.

Der Verlauf der mittleren Anomalie kann durch die Fkt. (3.3) vorhergesagt werden. Die-
se Fkt. ergibt sich durch die Gleichung (2.9) multipliziert mit der Simulationszeit und in
Abhiéngigkeit der Inklination.

dM (i) _ 3n]aRE,, 2\—3 3. 2.
7 * 86400 = T2 (1 —e ) 1-— 5 sin“1 | * 86400 (3.3)

Der dazugehorige Graph ist in Abb. 3.9¢ fiir die gleiche Hohe zu sehen. Die mittlere An-
omalie wichst pro Tag um circa einen Grad, siehe Abb. 3.9¢c. Laut Gleichung (3.3) nimmt die
mittlere Anomalie um 1,07 Grad pro Tag zu. In Abb. 3.8 ist zu sehen, dass der Zuwachs der
mittleren Anomalie gering ist.

Nun wird fiir diesen Orbit nur die Storung durch die Atmosphére betrachtet. In Abb.
3.10 wird ganz deutlich klar, dass durch den Einfluss der Luft-Widerstandskrafte, die auf
den Satelliten wirken, die grofie Halbachse a sinkt. Dies ist zu erwarten, da in Gleichung
(2.15) die Anderung der grofien Halbachse kleiner null ist und der Satellit ohne Korrektur-
manover letztendlich abstiirzt. Auf langere Sicht nimmt die Umlaufzahl des Satelliten zu
und resultiert in einer erhohten Schwingungsfrequenz der Subspur bis der Satellit abstiirzt.
Wihrend dessen wéchst die Exzentrizitdt des Orbits an. Damit verliert der Orbit an seiner
Kreisform und geht damit allméhlich in eine Ellipse tiber. Der Winkel des aufsteigenden
Knotens nimmt sehr langsam ab. Die zugehorige Storungsgleichung (2.14) sagt jedoch kei-
ne Anderung voraus. Genauso nimmt die Inklination entgegen der Storungsgleichung (2.14)
sehr langsam zu. Die mittlere Anomalie und das Argument des Perigdums zeigen sehr ge-
ringe Anderungen. Die zugehérigen Storungs-Anderungen verschwinden in der Theorie
durch die Exzentrizitit, die in diesem Fall null ist, siehe Gleichung (2.17) und (2.18).

Der Einfluss der Storung durch den Solarstrahlungsdruck auf die Kepler-Elemente ist
minimal. Durch den Solardruck vergrofsert sich die Exzentrizitat nur sehr allmahlich. Damit
steigt auch die grofSe Halbachse an. Die Inklination nimmt sehr langsam ab. Der Winkel des
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aufsteigenden Knoten nimmt dagegen sehr langsam zu.
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ABBILDUNG 3.7: LEO 1 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-, Atmosphéren-
Storung und direkter Solarstrahlung abziiglich der Kepler Initialwerte
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LEO 2

Der zweite LEO-Orbit hat die gleiche Hohe von 200 Kilometern. Die Inklination liegt jedoch
bei einem Grad. Auch hier wurden als Erstes alle Storungen, darunter ]2, die Atmosphére
und die direkte Solarstrahlung gemeinsam und dann einzeln betrachtet. Genauso wurde
die Dauer der Simulation auf einen Sonnentag begrenzt. In Abb. 3.12 ist die Subspur des
Satelliten zu sehen.

In Abb. 3.13 sind die ]J2-, die Atmosphéren- und die Solarstrahlungsdruck-Stérungen ab-

ziiglich der Kepler Initial-Werte zu sehen.
Im Folgenden werden die einzelnen Storungen analysiert. Der alleinige Einfluss der ]J2-
Storung auf die Kepler Elemente ist in Abb. 3.14 abgebildet. In der Abb. 3.9a ist sehr gut
zu sehen, dass die Abnahme des aufsteigenden Knoten von der Inklination abhingt. Im
Gegensatz zum vorherigen LEO mit einer Inklination 50 Grad, nimmt der Winkel des auf-
steigenden Knotens um circa 9 Grad pro Tag ab. Laut Gleichung (3.1) nimmt der Winkel des
aufsteigenden Knotens um 8,95 Grad pro Tag ab. Das Argument des Perigdiums nimmt da-
gegen um circa 18 Grad pro Tag zu. Die Gleichung (3.2) fiir das Argument sagt eine Zunah-
me von 17,9 Grad pro Tag voraus. Damit verliert der Satellit bei seiner Perigdumspassage
auf langer Sicht Kontakt zur Bodenstation oder den in der Mission festgelegten Uberwa-
chungsbereich. Die mittlere Anomalie nimmt in etwa um 8 Grad pro Tag zu. Die Gleichung
(3.3) sagt voraus, dass die mittlere Anomalie um 8,95 Grad anwachsen wird.

Hiernach wird der Einfluss der Atmosphére in Abb. 3.15 analysiert. In Abb. 3.15 ist zu
sehen, dass die grofie Halbachse durch den Einfluss der atmosphérischen Stérung rapide
abnimmt. An einem Tag sinkt die grofle Hauptachse um etwa 12000 Meter. Auch nehmen
durch die immer kleiner werdende grofse Halbachse die Umladufe des Satelliten um die Er-
de pro Tag zu. Dies resultiert in einer immer gréfier werdenden Schwingungsfrequenz der
Subspur. Die Exzentrizitdt nimmt zu. Damit wird der Orbit immer Ellipsenformiger. Auch
die Inklination nimmt zu und resultiert in einer grofser werdenden Amplitude der Subspur.
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ABBILDUNG 3.12: LEO 2 Subspur Inklination 1 Grad Hohe 200km
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LEO 3

Der dritte LEO-Orbit hat dieselbe Hohe von 200 Kilometern. Die Inklination liegt jedoch bei
89 Grad. Auch die Dauer der Simulation wurde auf einen Sonnentag begrenzt. In Abb. 3.16
ist die Subspur des Satelliten zu sehen.

In Abb. 3.17 sind nur die Stérungen abziiglich der Kepler Initial-Werte zu sehen.

Nun wird nur die J2-Stérung betrachtet, sieche Abb. 3.18. Der Winkel des aufsteigenden Kno-
tens nimmt laut der Simulation in Abb. 3.18 um etwas mehr als 0,15 Grad pro Tag ab. Laut
Gleichung (3.1) nimmt der Winkel des aufsteigenden Knoten um 0, 156 Grad pro Tag ab. Bei
einer Inklination von 90 Grad wiirde der aufsteigende Knoten sich nicht mehr &ndern. Die
Gleichung (3.1) und der zugehdrige Graph in Abb. 3.9a bestitigt die Abnahme. Das Argu-
ment des Perigdums driftet um —5 Grad pro Tag. Laut Gleichung (3.2) nimmt das Argument
des Perigdums um 4,47 Grad pro Tag ab. Damit verldsst der Satellit auf langere Sicht seinen
in der Missionsspezifikation festgelegten Uberwachungsbereich. Auch die mittlere Anoma-
lie sinkt um knapp 5 Grad pro Tag. Laut Gleichung (3.3) sinkt die mittlere Anomalie um
4,47 Grad pro Tag.

Hiernach wird der Einfluss der Atmosphére in Abb. 3.19 analysiert. Auch ist hier die
schnelle Abnahme der groflen Halbachse beobachtbar. Die Abnahme der Achse resultiert in
einer grofieren Schwingungsfrequenz der Subspur des Satelliten. Die Exzentrizitdt nimmt
hier aber zu, da der Orbit durch die Abbremsung immer ellipsenférmiger wird. Auch hier
ist wieder ein Abfall des Winkels des aufsteigenden Knotens zu sehen.
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ABBILDUNG 3.16: LEO 3 Subspur Inklination 89 Grad Hohe 200km



Kapitel 3. Simulation 26

Right ion of the ing node difference of p igee d ffer
0 < T T T T T T T T 300

\\\7\*\ 200 (- | I | J |
—-005F s T 1 e ’ I f iy
F ~— gm w i /,‘,w‘ I
E 0.1+ \x\‘\\\ : ,f (\(//‘ ,/( /\/ ‘”’"‘///“‘/LHJ,/H/‘\;
e on ‘ ’ r | ‘ ,‘ ARl ;[ i »'{
0 1 2 3 41[] 5 6 7 sx104 0 6 7 ax104
200 Mean anomalydﬁ rence : : 10 imaj axis difference‘
‘ \ ‘ W\‘ W ‘ W l \‘\\ \\\“ \“ \7 -05“ H ‘H‘(H ‘ /\( H\ 7
100 | A H\/H ‘HH || H/ \
= ] ‘\ | ‘« *\ ‘\ K ‘\ \ A =] ,(~ N ,\,M“w\u /\H(‘,m\f‘\w ||
\ \ \ ‘ ‘ \‘ \ ‘ | \ \ =l m\ ‘\ ,U/ ”W/“\)\\H \H‘H MH/\ \WL
-100 N RUAAE ‘
-200\\ ) \ \ ‘ ‘ \\\‘ \‘\}‘\\ \:\‘\ -2-.27 | | | | /‘ \M ‘/H \‘w
0 1 2 t[] 5 P 7 Sx104 0 1 2 3 4”] 5 6 7 8)(104
25 x10° Numeric ecct‘antncny dlfferent‘:e o x1o‘3 Inclii ‘ diffe r‘ence i
211 ‘\ ] /\ W / I N i i '°'”;‘/u‘/”\’u‘//w‘ W
“’*// | H Il \\\H \ \\ ‘““\ | -1 \”‘»”w I w”/\ I ’
(L RRTORL O ’w = RN
1 | | ’ by L
EERLRE I WV
w\/ \\r Ww w w\ M ‘HV‘ I} I
t[S] ><104 ’ 1 ’ ’ 4([51 ° ° 7 8><10"
ABBILDUNG 3.17: LEO 3 Kepler Elemente unter Einfluss der ]2-,
Atmosphéren-Storung und direkter Solarstrahlung abziiglich der Kepler In-
itialwerte
e : Right‘ " t:»fthpT 4: node‘ differenf:e ‘ 300 ‘ ‘ Ar ! of'perigee‘differen:‘:e : ‘
) \\\\\ / \} | |
S | 20| | " /’ I | / / I I
—-0.05 e MM 4;‘ RTRTRTATY I |l I
X —~ Z 460 ! i ",‘H‘”\H/""H!/MJ’/ L
§ o1t \\\\\ | 5 /4// f’l/ //1’/ ’/ /‘» | (/’]/ 1, /|/o | ’(/ //l// «! ol/( )'/; | /l/ {/ /1, ,/]’/ (r / / | / | // (/
e o || 1 M 3,/ | I // | 4
\\\ | | !\ | { / /
0 1 2 3 41“ 5 6 7 me 0 1 2 3 4t[] 5 6 7 8 10
ik ’ ‘ M‘ea ‘ diff‘erence ‘ ‘ ‘ e x10% ‘ axis diff

»oM‘““”\‘/"(‘c\,"\u“u‘wH‘/"f\\w\f\w\m I

I
MIN TN E . MM ‘ /H\ /Hm\\w \\H“/“\MH‘/“HM
J | ~l W/\’“ \/ “‘U‘H\ \\/\/ H U\///H/ ‘M U\ /‘UL

Z.n o

[m]

M7
3 3
(=] o o
=—=-
m—

\ \ \ A\ | I
NRIRIRLR RER | ‘\\ \‘\“
200 . . . . 25 . , . . . . . .
0 1 2 3 4 5 6 7 8 0 il 2 3 4 5! 6 {4 8
t[s] x10% ts] x10*
5 %103 Numeric eccen! tricity difference - dff _— ce
j i T :

" Hf“‘w‘”\\”‘\“\(\ \H‘\“\‘

M\ HW

et TR EIA
1_5“(\‘“ \\\\/ ( m (/ ”\\ uH ‘/\/\‘H\ W } ‘“ \H\ \ H\/‘ \HH \\ \W \\M %
o_z \MJ;VW/ \\\/H/V\ M MMQ\) \M MJ‘ :H ’W | \’\/H I \\~ /\/\‘ /H‘\/\ a \\Y

t[81 x1o" t[S] x10*

ABBILDUNG 3.18: LEO 3 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Storung
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LEO 4

Nun wird der LEO mit einer Hohe von 1050 Kilometern betrachtet. Dieser Orbit wurde
fiir den Vergleich mit dem niedrigeren LEO ausgesucht, um die Einfliisse der Atmospha-
re zu untersuchen. Der Einfluss des Luftwiderstandes in der Hohe von 1050 Kilometern
sollte kleiner sein als der Einfluss bei 200 Kilometer Hohe. Aufierdem sollten die Strahlungs-
Storkréfte im Verhiltnis zu der atmosphérischen Stérung bei dem héheren LEO Orbit grofier
sein als bei dem niedrigeren LEO Orbit. Es wurden 13,56 Orbit-Perioden simuliert. In Abb.
3.20 ist die Subspur des Satelliten abgebildet.

Der erste LEO mit 1050 Kilometern Hohe hat eine Inklination von einem Grad, siehe
Abb. 3.20. In Abb. 3.21 sind nur die Storungen abziiglich der initialen Kepler-Elemente ab-
gebildet.

Auch hier werden im Folgenden nur die einzelnen Stérungen analysiert.

Der Winkel des aufsteigenden Knoten nimmt um circa 6 Grad pro Tag bei der Inklination
von einem Grad ab, wie der Graph in Abb. 3.23a zeigt. Dieser Graph wird durch die Fkt.
(3.1) mit einer Hohe von 1050 Kilometern definiert. Diese Fkt. sagt eine Abnahme von 5, 84
Grad voraus. Das Argument des Perigdums nimmt dagegen um etwas weniger als 12 Grad
pro Tag zu. Die Abb. 3.22 bestitigt die Zunahme von ungefdahr 12 Grad. Auch die Fkt. (3.2)
mit einer Hohe von 1050 Kilometern sagt ein Zunahme von 11,69 Grad pro Tag voraus,
siehe Abb. 3.23b. Die mittlere Anomalie nimmt um circa 6 Grad pro Tag zu. Um 5,85 Grad
driftet die mittlere Anomalie laut der Fkt. (3.3) mit einer Hohe von 1050 Kilometern.

Danach wird der Einfluss der Stérung der Atmosphére analysiert. In Abb. 3.24 sieht
man die Abnahme der grofien Halbachse. Im Vergleich zu dem niedrigeren Orbit ist zu er-
kennen, dass die grofie Halbachse nur sehr langsam abnimmt. Damit nimmt die Satelliten-
Umlaufzahl pro Tag um die Erde zu, jedoch nicht so schnell wie beim niedrigeren Orbit.
Dies resultiert in einer grofier werdenden Schwingungsfrequenz der Subspur. Die Exzen-
trizitit nimmt zwar zu, aber nur sehr langsam. Damit wird deutlich, dass der Einfluss der
Atmosphérenstorung in hoheren LEO-Orbits abnimmt.
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ABBILDUNG 3.20: LEO 4 Subspur Inklination 1 Grad Hohe 1050km
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LEO 5

Nun wird der Orbit mit einer Inklination von 50 Grad betrachtet. Auch hier wurden als Ers-
tes alle Storungen darunter ]2, die Atmosphére und die direkte Solarstrahlung gemeinsam
und dann einzeln betrachtet. In Abb. 3.25 ist die Subspur des Satelliten abgebildet.

In Abb. 3.26 sind alle Storungen abztiglich der initialen Kepler-Elemente zu sehen.
Nachdem alle Stérungen fiir diesen Orbit gemeinsam betrachtet worden sind, wird nur die
J2 in Abb. 3.27 abgebildet. Laut Abb. 3.27 nimmt der Winkel des aufsteigenden Knoten um
etwas weniger als 4 Grad pro Tag ab. Dies bestétigt auch die Gleichung (3.1) mit 3,87 Grad
Abnahme pro Tag und dessen Graph in Abb. 3.23a. Die Gleichung (3.2) sagt eine Zunahme
von 3,11 Grad pro Tag fiir das Argument des Perigdiums voraus. In der Abb. 3.27 ist der
Zuwachs nur schwer auszumachen. Die mittlere Anomalie nimmt um circa einen Grad pro
Tag zu. Die Gleichung (3.3) fiir die mittlere Anomalie besagt eine Zunahme von 0,7 Grad
pro Tag.

In Abb. 3.28 wird nur der Einfluss der atmosphérischen Storung gezeigt. In Abb. 3.28 ist
der Einfluss der atmosphérischen Storkréfte deutlich geringer als bei dem niedrigeren Orbit
in Abb. 3.10. Alle relevanten sich dandernden Kepler-Elemente variieren damit nur minimal.

Der Einfluss des Solarstrahlungsdrucks wird in Abb. 3.29 gezeigt. Der Einfluss der Sto-
rung durch den Solarstrahlungsdruck ist grofler als der der Atmosphére. Beim niedrigeren
Orbit mit einer Hohe von 200 Kilometern ist das Gegenteil der Fall. Dies liegt an dem ver-
minderten Einfluss der Atmosphére. Damit nimmt der Einfluss des Solarstrahlungsdruck in
hdheren LEO-Orbits zu und 16st die sonst in niedrigeren Héhen dominantere Stérung der
Atmosphire ab.
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ABBILDUNG 3.25: LEO 5 Subspur Inklination 50 Grad Hohe 1050km
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ABBILDUNG 3.26: LEO 5 Kepler Elemente unter Einfluss der ]2-,
Atmosphéren-Stérung und direkter Solarstrahlung abziiglich der Kepler In-
itialwerte
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ABBILDUNG 3.27: LEO 5 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Storung
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Storung
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ABBILDUNG 3.29: LEO 5 Kepler Elemente unter Einfluss der Stérung durch

Solarstrahlungsdruck
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LEO 6

Nun wird der Orbit mit einer Inklination von 89 Grad begutachtet, sieche Subspur in Abb.
3.30. Auch hier wurden als Erstes alle Storungen, darunter ]2, die Atmosphére und die di-
rekte Solarstrahlung gemeinsam und dann einzeln betrachtet.

In Abb. 3.31 sind die variierenden Kepler-Elemente abziiglich der initialen Kepler-Elemente
zu sehen. In Abb. 3.32 ist nur der Einfluss der J2-Stérung zu sehen. Hier nimmt der Winkel
des aufsteigenden Knotens laut Abb. 3.32 um 0, 1 Grad pro Tag ab. Die Gleichung (3.1) sagt
voraus, dass der Winkel des aufsteigenden Knoten um 0,102 Grad pro Tag abnimmt. Das
Argument des Perigdums nimmt laut Gleichung (3.2) um 2,92 Grad pro Tag ab. Auch die
mittlere Anomalie nimmt laut Gleichung (3.3) um 2,92 Grad pro Tag ab.

Danach wird nur der Einfluss durch die atmosphérisch bedingte Stérung in Abb. 3.33
analysiert. Auch hier ist der verminderte Einfluss der Atmosphére zu sehen. Alle Elemente,

die sich im Laufe der Zeit d&ndern, sinken oder steigen minimal.
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ABBILDUNG 3.30: LEO 6 Subspur Inklination 89 Grad Hohe 1050km
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ABBILDUNG 3.31: LEO 6 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-,
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ABBILDUNG 3.32: LEO 6 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Stérung
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LEO 7

In den Folgenden LEOs werden die Albedo-Strahlung und die Erdeigenstrahlung als Stor-
quelle betrachtet. Fiir die Analyse dieser beiden Storquellen wurde wie bereits erwéhnt,
die Satelliten-Geometrie des Grace Satelliten, siehe Abb. 3.5b, herangezogen. Die Satelliten-
Subspuren werden in den folgenden LEO-Szenarien nicht mit aufgezeigt, da diese den Sub-
spuren der vorherigen Szenarien bis auf ein Viertel der Zeit eines Sonnentags stark dhneln.

Der folgende LEO Satellit besitzt eine Inklination von einem Grad auf und hat eine Ho-
he von 200 Kilometern. Ein Viertel der Dauer eines Sonnentags wurde als Simulationszeit
ausgewdhlt. Damit wurden etwa 4 Umlaufperioden unter Storeinfliisse simuliert.

In Abb. 3.34 sind die sechs Kepler-Elemente unter Einfluss der Albedostrahlung, der Erdei-
genstrahlung und der J2-Storung zu sehen.

In Abb. 3.35 wird nur der Einfluss der Albedo-Strahlung begutachtet. Die grofie Halb-
achse nimmt wie erwartet wegen der Reflexion der Solarstrahlung von der Erde auf den
Satelliten zu. Auch die Exzentrizitdt nimmt zu. Damit wird der Orbit durch die Albedo-
Strahlung immer ellipsenformiger. Der Winkel des aufsteigenden Knotens nimmt ab.

In Abb. 3.36 ist nur der Einfluss der Erdeigenstrahlung zu sehen. Durch die Inklination
von einem Grad {iberfliegt der Satellit Tropengebiete, die mehr Warme abstrahlen als es
die Polarkappen tun. Damit wéchst die grofie Halbachse, da diese Strahlung den Satelliten
beschleunigt. Der Winkel des aufsteigenden Knotens wichst um knapp einen Mikro Grad
innerhalb von sechs Stunden. Die Exzentrizitdt sinkt bis zur Mitte einer Orbit-Periode und
steigt darauf auf einen Wert etwas grofer als null. Da der Orbit auch die Nachtseite der Erde
passiert ist dort die Infrarotstrahlung nicht so grofs wie bei der Tagseite. Damit nimmt die
grofse Halbachse geringfiigig ab und wieder zu.

Die Auswirkungen der beiden behandelten Strahlungsstérungen auf die Subspur ist fiir
den betrachteten Simulationszeitraum gering.
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ABBILDUNG 3.34: LEO 7 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Stérung, der
Albedo- und der Erdeigenstrahlung abziiglich der Kepler Initialwerte
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ABBILDUNG 3.36: LEO 7 Kepler Elemente unter Einfluss der Erdeigenstrah-
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LEO 8

Nun wird der gleiche Orbit nur mit einer Inklination von 89 Grad analysiert. In Abb. 3.37
sind die Einfliisse ]2, Albedo- und Erdeigenstrahlung abziiglich der initialen Kepler Ele-
mente zu sehen.

Danach wird nur der Einfluss der Albedo-Strahlung in Abb. 3.38 untersucht. Die grofse
Halbachse nimmt schneller zu als die des Orbits mit einer Inklination von einem Grad. Dies
liegt an der hohen Inklination dieses Orbits. Der Satellit tiberfliegt wegen seiner grofsen
Inklination Gebiete, die ein hohes Schnee- und Eisvorkommen aufweisen. Damit ist der
Reflexionsgrad grofier. Die Exzentrizitdt nimmt auch zu, wenn auch nur minimal.

Anschlieffend wird nur der Einfluss der Erdeigenstrahlung in Abb. 3.39 betrachtet. We-
gen der Inklination ist die Warmestrahlung nicht so grof8 wie am Aquator, wie es am Orbit
mit einer Inklination von einem Grad der Fall ist. Dennoch wurde als Startsimulationsda-
tum der erste Mai 2005 genommen, sodass die Nordhalbkugel der Sonne zugeneigt ist. Da-
mit warmt sich die Nordhalbkugel durch die Sonne zusétzlich auf. Deswegen nimmt die
grofle Halbachse dhnlich schnell zu wie der Orbit-Fall mit der Inklination von einem Grad.
Jedoch schwankt die GrofSe Halbachse mehr als sie es im Orbit-Fall mit der Inklination von
einem Grad tut.
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ABBILDUNG 3.37: LEO 8 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Storung, der
Albedo- und der Erdeigenstrahlung abziiglich der Kepler Initialwerte
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41

Nun wird ein hoher gelegener Orbit mit einer Hohe von 1050 Kilometern analysiert. Hier
wird nun auch erst dieser Orbit mit einer Inklination von einem Grad und dann von 89 Grad
analysiert. Auch wurde wieder fiir ein Viertel Tag lang simuliert, sodass 3,4 Orbit-Perioden
aufgezeichnet wurden, siehe mittlere Anomalie in Abb. 3.40.

In Abb. 3.40 sind alle Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Stoérung, der Albedo-Strahlung
und der Erdeigenstrahlung abziiglich der initialen Kepler Elemente zu sehen.

In Abb. 3.41 ist nur der Einfluss der Albedo-Strahlung zu sehen. Auch hier wird durch
die reflektierte Solarstrahlung die grofSe Halbachse angehoben. Auch die Exzentrizitit steigt.
Der Winkel des aufsteigenden Knotens sinkt dagegen, jedoch nicht so schnell wie es beim

niedrigeren Orbit der Fall ist.

In Abb. 3.42 wird nur der Einfluss der Erdeigenstrahlung angezeigt. Die grofie Halbachse
sowie der Winkel des aufsteigenden Knotens steigen an.
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ABBILDUNG 3.40: LEO 9 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Storung, der
Albedo- und der Erdeigenstrahlung abziiglich der Kepler Initialwerte
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Right of the node Argument of perigee difference
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ABBILDUNG 3.42: LEO 9 Kepler Elemente unter Einfluss der Erdeigenstrah-

lung
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LEO 10

Nun wird der hoher gelegene Orbit mit einer Inklination von 89 Grad analysiert. In Abb.
3.43 sind alle Kepler-Elemente unter Einfluss der drei Storungen J2, Albedo und Erdeigen-
strahlung abziiglich der initialen Kepler-Elemente zu sehen.

In Abb. 3.44 ist nur der Einfluss der Albedo-Strahlung zu sehen. Hierbei wachsen die
grofle Halbachse sowie die Exzentrizitdt des Orbits.

Danach wird der Einfluss der Erdeigenstrahlung in Abb. 3.45 analysiert. Auch hier wachst
die grofie Halbachse. Die Exzentrizitat sinkt und steigt periodisch an. Die grofse Halbachse
steigt damit auch an. Der Winkel des aufsteigenden Knotens nimmt bis ungefahr 14000 Se-
kunden ab. Danach steigt dieser wieder an. Die Exzentrizitdt weist einen dhnlichen Verlauf
wie die im niedrigeren Orbit, siehe Abb. 3.39, mit gleicher Inklination. Dies liegt wieder an
der Nachtseite der Erde, die der Satellit passiert.
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ABBILDUNG 3.43: LEO 10 Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Stérung, der
Albedo- und der Erdeigenstrahlung abziiglich der Kepler Initialwerte
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ABBILDUNG 3.45: LEO 10 Kepler Elemente unter Einfluss der Erdeigenstrah-

lung



Kapitel 3. Simulation 45

3.5 MEO

Mit einer Hohe von 10000 Kilometern und einer Inklination von 50 Grad dient dieses Orbit-
Szenario dem Vergleich des J2-Storeinflusses mit dem des LEO-Orbits, der die gleiche Inkli-
nation aufweist. Diese Simulation des MEO-Orbits soll den kleineren gravitativen Storein-
fluss auf die Kepler-Elemente im Vergleich zu dem LEO-Orbit 1, aufgrund des Hohenunter-
schiedes, bestitigen.

Der Initialwert des Winkels des aufsteigenden Knotens betrdgt genauso wie fiir den
LEO-Orbit 45 Grad. Auch die initialen Werte fiir das Argument des Perigdaums und die
mittlere Anomalie betragt wie fiir den LEO-Orbit 90 und 0 Grad.

3.5.1 MEO-Simulation

Im Folgenden wird nur die ]2-Storung am Beispiel eines MEO-Orbits untersucht. Dieser Or-
bit wurde ausgesucht, um den Einfluss der Stérung mit den des LEO-Orbits zu vergleichen.
Der Orbit hat eine Hohe von 10000 Kilometern und eine Inklination von 50 Grad, siehe Sub-
spur in Abb. 3.46. In Abb. 3.47 sind alle Storungen abziiglich der initialen Kepler-Elemente
zu sehen.

Der Winkel des aufsteigenden Knotens nimmt laut Simulation in Abb. 3.48 um 0, 23 Grad
pro Tag ab. Die Fkt. (3.1) mit einer Hohe von 10000 Kilometern sagt eine Abnahme von
0,235 Grad voraus. Dies ldsst sich auch am Graphen in Abb. 3.49a ablesen. Das Argument
des Perigdums nimmt laut Simulation in Abb. 3.48 nur sehr wenige Grade pro Tag zu. Die
Fkt. (3.2), auch mit einer Hohe von 10000 Kilometern, sagt eine Zunahme von 0,195 Grad
pro Tag voraus. Die mittlere Anomalie nimmt laut der Fkt. (3.3) mit einer Hohe von 10000
Kilometern um circa 0,043 Grad pro Tag voraus. Die zeitlichen Anderungen des Arguments
des Perigaums und die der mittleren Anomalie ist in Abb. 3.48 schwer zu erkennen. Jedoch
ist zu sehen, dass sich diese beiden Kepler-Elemente dufSerst wenig verandern.

Wenn man den J2-Einfluss auf diesen Orbit mit dem LEO-Orbit mit der Hohe von 200
Kilometern vergleicht, so ist zu erkennen, dass durch den grofieren Abstand zur Erde der
gravitative Einfluss nachlasst. Die Anderungen der Kepler-Elemente sind so gering, dass
sich die Subspur des Satelliten fiir den Zeitraum eines Tages nicht verdndert.
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ABBILDUNG 3.46: MEO Subspur
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ABBILDUNG 3.48: MEO Kepler Elemente unter Einfluss der J2-Stérung
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3.6 SSO

Dieser retrogerade Orbit dient zur Untersuchung der Stérung bedingt durch den Solarstrah-
lungsdruck. Die Hohe dieses Orbits betrdgt 4000 Kilometer. Mit einem zwischen 75 Grad
und 100 Grad schwankenden Sonneneinfallswinkel, einer Inklination von 123 Grad, einer
Exzentrizitat von 0 handelt es sich hierbei um einen Eklipsen-Orbit. Der Satellit befindet sich
deshalb zwischen Sonne und Erde. Der Sonneneinfallswinkel ist der Winkel zwischen der
Bahnnormalen ¢€; und dem Sonnenvektor ¢; (vgl. Wolfgang Steiner, 2004, S.156). Im Idealfall
sollte der Sonneneinfallswinkel fiir einen sonnensynchronen Orbit 90 Grad betragen.

Bei diesem Orbit-Beispiel soll der Einfluss der Stérung durch den Sonnenstrahlungs-
druck auf die Kepler-Elemente analysiert werden. Die Beschleunigung des Satelliten, die
durch die Photonenimpulse auf den Satelliten hervorgerufen wird, sollte in einer immer
grofler werdenden Exzentrizitdt resultieren. Dadurch entsteht ein ellipsenformiger Orbit.

Der initiale Winkel des aufsteigenden Knotens betragt 45 Grad und das Argument des
Perigaums 90 Grad. Die mittlere Anomalie betragt 0 Grad.

3.6.1 SSO-Simulation

Fiir die Simulation des sonnensynchronen Orbits wurden 8,21 Umlaufperioden betrachtet.
In Abb. 3.50 ist die zugehdorige Subspur des sonnensynchronen Satelliten-Orbits abgebildet.
In Abb. 3.51 ist der Einfluss der J2-, der Atmosphdren- und der Solardruckstorung zu sehen.

In Abb. 3.52 ist nur der Einfluss der direkten Solarstrahlung zu sehen. Wie erwartet lasst
sich festellten, dass die Exzentrizitit zunimmt. Damit wird der Wechsel von einem kreis-
formigen Orbit zu einem ellipsenformigen Orbit durch die Simulation bestatigt. Dadurch
wéchst auch die grofie Halbachse. Damit nimmt die Umlaufperiode des Satelliten ab und
die Schwingungsfrequenz der Subspur nimmt langfristig ebenfalls ab.
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ABBILDUNG 3.50: SSO Subspur
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3.7 Quasistationarer Orbit

Dieses Orbit-Szenario behandelt den kurzweiligen quasistationdren Zustand eines Satelliten
in einer Hohe von 39717753 Kilometern. Diese Art von Orbit ist deshalb so interessant, da
diese zweimal pro Umlaufperiode ein quasistationdres Verhalten aufweisen (vgl. Quantius,
2018, S.1), siehe Abb. 3.53. Damit konnen diese Orbits als eine Alternative fiir Broadcast-
Satelliten, wie Geostationry Orbit (GEO)- Global Positioning System (GPS) Satelliten, an-
gesehen werden (vgl. Quantius, 2018, S.1). Der zu analysierende Orbit ist kreisférmig und
besitzt eine Inklination von 29 Grad. Der initiale Winkel des aufsteigenden Knotens betragt
45 Grad. Das initiale Argument des Perigdums ist 90 Grad grofs. Die initiale mittlere An-
omalie betragt 0 Grad. Dieser Orbit wurde auf den Einfluss der J2-, der Atmosphéren- und
der Solarstrahlungsdruck-Stérung untersucht.

3.7.1 Quasistationdrer Orbit-Simulation

In Abb. 3.53 ist der zugehorige Groundtrack des Satelliten zu sehen. Hierbei wurde eine
Simulationszeit von acht Sonnentagen berticksichtigt. Damit wurden 7,01 Umlauf-Perioden
simuliert.

In Abb. 3.54 sieht man den Einfluss der J2-, der Atmospharen und der Solardruck-Storung
abziiglich der initialen Kepler-Elemente, sodass nur die Stoérungen sichtbar sind.

Der alleinige Einfluss der J2-Storung ist in Abb. 3.56 zu sehen. Der Abfall des Winkels
des aufsteigenden Knotens liegt bei ungefiahr 0,07 Grad pro Tag. Dies bestatigt auch die Fkt.
(3.4) und dessen Graph in Abb. 3.55a.

dQ (i)
dt

2
_§ nIZRErde
a?

+ (86400 + 8) = (1—¢2) " cosi* (86400 * 8) (3.4)
Auch hier ist zu erkennen, dass das Argument des Perigdums und die mittlere Anomalie
springen, da es sich hierbei um einen kreisférmigen Orbit handelt und damit kein Argu-
ment des Perigiums am Anfang existiert. Die Anderung des Arguments des Perigdums ist
minimal und betragt laut der Fkt. (3.5) 0, 11 Grad pro Tag.

dw (i)
dt

3nJR% 5 :
* (86400 * 8) = 2”]2612‘5%(1 —e)? (2 -3 sin? z> % (86400 * 8) (3.5)

Bei der mittleren Anomalie springt der Graph von 0 Grad auf minus 90 Grad. Die mittle-
re Anomalie dndert sich genauso wenig. Laut der Fkt. (3.6) nimmt sie in etwa um 0,05 Grad
pro Tag zu. Der Zuwachs ist in Abb. 3.56 nur schwer zu erkennen.

. 2 3
d]\gt(’) % (86400 * 8) = i”hfz‘ﬁd (1—¢€*) 2 (1 — %sinZ i> * (86400 * 8) (3.6)

Danach wird der Einfluss der atmosphérischen Storung in Abb. 3.57 betrachtet. Zwar
steigt die Exzentrizitdt und die grofie Halbachse an, jedoch nur im geringen MafSe. Damit
wird deutlich, dass der Einfluss der Atmosphére in solchen Hohen im Gegensatz zu anderen
Storeinfliissen vernachlédssigbar ist.

Dann wird der alleinige Einfluss des Solarstrahlungsdrucks auf den Satelliten in Abb.
3.58 untersucht. Der Solarstrahlungdruck bewirkt einen kleinen Zuwachs in der Exzentri-
zitat. Der Orbit geht langfristig in einen ellipsenférmigen Orbit tiber. Damit steigt auch die
grofie Halbachse. Die Schwankungen in der grofien Halbachse entstehen durch die Passage
des Satelliten auf der Nachtseite, also dort wo kein Sonnenlicht existiert. Der Winkel des
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aufsteigenden Knotens nimmt auch wenn nur gering zu. Zudem nimmt auch die Inklina-
tion mit der Zeit ab. Langfristig wiirde die Amplitude der Subspur ansteigen und hohere
Breitengrade erreichen.
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ABBILDUNG 3.53: Quasistationdrer Orbit Subspur
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J2-, der Atmosphéren- und der Solarstrahlungsdruck-Stérung abziiglich der
Kepler Initialwerte



Kapitel 3. Simulation

Omega [7]

() Anderung Winkel des aufsteigenden Knoten

15

05

RAAN Rate (deg/day)

0.06

0.04

0.02

-0.02

-0.04

-0.06

0.16

52

0.14

0.12

0.1

0.08

0.06

0.04 \

0.02 \

0

Argument of Perigee Rate (deg/day)

-0.02

60

80

100

Inclination (deg)

120

Mean anomaly Rate (deg/day)

140

-0.04

160 180 0 20 40

0.08 (-

0.06

0.04 \

0.02

N/

60 80 100
Inclination (deg)

20 40 120 140 160 180

() Anderung mittlere Anomalie

60

\ /
N o

80 100
Inclination (deg)

120 140 160 180

(B) Anderung Argument des Perigdums

ABBILDUNG 3.55: Quasistationarer Orbit Hohe 39717753km: Zeitliche Ande-
rung der drei Winkel pro Sonnentag in Abhéngigkeit der Inklination
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ABBILDUNG 3.57: Quasistationdrer Orbit Kepler Elemente unter Einfluss der
Atmospharen-Storung
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4 Diskussion der
Simulations-Ergebnisse

In dieser Arbeit wurden die Subspuren von Satelliten-Szenarien und die zugehorigen Orbit-
Elemente unter Einfluss verschiedener Storungen in einer Simulation betrachtet und analy-
siert. Es wurden fiir alle Orbit-Szenarien als Erstes die Subspur betrachtet. Danach wurden
die zeitlichen Anderungen der keplerschen Orbit-Elemente, die das Verhalten der Subspur
im Laufe der Zeit mathematisch beschreiben, analysiert. Zu den Orbit-Typen, die analy-
siert wurden, gehdren mehrere LEOs, sowie ein MEO, SSO und ein quasistationdrer Orbit.
Anhand des zeitlichen Verlaufs der keplerschen Orbit-Elemente wurde deutlich, dass je-
der Orbit-Typ verschieden stark auf die behandelten Storungen reagiert. Die Orbits wurden
nach Storeinflussunterschieden in Abhéingigkeit der Hohe und der Inklination untersucht.

Im Folgenden werden die Simulationsergebnisse aus dem letzten Kapitel fiir jeden Or-
bittyp diskutiert.

4.1 LEO-Simulationsergebnisse

Bei den LEO-Orbits wurden alle in dieser Arbeit behandelten Stérungen betrachtet. Hin-
sichtlich der zwei behandelten Orbit-H6hen, ndmlich 200 und 1050 Kilometer, existieren
Unterschiede bei dem J2 Storungseinfluss auf die keplerschen Orbitelemente. Die Storungs-
gleichungen zur J2-Storung sind von der groflen Halbachse abhédngig, sodass die zeitlichen
Verldufe des Winkels des aufsteigenden Knotens, des Argument des Perigdums und die der
mittleren Anomalie sich hohentechnisch voneinander unterscheiden. Der unterschiedliche
Einfluss der J2-Stérung auf den niedrigen und den hoheren Orbit konnte tiber die Graphen,
die durch die ]2 Storungsgleichungen fiir einen Sonnentag definiert wurden, bestitigt wer-
den.

Bei dem Orbit mit einer Hohe von 200 Kilometern ist zu erkennen, dass die J2-Stérung
und die Atmosphérenstorung grofer sind als der Einfluss des Solarstrahlungsdrucks. Auch
bei der Atmosphédrenstérung existiert hinsichtlich der Hohe ein Unterschied in den zeitli-
chen Verldufen der Orbitelemente. Durch den verminderten Einfluss der Atmosphédre mit
zunehmender Hohe, verliert der Satellit langsamer an Hohe und die zeitlichen Anderungen
der Kepler-Elemente werden kleiner, siehe Abb. 3.24 und 3.15. Die Unterschiede in den zeit-
lich veranderlichen Kepler-Elementen hinsichtlich des Einflusses des Solarstrahlungsdrucks
sind fiir beide Hohen nicht grof3, siehe Abb. 3.11 und 3.29.

Hinsichtlich der Albedo-Strahlung sinkt laut der Simulation beim niedrigeren Orbit mit
einer Inklination von einem Grad der Winkel des aufsteigenden Knoten viel schneller als
beim hoheren Orbit mit der gleichen Inklination, siehe Abb. 3.35 und 3.41. Die Inklination
andert sich mehr als zweimal so schnell beim niedrigeren Orbit als beim hoheren Orbit.
Auch existiert ein Unterschied im zeitlichen Verlauf beider grofier Halbachsen. Die grofse
Halbachse beim niedrigeren Orbit schwankt diese mit einer hoheren Frequenz als die beim
hoheren Orbit. Wenn nun die Inklination von 89 Grad festlegt und nun beide Orbit-Hohen
betrachtet werden, so sinkt der Winkel des aufsteigenden Knoten schneller als der beim
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hoheren Orbit, siehe Abb. 3.38 und 3.44. Beide Exzentrizitdten steigen an. Damit steigen
auch die grofien Halbachsen.

Beim Einfluss durch die Erdeigenstrahlung steigt beim niedrigeren Orbit mit einer In-
klination von einem Grad der Winkel des aufsteigenden Knoten fast doppelt so schnell wie
beim hoheren Orbit, siehe Abb. 3.36 und 3.42. Die Exzentrizitdt beider Orbits zeigt an, dass
zu Beginn der Orbitperiode diese sinkt und dann zur Hilfte der Periode wieder ansteigt.
Dies liegt daran, dass die Nachtseite der Erde sich abkiihlt und damit nicht viel Eigenstrah-
lung abgeben kann. Dadurch nimmt die grofse Halbachse wéhrend einer Orbitperiode zu
und wieder ab. Wenn man beide vorigen Orbits mit einer Inklination von einem Grad mit
denen die eine Inklination von 89 Grad aufweisen, vergleicht, so weisen die zeitlichen Ver-
laufe der Exzentrizitdten eine andere Form auf. Jedoch bleibt die Erkldrung, warum sich die
Exzentrizititen so verhalten, die Gleiche.

Wenn die beiden Orbits mit einer Héhe von 200 und 1050 Kilometern einzeln beziiglich
der drei Inklinationen verglichen werden, so existieren im Hinblick auf die Storungen einige
Unterschiede in der zeitlichen Anderung der Kepler-Elemente. Hinsichtlich der J2-Stérung
verdndert sich der Winkel des aufsteigenden Knotens, das Argument des Perigaums und die
mittlere Anomalie in Abhédngigkeit der Inklination. Die J2 Storungsgleichungen bestétigen
die zeitlichen Verldufe der Kepler-Elemente, siehe beispielsweise Abb. 3.9a, Abb. 3.9b und
3.9c.

Hinsichtlich der Atmosphéarenstorung kann man sehen, dass der hoher inklinierende Or-
bit in der zeitlichen Anderung der Exzentrizitit und der groien Halbachse stérker schwankt
als beim Orbit mit einer Inklination von einem Grad, siehe Abb. 3.10 und 3.15.

Bei dem Inklinationsunterschied der Orbits beziiglich der Albedo-Strahlung ist zu er-
kennen, dass bei dem niedrigeren Orbit mit einer Inklination von 89 Grad die grofie Halb-
achse schneller wéachst als bei dem Orbit mit der gleichen Hohe mit nur einem Grad Inkli-
nation, sieche Abb. 3.38 und 3.35. Auch lésst sich feststellen, dass die Exzentrizitat grofieren
Schwankungen beim hoher inklinierenden als beim niedrig inklinierenden Orbit unterwor-
fen ist. Dies liegt daran, dass der Satellit beim hoheren inklinierenden Orbit {iber Eis- und
Schneegebiete fliegt und dort der Reflexionsgrad hoher ist.

Bei der Erdeigenstrahlung herrscht ein Unterschied in der zeitlichen Entwicklung der
grofsen Halbachse, wenn man den Orbit mit einer Hohe von 200 Kilometern betrachtet
und die Inklinationen eines Grades und von 89 Grad vergleicht, siehe Abb. 3.36 und 3.39.
Bei dem Orbit mit einem Grad Inklination existieren keine grofsen Schwankungen in den
Kepler-Elementen, anders als beim gleichhohen Orbit mit einer Inklination von 89 Grad.
Dies liegt daran, dass der Orbit mit einer Inklination von einem Grad den Aquator passiert
und dort die Warmestrahlung nahezu konstant ist. Die Schwankungen in der Inklination
des Orbits mit der Inklination von 89 Grad ist auf das Uberfliegen von abwechselnd kalten
Gebieten und warmen Gebieten der Erde zurtickzufiihren.

4.2 MEO-Simulationsergebnisse

Die Simulation der J2-Storung fiir diesen Orbit verdeutlicht den abnehmenden Einfluss
auf die Kepler-Elemente mit zunehmender Orbit-H6he, wenn man diesen Orbit mit dem
LEO-Orbit vergleicht, siehe Abb. 3.48 und 3.8. Wie zu erwarten, d&ndern sich nur der Win-
kel des aufsteigenden Knotens, das Argument des Perigdums und die mittlere Anomalie.
Diese eben genannten drei Kepler-Elemente verdndern sich im Vergleich zu denjenigen des
LEO nur sehr langsam. Anhand der zeitlichen Entwicklung des Winkels des aufsteigenden
Knotens ist zu sehen, dass dieser pro Tag um 0,25 Grad pro Tag abnimmt. Im Gegenteil
dazu, nimmt der Winkel des aufsteigenden Knotens beim LEO knapp 6 Grad pro Tag ab.
Dies bestdtigen auch die J2 Storungsgleichungen fiir diese drei Kepler-Elemente, die von
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der grofien Halbachse abhingig sind. Je hoher die grofie Halbachse ist, desto geringer fallt
die J2-Stoérung auf die Kepler Elemente aus.

4.3 SSO-Simulationsergebnisse

Dieser Orbit wurde auf den Einfluss des Solarstrahlungsdrucks untersucht. Die Exzentrizi-
tat nimmt aufgrund des Solarstrahlungsdrucks auf den Satelliten zu. Damit wéchst auch die
grofle Halbachse, siehe Abb. 3.52. Anhand dieses Drucks ist zu sehen, dass wenn keine Kor-
rekturmanover durchgefiihrt werden langfristig der Satellit seine vorgesehene Umlaufbahn
andert und damit auch seine Subspur.

4.4 Quasistationdrer Orbit-Simulationsergebnisse

Hinsichtlich des J2-Einflusses stimmt die Abnahme der relevanten sich verdndernden Kepler-
Elemente mit den berechneten Priazessionen der ]2 Stérungsgleichungen tiberein, siehe Abb.
3.56. Der Einfluss des Luftwiderstandes ist bei der Hohe dieses Orbits zu vernachléssigen,
da der FEinfluss der Atmosphaére in einer solchen Hohe so gut wie nicht existiert, siehe Abb.
3.57. Beim Einfluss durch den Solarstrahlungsdruck ist die Zunahme der Exzentrizitit und
damit auch ein Anstieg der grofien Halbachse beobachtbar, siehe Abb.3.58. Auch steigt der
Winkel des aufsteigenden Knotens an. Um eine signifikante Anderung der zugehérigen
Subspur zu ermitteln, bedarf es eines grofieren Betrachtungszeitraumes in der Simulation.
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5 Storeinfluss bei realen
Satellitenmissionen

In den letzten Kapiteln wurden die behandelten dufleren Orbital-Storungen als lastige Ein-
flussquellen fiir die Satellitendynamik dargestellt. Die Einfliisse der Storungen verdeutlich
die Wichtigkeit von Lageregelung-Systemen von Satelliten. Mithilfe dieser sind Kurskorrek-
turmanover moglich. Es bedarf eines zusétzlichen Energieaufwands in Form von Korrektur-
mandvern und Lagestabilisierungen mit Schubsystemen, um die Stormomente, die auf den
Satelliten wirken, zu kompensieren. Damit ist auch in vielen Fillen ein erhohter Treibstoff-
verbrauch verbunden, da das jeweilige Schubsystem phasenweise aktiviert werden muss.

Jedoch haben diese Orbitalstorungen per se nicht immer einen schlechten Einfluss auf
die Orbitaldynamik. Es existieren reale Satellitenmissionen, dessen Umlaufbahn so ausge-
legt ist, sodass bestimmte Storungen ein beabsichtigtes Verhalten beziiglich der zeitlichen
Entwicklung der Kepler-Elemente aufweist und damit auch im Hinblick auf die Satelliten-
Subspur aufzeigt. Somit kann das jeweils zugehorige Missionsziel ohne zusitzlichen Ener-
giebedarf erreicht werden.

Im Folgenden werden zwei in der Realitit vorkommende Satellitenorbits vorgestellt, die
aufgrund von Storungen wie die der J2- und Atmosphéren-Storung ein beabsichtigtes Missi-
onsziel erreichen. Der erste Orbit ist der russische Molniya-Satellitenorbit. Der zweite Orbit
ist der Trace Gas Orbiter.

5.0.1 Molniya

Bei diesem russischen Satellitenorbit handelt es sich um einen hochelliptischen Kommuni-
kationssatelliten mit einer Umlaufzeit von einem halben Sonnentag. In Abbildung 5.1 ist
die Subspur des Satelliten abgebildet. Das Besondere an diesem Orbit ist seine Inklination
von 63,4 Grad. Durch diese Inklination dndert sich durch den Einfluss der J2-Stérung das
Argument des Perigdums nicht und ist damit keiner siakularen Prazession unterlegen. Glei-
chung (2.8) bestdtigt den Wegfall des Storterms. Durch den Wegfall des Storterms wandert
nicht das Argument des Perigdums und die Kommunikation mit der Bodenstation kann
weiterhin problemlos erreicht werden.

5.0.2 Trace Gas Orbiter

Die von der European Space Agency (ESA) und Roscosmos im Rahmen des gemeinsa-
men ExoMars-Programms entwickelte Sonde diente der Erforschung der Marsatmosphare.
An Bord des Mars-Orbiters befand sich der Mars Lander Schiaparelli, der durch ein Pro-
blem mit dem Fallschirm auf dem Mars abstiirzte. Der Mars-Orbiter erreichte mit einem
Hohmann-Transfer von der Erde den Mars. Als der Mars-Orbiter den Mars erreicht, nutzt
dieser den Luftwiderstand der Mars-Atmosphére und initialisiert damit ein Atmosphéren-
Abbremsmanover durch das Eindringen in die hoheren Atmosphédrenschichten des Mars
am Perizentrum, um von einem hochelliptischen Orbit in einen kreisformigen Orbit tiber-
zugehen. Die Gleichung (2.16) fiir die Abnahme der Exzentrizitdt bestatigt dies. Auch die
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grofiere Halbachse nimmt durch den immer kreisformigen Orbit immer mehr ab, siehe Glei-
chung (2.15).

Diese Art von Nutzung der Storung wird sehr haufig fiir interplanetare Sonden genutzt,
nachdem diese von einem Planeten mit Atmosphire eingefangen wurde, um den Wech-
sel von einem hoch elliptischen Orbit in einen kreisformigen zu vollziehen (vgl. Wolfgang
Steiner, 2004, S5.139). Ein zusétzlicher Vorteil bietet sich durch die Einsparung an Energie,
die sonst zusédtzlich aufgewendet werden miisste, um den Satelliten kiinstlich abzubremsen
(vgl. Wolfgang Steiner, 2004, 5.139).
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ABBILDUNG 5.1: Molniya-Satelliten-Subspur
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6 Fazit

In dieser Bachelor-Arbeit wurden die dufseren Stérungen und dessen Einfliisse auf die Sub-
spur und Kepler-Elemente mithilfe einer Simulation untersucht und analysiert. Dabei wur-
den verschiedene Orbit-Szenarien bedacht ausgewdhlt, anhand derer die Storeinfliisse am
besten analysiert werden konnten.

Aus der Arbeit ldsst sich schlieflen, dass je nach Hohe und Lage des Orbits sich die Sto-
reinfliisse hinsichtlich der zeitlichen Anderung der orbitalen Kepler-Elemente unterschei-
den. Hinsichtlich der LEO-Simulationen konnte festgestellt werden, dass bei den niedrige-
ren Orbits der Einfluss der gravitativen und atmosphérischen Storungen {iberwiegt. An-
hand der hoher gelegenen LEOs konnte aufierdem ermittelt werden, dass die strahlungsbe-
dingten Storungen wie der Solarstrahlungsdruck im Vergleich zu den atmosphérischen und
gravitativen Storungen mit zunehmender Orbit-Hohe immer gréfier werden. Der Inklinati-
onsunterschied bei gleicher Orbithohe macht einen Unterschied in Bezug auf die zeitliche
Entwicklung der sechs Kepler-Elemente. Die LEO-Szenarien von eins bis drei und von vier
bis sechs, die jeweils die gleiche Hohe aufweisen, verdeutlichten dies. Die theoretischen
Grundlagen zu den behandelten Storungen und die damit verbundenen Pertubationsglei-
chungen bestdtigten den zeitlichen Verlauf einiger Storungen in der Simulation. Insbeson-
dere die der J2-Storung.

Beziiglich der Storungen strahlungsbedingter Natur konnten auch Unterschiede in den
LEO-Szenarien von sieben bis zehn ausgemacht werden. Bei den fast polaren LEO-Szenarien
konnte eine erhohte Schwankung durch den Albedo-Reflexionsgrad, der in den Polargebie-
ten grofler ist als in dunkleren Gebieten, in der Exzentrizitdt sowie in der grofien Halbachse
festgestellt werden. Bei der Erdeigenstrahlung nahm die Exzentrizitdt bei der Inklination
von 89 Grad einen periodischen Verlauf an.

Auch konnte anhand eines MEO-Szenarios gezeigt werden, dass Storungen wie die J2-
Storung mit der Entfernung immer weiter abnimmt.

Ein SSO-Szenario bestétigte die Annahme, dass durch den Solarstrahlungsdruck der Orbit
immer ellipsenformiger wird.

Als letztes Szenario wurde ein quasistationdrer Orbit, der durch seine markante Subspur
eine Alternative fiir Broadcast-Satelliten darstellt, auf Storungen untersucht. Durch seine
grofse Entfernung sind die meisten Storungen sehr klein.

Zum Schluss wurde ein Realitdtsbezug zu zwei realen Satellitenmissionen geschlossen. Dort
wurde aufgefiihrt, inwieweit die Stérungen auf die Kepler-Elemente Einfluss nehmen und
damit die Subspur des Satelliten ganz mafigeblich beeinflussen.

Im Hinblick auf zukiinftige Forschungsfragen ist die Betrachtung der inneren Storein-
fliissse im Gegensatz zu dufleren Storeinfliissen und dessen Auswirkungen auf die Kepler-
Elemente und die resultierende Subspur von Bedeutung. Im Gegensatz zu dieser Arbeit
werden die Einfliisse von beweglichen Teilen wie am Satelliten befestigte Roboterarme, die
Treibstoffbewegung in den Tanks oder die Schubachsenbewegung und dessen Auswirkun-
gen auf das zeitliche Verhalten der Kepler-Elemente und die Subspur bewertet und analy-
siert.
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Ich bin damit einverstanden, dass meine Abschlussarbeit nach 30 Jahren (gem. 87 Abs. 2
BremArchivG)im Universitatsarchiv fir wissenschaftliche Zwecke von Dritten eingesehen werden darf.

O Ich bin nicht damit einverstanden, dass meine Abschlussarbeit im Universitatsarchiv fur
wissenschaftliche Zwecke von Dritten eingesehen werden darf.

C) Einverstandniserklarung tber die Bereitstellung und Nutzung der Bachelorarbeit /
Masterarbeit / Hausarbeit in elektronischer Form zur Uberpriifung durch Plagiatssoftware

Eingereichte Arbeiten kénnen mit der Software Plagscan auf einen hauseigenen Server auf
Ubereinstimmung mit externen Quellen und der institutionseigenen Datenbank untersucht werden.

Zum Zweck des Abgleichs mit zukiinftig zu Gberpriifenden Studien- und Priifungsarbeiten kann die Arbeit
dauerhaft in der institutionseigenen Datenbank der Universitat Bremen gespeichert werden.

I Ich bin damit einverstanden, dass die von mir vorgelegte und verfasste Arbeit zum Zweck der
Uberpriifung auf Plagiate auf den Plagscan-Server der Universitat Bremen hochgeladen wird.

L Ich bin ebenfalls damit einverstanden, dass die von mir vorgelegte und verfasste Arbeit zum o.g.
Zweck auf dem Plagscan-Server der Universitat Bremen hochgeladen u. dauerhaft auf dem Plagscan-
Server gespeichert wird.

Ich bin nicht damit einverstanden, dass die von mir vorgelegte u. verfasste Arbeit zum 0.g. Zweck auf
dem Plagscan-Server der Universitat Bremen hochgeladen u. dauerhaft gespeichert wird.

Mit meiner Unterschrift versichere ich, dass ich die oben stehenden Erklarungen gelesen und
verstanden habe. Mit meiner Unterschrift bestatige ich die Richtigkeit der oben gemachten Angaben.

Datum, Ort Unterschrift
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