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1 Einleitung 1

1 Einleitung

In der Global Exploration Roadmap (GER) [1] haben alle Weltraumagenturen weltweit den Konsens
fir die bemannte und unbemannte Exploration des Weltraums fir die kommenden Jahre und Jahr-
zehnte zum Ausdruck gebracht.

Dabei wird deutlich, dass der Mars als ,ultimatives” Ziel fir bemannte Explorationen auBer Frage
steht. Weiterhin sind sich alle Nationen darin einig, dass eine Erforschung und Besiedelung des Mars
nur durch koordinierte, internationale Zusammenarbeit erreicht werden kann.

Uneinigkeit herrscht hingegen Gber den Weg, welcher zum ultimativen Ziel fihren wird. Hier existie-
ren im Grunde zwei Pfade: Das ,Asteroid First“-Szenario sieht vor, zuerst erdnahe Asteroiden anzu-
fliegen und dort Technologien und Verfahren fiir bemannte Langzeitmissionen zu erproben. An-
schlieBend wiirden bemannte Mondmissionen und schlieBlich bemannte Marsmissionen angestrebt.

Kritiker dieser Strategie favorisieren das ,,Moon First“-Szenario mit der Begriindung, dass bisher zu
wenig Erfahrungen vorhanden sind, um Menschen sicher (iber das Erde-Mond-System hinaus agieren
zu lassen. Der Mond wére somit ein nahes Ziel, was jedoch ebenso die Herausforderungen von Deep
Space Missionen mit sich bringt. Technologieerprobungen fiir Langzeitmissionen auRerhalb der Erd-
einflusssphdre kdnnen im Anschluss daran mit ersten Asteroidenmissionen durchgefiihrt werden.
Das endgiiltige Ziel ist schlieRlich eine Langzeitmission zum Mars.

In der Global Exploration Roadmap wird trotz der Uneinigkeit Gber die letztendliche Strategie eines
deutlich: Es werden als einer der nachsten Schritte in der bemannten Raumfahrt Missionen zu erd-
nahen Asteroiden durchgefiihrt. Entweder als Vorreitermissionen zum Mond oder aber zum Mars.

Die Europadische Raumfahrtindustrie ist wichtiger Partner bei internationalen bemannten Raumfahrt-
projekten und verfligt iber Expertise im Bereich der Tragersysteme und Lebenserhaltungssysteme,
beides Schliisselelemente fiir Langzeitmissionen. Bisher hat Europa jedoch noch keine Position zur
Art der Beteiligung an Deep Space Missionen bezogen. Wesentlicher Bestandteil dieser Arbeit wird
demnach sein, die Anforderungen flr Asteroidenmissionen zu identifizieren und damit einen Aus-
gangspunkt fir die Positionierung Europas zu schaffen.

Im Rahmen dieser Arbeit werden erdnahe Asteroiden als Ziele bemannter Raumfahrtmissionen zu-
nachst naher betrachtet. Zuerst werden die Begriffserklarungen, die Population und astrodynamische
Gegebenheiten erliutert, um zu einem ganzheitlichen Uberblick zu gelangen.

Im Anschluss daran werden die allgemeinen Beweggriinde fiir Asteroidenmissionen kurz dargestellt.
Die Darlegung von Inhalten internationaler Raumfahrtstrategien zeigt die konkreten Bestrebungen
und Ziele einzelner Raumfahrtnationen und deren aktuellen Standpunkt zu Asteroidenmissionen.
Hierbei wird insbesondere auf die Rolle Europas eingegangen.

Die anschlieBende Zusammenfassung bisheriger robotischer Asteroidenmissionen und der bisher
durchgefiihrten bemannten Missionsstudien dient als Grundlage fir die im Rahmen dieser Arbeit zu
diskutierenden Schwerpunkte.

Anhand einiger Annahmen und Vorbetrachtungen werden schlielllich die Ausgangspunkte fiir das
Systemdesign definiert und die wesentlichen Missionsanforderungen abgeleitet.

Der darauf folgende Abschnitt diskutiert ausfiihrlich die Berechnung von Transferbahnen zu erdna-
hen Asteroiden und bietet im Ergebnis einen Uberblick zu den erreichbaren Zielen und deren physi-
kalischen Eigenschaften. Die Berechnungen erfolgen mit in MATLAB programmierten Algorithmen
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unter Verwendung von Ephemeridendaten mehrerer tausend potenzieller Zielasteroiden. Durch
einen Update-Mechanismus wird zudem die Aktualitdt der errechneten Transferbahnen bei mogli-
chen Anderungen der Ephemeriden gewéhrleistet.

Als ein sehr interessantes Ziel stellt sich bereits vorab Apophis dar, welcher am 13. April 2029 in
einem Abstand von nur 37500 km an der Erde vorbeifliegen wird. Sollte der Asteroid an diesem Tag
ein bestimmtes, 600 km grofRes Fenster durchqueren, dann wird es 2036 aufgrund der erfolgten
Bahnanderung zu einer Kollision mit der Erde kommen. Durch seinen Durchmesser von 270 m wird
Apophis dabei eine globale Gefahrdung darstellen. Mit groBer Wahrscheinlichkeit wirden weltweit
Anstrengungen unternommen, Apophis vor dem Einschlag von seinem Kollisionskurs abzubringen. [2]

Im Anschluss an die Bahnberechnung erfolgt die Auslegung eines bemannten Raumfahrzeuges, wel-
ches dazu in der Lage ist, mehrere Astronauten wahrend des Fluges zu einem Asteroiden zu versor-
gen. Diese Systemauslegung ist zunachst allgemein auf alle potenziellen Ziele anwendbar. Schwer-
punktmaRig sollen hierbei die in Europa geplanten oder vorhandenen Systeme und Komponenten
Beriicksichtigung finden.

Aufgrund des grofRen 6ffentlichen Interesses wird im letzten Kapitel die Machbarkeit einer bemann-
ten Mission zu Apophis diskutiert. Eine konzeptionelle Systemauslegung unter verwendung der zuvor
definierten bemannten Architekturelemente wird mit den fir den Transfer notwendigen Antriebs-
elementen kombiniert. Hier sollen ebenfalls die in Europa verfligharen Komponenten als Grundlage
dienen. Zuletzt wird kurz darauf eingegangen, welche Trdgersysteme mit welcher Startfrequenz zur
Durchfiihrung einer solchen Mission benétigt weden.

Zum Vergleich wird neben Apophis ein weiterer Asteroid als Alternativziel diskutiert und daftir eben-
falls ein Gesamtkonzept erarbeitet. Der beiden Missionsszenarien werden abschliefend hinsichtlich
der gesamtheitlichen technischen und programmatischen Anforderungen bewertet und verglichen.
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2 Vorbetrachtungen zum Missionsdesign

2.1 Erdnahe Asteroiden als Ziele bemannter Raumfahrtmissionen

2.1.1 Terminologie, Klassifizierung und Taxonomie

Objekte im Sonnensystem, deren Perihel (kleinster Abstand zur Sonne) kleiner als 1,3AU und deren
Aphel (groBter Abstand zur Sonne) kleiner als 5,2 AU sind, werden allgemein als erdnahe Objekte
(Near-Earth Objects — NEOs) bezeichnet. Erdnahe Kometen (Near-Earth Comets — NECs) bilden auf-
grund ihres Aufbaus aus Nukleus (Kern) und Koma (Schweif) eine gesonderte Gruppe. NEOs, deren
Durchmesser kleiner als 50 m ist, werden auch haufig als Meteoride bezeichnet. Weiter verbreitet ist
hingegen die Bezeichnung Asteroiden (Near-Earth Asteroid — NEA) fir alle NEOs, die keine Kometen
sind. [2] [3] [4] [5]

Die Gruppierung der NEOs erfolgt anhand der Charakteristik ihrer Umlaufbahnen um die Sonne. Es
wird zwischen Amors, Apollos, Atens und Atiras unterschieden. Die Bezeichnungen stammen von den
gleichnamigen Asteroiden, welche der entsprechenden Gruppe angehoren. [2] [4] [6]

Tabelle 1: Gruppierung der NEOs entsprechend ihrer Umlaufbahnen um die Sonne [2] [4] [6].

Gruppe Aphel [AU] Perihel [AU] grofle Halbachse [AU]
Amor 1,0167 < rperinel < 1,3 a>1
Apollo Iperinel < 1,0167 a>1
Aten Taphel > 0,9833 a<l1
Atiras Taphel < 0,9833 a<l1

Einige Asteroidenumlaufbahnen schneiden sich aufgrund ihrer Lage mit dem Orbit der Erde oder
kommen ihr sehr nahe. Die minimale Distanz zur Erdbahn wird als Minimal Orbit Intersection Distan-
ce (MOID) bezeichnet. Diejenigen Asteroiden, deren MOID geringer als 0,05 AU ist und die eine abso-
lute Helligkeit H von weniger als 22 (entspricht einem Durchmesser von mindestens 150 m bei einem
Albedo von 0,13; siehe Gleichung (2.1)) besitzen, werden als potenziell gefdhrliche Asteroiden
(Potential Hazardous Asteroids — PHAs) bezeichnet.

Die MOID eines PHA impliziert dabei nicht, dass es zu einer Kollision mit der Erde kommen muss. Aus
der MOID lasst sich zunachst ableiten, dass der Orbit des Asteroiden dem der Erde nahe genug kom-
men kann, um einen Einschlag theoretisch moglich zu machen. Die MOID beinhaltet jedoch keinerlei
Aussage zur wahren Anomalie von Erde oder Asteroid. Somit ist die Wahrscheinlichkeit einer Kolli-
sion zwar gegeben, das Kollisionsrisiko flir PHAs ist jedoch nur gering. [2]

Um das Kollisionsrisiko sicher bewerten und ggf. ausschlieen zu kdnnen, miissen die Orbits und
Orbitpositionen der erdnahen Objekte exakt bekannt sein. Aufgrund von Unsicherheiten bei der
Bahnbestimmung kann nur mit einer gewissen Wahrscheinlichkeit, eine Kollision vorhergesagt wer-
den. Die Orbitelemente der NEOs und insbesondere der PHAs werden daher durch wiederholte Ob-
servationen aktualisiert, um das Kollisionsrisiko neu zu bewerten und eine Gefahrdung der Erde nach
Moglichkeit auszuschlieRen. In Abschnitt 2.1.4 wird ndher auf die Observationsméglichkeiten und die
Bahnbestimmung fiir NEOs eingegangen. [2] [4] [5] [7]
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Die taxonomische Unterscheidung von NEOs erfolgt nach der Einordnung in spektrale Klassen, die
erstmals 1984 vollstandig von Tholen [8] beschrieben, 1999 von Bus [9] erweitert und teilweise neu
definiert wurden. Es werden insgesamt 26 Klassen unterschieden, die in die drei Hauptgruppen der
S—, C- und X-Komplexe eingeordnet werden. ,,S“ steht hierbei fiir steinige (silecaceous), ,C* fiir koh-
lenstoffreiche (carbonaceous) und , X” flir grofStenteils metallische Objekte. Diese drei Hauptgruppen
bilden mit Gber 90% aller NEOs die grofRten Populationen. Weitere Untergruppierungen, wie die E-
Typen (Eruptivgestein) oder V-Typen (Vesta-ahnlich), kommen nur in geringer Zahl vor und werden
aufgrund ihrer untergeordneten Rolle fiir die Exploration hier nicht naher beschrieben. [4]

Eine zusatzliche Nomenklatur unterscheidet Asteroiden entsprechend ihrer inneren Struktur nach
Monolithen, Rubble Piles und geteilte Asteroiden (Differentiated Asteroids). Monolithen weisen eine
geringe Porositdat und hohe Festigkeit auf. Rubble Piles sind Korper aus lose aneinandergefiigten
Bruchstlicken, die durch hohe Porositat und geringe Festigkeit gekennzeichnet sind. Geteilte Asteroi-
den haben eine geschichtete innere Struktur, bestehend aus Kern, Mantel und Kruste, wie sie auch
bei erdahnlichen Planeten existiert. [4]

2.1.2 Motivation fur bemannte NEA Missionen

Flr die Durchfihrung von bemannten NEA Missionen existieren zahlreiche Beweggriinde aus unter-
schiedlichen Interessengruppen. Zur systematischen Betrachtung lassen sich vier Kernthemen formu-
lieren: [10]

- Erforschung des Sonnensystems — Mit NEA Missionen kdnnen Erkenntnisse lber die
Entstehung und Geschichte des Sonnensystems gewonnen werden.

- Gefahrenabwehr — Die Untersuchung des inneren Aufbaus eines NEAs, sowie die An-
wendung von Technologien zur Anderung der Bahn eines NEAs kénnen Erkenntnisse zur
moglichen Gefahrenabwehr liefern.

- Exploration — NEAs sind im Vergleich zu anderen interplanetaren Zielen mit geringem
Energieaufwand erreichbar und bieten das Potenzial fiir die sukzessive Erprobung von
Technologien und Verfahren fiir bemannte Langzeitmissionen zu ferneren Zielen. NEA
Missionen kdnnen somit als Sprungbrett fir die weiterfiihrende Prasenz des Menschen
im Weltraum dienen.

- Ressourcennutzung — Bei bemannten NEA Missionen kénnen Tests von In Situ Resource
Utilization (ISRU) Technologien unter realen Bedingungen erfolgen.

Ein groRer Vorteil einer bemannten Mission liegt, im Gegensatz zur Nutzung robotischer Raumson-
den, in der Flexibilitat der Astronauten, sich gegebenen Situationen vor Ort in Echtzeit anzupassen.
[11] [12] [13] [14] [15]

Wahrend des Aufenthalts am Asteroiden konnen Astronauten durch AuRenbordaktivitaten direkt mit
der Oberflache interagieren. Dabei kénnen Experimente zur geologischen Untersuchung des Asteroi-
den, wie die Entnahme und Rickfiihrung von Proben, sowie die Installation von Versuchsanlagen fir
die Rohstoffgewinnung innerhalb kurzer Zeit und mit direktem Feedback der Astronauten erfolgen.

Die Probenentnahme kann aufgrund der hohen Mobilitat der Astronauten an mehreren Stellen
durchgefiihrt werden und erlaubt die Einordnung der Proben in den geologischen Kontext. Beson-
ders interessante Formationen oder Objekte kénnen durch die Astronauten direkt erkannt und
untersucht werden. Ebenso kénnen ungeeignete Proben verworfen werden. Die wissenschaftliche
Ausbeute einer solchen Probenentnahme ist damit deutlich gréRer, als bei einer Raumsonde, die nur
geringe Mengen von einer einzelnen Landestelle des Asteroiden zurickfiihren kann.
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Neben der prazisen Probenentnahme ist aber auch die genaue Platzierung von Experimenten von
entscheidender Bedeutung und stellt damit einen deutlichen Vorteil einer bemannten Mission dar.
Seismometer kdnnten von Astronauten Uber die Oberflache verteilt installiert und beispielsweise
durch eine kiinstlich herbeigefiihrte Detonation am Ende der Mission Messdaten zur inneren Struk-
tur aufnehmen.

Techniken zur Befestigung von Objekten beispielsweise durch Anker und Seile sind komplexe Vor-
gange, die nur von Astronauten ausgefiihrt werden kénnen. AuBerdem kann der Astronaut direkte
Rickmeldung Gber den Erfolg oder Misserfolg eines Experimentes geben und ggf. Modifikationen bei
der Versuchsdurchfiihrung vornehmen.

Zusammenfassend betrachtet ermdglichen bemannte Missionen im Vergleich zu Raumsonden die
Durchfiihrung einer groReren Anzahl komplexer Experimente. Die Echtzeit-Interaktion mit dem Aste-
roiden und die Fahigkeit auf unvorhersehbare Situationen zu reagieren sind fir Raumsonden nicht
moglich. Es existieren damit klare Einschrankungen fiir unbemannte Systeme, wenngleich sie fiir die
Durchfiihrung bemannter Missionen ein wichtiges Element darstellen (siehe dazu auch Abschnitt
2.2.1).

Mit Bezug auf die als Themenkomplex genannte Weltraumerkundung bieten NEA Missionen die
Moglichkeit, Lebenserhaltungssysteme und andere Raumfahrzeug-Subsysteme fiir Langzeitmissionen
zu testen. Als Ausgangspunkt dienen die bereits heute auf der ISS eingesetzten und erprobten Ver-
fahren. NEA Missionen koénnen dafiir die ersten Anwendungsfille darstellen, bevor Mond- oder
Marsmissionen nach technologisch ausgereifteren Systemen verlangen. Eine nachtragliche Versor-
gung mit Verbrauchsgitern ist im Gegensatz zu erdnahen Missionen nicht moéglich, weshalb mog-
lichst geschlossene Stoffkreislaufe fir groRe Einsparungen bei der Startmasse fiihren kdnnen.

Das Potenzial einer bemannten Asteroidenmission, als Vorreiter fir Langzeitmissionen zu dienen und
die dafiir notwendigen Technologien zu erproben, ist sehr grof3. Durch die bei Vorreitermissionen
moglichen Weiterentwicklungen von verschiedenen Raumfahrzeugsubsystemene kann fir zukiinftige
Explorationsmissionen zu Mond oder Mars eine geringere Startmasse gegeniber des direkten Weges
zu diesen Korpern erreicht werden, was ein entscheidender Faktor fiir deren Machbarkeit darstellt.

2.1.3 Bemannte NEA Missionen in internationalen Raumfahrtstrategien

Die Grundlage fir ein breites internationales Interesse an der bemannten Exploration von Asteroiden
schuf die Obama-Administration durch eine Richtlinie in der US-Amerikanischen Weltraumstrategie
(National Space Policy — NSP) vom 28. Juni 2010. Hierin findet sich die direkte Anordnung an den
Administrator der NASA, ,,ab 2025 bemannte Missionen zu Zielen jenseits des Mondes und insbeson-
dere zu Asteroiden durchzufiihren” [16, p. 11]. Diese Aussage stellt das derzeit konkreteste Ziel in der
bemannten Raumfahrt der USA, Europas und Russlands dar.

Die NASA setzt diese Richtlinie derzeit durch die Entwicklung des SLS als Tragersystem und das Multi-
Purpose Crew Vehicle in die Praxis um. Die Bekanntgabe einer Mission zu einem konkreten Ziel ist
entgegen den Forderungen in der Weltraumstrategie noch nicht erfolgt. Zunachst werden ausschliel3-
lich die erforderlichen Technologien und Elemente fiir bemannte Missionen jenseits des Erdorbits
entwickelt.

Wenngleich die US NSP Uber mehr Kooperation mit internationalen Partnern in der Raumfahrt
spricht, so fehlt es doch an der Nennung konkreter Bereiche oder Themen, in denen diese Zusam-
menarbeit erfolgen soll.
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Letzteres stellt aus Sicht der Vereinigten Staaten jedoch auch eine verstandliche Formulierung dar,
da es in Europa derzeit noch an einer klaren Linie, insbesondere fiir die bemannte Raumfahrt fehlt.
Der jungste VorstolR in diesem Bereich findet sich in der Resolution des Konzils der Européischen
Union:

Die ,,Europdische Vision zur Exploration des Weltraums“ besagt, dass ,Europa seine Aktivitaten in der
Robotik und in der bemannten Raumfahrt im Rahmen eines weltweiten Programmes ausiiben soll-
te”. Dabei soll die ,Verwertung und Nutzung der ISS ein Schlisselelement fiir zukiinftige Explora-
tionsprogramme sein”“. Alle Vorhaben sollen schliellich zu einer gemeinsamen und einheitlichen
Europaischen Weltraumstrategie fiihren. [17]

Aus den politischen Richtlinien der USA und Europas wird deutlich, dass beiderseits auf internationa-
le Zusammenarbeit und gemeinsame Explorationsmissionen gesetzt werden soll und beide Partner
dies als unumgangliche Entwicklung in der Raumfahrt verstehen. Dennoch wagt keine der beiden
Seiten einen VorstoR, wie diese Zusammenarbeit zukilinftig aussehen soll. Fiir die bemannte Raum-
fahrt bedeutet dies im ungiinstigsten Fall eine gebremste Entwicklung und im giinstigsten Fall die
parallele Entwicklung von Technologien und Systemen, solange kein gemeinsamer Fahrplan erarbei-
tet wurde.

Russland verfolgt im Vergleich zu den USA und der Europaischen Union nur untergeordnete, wenig
konkretisierte Ziele, die bemannte Raumfahrt tiber den Erdorbit hinaus zu betreiben. Interplanetare
Explorationen sollen aber voraussichtlich Giber eine oder mehrere Mondmissionen direkt zu bemann-
ten Marsmissionen fiihren. Die bemannte NEO-Exploration ist bisher kein Thema auf der russischen
Agenda. Ebenso wie die USA entwickelt Russland aber mit den Programmen zu Angara und Suyuz-2
neue Tragersysteme fiir zukiinftige Aufgaben des Raumtransports. [18]

Das Chinesische Raumfahrtprogramm hat sich die Durchflihrung bemannter Missionen zum Mond als
langfristiges Ziel gesetzt. Inwiefern dieses Ziel konkret in einer Weltraumstrategie verankert ist, lasst
sich nicht exakt feststellen. Haufig sind die Informationen diesbeziiglich nur spekulativ und beruhen
auf politischen Aussagen. Gewissheit besteht jedoch darin, dass China eine fiihrende Rolle in der
Raumfahrt weltweit erlangen mochte und Experten sind sich dartiber im Klaren, dass dazu ein be-
manntes Programm dienen soll. AuRerdem ist China an intensiven internationalen Kooperationen
interessiert, deren genaue Definition ebenfalls unbekannt ist. [19] [20]

Indien als weitere Raumfahrtnation mit klaren Zielen in der bemannten Raumfahrt ist noch nicht im
Besitz der notwendigen Technologie fiir bemannte Raumtransportsysteme. Derzeit wurden erste
Studien Uber die Machbarkeit eines bemannten Raumfahrtprogramms durchgefiihrt. Diese Vorstu-
dien haben sich mit der Entwicklung einer vollstandig autonom operierenden Kapsel fiir 2 bis 3 Be-
satzungsmitglieder flir Missionen in den niedrigen Erdorbit bis 300 km Hoéhe befasst. [21]
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2.1.4 NEO Population, Bahngenauigkeiten und Observationsmoglichkeiten

In den vergangenen 10 bis 15 Jahren ist es zu einem sprunghaften Anstieg der Anzahl bekannter erd-
naher Asteroiden gekommen und einem damit verbundenen hohen Datenaufkommen. Wie der Ver-
lauf in Abbildung 1 zeigt, haben das Near-Earth Object Program (NEOP) der NASA und weltweite
Suchkampagnen mit unterschiedlichsten Observatorien dazu gefiihrt, dass es nach 1998 zu einer
Vervielfachung der Entdeckungsrate (siehe Abbildung 3) und damit auch der Anzahl bekannter NEOs
gekommen ist. Das vom Jet Propulsion Laboratory (JPL) der NASA gefiihrte NEOP publiziert den aktu-
ellen Status Uber die Erforschung der Bahnen und Eigenschaften erdnaher Asteroiden auf seiner
Webseite [2]. Verschiedene Schnittstellen erlauben die Nutzung dieser Daten fiir eigene Untersu-
chungen. Diese Moglichkeit soll insbesondere im Rahmen dieser Arbeit zur Gewinnung moglichst
genauen Orbitdaten genutzt werden, um damit Bahnberechnungen durchzufiihren. Als Schnittstelle
zu den Bahndaten wird das HORIZON System verwendet, um stets aktuelle Ephemeriden zu erhalten,
welche auBerdem als zuverlassig und bestandig eingeschatzt werden. Des Weiteren wird die NEOP
Webseite als eine Quelle fiir die phsikalischen Parameter der Asteroiden genutzt, deren Aktualitat
und Verlasslichkeit fiir die Bewertung potenzieller Zielasteroiden eine zentrale Bedeutung zugemes-
sen wird.

Derzeit sind insgesamt 8315 NEOs bekannt, darunter 8225 NEAs und 90 NECs. 1255 NEAs werden als
PHAs eingestuft und 151 PHAs haben einen Durchmesser von mehr als einem Kilometer. Aus der
Gesamtpopulation der NEAs haben 831 Objekte einen Durchmesser von mehr als einem Kilometer.
(Stand der genannten Daten: 15.10.2011, [2])

Die Dynamik der Bahnen der existierenden NEOs wird von einem komplexen Zusammenspiel von
Gravitations- und Resonanzkraften bestimmt [7, p. 7]. Des Weiteren kommt es durch verschiedene
Mechanismen, wie beispielsweise durch den Yarkovsky- und den YORP-Effekt [22] zu Verdnderungen
in der Population. Beide Effekte erzeugen aufgrund der Erwarmung des Asteroiden durch die Sonne
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Abbildung 1: Verlauf der Anzahl bekannter erdnaher Asteroiden zwischen 1980 und Oktober
2011, sowie der Anteil groBer NEAs an der Gesamtpopulation. vgl. [2]
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eine Kraftwirkung tGber die Abgabe thermischer Strahlung. Das Resultat sind Radialkrafte (Yarkovsky-
Effekt) und Momente (YORP-Effekt) am Asteroiden. Erstere fiihren (iber einen langen Zeitraum zu
einer Anderung der groBen Halbachse und der Exzentrizitit des Asteroidenorbits, die Momente be-
einflussen die Rotationsrate des Asteroiden und damit indirekt auch den Yarkovsky-Effekt. Dadurch
konnen Objekte mit D < 40 km aus dem Hauptasteroidengirtel, dem Bereich zwischen Mars und
Jupiter (2 bis 3,3 AU), in die Resonanzzone und damit auf erdnahe Bahnen gelangen, was zu einer
wachsenden NEO-Population fiihrt.

Daneben ist die Lebensdauer existierender NEOs aber, aufgrund der Wechselwirkungen mit ver-
schiedenen Himmelskorpern, auf einige Millionen Jahre begrenzt. Das Entfernen eines NEO geschieht
dabei Gberwiegend durch eine Kollision mit der Sonne (70 %) oder durch den Transfer auf hyperboli-
sche Fluchtbahnen beziiglich des Sonnensystems (28 %). Nur etwa zwei Prozent der insgesamt besei-
tigten Objekte werden durch Einschldge, unter anderem auch auf der Erde, aus der Population ent-
fernt. Die Anderungen in der Gesamtpopulation ereignen sich im Laufe mehrerer Millionen Jahre,
weshalb sie fur diese Arbeit einen geringen Einfluss darstellen. [7]

Aufgrund der dynamischen Umgebung und der Mechanismen zur Anderung der Population ergeben
sich permanente Variationen in den Bahnelementen von erdnahen Asteroiden, was die Langzeit-
Vorhersage der Ephemeriden und damit die Abschatzung des Kollisionsrisikos erschwert. Ephemeri-
den werden des Weiteren fir die Transferbahnberechnungen fiir NEA Missionen und fiir die dazuge-
horigen Abschatzungen des Antriebsbedarfes bendtigt. Sie bilden daher eine wichtige Grundlage fir
diese Arbeit. Die genauere Bestimmung der Ephemeriden von NEAs erhoht direkt die Genauigkeit der
Transferbahnberechnungen.

Eine Bewertung der Genauigkeit wird Gber den Orbit Condition Code (OCC) realisiert. Haufig findet
sich dafiir auch die Bezeichnung Uncertainty Parameter (U). Zu dessen Bestimmung wird zunachst
die Abweichung der Position des Asteroiden auf dessen Orbit in Bogensekunden je Jahrzehnt (dec)
aus verschiedenen Orbitparametern ermittelt. Daraus wird der OCC mittels eines logarithmischen
Zusammenhangs gebildet und auf die jeweils niedrigere ganze Zahl gerundet. Die daraus entstehen-
de Skala und ihre Grenzwerte zeigt Tabelle 2. [23]

Tabelle 2: Skala des Orbit Condition Codes (OCC). [23]

0occ Abweichung [°/10 a] 0occ Abweichung [°/10 a]
0 <2,78-107* 5 < 0,47

1 <1,22-1073 6 < 2,08

2 <5,44-1073 7 <92

3 <2,4-1072 8 < 40,695

4 < 0,106 9 > 40,695

Aus Sicht der Bahnbestimmung bedeutet ein OCC von neun, dass nur wenige und unter Umstanden
kurze Beobachtungen des Objektes erfolgt sind, die keine exakte Positionsbestimmung erlauben. Ein
OCC von null Iasst auf haufige und sehr exakte Beobachtungen schlieRen, die zu einer hohen Qualitat
der errechneten Orbitelemente und Ephemeriden fiihren. Die Berechnung der Flugbahn zu einem
Asteroiden erfolgt beispielsweise im Jahr 2011. Das Ziel soll entsprechend der verfligbaren Epheme-
riden im Jahr 2050 angeflogen werden. Bei einem OCC von acht fir den Asteroiden, kdnnte dessen
wahre Position theoretisch fast 160° entfernt sein und sich der Asteroid damit nahezu gegenlberlie-
gend zur erwarteten Position befinden. Ubertragen auf einen Orbit mit einer Periode von 365 Tagen
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bedeutet ein OCC von fiinf in 39 Jahren hingegen eine maximale Abweichung von weniger als 2 Ta-
gen. Es wird angenommen, dass die Bahnmandver auf Basis von Ephemeriden mit einem OCC von
finf anndhernd korrekt sind. Ein OCC bis funf ist fiir die in dieser Arbeit durchgefiihrten Konzeptstu-
dien folglich vertretbar. [2]

Eine Prazisierung der Bahndaten von bekannten Asteroiden und die Suche nach neuen NEAs kénnen
mit Hilfe von bodengestiitzten und satellitengestltzten Beobachtungsmethoden erfolgen. Daraus
kénnen abhangig von der Observationsmethode zahlreiche bahnmechanische und physikalische
Parameter abgeleitet werden, die im weiteren Verlauf auch fir die Planung bemannter Explorationen
von Bedeutung sind. Im Folgenden sollen die fir Asteroiden hauptsachlich angewendeten Observa-
tionsmoglichkeiten und die daraus ableitbaren GroRRen vorgestellt werden.

Die Radiometrie ist eine Kombination aus Fotometrie, der Lichtmessung im sichtbaren Wellenlan-
genbereich, und der Messung thermaler Infrarotstrahlung (etwa 20 um). Mithilfe verschiedener Filter
kénnen Helligkeitsinformationen in unterschiedlichen Farbbereichen des Lichtes gemessen werden.
Diese gemessene scheinbare Helligkeit des Objektes korreliert mit dessen Abstand zum Beobachter,
der fiir unterschiedliche Objekte verschieden groB ist. Um mehrere Objekte miteinander vergleichbar
zu machen, wird die Helligkeit auf eine Distanz von 10 pc (Parsek) normiert und als absolute Helligkeit
H bezeichnet. Haufig findet sich auch die Bezeichnung GroRenklasse, da sich aus den fotometrisch
gewonnenen Helligkeitsinformationen durch Vergleichsmessungen die GréRRe eines Asteroiden an-
hand eines Korpers mit bekannter Helligkeit, GrofRe und Albedo abschatzen lasst.

Als Vergleichsobjekt wird meist der Asteroid Ceres mit einer absoluten Helligkeit Hcepres VONn 3,34,
einem Durchmesser dgeres VOn 952,4km und einem Albedo Oceres VOn 0,09 verwendet. Mit Annah-
men fiir den Albedo a, des Asteroiden und die ermittelte absolute Helligkeit Hy kann die GroRe dp
(siehe Gleichung (2.1) [3]) abgeschatzt werden. Fiir die meisten Asteroiden ist der Albedo nicht be-
kannt, weshalb ein Bereich von 0,04 (entspricht einem C-Typ Asteroiden) bis 0,2 (entspricht einem S-
Typ Asteroiden) als wahrscheinlichster Wertebereich angenommen wird [24].

2 .
dA[km] = dCeres [k:xn] Aceres . 1000v2'(HCeres_HA) (21)
A

Eine detailliertere Analysemethode, im Zusammenhang mit der Messung des abgestrahlten Lichtes
eines Objektes, ist die Anfertigung von Spektralaufnahmen. Mit Hilfe von Prismen oder Dispersions-
gittern kdnnen die verschiedenen Wellenlangen des Lichtes separiert und die spektrale Energiever-
teilung oder Intensitat eines Asteroiden vermessen werden. Die Spektralanalyse grenzt sich dabei
durch eine gleichzeitige Aufzeichnung des gesamten Lichtspektrums von der reinen Fotometrie ab.
Trotzdem findet sich in einiger Literatur auch die Bezeichnung Spektralfotometrie. [25]

Abbildung A - 1 zeigt eine detaillierte Spektralaufnahme des Asteroiden Apophis. Uber verschiedene
Analysemethoden konnten daraus die taxonomische Klasse (Sg-Typ), die mineralogische Zusammen-
setzung und die Zuordnung zur Klasse der LL-Chondrite bestimmt werden. LL steht dabei fir ,Low
Iron” und ,Low Metal”, was mit einem typischen Eisengehalt von 19 bis 22 % gleichgesetzt wird. Nur
ein bis drei Prozent davon sind ungebundenes Eisen, wonach LL-Chondrite nur schwach magnetisch
sind [26]. Diese Informationen Uber die Zusammensetzung der Objekte werden aus dem Vergleich
mit auf der Erde gefundenen Meteoriten gewonnen.

Wahrend die Radiometrie ausschlieBlich passiv die vom Objekt selbst reflektierte und emittierte
Strahlung erfasst, ermoglicht die Radarastronomie den Empfang von aktiv ausgesendeten Signalen.
Durch exakte Laufzeitmessungen und die Ermittlung von Phasenverschiebung und Frequenzanderung
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Abbildung 2: 3D Oberflichenmodell und Oberflichenbeschleunigung von 1999 KW4, gene-
riert aus hochauflosenden Radaraufnahmen der Goldstone und Arecibo Obser-
vatiorien. [28]

ist es moglich, Entfernung, Geschwindigkeit und das Reflexionsverhalten der Asteroidenoberflache zu
ermitteln.

Aus radarastronomisch gewonnenen Positions- und Geschwindigkeitsdaten kdnnen in erster Linie
sehr gute Ephemeriden generiert werden, die lber bis zu 100Jahre verlassliche Voraussagen zur
Umlaufbahn liefern [27]. Aufgrund des hohen raumlichen Auflésungsvermogens von Radaranlagen
von weniger als 10 m, werden detaillierte Radarkarten erstellt. Daraus kénnen Riickschlisse auf zahl-
reiche Eigenschaften, wie die Topografie, den inneren Aufbau, die Gravitation, die Masse und die
Rotation gezogen werden. Abbildung 2 zeigt eine hoch detaillierte Oberflachen- und Gravitationskar-
te des Asteroiden 1999 KW4. Damit ist es moglich, sehr gute Vorhersagen (ber die Bewegung eines
Raumfahrzeuges in einem Orbit um den Asteroiden zu treffen. [27] [28]

Aufgrund der hohen Auslastung der groRen Observatorien weltweit, ist es nicht moglich, jeden NEA
vollstandig fotometrisch, spektral und radioastronomisch zu charakterisieren und seinen Orbit mit
der gewlinschten Genauigkeit vorauszuberechnen. Die Ziele der Forschungsgruppen um NEAs sind
deshalb genauer definiert worden, um das Interesse an NEAs mit den verfiigbaren Kapazitdten ver-
einbaren zu kénnen.

Das gesetzte Ziel der Wissenschaftler des NEOP ist es, 90 % des Restrisikos von Einschlagen zu elimi-
nieren, die zu sub-globalen Gefahrdungen fiihren wiirden. Daraus ldsst sich eine Anforderung an die
Suchprogramme ableiten, dass 90% aller PHOs mit Durchmessern kleiner als 140 m gefunden und
katalogisiert werden mussen.

Gleichzeitig werden automatisch etwa 50 % der PHOs mit Durchmessern kleiner als 50 m identifiziert
und weiterhin ergibt sich die Mdglichkeit zur Friihwarnung vor den bis dato unentdeckten PHOs die-
ser GroRe. Bei Objekten der Tanguska-GroRe (50 m Durchmesser) kommt es im Fall eines Eintrittes in
die Erdatmosphdre zu einem erheblichen Luftsto’ und zu Schaden am Boden. Objekte der 140 m-
Klasse verursachen schlieBlich Einschlage und die Entstehung von Kratern auf der Erdoberflache. [7]
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Abbildung 3: Entdeckungsraten fiir neue Asteroiden durch verschiedene Suchprogramme
weltweit. Links: Entdeckungsrate groBer NEAs mit D > 1 km, Rechts: Entde-
ckungsrate aller NEAs. [2]

Ein langfristiges Ziel der NASA war es, bis 2008, 90 % aller NEAs mit Durchmessern gréRer als 1 km zu
katalogisieren, um damit das Risiko einer globalen Gefahrdung abzuschatzen. Am 28. Oktober 2011
lag die Quote bereits bei 83,1 %.

In Abbildung 3 (links) ist aber das Problem derzeitiger Suchprogramme sehr gut erkennbar: Die Ent-
deckungsrate flir groRe Objekte ist stark gesunken und konnte nur durch die Leistung der Catalina-
Sky-Survey auf einem produktiven Niveau gehalten werden. Auch die Gesamtpopulation der bekann-
ten NEAs wird derzeit hauptsachlich durch das Catalina-Programm erweitert. Die Entdeckung neuer
Asteroiden mit den existierenden Observatorien wird deshalb zunehmend schwieriger. Derzeit ste-
hen den Forschern die folgenden Projekte zur NEA-Suche und deren Charakterisierung zur Verfi-

gung: [2] [7]

- NEOWISE Space Infrared Survey

- Lincoln Near-Earth Asteroid Research (LINEAR)

- Near-Earth Asteroid Tracking (NEAT)

- Spacewatch

- Lowell Observatory Near-Earth Object Search (LONEOS)
- Catalina Sky Survey

- Japanese Spaceguard Association (JSGA)

- Asiago DLR Asteroid Survey

Hinzu kommen noch zahlreiche kleine NEO Discovery Teams, die sich im amateurastronomischen
Bereich mit dem Auffinden von NEOs beschaftigen.

Laut einer von der NASA durchgefiihrten Studie kann kurzfristig (in weniger als 10 Jahren) nur ein
Weltraumteleskop auf einer heliozentrischen Bahn mit dem Radius der Venus (0,7 AU) und einer
Apertur von ein bis zwei Metern zur gewiinschten Vervollstandigung des Kataloges fiihren.

Bodengebundene Erkundungen und derzeit aktive weltraumbasierte Systeme ermoglichen dieses Ziel
nur langfristig (innerhalb von 20 Jahren). Die in der Studie genannten Zeitangaben gehen dabei von
einem Beginn der Operationen im Jahr 2008 aus. Nach Aussage der NASA soll sich die Auswahl eines
Observationssystems aber stets nach der Verringerung der Héhe des maximalen statistischen Risikos
pro investierten Dollar richten. Das Risiko beinhaltet demnach nicht nur die Wahrscheinlichkeit ir-
gendeines Einschlages, welche ohnehin sehr hoch ist, sondern bewertet auRerdem das von einem
Einschlag ausgehende Gefdhrdungspotenzial. [7]
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Fir die zuklinftig geplante bemannte Exploration von NEOs gibt es erweiterte Anforderungen bezlig-
lich der Such- und Observationsmethoden. Dabei unterscheiden sich die Anforderungen fiir die Ent-
deckung potenzieller Ziele von denen fiir die exakte Charakterisierung der Objekte. [29]

Die Katalogisierung, Verfolgung und Bahnbestimmung der NEOs sollen nach Meinung der Forscher so
umfassend wie moglich erfolgen, damit die Unsicherheiten und die daraus entstehenden Risiken fir
bemannte Missionen minimiert werden kénnen. Die Erfassung der Objekte sollte zudem in moglichst
groRRer Entfernung und damit vor den Phasen dichter Anndherung an die Erde stattfinden. Bemannte
Missionen kénnen dann auch zu Asteroiden fihren, die zum Entdeckungszeitpunkt noch keine dichte
Anndherung an die Erde hatten. Somit wiirde sich eine gréRere Anzahl an potenziellen Zielen fiir eine
bemannte Mission ergeben, da die Zielobjekte zuvor keines Erdvorbeifluges bedirfen. [29]

Der Einsatz weltraumbasierter Observatorien wiirde die gestellten Anforderungen, wie bereits er-
wahnt, deutlich schneller und mit der erforderlichen Genauigkeit erlauben. Die Missionsplanung fiir
bemannte und robotische Systeme ware damit schon in friilhen Stadien des Systemdesigns bekannt.
Insbesondere die Bahnbestimmung kleinerer Zielobjekte bis unter die Grenze von 100 m im Durch-
messer konnte durch weltraumbasierte Observatorien deutlich verbessert werden. [7] [29]

Bei der physikalischen Charakterisierung von NEOs besteht nach Auffassung der F orschungsgemein-
schaft ein sehr grofRer Bedarf Gber die gesamte NEO Population. Die durchzufiihrenden Untersu-
chungen sollten die fir bemannte Missionen relevanten Daten abdecken. Dazu zdhlen Daten (iber
die Rotationsperiode, die Lage der Rotationsachse, die GroRe und Form, das Vorhandensein von
Monden, die Zusammensetzung und den inneren Aufbau. Zusatzlich sind Kenntnisse lber Eigenschaf-
ten und Verhalten des Regolith-Gesteins (Oberflachengestein) entscheidend.

Die physikalischen Eigenschaften von NEOs haben einen grofRen Einfluss auf die Dynamik des Raum-
fahrzeuges. Es existieren bereits Szenarien fiir das Operieren mit NEOs verschiedener Grof3en, For-
men und Morphologien. Die Suche nach Zielen fiir die ersten bemannten Missionen richtet sich pri-
mar nach der Erreichbarkeit und den Beschrankungen durch die Dynamik, sowie der GréRe und Rota-
tionsrate der NEOs.

2.2 Bisherige und zukunftige NEO Missionen

2.2.1  Uberblick zu unbemannten NEO Missionen

Unbemannte Missionen zu erdnahen Objekten sind in unterschiedlicher Form bereits mehrfach
durchgefiihrt worden. Dieser Abschnitt soll einen kurzen Uberblick zu diesen Missionen und deren
wissenschaftlichem und technischem Hintergrund geben. Das Ziel ist nicht, Details der Projekte voll-
standig zu diskutieren. Vielmehr soll eine Aufstellung der wesentlichen Fakten den bisherigen For-
schungsstand aufzeigen und die Erfahrungen mit Fligen zu NEOs reflektieren. Die hier aufgefiihrten
Eigenschaften und die Instrumentierung der Raumfahrzeuge kénnen fir die Definition zukinftiger
robotischer Missionen zu NEAs herangezogen werden, sie sind jedoch auch fiir die Auslegung einer
bemannten Mission von Bedeutung. Des Weiteren lasst sich die Frage kldren, inwiefern eine roboti-
sche Mission als Vorlaufer fiir eine bemannte Mission eingesetzt werden kann.

Die Jupitersonde Galileo war das erste Raumfahrzeug, welches einen dichten Vorbeiflug an einem
Asteroiden durchfiihrte. Der Asteroid Gaspra wurde am 29. Oktober 1991 mit einem kiirzesten Ab-
stand von 1600 km passiert, wobei fotografische Aufnahmen mithilfe einer Multispektralkamera ge-
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macht wurden. Wahrend eines Vorbeifluges am Asteroiden Ida am 29. September 1993 entdeckte
Galileo auBerdem den ersten Mond eines Asteroiden. [30] [31]

Am 7. Februar 1996 startete mit dem NEAR Shoemaker Raumfahrzeug die erste dedizierte Asteroi-
denmission. Die Sonde trat am 14. Februar 2000 als Erste in einen Orbit um einen NEA ein, den S-Typ
Asteroiden Eros. Knapp ein Jahr spater setzte sie erstmals eine Asteroidenlandesonde ab, welche am
12. Februar 2001 auf der Oberflache von Eros aufsetzte. [32]

Der am 9. Mai 2003 gestarteten Hayabusa Raumsonde gelang am 26. November 2005 mit einem
sogenannten Touch-and-go-Manover die erste Probenentnahme von einem Asteroiden. Dabei ndher-
te sich die Sonde zunachst dem Zielasteroiden Itokawa an und stieR anschliefend mit einem flexiblen
Tubus auf der Oberflache auf. Der von einem abgefeuerten Projektil aufgewirbelte Staub konnte
Uber den Tubus in der Riickkehrkapsel eingefangen werden, welche am 13. Juni 2010 auf die Erd-
oberflache zuriickkehrte. Nach dem Touch-and-go-Mandver ging zunachst der Kontakt zur Sonde
verloren. Er konnte jedoch Anfang 2007 wiederhergestellt und die Mission daraufhin erfolgreich be-
endet werden. [33] [34]

Den ersten kiinstlichen Einschlag auf einem NEO hat die Deep Impact Mission am 3. Juli 2003 auf
dem Kometen Temple 1 erzeugt. Der aufgewirbelte Staub konnte mit den Instrumenten der Mutter-
sonde beobachtet und spektralfotometrisch untersucht werden und gab somit einen Blick auf die
unter der Kometenoberflache vorkommende Zusammensetzung frei. [35] [36]

Mit der am 7. Februar 1999 gestarteten STARDUST-Sonde gelang am 2. Januar 2004 die erste Pro-
benentnahme von der Koma eines Kometen. Dazu wurde ein Kollektor in den Schweif von Komet
Wild2 gehalten und anschliefend auf einem Wiedereintrittskdrper zur Erdoberflache zuriickge-
bracht. [37]

Im Jahr 2011 waren zwei der alteren Raumfahrzeuge noch immer aktiv. Die Muttersonde der Deep
Impact Mission hat zuletzt im Jahr 2010 unter der Bezeichnung EPOXI den Kometen Hartley 2 besucht
und wird weiterhin fiir verschiedene Experimente und Beobachtungen genutzt. Die STARDUST-Sonde
war bis zum 25. Marz 2011 unter der Bezeichnung STARDUST-NEXT mit der Untersuchung von Tem-
ple 1 beschaftig. [38]

Die beiden aktuellen Asteroidensonden ROSETTA (ESA) und DAWN (NASA) werden noch bis mindes-
tens 2014 bzw. 2015 ihre Missionen fortsetzen. ROSETTA wurde am 2. Mdrz 2004 gestartet und na-
herte sich bereits den Asteroiden Steins (5. September 2008) und Lutetia (10. Juli 2010) an. Seit Juli
2011 befindet sich das Raumfahrzeug planmaRig in einem Hibernationsmodus, den es im Januar
2014 verlassen wird. Fir den 1. Mai 2014 ist dann die Ankunft am Zielobjekt, dem Kometen Churyu-
mov-Gerasimenko geplant. Die Sonde wird dort den Lander Philae absetzen. [39] Die DAWN-Sonde
wird den zweitgroRten Asteroiden Vesta und den gréRten Asteroiden im Sonnensystem, Ceres, erfor-
schen. Seit dem 17. Juli 2011 befindet sich das Raumfahrzeug in einem Orbit um Vesta, den es nach
einem Jahr wieder verlassen soll, um anschliefend zu Ceres zu fliegen. Die Ankunft bei Ceres ist fir
Februar 2015 geplant und die Primarmission soll Mitte 2015 enden. [40]

Bei der nachsten geplanten Asteroidenmission der NASA mit dem Namen OSIRIS-REx (OSIRIS Regolith
Explorer) soll es sich wieder um eine Probenriickflihrungs-Mission handeln. Der Start ist fir 2016
vorgesehen und das Raumfahrzeug soll 2019 den NEA 1999 RQ36 erreichen. Daraufhin wird die Aste-
roidenoberflache aus einem Observationsorbit untersucht und etwa 60g Probenmaterial von einer
ausgewadhlten Stelle entnommen. 2023 soll die gefiillte Rickkehrkapsel wieder die Erdoberflache
erreichen. Das Kapseldesign orientiert sich dabei stark an der flugerprobten STARDUST-
Rickkehrkapsel. [41]
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Die JAXA plant fiir 2014 oder 2015 den Start der Hayabusa 2 Mission zum C-Typ Asteroiden 1999 JU3.
Die Inhalte der Mission und die Raumsonde selbst sind bis auf einige technische Neuerungen iden-
tisch zu denen der Vorgangermission Hayabusa. Zusatzlich soll ein kleiner Lander namens MASCOT,
entwickelt und gebaut vom Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt (DLR), abgeworfen werden
[42]. Er wird daraufhin fir wenige Tage Messdaten an das Mutterschiff senden. Hayabusa 2 wird
auBerdem wieder eine Rickkehrkapsel enthalten, die 2020 auf die Erdoberflache zuriickkehren soll.
[43]

Eine Charakterisierung der bisherigen Zielobjekte zeigt, dass es sich bei vier der Missionen um reine
NEA Missionen gehandelt hat. Die Hauptziele waren dabei haufig S-Typ Asteroiden. Die Raumsonde
DAWN wird mit Ceres und Vesta erstmals einen C- und einen V-Typ Asteroiden aus nachster Nahe
Uber einen langeren Zeitraum untersuchen. Weitere taxonomische Typen wurden ausschlieBlich bei
dichten Vorbeifliigen observiert. Hayabusa hat als einziges Raumfahrzeug Proben von einem Asteroi-
den zuriick auf die Erde gebracht.

Neben den NEAs dienten 6fter Kometen als Zielobjekt von Raumsonden. Neben einigen Vorbeifliigen
wurde bisher eine Probe zurlickgefiihrt und eine Impact-Mission durchgefiihrt. ROSETTA wird die
erste umfangreiche Landemission mit einem mobilen Lander auf einem Kometen.

Die Abmessungen der besuchten NEAs sind sehr unterschiedlich. Sie reichen von sehr kleinen Objek-
ten, wie Itokawa mit 330m Durchmesser, bis hin zum grofRten Asteroiden Ceres mit 952,4 km
Durchmesser. [2]

Die meisten Objekte, bis auf der von Hayabusa angeflogene Asteroid Itokawa, waren groRRer als 1 km
im Durchmesser (siehe Abbildung A - 2). In der Zeit vor dem Jahr 2003, als sich in etwa die Hélfte der
Raumsonden in der Missionsplanung oder -durchfiihrung befanden, waren die Bahnen von gerade
einmal 2183 NEOs bekannt (siehe auch Abbildung 1). Dass von den bekannten NEOs circa ein Viertel
einen Durchmesser von mehr als einem Kilometer besal3, wiirde die Auswahl groRerer Zielobjekte
erklaren [2]. Die Moglichkeiten, sehr genaue Bahnen kleinerer Objekte aus der zu dieser Zeit bekann-
ten Population zu erhalten, waren vermutlich sehr eingeschrankt. Das konnte ein Grund dafir sein,
dass diese Objekte nicht als Ziele fiir die Explorationsmissionen ausgewahlt wurden. Ein weiterer
Grund ist, dass die Umlaufbahnen um grofRere Asteroiden meist stabiler sind, da groRere Objekte
haufiger eine Kugelform und damit ein homogeneres Gravitationsfeld aufweisen [44]. Eine Mindest-
groRe oder die Bevorzugung einer bestimmten GrofRe kann anhand der bisherigen Missionen jedoch
nicht abgeleitet werden.

Im Vergleich zu den NEAs waren Ende 2002 von der Kometenpopulation bereits iber zwei Drittel (68
von derzeit 90) bekannt [2]. Kometen sind aufgrund ihrer Helligkeit durch die Koma gut beobachtbar
und die Ephemeriden konnten mit hoher Genauigkeit bestimmt werden.

Die geringe GroRe von Itokawa spricht dafiir, dass eine komplexe Mission wie Hayabusa nicht zwin-
gend nach einem groRen Zielobjekt verlangt. Aus der Vielfalt der bisher angeflogenen Ziele lasst sich
demnach keine bevorzugte GrolRe fiir zuklinftige Missionen ableiten.

Die wissenschaftliche Nutzlast der einzelnen Raumsonden umfasste in allen Fallen optische Messge-
rate, wie Multispektralkameras, um das reflektierte Licht von der Oberflache in verschiedenen Spek-
tralbereichen untersuchen zu kénnen. Einige dieser Kameras decken neben dem sichtbaren, sowohl
den infraroten, als auch den ultravioletten Bereich des Lichtes ab. In einigen Fallen finden sich Ront-
genstrahlen-, Mikrowellen- und Gammastrahlenspektrometer unter den wissenschaftlichen Instru-
menten.



2 Vorbetrachtungen zum Missionsdesign 15

Bei den nichtoptischen Instrumenten handelt es sich haufig um Magnetometer und Partikeldetekto-
ren, die die Umgebung eines Objektes naher untersuchen kénnen. Magnetometer liefern jedoch nur
Messwerte fur metallhaltige Objekte. Partikeldetektoren sind insbesondere fiir die Untersuchung von
Kometen von Interesse, da hier die Koma eine sehr aktive Teilchenumgebung bietet.

Alle Missionen haben neben den Untersuchungen durch die mitgefiihrten wissenschaftlichen Nutz-
lasten zusatzlich radioastronomische Messungen ermdoglicht. Hierzu wird das Kommunikationssystem
der Raumfahrzeuge fiir den Empfang und die Aussendung des Messsignals verwendet. Vorausset-
zung fiur die hohe Prazision dieser Messungen sind dabei sehr genaue Frequenzgeneratoren. Fir
Deep-Space-Missionen werden daher standardmaRig die entsprechenden Auslegungen fiir radioas-
tronomische Messungen getroffen.

Die unter Abschnitt 2.2 aufgefiihrten Beweggriinde fiir bemannte Missionen konnten mit den bisher
durchgefiihrten robotischen Missionen nur eingeschrankt adressiert werden. Methoden zur Gefah-
renabwehr und ISRU-Verfahren kdnnen beispielsweise nicht durch Observationen allein bewertet
werden. Wissenschaftliche Untersuchungen und Analysen sind auf die Daten der Fernerkundung
(Remote Sensing — RS) beschrankt. [29]

Fir eine bemannte Mission kdnnen robotische Vorboten-Missionen (Precursor) hingegen wichtige
Erkenntnisse liefern. Aus der Bestimmung von UmgebungsgroRen, wie dem Magnet- und Gravita-
tionsfeld, sowie der Vermessung der Partikelumgebung lassen sich Designparameter fiir einige Sub-
systeme einer bemannten NEA-Mission ableiten. Die Anforderungen an die Leistung fiir eine Precur-
sor-Mission definieren sich wiederum aus den Vorhaben der bemannten Mission. Fiir ISRU-Tests
sollte die Geologie eines Asteroiden bereits im Vorfeld von einem Precursor genauer untersucht
werden, um entsprechende Apparate fir Experimente wahrend des bemannten Fluges auszulegen.
Ist lediglich eine Probenriickfihrung mit anschlieRenden Analysen auf der Erde geplant, spielt die
Geologie nur eine untergeordnete Rolle fiir das Systemdesign des Precursors. Dies soll nur ein Bei-
spiel flir mogliche System-Trades bei Precursor-Raumsonden darstellen. Andererseits verringert eine
ausgiebige Charakterisierung durch Precursor-Missionen das operationelle und finanzielle Risiko
einer bemannten Mission ganz allgemein. [29]

2.2.2 Inhalte, Vorgehen und Ergebnisse von Studien fur bemannte
Asteroidenmissionen

Studien zu bemannten NEA Missionen behandeln im Wesentlichen zwei Aspekte: Welche Asteroiden
sind mit vorgegebenen Missionszeiten erreichbar und wie sind Missionen technisch umsetzbar? Die
technische Umsetzbarkeit meint hier die Konfiguration der/des Raumfahrzeuge/s. Die Erreichbarkeit
beschrankt sich auf Bahnberechnungen und Analysen des Antriebsbedarfs fiir die Gesamtmission.

Bei den Erreichbarkeitsanalysen werden diverse Ansdtze verfolgt, welche sich in wiederum zwei
Gruppen zusammenfassen lassen:

Es erfolgt entweder ein mehr oder weniger stark gestufter Auswahlprozess, der zunachst alle Zielob-
jekte nach vorgegebenen physikalischen und orbitalen Parametern filtert und anschlieRend Transfer-
bahnberechnungen fir nur wenige ausgewadhlte Ziele durchfiihrt. Der vorgeschaltete Filterprozess
setzt damit eine gewisse Anzahl von Annahmen voraus, bedarf im Anschluss aber nur eines ver-
gleichsweise geringen Rechenaufwands. Beispiele dafiir zeigen die in Abbildung A - 3 bis Abbildung A
- 6 zusammengefassten Studien.
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Bei der zweiten Methode erfolgt kein Filterprozess und die Bahnberechnungen werden fiir alle be-
kannten Ziele (mehrere Tausend) durchgefihrt. Dies erfordert einen hohen Berechnungsaufwand
und beruht auf wenigen anfanglichen Annahmen. Die Filterung nach bestimmten physikalischen
Parametern kann gegebenenfalls nachgeschaltet werden.

Im direkten Vergleich birgt eine Filterung nach definierten Faktoren Risiken, da die Definition der
Randbedingungen nicht immer allgemeingiiltig ist. Ein kurzes Beispiel soll dies illustrieren: Den gelis-
teten Asteroiden werden Uber die gemessene scheinbare Helligkeit H und eine Abschatzung des Al-
bedo die GroRe (haufig der Durchmesser) zugewiesen. Die Liste aller Asteroiden wird aufgrund der
Vorgabe, dass das Missionsziel grofRer als 100 m sein soll, entsprechend der zugehdorigen Helligkeit
gefiltert. Es existieren aber aufgrund von Unsicherheiten bei der Bestimmung des Albedo auch Aste-
roiden, welche wenig Licht reflektieren und trotzdem gréRer als 100m im Durchmesser sind. Das
Helligkeitskriterium fiir einen Filterprozess kann also aufgrund falscher Annahmen potenzielle Ziele
ausschlieBen.

Im Beispiel wird deutlich, dass fur einen Filterprozess mit anschlieRender Bahnberechnung gute
Kenntnisse der limitierenden Filterparameter erforderlich sind. Unzureichend gefestigte Annahmen
kénnen zu Ausschliissen und damit unvollstiandigen Ergebnissen bei den potenziellen Zielen fihren.
Studien, die nach dem Filterverfahren vorgehen, sollten stets beziglich ihrer Annahmen geprift
werden.

Der zweite Aspekt von NEO-Missionsstudien, die Betrachtungen zur Architektur der zur Durchfih-
rung notwendigen Raumfahrzeuge und Tragersysteme, kann ebenfalls in zwei Richtungen unterglie-
dert werden:

»Klassische” Ansatze nutzen chemische Antriebssysteme und vorhandener Technologien bzw. Raum-
fahrzeuge, wie sie in Raumfahrtprogrammen bereits konkret vorgesehen sind. Praktisch basieren
diese Szenarien bisher zu einem grof3en Teil auf den Elementen des fritheren amerikanischen Cons-
tellation-Programmes. Dazu zdhlen die Ares | und Ares V Tragerraketen [45] [46] [47] und das Orion
Crew Exploration Vehicle (CEV) [48] [49] [50] [51]. Delta 4 Heavy [52] und Atlas 5 [53], zwei bereits
existierende Tragersysteme, kommen ebenfalls in einigen Losungsszenarien unter der Bezeichnung
EELV (Evolved Expandable Launch Vehicle) zum Einsatz.

Aktuelle Vorhaben, wie die von der NASA initiierten Programme COTS, CCDev 1 & 2, C3P [54] zur
Kommerzialisierung einiger Bereiche des Raumtransports und der bemannten Raumfahrt werden in
den bisherigen Studien (Stand Oktober 2011) nicht berlicksichtigt. Das am 14. September 2011 ange-
kiindigte Space Launch System (SLS) [55] [56] der NASA wurde ebenfalls noch nicht in die bisherigen
Studien eingebunden. Ebenso fehlt die Berlicksichtigung des Multi-Purpose Crew Vehicle (MPCV),
welches die NASA im Zusammenhang mit dem SLS angekiindigt hat.

Der zweite Ansatz fiir Missionsarchitekturen setzt auf zukunftsweisende Technologien, wie bei-
spielsweise die Nutzung solar-elektrischer Antriebe (Solar Electric Propulsion — SEP). Deren Einsatz in
Transferstufen kann Vorteile bezilglich des Massenbudgets der Gesamtmission bewirken und wirde
den AnstoR fir die entsprechende Technologieentwicklung geben. Die SEP-Technik ware damit flr
zukilinftige Missionen zu weiter entfernten und schwieriger erreichbaren Zielen, wie dem Mars oder
den Jupitermonden, verfligbar. In NEO-Missionsszenarien werden diese Antriebssysteme teilweise
auch als hybride Systeme in Verbindung mit zusatzlichen chemischen Antrieben eingesetzt. [57] [58]
[59] [60] [61]

Zusammenfassend betrachtet beruhen alle bisherigen Studien auf den Vorhaben des friiheren US-
amerikanischen Raumfahrtprogrammes und den darin vorgesehenen Technologien. Die am 28. Juni
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2011 eingesetzte Raumfahrtstrategie der US-Regierung ist bisher noch in keinem Szenario explizit
verwendet worden. Des Weiteren bleiben die kommerziellen Raumfahrtprogramme der Vereinigten
Staaten sowie die Einbeziehung internationaler Kooperationen in der bemannten Raumfahrt unbe-
ricksichtigt. Letzteres lasst sich unter anderem auf das Fehlen einer europaischen Raumfahrtstrate-
gie zurlickfUhren.

Die Auswahl der zu untersuchenden Ziele fiir NEA-Missionen wird in allen bisherigen Studien unter-
schiedlich behandelt. Die Ergebnisse unterscheiden sich, aufgrund der unterschiedlichen Annahmen
fiir die Auswahl von Zielen und die Berechnung der Transferbahnen, teilweise sehr deutlich vonei-
nander. Durch die Verwendung unterschiedlicher Missions- und Aufenthaltszeiten fiir die Berech-
nung der Transferbahnen entstehen Abweichungen bei der Bestimmung des Antriebsbedarfs. Die
verwendeten Missionsdauern reichen von einigen fixen Zeitrdumen, wie 90, 180 oder 365 Tagen
[62], bis hin zur Optimierung der Transferbahnen anhand einer variablen Missionsdauer [63]. Die
Aufenthaltszeiten am Asteroiden variieren in den einzelnen Studien in einem Bereich von 7 bis 30
Tagen. Unterschiedliche Annahmen und Ausgangspunkte machen die Ergebnisse folglich nahezu un-
vergleichbar. Wenige Ziele, die mit identischen Annahmen verkniipft sind, zeigen trotzdem unter-
schiedliche Resultate fiir den Antriebsbedarf. Ein Grund dafiir kann die Verwendung unterschiedli-
cher Lésungsmethoden fiir die Berechnung der Transferbahnen sein, worliber jedoch keine weiteren
Informationen verfligbar sind. Bedingt durch den starken Anstieg der Anzahl bekannter NEOs in den
vergangenen Jahren (siehe Abbildung 1) entstehen auBerdem systematische Unterschiede bei den
Ergebnissen der einzelnen Studien. Zwischen 2008 und 2011 wurden etwa 3000 neue NEOs entdeckt,
wodurch in vorangegangenen Erhebungen die Beriicksichtigung vieler neu entdeckter Ziele fehlt.

Zusammenfassend ldsst sich feststellen, dass in den hier vorgestellten Analysen zur Erreichbarkeit
kein einheitliches Vorgehen erkennbar ist. Der Vergleich aller Studien hat gezeigt, dass ein nachge-
schalteter Auswahlprozess aufgrund der zahlreichen Unsicherheiten bei den physikalischen Parame-
tern von NEOs die geeignetere Methode darstellt. Deshalb wird in dieser Arbeit auf eine vorange-
stellte Filterung der Zielasteroiden verzichtet. Des Weiteren sollen so wenige Annahmen wie moglich
fir die Transferbahnberechnungen getroffen werden, um das Vorgehen nachvollziehbar und die
Ergebnisse vergleichbar zu machen. Die Verwendung der Ergebnisse aus den bisherigen Studien ist
fir die in dieser Arbeit vorgesehenen Analysen nicht sinnvoll, da meist die Informationen zu den
Bahnmanovern und getroffenen Annahmen fehlen. Eigene Berechnungen stellen hingegen die bend-
tigten Daten fiir das Missionsdesign zur Verfligung. Die fiir diese Arbeit getroffenen Annahmen wer-
den in den jeweiligen Abschnitten ausfiihrlich diskutiert.

2.3 Ausgangspunkte fur das Systemdesign

2.3.1 Leitgedanke und Missionsziele

Um die Grundlage fiir das Design einer bemannten Mission zu legen, wird der folgende Leitgedanke
formuliert. Das Ziel ist die Zusammenfassung der bereits genannten Beweggriinde und die Einord-
nung des Szenarios in einen raumfahrtpolitischen und weniger technischen Kontext. Aus dem allge-
mein formulierten Leitgedanken sollen im Folgenden dedizierte Aufgaben und Missionsziele abgelei-
tet werden. Eines der Ziele dieser Studie ist es, die bisher bestehenden Liicken aus den in Abschnitt
2.2.2 vorgestellten Szenarien zu flllen. Dazu zdhlen insbesondere die Einbeziehung Europas und der
kommerziellen Raumfahrtunternehmen in die Explorationsszenarien fiir NEA Missionen.
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Tabelle 3: Leitgedanke fiir das Missionsdesign bemannter Asteroidenmissionen.

Leitgedanke bemannter NEA Missionen

Intensivierte Suchkampagnen haben dazu gefiihrt, dass sich die Anzahl bekannter NEAs innerhalb der letzten
flinf Jahre verdoppelt hat. Zeitgleich ist in der Wissenschaftsgemeinde das Bewusstsein gewachsen, dass
NEAs langfristig eine reale, globale Bedrohung fiir das Leben auf der Erde darstellen kénnen.

Die Internationale Raumstation (ISS) wird voraussichtlich bis 2020 betrieben und stellt das bislang grofte
internationale bemannte Raumfahrtprojekt dar. Fiir die Zeit nach dem Ende der Raumstation existieren
bisher keine konkreten Plane liber die Art der Fortflihrung der bemannten Raumfahrt. Nach den Vorhaben
der USA sollen Astronauten weiter entfernte Ziele, wie Mond oder Mars anfliegen und damit Exploration
und Wissenschaft vorantreiben.

In den Jahren nach der Abschaltung der ISS sollen bemannte Missionen zu erdnahen Asteroiden als logische
Fortfiihrung der bemannten Raumfahrt in einem internationalen Kontext durchgefiihrt werden. NEAs gelten
aufgrund ihrer erdahnlichen Umlaufbahnen als gut erreichbare Ziele, verglichen mit Mond oder Mars. Daher
eignen sie sich zur Demonstration von Technologien fir Langzeitmissionen und kénnen helfen, Fragen lber
die Entstehung des Sonnensystems zu beantworten. Zudem sollten bei NEA Missionen Techniken fiir die
Gefahrenabwehr zum Schutz der Erdbevélkerung vor Asteroideneinschldgen erprobt werden.

Der Fokus soll dabei auf den vorhanden bzw. in naher Zukunft verfligbaren Raumfahrzeugen und
Technologien beruhen, um ein realistisches Szenario fiir die Zeit nach dem Ende der ISS zu entwer-
fen. Die sich ergebende Missionsarchitektur wird eine Einschatzung darlber zulassen, inwiefern
technologische Weiterentwicklungen die Missionskomplexitat verringern und die Reise zu interplane-
taren Zielen vereinfachen kénnen.

Tabelle 4 fasst die Missionsziele einer bemannten Asteroidenmission zusammen, wie sie im Rahmen
dieser Arbeit Anwendung finden sollen. Das spatere Missionsdesign muss die primdren Missionsziele
zwingend erflillen. Die teilweise Verwirklichung der sekundaren Ziele sind wiinschenswert, wird je-
doch nicht das Design bestimmen. Eine Riickbesinnung auf die eigentlichen Ziele ist in jeder Phase
des Designs wichtig. In dieser Arbeit soll am Ende der Analysen die Erflllung der Missionsziele ge-
prift werden und eine allgemeine Aussage zur qualitativen Umsetzung erfolgen.

Tabelle 4: Primadre und sekundadre Missionsziele fiir das Design einer bemannten Asteroi-
denmission.

Missionsziele

Primaére Ziele:

MZ-P-01  Ein Raumfahrzeug soll Astronauten zu einem erdnahen Asteroiden (NEA) bringen, dort fir ei-
nige Zeit in einem Orbit verweilen und die Besatzung anschlieBend sicher auf die Erde zurlick-
bringen.

MZ-P-02  Die Sicherheit und Gesundheit der Astronauten ist zu jeder Zeit der Mission zu gewahrleisten
und es missen entsprechende MalRnahmen dafir getroffen werden.

MZ-P-03  Wahrend der Mission sollen wissenschaftliche Experimente zur Erforschung des Zielasteroiden
durchgefiihrt werden, die insbesondere das Potenzial der menschlichen Prasenz ausnutzen.

MZ-P-04  Die Mission soll primar auf europdische Raumfahrttechnologien zurtickgreifen.
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Missionsziele

Sekundare Ziele:

MZ-S-01 Es sollen Materialproben von der Oberflache des Asteroiden zurlick zur Erde gebracht werden.

MZ-S-02  Die Mission soll Fragestellungen zur Abwehr von Asteroideneinschlagen klaren.

MZ-S-03  Die Mission soll als Basis fiir die weitere Exploration unseres Sonnensystems dienen und er-
weiterbare und adaptierbare Elemente enthalten, die auch fir andere Ziele (z. B. Mond, Mars)
Anwendung finden kénnen.

MZ-S-04  Die Mission soll zur Kldrung der Frage beitragen, ob zukiinftig Asteroiden als Ressourcen flr
kostbare Materialien und/oder die weitere Exploration des Weltraumes verwendet werden
kénnen.

MZ-5-05  Die Mission soll die bemannte Raumfahrt in einem internationalen Kontext fortfiihren und
sollte Teil einer langfristigen Strategie sein.

MZ-S-06  Die Mission soll fiir die weltweite Raumfahrtgemeinde ein bahnbrechendes Ereignis darstel-
len, wie es bei den Apollo-Mondmissionen der Fall gewesen ist, und dabei ein Maximum an 6f-
fentlichem Interesse liber die Raumfahrtgemeinde hinaus erzeugen.

2.3.2 Ableitung wesentlicher Anforderungen

Im Folgenden wird kurz auf die libergeordneten Anforderungen (Top-Level Mission Requirements)
eingegangen, welche sich aus den Missionszielen und einigen Voriberlegungen ableiten lassen. Sie
beeinflussen wesentlich das Vorgehen bei der Systemanalyse und dem Missionsdesign, weshalb sie
hier gesondert diskutiert werden.

Aus bisherigen Untersuchungen ist hervorgegangen, dass die Problematik der hochenergetischen
Teilchenstrahlung und der von Astronauten kumulierten Strahlendosis zu einer Limitierung der Mis-
sionsdauer fihren wird. [64]

Bemannte Missionen im LEO werden weitestgehend durch das Magnetfeld der Erde von hochenerge-
tischen Galactic Cosmic Rays (GCR) und Solar Particle Events (SPEs) abgeschirmt. Interplanetare
Raumfahrzeuge verlassen jedoch diese ,Schutzhiille” und bieten den Astronauten ausschlieRlich
durch ihre eigene AuRenhiille einen Schutz vor Strahlung. Da Raumfahrzeuge in den meisten Fallen
auf geringe Masse ausgelegt werden, ist hdufig auch die Dichte der AuRenhaut gering und damit das
Medium fiir das Abbremsen der Strahlung nur begrenzt gegeben. Gegen GCRs kann die AufRenhaut
hingegen nur wenig schitzen und nur eine Begrenzung der Expositionszeit kann das Gefdahrdungsrisi-
ko ausreichend senken. [65] [66]

Eine exakte Bemessung der Strahlungsbelastung und eine Auslegung der Abschirmung sind nur durch
detaillierte Simulationen moglich. Fiir die hier durchgefiihrte Designstudie ist dies nicht umsetzbar
und es sollen passive MaRnahmen fiir den Strahlungsschutz ergriffen werden. Somit wird keine zu-
satzliche Masse eingebracht und auch keine Akkommodation des Designs vorgenommen.

Passive SchutzmaBnahmen gegen Strahlungseinfliisse sind durch die Limitierung der Missionsdauer
und die Auswahl der Astronauten gegeben. Tabelle 5 zeigt die maximale sichere Aufenthaltsdauer fir
mannliche und weibliche Astronauten in der Strahlungsumgebung wahrend einer Asteroidenmission
im solaren Minimum. Als Bemessungsgrundlage fiir die Abschirmung wird eine dquivalente Schir-
mungsdichte von 20g/cm? angenommen. Dieser Wert stimmt mit der auf der ISS vorhandenen
Schutzhiille Gberein [67]. [64]
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In der Tabelle ist die maximale Aufenthaltsdauer zur Gewahrleistung eines héchstens dreiprozenti-
gen Krebsrisikos (Risk of exposure-induced Death — REID) bei einer Bewertungssicherheit von 95%
aufgetragen. Dargestellt sind die Werte verschiedener Altersgruppen unter Bezugnahme auf drei
verschiedene Erhebungen der Bevolkerungszusammensetzung. Die in Klammern eingeschlossenen
Werte sind Abschatzungen, wenn héhere Standards fiir die Bemessung der Berechnungsunsicherhei-
ten angenommen werden. Durch Mittelwertbildung der in Tabelle 5 dargestellten Aufenthaltszeiten
und durch die Mittelung zwischen beiden Geschlechtern ergibt sich eine mittlere Aufenthaltszeit von
185 Tagen. Es wird folglich eine maximale Missionsdauer von 180 Tagen (6 Monate) als Missionsan-
forderung aufgenommen. [64]

Tabelle 5: Maximale Dauer fiir einen sicheren Aufenthalt eines Menschen in der Strahlungs-
umgebung des Weltraums. Werte gelten fiir solares Minimum bei einer Abschir-
mungsdichte mit Aluminium von 20 g/cm?. vgl. [64] [65]

Alter bei NASA 2010 NASA 2010
Exposition NASA 2005 (US Durchschnitt) (nie geraucht) Mittelwerte

Minner [d] [d] [d] [d]

35 158 140 (186) 180 (239) 159 (194)

45 207 150 (200) 198 (263) 185 (223)

55 302 169 (218) 229 (297) 233 (272)
Frauen [d] [d] [d] [d]

35 129 88 (120) 130 (172) 116 (140)

45 173 97 (129) 150 (196) 140 (166)

55 259 113 (149) 177 (231) 183 (213)
Gesamtmittelwert 185

Die wesentlichen Elemente einer Raumfahrtmission, gleich ob bemannt oder unbemannt, sind die
wissenschaftlichen Nutzlasten. Mit ihrer Hilfe kdnnen die wissenschaftlichen Missionsziele erfiillt
werden. Bemannte Missionen stellen in diesem Kontext eine Besonderheit dar, da hier die Astronau-
ten im Mittelpunkt der wissenschaftlichen Arbeiten stehen. Sie bedienen sich verschiedener Werk-
zeuge, um die wissenschaftlichen Fragestellungen zu beantworten.

Als ibergeordnete wissenschaftliche Ziele werden zunachst die in Abschnitt 2.1.2 genannten Beweg-
grinde aufgegriffen: die Erforschung des Sonnensystems, die Gefahrenabwehr, die Exploration und
die Ressourcennutzung. Zu jeder dieser Thematiken lassen sich einzelne wissenschaftliche Teilfrage-
stellungen formulieren, was jedoch im Rahmen dieser Arbeit nicht erfolgen soll. Die Beantwortung
der wissenschaftlichen Fragestellungen erfolgt anhand der Durchfiihrung geeigneter Experimente.
Diese Experimente sollen in dieser Arbeit weder benannt, noch ausgelegt werden. Bei der Massenab-
schatzung fir die einzelnen Segmente des Raumfahrzeuges werden die Experimentiergerdte nicht
beriicksichtigt. Damit soll gewahrleistet sein, dass die ermittelten Systemmassen nicht unter dem
Einfluss von groben Abschatzungen fir wissenschaftliche Nutzlasten stehen. Vielmehr kann anhand
der am Ende dieser Arbeit ermittelten Gesamtkonfiguration entschieden werden, in welchem Um-
fang die Mitflihrung von wissenschaftlichen Geraten erfolgen soll. Das nachtrégliche Hinzufligen von
Experimenten zu dem in dieser Arbeit ausgelegten eigentlichen bemannten Raumfahrzeug erlaubt
somit eine hohere Flexibilitat bei der Missionsgestaltung und eine bessere Bewertbarkeit der Einflis-
se unterschiedlicher experimenteller Aufbauten auf das Gesamtsystem.
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Es ist des Weiteren von besonderer Bedeutung, das menschliche Potenzial beim Flug zu einem Aste-
roiden gezielt auszunutzen. Durch Aulenbordeinsdtze und direkte Interaktion mit dem Asteroiden
sollen die Astronauten Probenentnahmen durchfiihren und dabei selektiv vorgehen kénnen. Aus
technischer Sicht werden dafiir neben den AulRenbordanziigen voraussichtlich nur wenige Werkzeu-
ge bendtigt. Vielmehr sind die menschlichen Sinne der Astronauten entscheidend zur Gewinnung von
wissenschaftlichen Erkenntnissen.

Aus technischer Sicht bedeuten diese Betrachtungen fiir die Missionsanforderungen, dass lediglich
die Massen der AulRenbordanziige in der Systemauslegung berticksichtigt werden. Fir die Proben-
rickfihrung wird angenommen, dass in der Riickkehrkapsel ausreichend Raum zur Verfligung steht,
da einige der fiir die Mission bendtigten Komponenten vor der Riickkehr umgelagert werden kénnen.
Die Probenmasse ist bei einer Annahme von 100 kg fiir die Riickkehr aus dem eben genannten Grund
ebenfalls vernachlassigbar. Die Aufbewahrung der Proben wird ebenfalls nicht im Massenbudget
bericksichtigt, da sich dieses Budget primar auf die Startmassen und nicht auf die Riickkehrmassen
beziehen wird.

Der Ausgangsorbit fiir die NEA-Mission wird als kreisformiger Erdorbit (LEO) mit 200 km HOhe ange-
nommen. Die Verweildauer in dieser Umlaufbahn ist aufgrund der Restreibung an der Erdatmospha-
re und aufgrund weiterer externer Storkrafte begrenzt und kann nur durch zusatzliche Mandver aus-
geglichen werden. Mit steigender Hohe der Ausgangsbahn verringern sich die Stoéreffekte. Gleichzei-
tig sinkt jedoch mit steigender Hohe des Ausgangsorbits die mogliche Nutzlast, welche von einem
Tragersystem in den LEO transportiert werden kann. Demgegeniiber sinkt jedoch der Antriebsbedarf
und damit der Treibstoffbedarf, womit das Raumfahrzeug auf die Fluchtgeschwindigkeit von der Erde
gebracht werden kann (siehe dazu Abschnitt 3.1.3). Der Zusammenhang zwischen der Treibstoffein-
sparung und der Abnahme der Nutzlastmasse wird in dieser Arbeit nicht weiter betrachtet, da ver-
schiedene Faktoren von Tragersystemen und Transferstufen einen Einfluss darauf austben.

Tabelle 6: Primédre Missionsanforderungen (Requirements — RQ) fiir eine bemannte NEA-
Mission.

Missionsanforderungen

Missionsanalyse:

RQ-MA-01 Die Missionszeit fiir den Flug des bemannten Raumschiffes zum Asteroiden und der Riick-
kehr zur Erde soll maximal 180 Tage betragen.

RQ-MA-02 Der kreisformige Ausgangsorbit um die Erde (LEO) soll eine Hohe von 200 km besitzen.

RQ-MA-03 Es sollen die Bahnen aller erreichbaren NEAs im Zeitraum zwischen 2015 und 2050 analy-
siert und die energetisch gilinstigsten Flugbahnen fir bemannte Missionen bereitgestellt
werden.

RQ-MA-04 Die Flugbahn zum Asteroiden Apophis soll hinreichend genau berechnet und das Startfens-
ter fur ein konkretes Szenario ermittelt werden.

RQ-MA-05 Es soll ein Alternativszenario zur Apophismission ausgewdhlt werden und die zugehorigen
Transferbahnen analysiert werden.

RQ-MA-06 Fiir alle ausgewahlten Szenarien sollen die Moglichkeiten fur einen Missionsabbruch und
die anschlieBende Riickkehr zur Erde bestehen, wobei die Gesamtmissionsdauer aus RQ-
MA-01 als Obergrenze dient.
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Missionsanforderungen

System:

RQ-SYS-01 Essoll eine geeignete Auslegung der notwendigen Transferstufen fir den Transport der
Nutzlast zum Asteroiden erfolgen und daraus die Anforderungen an die Nutzlastmasse fiir
zuklinftige Tragerraketen abgeleitet werden.

RQ-SYS-02 Die Anzahl der zu transportierenden und zu versorgenden Astronauten soll zwischen zwei
und vier betragen.

RQ-SYS-03  Es soll eine moglichst geringe Anzahl unterschiedlicher Tragerraketen fir den Transport des
Raumsegmentes in den niedrigen Erdorbit verwendet werden.

RQ-SYS-04 Die verwendeten Technologien fiir die Subsysteme sollten, soweit diese Informationen ver-
flgbar sind, mindestens die Bedingungen fiir TRL 3 [68] erfillen.

Wissenschaftliche Nutzlast:

RQ-NL-01 Essollen Proben des Asteroiden mit einer Gesamtmasse von mindestens 100 kg zurlick auf
die Erde gebracht werden.

2.3.3 Systemarchitektur

Bemannte Raumfahrtmissionen beinhalten im Wesentlichen die in Abbildung 4 abgebildeten, sechs
Missionselemente. In dieser Arbeit soll nur auf einen Teil dieser Komponenten im Detail eingegangen
werden. Zundchst werden in Kapitel 3 der Transfer und die Bahnmandver als Ausgangspunkt fiir wei-
tere Analysen diskutiert. In Kapitel 4 sollen ausgehend von den Vorbetrachtungen aus Kapitel 2 und 3
die zur Erfillung der Missionsanforderungen erforderlichen Raumfahrzeuge ausgelegt werden. Dazu
zdhlen die Raumkapsel fir den Start und die Riickkehr der Astronauten sowie moglicherweise erfor-
derliche Habitat- und Servicemodule zur Durchfiihrung der Hauptmission.

Die Transportelemente, wie Tragerraketen und Antriebsstufen, werden in Kapitel 5 anhand zweier
Beispielszenarien behandelt, wobei eine Mission zu Apophis und eine weitere Mission zu einem Al-
ternativziel betrachtet wird. Die Transferstufen bilden zusammen mit den bemannten Elementen das

Besatzung
Missions- Flug-
betrieb bahnen
. . \\
Missions-
elemente /
Transport- Raum-
segment segment

Experimente

Nutzlasten

Abbildung 4: Architekturelemente einer bemannten Raumfahrtmission. Die in dieser Arbeit
analysierten Elemente sind in Fettschrift dargestelit, vgl. [78].
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Raumsegment der Mission, die Tragerraketen sind dem Transportsegment zuzuordnen.

Der Missionsbetrieb wird in der hier durchgefiihrten Designphase nicht in einem gesonderten Kapitel
behandelt, beeinflusst aber dennoch die Auslegung des Kommunikationssystems und des Komman-
do- und Datenverarbeitungssystems der Raumfahrzeuge. Diese Subsysteme sind ein Teil der System-
auslegung in Abschnitt 4.3. Auf eine ganzheitliche Analyse von Operationsszenarien wird in dieser
Arbeit verzichtet.

Das letzte Missionselement, die wissenschaftlichen Experimente und Nutzlasten, wird entsprechend
der Festlegungen in Abschnitt 2.3.2 in dieser Arbeit nicht diskutiert. Anhand der erarbeiteten Szena-
rien kénnen weiterflihrende Betrachtungen zu den wissenschaftlichen Inhalten, auf Basis der Grund-
konfiguration, gefiihrt werden. Dieses Vorgehen erlaubt eine flexible Missionsgestaltung und die
Weiterentwicklung bestehender Szenarien fiir neue Ziele und Aufgaben. Das Grundsystem kann so-
mit um die jeweiligen Nutzlasten ergdnzt werden, ohne dass die Ausgangskonfiguration modifiziert
wird. Diese Uberlegung geht davon aus, dass wissenschaftliche Nutzlasten auRerhalb der bemannten
Raumsegmente installiert werden und (iber eigene, unabhangige Systeme zu ihrer Versorgung verfii-
gen. Das gewahlte Vorgehen basiert auf dem bereits bei den Apollo-Missionen angewendeten modu-
laren Ansatz.
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3 Analyse des Antriebsbedarfs

3.1 Grundlagen interplanetarer Transferbahnen

3.1.1  Missionskonzept der bemannten NEA-Mission

Der bemannte Flug zu einem NEA Idsst sich zunachst in vier Hauptmissionsphasen einteilen:

- Phase 1: Start der bemannten Raumkapsel und weiterer fiir die Mission notwendigen
Elementen in einen Erdorbit und Zusammenbau des Transferkomplexes (Deep Space
Vehicle — DSV).

- Phase 2 - Hinflug: Ausfiihrung des Earth Departure Maneuver (EDM) und Ankunft am
Zielasteroiden nach einer bestimmten Freiflugphase von einigen Tagen oder Monaten.

- Phase 3 — Aufenthalt: Ausfiihrung des Asteroid Arrival Maneuvers (AAM) und Aufenthalt
am Zielasteroiden fiir einige Tage oder Wochen.

- Phase 4 - Riickflug: Ausfiihrung des Asteroid Departure Maneuvers (ADM) und Rickflug
zur Erde innerhalb einiger Tage oder Monate.

- Phase 5 — Wiedereintritt: Wiedereintritt der bemannten Raumkapsel in die Erdatmo-
sphare und Landung auf der Erdoberflache.

Phase 1 wird von der Gesamtmasse (Insertion Mass to LEO — IMLEO) der bendétigten Raumfahrzeuge
und der damit im niedrigen Orbit zu installierenden Anzahl von Elementen bestimmt. Die Startfre-
guenz von Tragerraketen ist begrenzt. Damit ist die Dauer dieser Phase von der erforderlichen Mis-
sionsarchitektur abhangig. Die Phasen 2 bis 4 umfassen die Gesamtflugzeit (Round-Trip Time), wel-
che im Folgenden nur mit Missionszeit oder Missionsdauer bezeichnet wird. Die Flugzeit in Phase 2
richtet sich ebenso wie die Flugzeit in Phase 4 nach flugdynamischen Vorgaben, welche in den fol-
genden Abschnitten diskutiert werden. Die Aufenthaltszeit am Asteroiden richtet sich nach den wis-
senschaftlichen Anforderungen und flugdynamischen Randbedingungen.

@ Position des Aste-
Position des Aste- roiden beim ADM

roiden beim AAM

©

Position der Erde
beim Wiedereintritt

Position der
Erde beim EDM

——— Orbit der Erde
—— NEA Orbit

Abbildung 5: Missionsprofil fiir einen bemannten Flug zu einem NEA und die Riickkehr zur
Erde.
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Entsprechend der in Abschnitt 2.3.2 definierten Missionsanforderungen wird als Ausgangspunkt eine
Gesamtflugdauer von 180 Tagen angenommen. Die Aufenthaltszeit kann zwischen 10 und 30 Tagen
betragen und wird durch die flugdynamischen Limitierungen des ausgewahlten Zielasteroiden final
festgelegt. Als Radius g flr den Ausgangsorbit werden gemaR RQ-MA-02 6578,19 km verwendet.

3.1.2 Geeignete Vereinfachungen fur interplanetare Flugbahnen

Die in Abbildung 5 dargestellte Trajektorie stellt in der Realitdt eine kontinuierliche Bewegung des
Raumfahrzeuges im Einflussfeld der Gravitation verschiedener Kérper des Sonnensystems dar, wie
der Erde, der Sonne, einem Asteroiden und den Planeten. Dieses Mehrkdrperproblem ist analytisch
nicht I6sbar und bedarf numerischer Verfahren mit gewissem Rechenaufwand.

Fir die Missionsanalyse im Rahmen dieser Arbeit ist die vollstandige Losung des Mehrkorperpro-
blems nicht notwendig und aus Sicht des Berechnungsaufwandes auch nur bedingt sinnvoll, da nur
zwei Korper die Flugbahn des Raumfahrzeuges im Wesentlichen bestimmen: die Erde und die Sonne.
Flr erste Abschatzungen des Antriebsbedarfs und eine Konzeptstudie, wie sie in dieser Arbeit darge-
stellt wird, geniigt diese Annahme. Aus diesem Grund sollen im Folgenden einige Vereinfachungen
getroffen werden, um eine ausreichende Genauigkeit flr die Abschatzung des zeitlichen Bahnver-
laufs und der erforderlichen Geschwindigkeitsdanderungen zu erreichen.

Der erste Schritt im Vereinfachungsprozess ist die Riickfiihrung des Mehrkorperproblems auf mehre-
re Zweikorperprobleme. Dazu wird die gesamte Flugbahn in Teilabschnitte diskretisiert und fiir die
Einzelabschnitte die Bewegungsgleichung des Zweikorperproblems (Gleichung (3.1) [69, p. 23]) an-
gewendet. Die Relativbeschleunigung r des Raumfahrzeuges ist demnach abhédngig von der Gravita-
tionskonstante p des Zentralkdrpers (Sonne ug oder Erde pug), dem Abstandsvektor T, sowie von des-
sen Absolutwert r. Der gewahlte Ansatz wird auch ,,Patched Conic Methode” genannt, eine Aneinan-
derreihung einzeln definierter Keplerbahnen. Geschwindigkeitsanderungen sollen ausschliefRlich an
den Schnittstellen dieser Bahnabschnitte erfolgen. Dieses Vorgehen wird als Zwei-Mand&ver-Strategie
bezeichnet, was sich auf die Anzahl der Mandéver beziglich eines Bahnabschnitte bezieht.

Anderungen der Bahnebene, sogenannte Inklinationsanderungen, sind am giinstigsten, wenn sie am
Knotenpunkt zwischen den zwei Ebenen durchgefiihrt werden. Bei einer Zwei-Mandver-Strategie
wird diese Beglinstigung nicht bertcksichtigt, wodurch die hier ermittelten Mandver in bestimmten
Fallen hoher sind, als die mit einer Drei- oder Multi-Mandver-Strategie erreichbaren Geschwindig-
keitsdnderungen. Eine solche Optimierung bedarf jedoch eines héheren Berechnungsaufwandes,
wobei die gegeniber einer Multi-Manover-Strategie erreichbaren Einsparungen in dieser Arbeit nicht
quantifiziert werden. Das gewahlte Vorgehen ist fiir die Konzeptauslegung interplanetarer Missionen
Ublich und soll deshalb zur Anwendung kommen.

i

= (3.1)

.

==

Die Einteilung der Bereiche erfolgt entsprechend des Krafteverhdltnisses nach dem newtonschen
Gravitationsgesetz. Daraus lassen sich fiir jeden Korper im Sonnensystem spharische Bereiche (Sphe-
re of Influence — SOI) ableiten, innerhalb derer die Gravitation dieses Korpers gegenliber der Gravita-
tion der Sonne dominiert. Nach der am héaufigsten verwendeten Definition wird der Radius der SOI
rsop (Gleichung (3.2) [70, p. 440]) anhand des Abstandes r zwischen Zentralkérper und Sonne und
dem Verhaltnis aus der Masse des Zentralkérpers mp zur Masse der Sonne mg berechnet. Die SOI
der Erde misst einen Radius von 925.000 km.
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2
_.fﬁf (3.2)
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Bis zu dieser Grenze steht das Raumfahrzeug unter dem ausschlieflichen Einfluss der Erdgravitation
und folgt damit einer geozentrischen Keplerbahn. Stoéreinflisse durch Drittkdrper (bspw. Mond) oder
durch Stérungen des Gravitationsfeldes sollen in dieser Arbeit vernachlassigt werden.

AuBerhalb des Erdeinflusses folgt das Raumfahrzeug einer heliozentrischen Keplerbahn. Um auf die-
se heliozentrische Transferbahn zu gelangen, muss das Raumfahrzeug mindestens auf Fluchtge-
schwindigkeit von der Erde beschleunigt werden, also eine parabolische Bahn mit der Energiee = 0
erreichen. Per Definition ruht das Raumfahrzeug dabei im unendlichen Abstand von der Erde, also
bei einem Radius r — co mit der Geschwindigkeit v, = 0, was gleichermaRen bedeutet, dass die
Relativgeschwindigkeit zum Erdmittelpunkt null ist. Im heliozentrischen System bewegt sich das
Raumfahrzeug damit auf dem gleichen Orbit wie die Erde um die Sonne.

Die aus der Bewegungsgleichung ableitbare Vis-Viva-Gleichung (Gleichung (3.3) [71, p. 80]) bildet die
Grundlage fir die Bestimmung der Geschwindigkeiten und Geschwindigkeitsanderungen, die auch
als Bahnmandver bezeichnet werden. Diese Gleichung beschreibt den Zustand des Raumfahrzeuges
bzw. von dessen Umlaufbahn unter Verwendung der Bahnenergie €, der Geschwindigkeit v, dem
Abstand r zum Zentralkdrper mit der Gravitationskonstante p und der groRen Halbachse a.

vi o i
L _E__F (3.3)
821" 2a

Fiir den Transfer zum Asteroiden bedarf es eines Uberschusses bei der Fluchtgeschwindigkeit, also
einem vy, > 0. Diese Geschwindigkeit wird dann auch als hyperbolische Exzessgeschwindigkeit be-
zeichnet, da die Bahnenergie bezliglich der Erde groRer null ist und damit eine Hyperbelbahn be-
schrieben wird.

Unter Verwendung der SOI als Grenze wird die Exzessgeschwindigkeit des Raumfahrzeuges aber
nicht im Unendlichen, sondern am Rand der SOI als vggp definiert. Aus der Vis-Viva-Gleichung kann
somit entsprechend die Bahnenergie £5o; aus dem Radius der SOl abgeleitet werden.

m
Vsor = [2-€&sor + Teor (3.4)

Die hyperbolische Exzessgeschwindigkeit bei einer Flucht von der Erde ist unter Anwendung der SOI
als Grenze zur heliozentrischen Bahn gegeniber der Exzessgeschwindigkeit im Unendlichen um einen
geringen Anteil hoher, wodurch das Mandver zum Erreichen dieser Geschwindigkeit ebenfalls héher
wird. Der Grund dafir ist der hintere Term in Gleichung (3.4), welcher aufgrund der getroffenen An-
nahmen nicht gegen null geht.

Die SOl um den Zielasteroiden kann in den meisten Fallen aufgrund des fehlenden Gravitationspara-
meters nicht bestimmt werden. Da die ObjektgréRe innerhalb der NEA-Population stark variiert und
die bekannten Gravitationsparameter [2] im Vergleich zu denen der Planeten gering sind, werden die
Einflussspharen der Asteroiden vernachlassigt und die Raumfahrzeugbewegung stattdessen ebenfalls
durch heliozentrische Bahnen beschrieben. Wahrend des Aufenthalts am Asteroiden soll das Raum-
fahrzeug dementsprechend dieselbe Bahn um die Sonne, wie der Asteroid selbst beschreiben.
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Zusammengefasst betrachtet besteht die Transferbahn fiir bemannte Asteroidenmissionen somit aus
zwei geozentrischen Phasen eins und finf sowie drei heliozentrischen Abschnitten, Phasen zwei bis
vier in Abbildung 5.

Zuletzt muss das Rendezvous-Problem zwischen Raumfahrzeug und Asteroid geldst werden. Es han-
delt sich dabei um die Fragestellung, wann das Raumfahrzeug die Erde verlassen muss, um den Aste-
roiden zu erreichen und welche Geschwindigkeiten an den einzelnen Punkten der Trajektorie erfor-
derlich sind. Die zeitliche Begrenzung erfolgt dabei durch die in Abschnitt 3.1.1 vorgegebenen Rand-
bedingungen fir Missions- und Aufenthaltszeit. Die Positionen von Erde und Asteroid sind fiir jeden
Zeitpunkt Gber die zugehorigen Ephemeriden (Bezeichnung flir Positions- und Geschwindigkeitsvek-
toren) gegeben.

Das Raumfahrzeug muss die Erde mit einer gewissen Relativgeschwindigkeit verlassen, um den Aste-
roiden nach einer vorgegebenen Flugzeit zu erreichen. Am Treffpunkt von Raumfahrzeug und Aste-
roid bedarf es einer Geschwindigkeitsanderung, um eine Synchronisierung zwischen der heliozentri-
schen Geschwindigkeit des Raumfahrzeuges und der des Asteroiden zu erreichen.

Fir die Rickkehr zur Erde muss die Geschwindigkeit des Raumfahrzeuges am Asteroiden erneut ver-
andert werden, um nach einer vorgegebenen Flugzeit an gleicher Position mit der Erde zu sein. Der
Wiedereintritt erfolgt anschlieBend direkt und ohne eine weitere Anderung der Geschwindigkeit.

Die Frage nach der notwendigen Flugbahn fiir die Verbindung zweier Punkte im Raum unter vorge-
gebener Flugzeit wird als Lambert Problem bezeichnet. Sind Abflugdatum und Ankunftsdatum be-
kannt, kdnnen damit die Positionen von Erde und Asteroid aus den Ephemeriden ermittelt und die
heliozentrische Bahn zwischen Erde und Asteroid bestimmt werden. Zur vollstandigen Beschreibung
der Transferbahn muss das Lambert-Problem zwei Mal gel6st werden. Zunachst fir den Hinflug zum
Asteroiden (Phase 2) und ein zweites Mal fir den Riickflug zur Erde (Phase 4).

3.1.3 Berechnungsvorschriften fur Bahnmandéver

Der Lambert Loser (siehe Abschnitt 3.1.4) liefert als Losung die erforderlichen heliozentrischen Ge-
schwindigkeiten jeweils am Startpunkt und am Zielpunkt der gesuchten heliozentrischen Keplerbahn.
Aus diesen Geschwindigkeiten lassen sich die erforderlichen Geschwindigkeitsdnderungen berech-
nen, welche das Raumfahrzeug zum Beschreiben der Keplerbahn aufbringen muss. Im Folgenden
werden die dafiir anzuwendenden Berechnungsvorschriften abgeleitet.

Die in Gleichung (3.4) verwendete hyperbolische Fluchtgeschwindigkeit vgg; am Rand der SOI gibt die
Geschwindigkeit an, mit der sich das Raumfahrzeug relativ zur Erde bewegt. Diese Relativbewegung
sorgt dafiir, dass sich das Raumfahrzeug dem Asteroiden nihert. Die Relativgeschwindigkeit AvXYZ
zwischen Erde und Raumfahrzeug ergibt sich aus der Geschwindigkeit des Raumfahrzeuges Vggz
abziiglich der Bahngeschwindigkeit der Erde V})S(YZ zum Zeitpunkt tgp des Abfluges von der Erde
(Earth Departure — ED), jeweils im heliozentrischen Inertialsystem XYZ (J2000). Unter der Annahme,
dass das Raumfahrzeug die Bahnmandéver durch seine Ausrichtung im Raum kontrolliert und die Ge-
schwindigkeitsvektoren kollinear zueinander ausgerichtet sind, geniigt eine Betrachtung der Abso-
lutwerte fir die Geschwindigkeitsdanderungen. Aus der vektoriellen Relativgeschwindigkeit folgt so-
mit durch die Bildung des Betrages die Fluchtgeschwindigkeit vgo; am Rand der SOI. Sie ist gleich der
Fluchtgeschwindigkeit beziiglich des geozentrischen Inertialsystems IJK.

AVXYZ (tgp) = vET(tep) — Vi “(tgp). (3.5)
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Abbildung 6: Darstellung der Positions- und Geschwindigkeitsvektoren wahrend der einzel-
nen Missionsphasen.

K -
Vs]ol(tED) = vsoi(tgp) = |AVXYZ('EED)| (3.6)

Dass die Kollinearitat des erforderlichen Fluchtvektors nicht zwangslaufig gegeben ist und von der
Lage der Umlaufbahn des Raumfahrzeuges um die Erde abhdngt, wird gesondert in Abschnitt 3.1.5
diskutiert. Die Manover konnen trotzdem mit der Vereinfachung ermittelt werden.

Das Mandver Avgpy (Gleichung (3.7)), um das Raumfahrzeug auf die Fluchtgeschwindigkeit vgg; zu
beschleunigen, folgt aus der Differenz zwischen der erforderlichen Geschwindigkeit bezliglich des
Perigdums vy, (Gleichung (3.8), abgeleitet aus Gleichung (3.3)) und der bereits vorhandenen Kreisge-
schwindigkeit vy (Gleichung (3.9) abgeleitet aus Gleichung (3.3)) des Raumfahrzeuges im Ausgang-
sorbit um die Erde (LEO). Die Perigdumsgeschwindigkeit ist durch die Fluchgeschwindigkeit, den Ra-
dius des Ausgangsorbits rigg, den Radius der SOl und die Gravitationskonstante der Erde vorgege-
ben.

AVEDM = Vp - Vk (37)
1 1
vp = |vsor(tep)® + 24 (— - —) (3.8)
FLEo Tsor
vie= |PE (3.9)
I'LEO

Die Deep Space Maneuver (DSM) am Asteroiden sind vergleichsweise einfach zu berechnen, da hier
die Gravitationsbeschleunigung, wie bereits beschrieben, vernachlassigt werden kann. Die notwendi-
gen Manéver werden hiermit auf die Anderungen der heliozentrischen Geschwindigkeiten reduziert.

Aus der Losung der Flugbahn fiir den Hinflug mit dem Lambert Loser folgt die Ankunftsgeschwindig-
keit am Asteroiden. Das Ankunftsmanodver Avaay (Gleichung (3.10)) ergibt sich aus dem Betrag der
Differenz der heliozentrischen Geschwindigkeiten von Raumfahrzeug und Asteroid (vgl. hierzu Glei-
chungen (3.5) und (3.6)). Gleiches gilt fir das Abflugmandver vom Asteroiden Avapy (Gleichung
(3.11)).

Avaam = [VEE(tan) — VA % (tan)| (3.10)
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Avapm = |[VEE%(tap) — VA “(tap)|- (3.11)

Die drei beschriebenen Mandéver ergeben schlieRlich den Gesamtantriebsbedarf Avgeg (Gleichung
(3.12)), welcher durch das Raumfahrzeug aufgebracht werden muss.

AVgeS = AVEDM + AVAAM + AVADM y (312)

Zur Ermittlung der Wiedereintrittsgeschwindigkeit VReentry in die Erdatmosphdre wird mithilfe der
Gleichungen (3.5) und (3.6) die Geschwindigkeit am Rand der SOI bei der Riickkehr vom Asteroiden
(tgr) ermittelt. Als Eingangsparameter dienen die heliozentrischen Geschwindigkeiten von Erde und
Raumfahrzeug am Ende des Riickkehrfluges vom Asteroiden. Aus Gleichung (3.8) kann damit die Ge-
schwindigkeit im Perigdum berechnet werden, wobei sich der Radius ryiedereintritt a3Us dem Erdradi-
us rg und der Hohe fiir den Beginn des Wiedereintritts von 120km ergibt. Eine Hohe von 120 km
Uber der Erdoberflache als Startpunkt flir den Wiedereintritt wurde bereits in vergangenen Studien
angewendet und gilt auch dariiber hinaus als Standardwert zur Bestimmung der Wiedereintrittsge-
schwindigkeit [72]. Beim Wiedereintritt nach dem hier gewahlten Verfahren wird weder die Wieder-
eintrittsbahn noch die Relativgeschwindigkeit zur Erdatmosphare berlicksichtigt.

TLEO = 'Wiedereintritt = F'g + 120km (3.13)

Aufgrund der in Abschnitt 3.1.2 getroffenen Vereinfachungen sind Abweichungen der hier ermittel-
ten Werte flr die Bahnmandéver von den in der Realitdt auftretenden Werten zu erwarten. Eine pau-
schale Quantifizierung dieser Abweichungen lasst sich jedoch nicht durchfiihren, weshalb die ermit-
telten Werte in unverdanderter Form in die Konzeptauslegung eingehen.

3.1.4 Lambert-Problem und Auswahl eines Losungsverfahrens

Die zuvor dargestellten Berechnungsvorschriften zur Bestimmung der Bahnmandéver beruhen auf der
Losung des Lambert-Problems: der Suche nach der Keplerbahn zwischen zwei beliebigen Positionen
(ro und I) im Raum unter Vorgabe der Flugzeit t zwischen diesen beiden Punkten [69]. In Abbildung 7
ist die Losung des Lambert-Problems fiir eine beliebige Transferbahn von der Erde zu einem Asteroi-
den mit der Bezeichnung der zugehorigen Vektoren dargestellt. Eine dreidimensionale Betrachtung
ist bei der Analyse von Transferbahnen besonders wichtig, da der GroRteil aller NEO-Orbits eine nicht
vernachlassigbare Inklination gegenliber dem Erdorbit aufweist. Die folgenden Betrachtungen sollen
nur einige grundlegende Aspekte zur Losung des Problems darstellen und keinesfalls eine Herleitung.
Detaillierte Informationen zu dieser Thematik und die Herleitung von Losungsmoglichkeiten sind in
einschlagiger Grundlagenliteratur und Lehrbiichern zu finden [69] [70] [73] [74].

Im Kontext der Asteroidenmissionen soll die Losung des Lambert-Problems dazu dienen, diejenigen
heliozentrischen Geschwindigkeitsvektoren (Vsc(tgp), Vsc(taa)) zu bestimmen, welche die Flugbahn
fir den Transfer zwischen Erde und Asteroid, oder umgekehrt, unter der Vorgabe der Flugzeit be-
schreiben. Es existieren zahlreiche Verfahren und Ansatze, welche zur Losung des Lambert-Problems
herangezogen werden kdnnen. Im Rahmen dieser Arbeit und insbesondere fiir die Programmierung
eines Berechnungsalgorithmus ist es von zentraler Bedeutung, dass der verwendete Lambert-Loser
schnell und zuverldssig arbeitet. Eine Bericksichtigung von mehreren Umldufen um den Zentralkor-
per (A9 > 360°) ist fur das hier gewahlte Missionsszenario nicht erforderlich, da die Transferzeiten
kiirzer als 180 Tage sind und damit unterhalb der Orbitperiode erdnaher Asteroiden liegen.
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Abbildung 7: Dreidimensionale Darstellung der Transferbahn von der Erde zu einem Asteroi-
den im heliozentrischen System (XYZ). Alle Vektoren sind im XYZ-System dar-
gestellt, werden der Ubersichtlichkeit halber jedoch nicht zusitzlich gekenn-
zeichnet. Die Transferbahn entspricht der Lésung des Lambert Problems.

Die alteren Verfahren zur Losung des Lambert-Problems, wie bspw. die Losung nach Lambert oder
das Losungsverfahren nach Gauss eigenen sich aufgrund von Unstetigkeiten bei Transferwinkeln A9
von 180° und den daraus folgenden Konvergenzproblemen nicht fiir die hier gestellten Anforderun-
gen. Ebenso verhalt es sich mit dem Losungsverfahren unter Verwendung universeller Variablen. Die
Auswahl fallt demzufolge auf ein Verfahren, welches weder die Unstetigkeit bei A9 = 180°, noch die
Geschwindigkeitsnachteile anderer Loser beinhaltet: das Battin Verfahren [74]. [69]

Battin’s Methode hat ihre Wurzeln in der Gauss-Methode, nutzt jedoch Kettenbriiche, um das Kon-
vergieren zu einer Losung zu garantieren. Zur Umsetzung des Verfahrens in MATLAB wird ein vorge-
fertigter Algorithmus von Vallado [69] verwendet, welcher hinsichtlich der Geschwindigkeit zuséatzlich
optimiert wird. Dazu werden die fiir die Kettenbriiche bendtigten Konstanten nicht, wie vorgesehen,
wahrend der Berechnung bei jedem Durchlauf neu geldst, sondern als Konstanten in den tGbergeord-
neten Algorithmus eingebaut (siehe Algorithmus 1). Darliber hinaus wurden die Schleifen zur Loésung
der Kettenbriicke gegen lineare Berechnungen ausgetauscht (siehe Algorithmus 7 und 8), wodurch
ein geringer, aber in der Summe splirbarer Geschwindigkeitszuwachs ermittelt werden konnte. Des
Weiteren werden die komponentenweisen Vektorberechnungen durch Matrixberechnungen ersetzt,
wodurch keine Unterschiede im Ergebnis, aber deutliche Geschwindigkeitsvorteile bei der Berech-
nung entstehen. Diese Geschwindigkeitsvorteile werden hier nicht gesondert dokumentiert, konnten
jedoch bei Tests wahrend der Entwicklung des Quellcodes mithilfe eines in MATLAB enthaltenen
Messwerkzeuges ermittelt werden. Als weiterer Optimierungsschritt wurde die in MATLAB enthalte-
ne Standardfunktionen zur Bildung des Vektorproduktes gegen eine vereinfachte Funktion (siehe
Algorithmus 6) ausgetauscht, da bekannt ist, dass bei der Berechnung durchgehend dreidimensionale
Vektoren verwendet werden.

Durch die Optimierungen des Quellcodes werden keinerlei Veranderungen am mathematischen Vor-
gehen des Losers vorgenommen. Die Ergebnisse von Testrechnungen konnten mithilfe der Software
Satellite Toolkit (STK) nachgeprift und verifiziert werden. Hierfir wurde ebenfalls keine gesonderte
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Dokumentation angefertigt. Der vollstandige Quellcode des optimierten Lambert-Losers nach der
Battin Methode ist in Algorithmus 5 angegeben.

3.1.5 Festlegung des Ausgangsorbits

Nach der Lésung des Lambert-Problems (siehe Abschnitt 3.1.4) und entsprechend der Gleichung (3.5)
zur Bestimmung der Relativgeschwindigkeit zwischen Erde und Raumfahrzeug, ist der Fluchtvektor
AVXYZ fiir einen vorgegebenen Transfer fest definiert. Die Richtung des Fluchtvektors wird standardi-
siert in geozentrisch dquatorialen Koordinaten, der Rektaszension o und der Deklination §, angege-
ben. Zur Umwandlung von Vektoren aus dem heliozentrischen Koordinatensystem in das geozentri-
sche Koordinatensystem ist normalerweise eine Transformation notwendig. Diese lasst sich umge-
hen, sobald der Fluchtvektor ausschlieBlich durch die genannten beiden Winkel und eine Absolutge-
schwindigkeit beschrieben wird. Die Absolutgeschwindigkeit wird durch Betragsbildung gemaR Glei-
chung (3.6) ermittelt. Die Winkel fiir Deklination und Rektaszension sind aufgrund derselben Ausrich-
tung des heliozentrischen und geozentrischen Inertialsystems in beiden Systemen identisch. Die Lage
des Koordinatenursprungs spielt dabei keine Rolle. Werden die Winkel in einem der beiden Systeme
bestimmt, dann sind sie ebenso im anderen System giltig.

Da die Vektoren von Erde und Asteroid, sowie die Losungen des Lambert Problems im heliozentri-
schen System vorliegen, werden sie zur Winkelbestimmung mit den Gleichungen (3.14) und (3.15)
(beide aus [70, p. 205]) verwendet.

- AVXYZZ
6 = sin m (314)

( Ay
cos™! 1av7= , AVXYZES > 0
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A‘i %
[AVRYZ|
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Fir den Ubergang auf die hyperbolische Fluchtbahn beim Start aus dem Ausgangsorbit muss das
Raumfahrzeug auf einem Punkt der Umlaufbahn auf die gewiinschte hyperbolische Fluchtgeschwin-
digkeit beschleunigt werden. Das Mandver erfolgt idealerweise im Perizentrum des Ausgangsorbits,
am Punkt der maximalen Geschwindigkeit im Referenzsystem.

Der Schubvektor fiir das Manover liegt hierbei in der Bahnebene und ist kollinear zum Geschwindig-
keitsvektor des Raumfahrzeuges ausgerichtet, um Schubverluste zu vermeiden. Die Bahnparameter
des Ausgangsorbits sind aufgrund der Randbedingungen durch Deklination und Rektaszension sowie
der Forderung nach einem Mandver im Perizentrum, in gewissen Grenzen vorgegeben.

Zunachst ergibt sich aus der Bahnexzentrizitat e der Fluchthyperbel der Winkel 8 (Gleichung (3.17)
[75, p. 39]) zwischen dem Perigdum und der Asymptote der Fluchtbahn. Die Exzentrizitdt der Flucht-
hyperbelbahn wird aus dem Absolutbetrag der Fluchtgeschwindigkeit, dem Radius des Perigaums r,
in dem das Fluchtmanover stattfindet und dem Gravitationsparameter pug der Erde mit Hilfe von
Gleichung (3.16) [70, p. 443] bestimmt.
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Aus Gleichung (3.18) [75, p. 41], einer Winkelbeziehung aus der Kugeltrigonometrie, ldsst sich die
Gleichung (3.19) fir das Argument des Perigdums w mit dem entsprechenden Wertebereich ablei-
ten. Die Umkehrfunktion des Sinus ist in einem Bereich zwischen -1 und 1 definiert. Fiir die Inklina-
tion i des Ausgangsorbits folgt daraus der in Gleichung (3.20) dargestellte Wertebereich.

sin(8) = sin(i) - sin(w + B) (3.18)

© = sin-" (sin(&)) _p

0<w<2m
18] <i<m—|§] (3.20)

Die Inklination des Ausgangsorbits fiir das Erreichen eines definierten Fluchtvektors muss demnach in
einem Bereich groRer der Deklination des Fluchtvektors und kleiner 180° minus der Deklination des
Fluchtvektors liegen. Es sind also sowohl prograde, als auch retrograde Ausgangsbahnen madglich,
welche jedoch die berechnete Mindestinklination aufweisen missen.

Von einem vorgegebenen Startplatz sind meist Umlaufbahnen mit unterschiedlicher Inklination er-
reichbar. Einschrankungen ergeben sich dabei ausschlieBlich durch Sicherheitsbestimmungen zum
Schutz der Landflachen. Verschiedene Startplatze und mogliche Inklinationen sind im Anhang in Ta-
belle A - 1 aufgelistet.

Die Nutzlastkapazitdt eines Tragersystems auf eine Umlaufbahn mit vorgegebener Hohe ausgehend
von einem festen Startpunkt ist am grofRten, wenn die Inklination des Zielorbits dem Breitengrad des
Startplatzes entspricht. Sobald von einem Startplatz ein Orbit mit einer Inklination verschieden vom
Breitengrad des Startplatzes angeflogen wird, sinkt die Nutzlastkapazitdt des verwendeten Tragersys-
tems, da die radiale Komponente der Erdrotationsgeschwindigkeit nicht mehr vollstandig in die Tan-
gentialkomponente der Geschwindigkeit des Tragersystems eingeht.

Zur vollstandigen Definition des Ausgangsorbits muss anhand eines gewahlten Startplatzes und der
damit einhergehenden Inklination zunachst das Argument des Perigdums aus Gleichung (3.19) be-
stimmt werden. Aus den nun bekannten Werten l3sst sich die Rektaszension aj,ng des Orbits bezlg-
lich des Langengrades mit Gleichung (3.21) vgl. [75, p. 42] bestimmen. Der aufsteigende Knoten ()
des Orbits im geozentrisch dquatorialen System (Gleichung (3.22) [75, p. 42] berechnet sich schliel3-
lich aus der Rektaszension des Fluchtvektors (Gleichung (3.15)) a abziglich der Rektaszension beziig-
lich des Langengrades.

Qjong = tan~!(cos(i) - tan(w + B)) (3.21)
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Q= o — Qong (3.22)

Durch die Festlegung, dass das Bahnmandver im Perigdum stattfindet, ist die wahre Anomalie 6
gleich null, womit alle Orbitparameter des Ausgangsorbits bestimmt sind. Die Problematik des Aus-
gangsorbits besteht folglich also in der Einschrankung von Inklination und aufsteigendem Knoten,
wodurch die Startzeitpunkte und die Leistungsfahigkeit von Tragersystemen beeinflusst werden.

3.2 Auslegung eines Algorithmus zur Transferbahnberechnung

3.2.1  Annahmen, Zielstellung und Funktionsumfang

Mit geeigneten Berechnungsverfahren, implementiert in MATLAB, soll die gesamte Population der
bekannten NEAs auf geeignete Kandidaten fiir bemannte Missionen hin analysiert werden. Anhand
der Ergebnisse sollen Alternativziele zu einer Apophismission zur Auswahl stehen, von denen eines
fir die Auslegung eines alternativen Missionsszenarios verwendet werden soll. Die Ergebnisse lassen
auBerdem weitere Schliisse zu, die bei der Betrachtung von einzelnen Transferbahnen nicht moglich
sind (siehe dazu Abschnitt 3.3). Die Vorbetrachtungen vergangener Studien (siehe Abschnitt 2.2.2)
haben gezeigt, dass verschiedene Verfahren zur Analyse des gesamten NEA-Raumes zur Verfiigung
stehen, jedoch nicht immer zu identischen Ergebnissen flihren.

Im Rahmen dieser Arbeit soll, basierend auf der Diskussion in Abschnitt 2.2.2, auf einen dedizierten
Filterprozess zur Auswahl potenzieller Ziele verzichtet werden und stattdessen durch drei Annahmen
eine grobe Eingrenzung erfolgen:

1. In allen bisherigen Studien hat sich gezeigt, dass die Minima des Antriebsbedarfs fiir den Flug
zu einem Asteroiden zum Zeitpunkt der dichtesten Anndherung des Asteroiden an die Erde
auftreten.

2. Als dichteste Annaherung wird eine Obergrenze von 0,2 AU definiert, was circa 30 Mio. km

entspricht. Dieser Wert bildet einen Querschnitt aus den bisherigen Studien und hat dort ge-
zeigt, dass er sich als Annahme gut eignet. (siehe Abschnitt 2.2.2)

3. Verknipft mit den beiden ersten Annahmen werden demnach nur diejenigen Asteroiden be-
ricksichtigt, welche sich im Zeitraum zwischen 2015 und 2050 (RQ-MA-03) der Erde auf weni-
ger als 0,2 AU néhern.

Die aus den obigen Annahmen ermittelte Population dient als Input flir einen Algorithmus zur Trans-
ferbahnberechnung. Als Grundfunktion soll der Algorithmus das in Abschnitt 3.1 erlduterte Transfer-
problem l6sen und fiir den jeweiligen Asteroiden den minimal benétigten Gesamtantriebsbedarf und
das zugehorige Startdatum ermitteln. Zusatzlich muss daraus der Antriebsbedarf der Einzelmandver
hervorgehen.

Aus den bisherigen Studien fiir bemannte Missionen zu NEAs kann in den meisten Fallen ausschliel3-
lich der minimal notwendige Gesamtantriebsbedarf entnommen werden. Zur Systemauslegung muss
der Antriebsbedarf der Einzelmandver jedoch bekannt sein. Dies ist ein wesentlicher Grund fir die
Entwicklung eines eigenen Algorithmus.
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Transferproblem 16sen

* Ermittlung des minimalen Antriebsbedarfs mit Startdatum fiir alle NEAs
* Berechnung weiterer Startdaten zur Ermittlung des Startfensters
* Bereitstellung der Einzelmanover (EDM, AAM, ADM, Earth Re-entry Velocity)

Postprocessing durchfiihren

« Ziele unterhalb eines vorgegebenen Antriebsbedarfs ermitteln

Abbruchbahnen

* Berechnung von Abbruchbahnen fiir ausgewihlte Ziele

Updates von Ephemeriden und Asteroiden

Abbildung 8: Kernfunktionen des Algorithmus zur Transferbahnberechnung fiir bemannte
Asteroidenmissionen.

Als weitere Eigenschaft soll der Antriebsbedarf auch fiir weitere Startdaten, die um das berechnete
Optimum herum liegen, zur Verfligung gestellt werden, um daraus ein Startfenster fiir die Mission
ableiten zu kénnen. Das Optimum soll als das mit dem gewahlten Verfahren erreichbare Optimum
angesehen werden. Die Abweichung zum realen Optimum kann nicht abgeschatzt werden, weil da-
flr, wie bereits in Abschnitt 3.1 erldutert wurde, deutlich aufwendigere Berechnungen bendtigt wer-
den.

Neben der Transferbahnberechnung soll die Mdglichkeit zur Analyse von Abbruchbahnen bestehen,
wie sie bereits in einer der Studien [63] ausfiihrlich beschrieben wird. Zuletzt ist es aufgrund der
standig wachsenden Population bekannter NEAs und der bestdndigen Aktualisierung der Ephemeri-
den notwendig, Neuberechnungen durchzufiihren und mogliche Startzeitrdume zu aktualisieren.
Damit ergibt sich der in Abbildung 8 dargestellte Funktionsumfang. Die folgenden Abschnitte erldu-
tern im Einzelnen den Aufbau und die Funktionsweise der dafiir notwendigen Algorithmen.

3.2.2 Asteroidendatenbank, Ephemeriden und Koordinatentransformation

Fir die nach dem Verfahren im Abschnitt 3.2.1 ermittelte Population von Asteroiden wird eine
Datenbank (siehe Tabelle 7) generiert, die alle notwendigen Informationen zur ldentifikation der
Asteroiden und die zugehorigen Zeitpunkte der dichten Annaherungen an die Erde bereithalt. Die
wichtigsten Eintrage der Datenbank sind der Name des Asteroiden, die SPK-ID und die Zeitpunkte der
dichtesten Anndherung an die Erde (im Folgenden auch Anndherungsdatum genannt), deren Angabe
als modifiziertes julianisches Datum erfolgt.

Zur Nutzung des Lambert Losers bedarf es der Kenntnis aller in Abbildung 6 dargestellten Vektoren
zu verschiedenen Zeitpunkten zwischen 2015 und 2050. Diese Vektoren missen fir Erde und Aste-
roid im selben Koordinatensystem zur Verfligung gestellt werden. Als wichtige Vereinfachung fir die
folgenden Berechnungsalgorithmen wird die Festlegung getroffen, dass die Vektorinformationen aus
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Tabelle 7: Ausschnitt aus der Asteroidendatenbank, wie sie fiir den Berechnungsalgorithmus
verwendet wird.

name full name SPK-ID ID primary designation [NEO-flag  |PHA-flag Close Approach Dates
'1950 DA' '29075 (1950 DA)' |'2029075' 'a0029075' |'29075' 'Y Y 63293

'1974 MA' |' 5660 (1974 MA)' |'2005660' 'a0005660' |['5660' 'Y' 'N' 64909

1982 TA' ' 4197 (1982 TA)' '2004197' 'a0004197' ['4197' 'Y 'N' 69571

'1983 LC' ' (1983 LC)' '3005806' 'bJ83L00C" ["'1983 LC" 'Y 'Y [59415;67180]
1985 WA' [' (1985 WA)' '3001259' 'bJ8SWOO0A' ["'1985 WA 'Y 'N' 62076

'1986 DA' ' 6178 (1986 DA)' |'2006178' 'a0006178' |'6178' 'Y ‘N’ 65520

'1987 WC' |' (1987 WC)' '3005810' 'bJ87W00C' |"'1987 WC"' 'Y ‘N’ 69749

'1988 EG' ' 6037 (1988 EG)' '2006037' 'a0006037' |'6037' 'Y 'Y [60179;66577]
'1988 SM' '65674 (1988 SM)" |'2065674' 'a0065674' |'65674' 'Y' 'N' 68588

1983 TA' ' (1988 TA)' '3001644' 'bJ88TO0A' |™M1988 TA" 'Y 'Y [63493;64109]

den Ephemeriden mit einem Intervall von einem Tag aufgeldst werden. Diese Auflosung bezieht sich
nicht auf den Lambert Algorithmus, sondern lediglich auf die Bereitstellung der Positions- und Ge-
schwindigkeitsvektoren. In vergangenen Studien hat sich gezeigt, dass diese Auflésung zur Abschat-
zung der benotigten Mandver ausreichend genau ist. Die Auflésung im Minuten- oder Sekundenbe-
reich resultiert in einem 1440- bis 86400-fachen (24 h*60 min bzw. 24 h*60 min*60s) Rechen- und
Datenaufkommen, welches mit dem Erkenntnisgewinn nicht in Relation zu setzen ist.

Mithilfe des Asteroidennamens und der SPK-ID werden (ber das JPL HORIZONS System [76] die
Ephemeriden aller Asteroiden und der Erde generiert und heruntergeladen. Zur Automatisierung
dieses Prozesses wird ein Skript verwendet, welches mithilfe der Datenbank tber ein Telnet-Interface
auf den HORIZONS zugreift, den Asteroiden sucht, die Ephemeridendatei auf dem Server generieren
lasst und anschlieRend via FTP den Download initiiert. Als Randbedingung wird der gewiinschte Zeit-
raum angegeben. Als Ergebnis wird eine bindre Ephemeridendatei abgespeichert. Das urspriingliche
Skript zur Generierung der Ephemeriden stammt von Jon Giorgini, einem Mitarbeiter des JPL, und
wurde fiir die Verwendung mit MATLAB unter Windows angepasst. Der Austausch und die Verifizie-
rung dieser Anpassung sind in persénlichem Kontakt mit Herrn Giorgini erfolgt.

Um aus der Ephemeridendatei die Positions- und Geschwindigkeitsvektoren zu jedem beliebigen
Zeitpunkt zu erhalten, wird das SPICE Toolkit [77] verwendet. Diese Uber das NAIF zur Verfligung
gestellte Befehlsbibliothek ermoglicht die Verarbeitung der bindaren Ephemeriden und die Transfor-
mation von Vektoren zwischen verschiedenen Koordinatensystemen. Sowohl das HORIZONS System
als auch das SPICE-Toolkit stammen vom JPL und SPK-Ephemeriden sind explizit fiir die Verarbeitung
mit dem SPICE-Toolkit vorgesehen.

Als Inertialsystem filir die Berechnung der Transferbahnen wird das heliozentrisch dquatoriale Koor-
dinatensystem (J2000) verwendet. Fir die Berechnung der Mandver ist entscheidend, dass alle Vek-
toren im selben Koordinatensystem vorliegen. Das SPICE-Toolkit bietet dafiir eine einheitliche und
validierte Berechnungsgrundlage, wodurch Fehler bei der Verwendung unterschiedlicher Systeme
ausgeschlossen werden sollen.

Fur den Lambert Loser ist es entscheidend, dass die Vektoren in demselben inertialen Koordinaten-
system bereitgestellt werden. Per Definition liegen dann auch die Ausgabevektoren des Lambert
Losers in diesem Koordinatensystem.
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3.2.3 Transferbahnen und Bahnoptimierung

Bei der Berechnung der Transferbahn existieren aufgrund der bisher getroffenen Festlegungen drei
Freiheitsgrade fiir die Optimierung. Zunachst kann die Aufenthaltszeit am Asteroiden zwischen 10
und 30 Tagen variiert werden, als Zweites kann das Verhaltnis der Flugzeit von Hinflug zu Riickflug
verdndert werden und zuletzt kann das Startdatum verandert werden. Die Gesamtmissionsdauer
betragt gemaR RQ-MA-01 fir alle Varianten immer exakt 180 Tage.

Die Aufgabe des Optimierungsalgorithmus ist es, diejenige Konfiguration der einzelnen Bahnsegmen-
te zu bestimmen, welche auf einen minimalen Antriebsbedarf fihrt. Mithilfe des Lambert Losers und
der im vorherigen Abschnitt vorgestellten Positions- und Geschwindigkeitsdaten wird dafiir eine Viel-
zahl von Flugbahnen berechnet. Zunachst wird fiir das erste vorgegebene Startdatum mehrfach der
gesamte Transfer berechnet und dabei die Flugzeit fir Hin- und Riickflug variiert. Die Verweildauer
betragt hierfir immer 10 Tage. Anschliefend wird derselbe Prozess erneut fiir weitere Verweildau-
ern bis maximal 30 Tage ausgefiihrt. Aus dem daraus entstehenden Datensatz wird diejenige Kombi-
nation mit dem minimalen Gesamtantriebsbedarf herausgefiltert. Dieser gilt fiir das anfanglich ge-
wahlte Startdatum.

Im nachsten Schritt wird derselbe Prozess fiir weitere Startdaten wiederholt. Der daraus entstehende
Datensatz zeigt die Entwicklung des Gesamtantriebsbedarfs liber einen breiten Zeitraum. Anhand
dieser Daten kann das im jeweiligen Analysezeitraum befindliche Minimum ermittelt werden. Dieses
»globale” Minimum wird in den meisten Studien zu bemannten Asteroidenmissionen angegeben. Da
der Analysezeitraum um den Zeitraum der dichtesten Anndherung an die Erde angenommen wurde,
gilt der Begriff ,global” nur eingeschrankt. Kommt es flir einen Asteroiden zu mehreren dichten An-
naherungen an die Erde (siehe bspw. Tabelle 7 letzte Spalte), dann erfolgt die Ermittlung des minima-
len Antriebsbedarfs nach dem oben beschriebenen Schema gesondert fiir jedes einzelne Datum.

Die Minima aller Asteroiden werden in einer Liste abgespeichert. Sie enthalt neben dem Gesamtan-
triebsbedarf auBerdem Informationen lber die Einzelmanover, die heliozentrischen Statusvektoren
des Raumfahrzeuges zu Beginn und Ende jeder Flugphase und die Orbitelemente des Asteroiden.
Diese Ergebnisdatenbank dient als Input fir die Nachbearbeitung der Ergebnisse (Postprocessing).

In Tabelle 8 sind die Randbedingungen und Intervalle fiir den Optimierungsprozess aufgefiihrt. Die
bisher durchgefiihrten Missionsstudien haben gezeigt, dass fiir einen NEA jeweils zwei Startdaten
existieren, fur die der Gesamtantriebsbedarf minimal ist. Das erste Minimum liegt dabei circa 180
Tage vor der dichtesten Annadherung an die Erde. Das zweite Minimum tritt innerhalb weniger Wo-
chen um den Zeitpunkt der dichtesten Anndherung auf. Die Begriindung dafiir wird in Abschnitt 5.1.1
geliefert und soll hier nicht weiter diskutiert werden.

Aufgrund der bisherigen Erfahrungen wird das erste Startdatum mit einem zusatzlichen Puffer von 50
Tagen auf insgesamt 230 Tage vor dem Anndherungsdatum festgelegt. Das letzte Startdatum fiir die
Suche ist der Zeitpunkt 100 Tage nach dem Annaherungsdatum. Die Intervalle fir Startdatum und
Verweildauer werden auf 5 Tage festgelegt, um den Rechenaufwand zu reduzieren. Anhand von Test-
laufen konnte gezeigt werden, dass zwischen einer Auflésung in Ein-Tages-Schritten und Fiinf-Tages-
Schritten Abweichungen kleiner als 1 m/s auftreten. Bei Gesamtgeschwindigkeitsanderungen von
mehreren km/s ist diese Abweichung akzeptabel bei gleichzeitiger Reduktion der Rechenzeit um
80 %.
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Tabelle 8: Parameter und Grenzwerte fiir die Optimierung der Transferbahn zum Asteroiden
nach dem minimalen Gesamtantriebsbedarf.

Parameter Minimum [d] Maximum [d] Intervall [d]
Startdatum 230d vor Anndherungsdatum  100d nach Anndherungsdatum 5
Transferdauer Hinflug 10 170 1
Transferdauer Rickflug 10 170 1
Verweildauer 10 30 5
Gesamtmissionszeit 180 180 -

Fiir jedes Anndherungsdatum wird insgesamt ein Zeitraum von 330 Tagen analysiert. Zu jedem der
darin vorkommenden Startdaten werden die optimierten Parameter der Transferbahn abgespei-
chert. Anhand dieses Verfahrens zur Ermittlung des globalen Minimums entstehen automatisch die
Daten zur Bestimmung des Startfensters.

3.2.4 Berechnung von Abbruchbahnen

Bei bemannten Raumfahrtmissionen hat die Sicherheit der Astronauten wahrend der gesamten Mis-
sion oberste Prioritdt, weshalb entsprechende Szenarien fiir den Missionsabbruch bei bestimmten
Zwischenfallen vorgesehen werden missen. Die Notwendigkeit der Analysen ergibt sich aus MZ-P-02
bzw. RQ-MA-06. Als Abbruch wird hierbei die sofortige Einleitung des Riickkehrfluges zur Erde defi-
niert. Diese Riickkehr zur Erde kann entweder wahrend der LEO-Phase (Phase 1, Abbildung 5) oder
wahrend des Fluges zum Asteroiden (Phase 2) erfolgen. In der LEO-Phase wird der gesamte Treibstoff
far die Mission mitgeflihrt, womit ein Deorbitmandver aus dem LEO ohne antriebsseitige Einschran-
kungen durchfiihrbar ist. Wahrend des Hinfluges zum Asteroiden wird der Treibstoff fiir das AAM
und das ADM mitgefiihrt und kann fiir den Abbruch verwendet werden. Der dabei verflgbare Treib-
stoff begrenzt das Antriebsvermogen und damit auch die Riickkehrmaoglichkeiten.

Das Abbrechen wahrend des Aufenthaltes am Asteroiden soll hier nicht betrachtet werden, da der
dabei mitgefiihrte Treibstoff fiir das ADM bendtigt wird. Das Mandver ist bereits auf die Riickkehr zur
Erde ausgelegt und es kann kein weiteres Mandver zur Verkirzung des Riickfluges zur Erde durchge-
flhrt werden.

Bei einem Abbruch der Mission wahrend des Hinfluges zum Asteroiden sind zwei Szenarien denkbar:
Beispielsweise in einem medizinischen Notfall oder bei Problemen mit Lebenserhaltungssystemen
muss das Raumfahrzeug schnellstméglich zur Erde zuriickkehren, um das Uberleben der Besatzung zu
sichern. Es wird angenommen, dass daflir der gesamte Treibstoff, welcher sich in den Stufen befin-
det, verwendet werden kann. Das Szenario wird im Folgenden als ,,Quick Return” bezeichnet. In einer
zweiten Notfallsituation kann die Mandvrierfahigkeit des Raumschiffes aufgrund eines fehlerhaften
Antriebssystems eingeschrankt sein. Die nominale Mission ist somit nicht mehr durchfiihrbar und die
Rickkehr zur Erde muss mit dem minimal moéglichen Antriebsbedarf erfolgen, ohne dass dabei die
Gesamtmissionsdauer von 180 Tagen Uberschritten wird. Im Folgenden wird diese zweite Abbruch-
option als ,Minimum Return” bezeichnet. Da die Gesamtmissionsdauer im Notfall nicht als harte
Grenze betrachtet werden soll und moglicherweise auch geringfligig langere Flugzeiten tolerierbar
sind, werden auch ldangere Rickflugzeiten in die Betrachtungen eingeschlossen.

Das Prinzip zur Berechnung der Abbruchbahnen ist dhnlich zu dem der Transferbahnberechnung und
wird in MATLAB umgesetzt (Algorithmus 18). Position und Geschwindigkeit des Raumfahrzeuges sind
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wahrend jedes Zeitpunktes auf der Flugbahn zum Asteroiden bekannt. Mithilfe der einzelnen Posi-
tionen zu verschiedenen Zeitpunkten kann das Lambert-Problem fiir den Rickflug gel6st werden.
Zielpunkt flr diese Flugbahn ist stets die Erde. Die Transferdauer fiir den Riickflug wird variiert, um
damit verschiedene Riickkehroptionen zu analysieren.

Das Manover fir den Abbruch berechnet sich aus

_ |=XYZ —XYZ
AVabbruch = [V3¢ Z(tabbruch) — Vac kickkehr (Cabbruch)|- (3.23)

Fiir den Antriebsbedarf ist, analog zu den Transferbahnberechnungen, nur der Betrag der Differenz
zwischen der Geschwindigkeit des Raumfahrzeuges Vggz und der fiir die Riickkehrbahn notwendigen
Geschwindigkeit Vé(g,ZRuckkehr von Interesse. Die Lage des Geschwindigkeitsvektors wird durch die

Ausrichtung des Raumfahrzeuges gesteuert.

Anhand der Rickkehrgeschwindigkeit des Raumfahrzeuges aus der Lésung des Lambert Problems fiir
die Abbruchbahn kann die Wiedereintrittsgeschwindigkeit in die Erdatmosphare berechnet werden.
Fir die Dimensionierung des Thermalschutzsystems der Wiedereintrittskapsel ist der Maximalfall
ausschlaggebend. Da die Abbruchbahn eine Abweichung vom Nominalfall darstellt, konnen ggf. ho-
here Wiedereintrittsgeschwindigkeiten auftreten. Diese missen demnach fir jeden moglichen Ab-
bruchfall bestimmt werden.

Im Ergebnis wird der Antriebsbedarf fiir Missionsabbriiche als Konturgrafik (siehe Abbildung 30,
S.106) dargestellt, aus der sich zu jeder Abbruchbahn der notwendige Antriebsbedarf ablesen lasst.
Die x-Achse zeigt den Zeitpunkt des Abbruchs in Tagen, ausgehend vom Startdatum der Mission. Auf
der y-Achse ist die dazugehorige Riickflugdauer aufgetragen. Eine weilde Linie im Digramm bildet die
Grenze fir die Gesamtmissionsdauer. Alle Szenarien oberhalb dieser Linie flihren zu ldngeren Rick-
flugzeiten, alle Szenarien darunter zu kiirzeren Rickflugzeiten, als 180 Tagen. Die Wiedereintrittsge-
schwindigkeiten werden analog zu den Abbruchmanévern in einer Konturgrafik (siehe Abbildung 31,
S.107) dargestellt. Die Achsenbeschriftung ist in beiden Diagrammen identische, sodass dieselben x-
und y-Positionen zu einer gemeinsamen Riickkehrbahn gehéren.

3.2.5 Updates von Asteroidendatenbank und Ephemeriden

In Abschnitt 2.1.4 wurde darauf eingegangen, dass jahrlich zwischen 300 und 500 neue NEOs ent-
deckt werden. AuRerdem werden die Ephemeriden bereits bekannter Objekte fortlaufend aktuali-
siert. Diese beiden Entwicklungen machen es erforderlich, die Berechnungen von Transferbahnen
regelmalig zu Gberarbeiten.

Der zeitliche Aufwand fir die Neuberechnung der gesamten Datenbank ist sehr groR und wachst
auBerdem mit steigender Asteroidenanzahl. Ein Update-Algorithmus (Algorithmus 9) identifiziert
hingegen nur diejenigen Objekte, bei denen sich Anderungen zwischen der letzten und der aktuellen
Erhebung zeigen.

Um die Anderungen zu ermitteln, wird die zuletzt verwendete Asteroidendatenbank mit einer neu
generierten Asteroidendatenbank verglichen. Asteroiden, die noch nicht in der alten Datenbank vor-
handen waren, werden in jedem Fall fiir ein Update ausgewahlt. Fiir die bereits vorhandenen Aste-
roiden werden zwei Vergleichskriterien verwendet: die SPK-ID und die Annaherungsdaten.

Unterscheidet sich die SPK-ID zwischen alter und neuer Datenbank, so werden alle zugehorigen An-
naherungsdaten einem Update unterzogen. Unterscheidet sich die SPK-ID nicht und es gibt nur
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Unterschiede bei den Anndherungsdaten, so werden nur diejenigen Zeiten neu berechnet, die in der
alten Datenbank noch nicht vorhanden waren. Gel6schte Asteroiden werden in einer gesonderten
Datei ausgegeben und bei den Berechnungen nicht mehr beriicksichtigt.

Die ermittelten Asteroiden, fir die ein Update erforderlich ist, werden in eine zusatzliche Datenbank
abgespeichert, welche denselben Aufbau wie die urspriingliche Asteroidendatenbank (Tabelle 7)
aufweist. Die Updatedatenbank umfasst aber je nach Umfang der Anderungen deutlich weniger Ein-
trage. Die Neuberechnung bedarf somit nur wenig Rechenzeit.

Mit Hilfe von Algorithmus 14 wird nach einem Update die Ergebnisliste aktualisiert. Grundlage fiir die
neue Ergebnisliste ist die aktuelle Asteroidendatenbank. Die Eintrage werden nacheinander durch-
laufen und die zugehdrigen Transferbahnberechnungen in der Ergebnisliste abgespeichert. Sind fur
einen Asteroiden sowohl Daten in der alten Ergebnisliste, also auch in der Updateliste vorhanden, so
werden nur die neuen Daten verwendet.

3.2.6 Nachbearbeitung der Ergebnisse

Das Ziel der Nachbearbeitung ist es, aus der gesamten Ergebnisliste diejenigen Optionen auszuwah-
len, fir die der Gesamtantriebsbedarf unterhalb eines definierten Limits liegt. Der Nachbearbeitungs-
Algorithmus (Algorithmus 15) verlangt aus diesem Grund die Vorgabe eines oberen Limits fir den
Antriebsbedarf und filtert daraufhin die gesamte Ergebnisliste.

Als Resultat entsteht eine detaillierte Datenbank mit verschiedenen Zusatzinformationen fiir jede der
gefilterten Transferoptionen. Diese umfassen: Den Asteroidennamen, die Standardinhalte der Ergeb-
nisliste, konvertierte Zeitangaben im Format Jahr-Monat-Tag, die Orbitelemente von Erde und Aste-
roid fiir die Uberginge zwischen den einzelnen Transferphasen, die Einzelkomponenten (x, y, z) von
AAM und ADM sowie die Relativgeschwindigkeit zwischen Erde und Asteroid wahrend des Annahe-
rungsdatums.

Die Auswertung der bei der Nachbearbeitung erzeugten Daten erfolgt in Excel, da sich die Anwen-
dung eines in MATLAB implementierten Algorithmus als weniger zielfihrend herausgestellt hat. Auf-
grund der Betrachtung eines Bereiches von 380 Tagen um das Annadherungsdatum kénnen Ergebnis-
se doppelt vorkommen. Liegen die Anndherungsdaten eines Asteroiden sehr dicht beieinander (Ab-
stand circa 1 Jahr), dann konvergiert der Algorithmus zum selben Optimum. Durch eine manuelle
Filterung konnen diese Dopplungen aussortiert werden.
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3.3 Ergebnisse und Auswabhl potenzieller Ziele

3.3.1  Uberblick zur Gesamtpopulation

Mit dem in Abschnitt 3.1.5 beschriebenen Toolkit wurden mit Stand vom 17. November 2011 aus
einer Gesamtpopulation von 8450 NEOs, 2629 Asteroiden mit einer MOID von weniger als 0,2 AU fir
die Berechnungen ausgewahlt. Zwischen der Erde und diesen Asteroiden kommt es im Zeitraum von
2015 bis 2050 zu 6516 dichten Anndherungen an die Erde.

Die Nachbearbeitung der Ergebnisse wurde fiir alle Ziele bis zu einem Gesamtantriebsbedarf von 10
km/s durchgefiihrt. Nach dem Entfernen der doppelt vorhandenen Ergebnisse existieren insgesamt
248 Startmoglichkeiten zu 167 NEAs im analysierten Zeitraum.

Der Verlauf in Abbildung 9 verdeutlicht, dass mit linear steigendem, maximal verfiigbarem Antriebs-
vermogen die Anzahl erreichbarer Ziele leicht liberproportional zunimmt. Je mehr Antriebsbedarf
von einer Architektur zur Verfligung gestellt werden kann, desto mehr Ziele sind fiir bemannte Mis-
sionen erreichbar.

Bei einem Gesamtantriebsbedarf von bis zu 5km/s sind ein Zehntel der Ziele mehrfach erreichbar.
Bei 7,5 km/s steigt dieser Anteil bereits auf ein Viertel, bei 10 km/s sogar auf ein Drittel. Fir bemann-
te Missionen stellen mehrmals erreichbare Ziele sehr interessante Objekte dar. Precursor-
Raumfahrzeuge kénnen beispielsweise vor dem Eintreffen des bemannten Raumschiffes innerhalb
kurzer Zeitrdume mit geringem Antriebsbedarf zum Ziel fliegen und es naher charakterisieren. Ein
anderes mogliches Szenario ware die Platzierung von Treibstoffdepots am Asteroiden vor dem Start
des bemannten Raumfahrzeuges. Die Nutzung der vorgeschlagenen Optionen muss aber fiir ausge-
wahlte Ziele im Einzelnen geprift werden.
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Abbildung 9: Anzahl der erreichbaren Asteroiden und Anzahl der Startméglichkeiten im Zeit-
raum von 2015 bis 2050, aufgetragen liber dem minimalen Antriebsbedarf von
bis zu 10 km/s fiir 180-Tage Missionen.
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Abbildung 10: Anzahl der Startmodglichkeiten fiir 180-Tage NEO Missionen pro Jahr, gestuft
nach dem steigenden minimalen Antriebsbedarf.

Im Histogramm in Abbildung 10 sind die Startmoglichkeiten tiber dem jeweiligen Startjahr aufgetra-
gen. Die Anzahl der Ziele wird entsprechend der Hohe des erforderlichen Gesamtantriebsbedarfs
farblich unterschieden. Mit einem Antriebsvermégen von bis zu 7,5 km/s ist nahezu jahrlich mindes-
tens eine bemannte 180-Tage-Mission zu einem NEA moglich. Bei steigendem Antriebsvermoégen
sind jahrlich mehrere Ziele erreichbar.

Fir die Auswahl und Auslegung der Systemarchitektur ware es demnach sinnvoll, tiber ein mdéglichst
hohes maximales Gesamtantriebsvermogen zu verfliigen. Damit ergeben sich haufige Startmoglich-
keiten und es stehen Alternativziele fiir eine gewahlte Architektur zur Verfliigung. Wird das Transfer-
system hingegen von Beginn an fiir eine sehr , leichte” Mission (<5 km/s) ausgelegt, kann diese Archi-
tektur nach einem Ablauf des Startfensters nicht fiir eine Mission mit hoherem Antriebsbedarf einge-
setzt werden. In jedem Fall sind fiir die Architekturauswahl Analysen der Bahnmandver (ber den
gesamten Startzeitraum notwendig. Diese Betrachtungen erfolgen in Kapitel 5 anhand zweier Zielas-
teroiden.

3.3.2 Physikalische Charakterisierung

Zur Auswabhl eines geeigneten Asteroiden fiir eine bemannte Mission kdnnen unterschiedliche Krite-
rien vereinbart werden. Als primare Faktoren gelten Eigenschaften mit Bezug auf die Sicherheit der
Astronauten und die technische Umsetzbarkeit der Missionsziele. Letztere wird hauptsachlich durch
die Randbedingungen des Transfers und dem daraus folgenden Antriebsbedarf abgeleitet. Die Si-
cherheit der Astronauten hingegen ist von den spezifischen physikalischen Eigenschaften des Zielob-
jektes abhangig. Eine physikalische Charakterisierung kann fiir die Vorauswahl von Zielen somit sehr
niitzliche Parameter liefern.

Bei der Suche nach Asteroiden werden meist keine objektspezifischen physikalischen Parameter ge-
wonnen. Die Detektion erfolgt anhand von Helligkeitsmessungen und der Orbit wird auf Basis von
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Positions- und/oder Geschwindigkeitsmessungen bestimmt (siehe dazu Abschnitt 2.1.4). Fiur eine
bemannte Mission sind zusatzliche Aussagen (iber die GroRe, die Rotationsrate, die taxonomische
Klasse und den groben inneren Aufbau relevant. Fundierte Kenntnisse dieser GroRen sind nur fir
vergleichsweise wenige NEAs verfligbar, da hierfir individuelle Beobachtungen jedes Asteroiden mit
Radarobservatorien und Teleskopen erforderlich sind. Die Observationsmoglichkeiten und -
zeitraume sind limitiert, weshalb bisher nur einige Hundert NEAs vollstdandig charakterisiert wurden.

Das Ziel dieses Abschnittes ist die Darstellung moglichst vieler physikalischer Eigenschaften zu den im
vorherigen Abschnitt ermittelten Zielasteroiden, um anhand dieser Eigenschaften ein geeignetes
Alternativziel zur Apophismission auszuwahlen. Als Quellen fiir die Gewinnung der Parameter dienen
die Datenbank des Minor Planet Center [23], die NEO-Webseite des JPL [2] und der European Aste-
roid Research Node des DLR [24].

Die GroRe der Asteroiden wird im glinstigsten Fall durch Radarmessungen ermittelt. Sind diese Mes-
sungen nicht erfolgt, so kann die GroRe indirekt durch eine Vergleichsrechnung (siehe Gleichung
(2.1)) mit den bekannten Werten eines zweiten Asteroiden bestimmt werden.

Auf Basis der Liste potenzieller Ziele aus Abschnitt 3.3.1 und deren absoluter Helligkeit wurden der
minimal und der maximal mogliche Durchmesser der Asteroiden bestimmt. Das Diagramm in Abbil-
dung 11 zeigt die Ergebnisse in Form der Verteilung der wahrscheinlichen Durchmesser aller Zielaste-
roiden Gber dem minimalen Gesamtantriebsbedarf. Als MindestgroRe des Zielobjektes werden 50 m
far sinnvoll erachtet. Aufgrund wissenschaftlicher Vorgaben und operationeller Einschrankungen
kann diese Untergrenze ggf. auch hoher sein. Eine eindeutige Festlegung existiert jedoch nicht.

Unterhalb eines minimalen Gesamtantriebsbedarfs von 7km/s existieren lediglich acht mogliche
Zielasteroiden mit einem Mindestdurchmesser von 50 m. Ziele, die mit einem hdheren Antriebsbe-
darf erreicht werden kénnen, sind im Allgemeinen groRer. Im Bereich zwischen 7 und 8 km/s existie-
ren einige wenige Zielasteroiden mit mehreren 100 m im Durchmesser. Anhand der Grafik wird die
Problematik fiir eine bemannte Mission deutlich: Die Ziele, welche mit einem geringen Antriebsbe-
darf erreicht werden kdnnen, sind meist viel zu klein, um sie fiir eine bemannte Mission auszuwah-
len.
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Abbildung 11: Minimaler und maximaler Durchmesser der potenziellen Zielasteroiden aufge-
tragen liber dem minimalen Gesamtantriebsbedarf.
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Abbildung 12: Gemessene Abhangigkeit der Rotationsrate eines Asteroiden von dessen
Durchmesser. [23]

Neben der GroRe bildet die Rotationsrate ein wichtiges Kriterium fir die Zielauswahl. Hohe Rota-
tionsraten sind flir eine bemannte Mission ungeeignet, da Aulenbordaktivitdten auf einem schnell
rotierenden Korper eine Gefahr fiir die Astronauten darstellen kénnen. Die Rotationsrate wird an-
hand von Radar- und Lichtkurvenmessungen bestimmt und ist nur fiir wenige Asteroiden aus der
Liste der potenziellen Ziele bekannt. Die bisher gemessenen Rotationsraten liegen zwischen 30,4 h
bei Apophis und weniger als 90 Sekunden bei 2009 UD. Die Rotationsrate ist zudem ein Indikator fir
die strukturelle Zusammensetzung eines Asteroiden.

In Abbildung 12 ist die gemessene Rotationsfrequenz zahlreicher Asteroiden tber deren Durchmes-
ser aufgetragen. Die meisten Asteroiden haben demnach eine Rotationsfrequenz groRRer als 2,2 h und
die Mehrzahl liegt dabei in einem Bereich zwischen 4 und 10 h. Diejenigen Objekte, welche weniger
als 2,2 h fiir eine Drehung bendtigen sind mit groBer Wahrscheinlichkeit fest in ihrem inneren Auf-
bau, da sie ansonsten aufgrund der Rotationsrate zerfallen wirden. Die meisten der kleinen und
langsam rotierenden Asteroiden sind mit hoher Wahrscheinlichkeit Rubble Piles (siehe Abschnitt
2.1.1). Besonders auffillig ist die im Diagramm eingezeichnete horizontale Grenze, wonach Asteroi-
den mit einer GréRe von 500 m und mehr meist deutlich langsamer rotieren, als kleinere Asteroiden.
Als Ziele fur eine bemannte Mission sind anhand dieser Analysen insbesondere die groReren Asteroi-
den geeignet, da sie geringere Rotationsraten aufweisen.

3.3.3 Auswahl von Zielasteroiden

Aufgrund des besonders dichten Vorbeiflugs von Apophis an der Erde am 13. April 2029 und der da-
raus resultierenden, steigenden Einschlagswahrscheinlichkeit auf die Erde, bildet Apophis bereits
eines der in dieser Arbeit zu analysierenden Objekte fir einen Transfer. Als zweites Zielobjekt wurde
der Asteroid 1999 AO10 ausgewadhlt. Sein Durchmesser erfillt mit 50 bis 113 m die Mindestanforde-
rung von 50 m. Der minimale Gesamtantriebsbedarf fiir eine Mission im Jahr 2025 ist geringer als
7 km/s und damit deutlich geringer, als das Minimum von Apophis mit 9,4 km/s.
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Aus der Liste (siehe Abbildung A - 12) mit den verfligbaren physikalischen Parametern von allen
potenziellen Zielasteroiden ist erkennbar, dass bei 1999 AO10 bisher keine physikalische Charakteri-
sierung erfolgt ist. Die GroRe lasst sich demnach nur anhand der absoluten Helligkeit abschatzen. Ein
Flug zu 1999 AO10 ist im Jahr 2025 moglich und liegt damit nur wenige Jahre vor einem Flug zu Apo-
phis. Aufgrund des Abstandes von drei Jahren zwischen den Startdaten kann angenommen werden,
dass keine wesentliche technologische Weiterentwicklung innerhalb von drei Jahren erfolgt, sodass
keine unterschiedliche Ausgangsarchitektur existieren wird. Bezliglich des technologischen Entwick-
lungsstandes in der Raumfahrt wird angenommen, dass sowohl fiir Apophis, als auch fir 1999 A010
die gleichen Grundvoraussetzungen existieren. Der Asteroid 1999 AO10 eignet sich demnach als gu-
tes Vergleichsobjekt zu Apophis.

Die Betrachtungen zur Zielauswahl zeigen sehr deutlich den Forschungsbedarf bezlglich der Charak-
terisierung geeigneter Ziele fir bemannte Missionen. In Abschnitt 2.1.4 wurden diese Aspekte be-
reits tiefgrindiger betrachtet. Wie diese Datenerhebung durchgefiihrt werden kann, ist von der Ver-
flgbarkeit von Observatorien und der generellen Beobachtbarkeit des Objektes abhangig. Insbeson-
dere die sichere Bestimmung der Umlaufbahnen der Asteroiden, sowie die Ermittlung der Objektgro-
Re sind essenzielle Parameter fiir erste konzeptionelle Missionsanalysen. In spateren Phasen sind zur
genaueren Charakterisierung moglicherweise auch robotische Vorbotenmissionen notwendig.
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4  Systementwurf und -auslegung

4.1 Grundbedurfnisse von Astronauten und Auslegungskriterien

4.1.1 Gravitationsumgebung und Volumenbedarf

Gravitationsumgebung

Maligebliche Beschleunigungen oberhalb von einem g werden ausschliellich wahrend des Starts und
des Wiedereintritts auftreten. Die Ausfliihrung von Bahnmanévern wird voraussichtlich zu Beschleu-
nigungen von deutlich weniger als einem g fiihren, wobei die Dauer der Einwirkung dabei nur im
Bereich weniger Minuten liegen wird. Bspw. wirkt auf ein Raumfahrzeug mit einer Masse von 50
Tonnen angetrieben von einem 50 kN-Triebwerk eine Beschleunigung von nur 1 m/s?, was circa 0,1g
entspricht.

Fiir das gewahlte Missionsdesign ist zu erwarten, dass die Astronauten, wahrend des gesamten
Transfers, der einen Grofteil der Missionsdauer ausmacht, keiner Gravitationsbeschleunigung ausge-
setzt sein werden. Die Gravitation des Asteroiden ist sehr gering und daher gegeniiber den bei Start,
Transfer und Wiedereintritt wirkenden Beschleunigungen zu vernachlassigen.

Das Leben und Arbeiten in dauerhafter ,null-g“-Umgebung erfordert ausreichende Halte- und Siche-
rungsmoglichkeiten (Gurte, Griffe & Sonstiges) fiir die Besatzung, damit sich diese im Raumfahrzeug
sicher bewegen, fixieren und ihren Aufgaben nachgehen kann. AuRerdem missen Trainingsgeréte
zur Reduzierung des Muskel- und Knochenabbaus mitgefiihrt werden. Damit werden die Astronauten
taglich fir mehrere Stunden trainieren, um den Korper trotz fehlender Gravitation zu belasten. Hier-
bei dienen insbesondere die Erfahrungen mit den Aufenthalten von Astronauten auf der ISS als
Grundlage. Dort verbringen die Astronauten im Schnitt circa 180 Tage, was der Gesamtmissionsdauer
fir die NEA-Mission entspricht. Die Massen fiir entsprechende Trainingseinrichtungen werden dem-
nach von denen der ISS ibernommen (siehe dazu Abschnitt 4.1.2). [78] [79]

Volumenbedarf

Bei Langzeitmissionen ist es besonders wichtig, dass Raumfahrzeuge ausreichend Innenraum und
Arbeitsoberflache zur Verfligung stellen, um ein effizientes und sicheres Leben und Arbeiten zu er-
moglichen. Dabei richtet sich die Wahl zwischen Volumen oder Arbeitsoberflache als Auswahlkrite-
rium nach den primdr vorherrschenden Gravitationsbedingungen. Wahrend der NEO-Mission
herrscht vorrangig eine Gravitationsbeschleunigung von null. Folglich wird das Design durch das er-
forderliche Innenvolumen des Raumfahrzeuges bestimmt.

Beim Volumen muss zwischen dem Innenraum und der duReren Form unterschieden werden. Die
duBere Form wird im Wesentlichen von der Masse und der Aerodynamik des Raumfahrzeuges defi-
niert. Insbesondere das Design der Riickkehrkapsel wird von diesen beiden Faktoren bestimmt. Bei
Habitationsmodulen spielt die Aerodynamik hingegen keine Rolle fiir die Auslegung. Der Innenraum
definiert sich durch das bedruckbare Volumen und die im Druckbereich installierten Systeme.

Die Auslegung des fiir die NEA-Mission erforderlichen Gesamtvolumens im Innenraum erfolgt hier
nach dem Bedarf an netto bewohnbarem Volumen (Netto Habitable Volume — NHV), welches den
Astronauten nach der Einrichtung und Installation aller Gerate noch zur Verfligung stehen muss.
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Die Anforderungen an das NHV richten sich nach der Anzahl der Besatzungsmitglieder (BM), der Mis-
sionsdauer (tyission), den geplanten Aufgaben wahrend des Fluges, der KorpergroRe der Besatzung,
dem erforderlichen Bewegungsfreiraum und der vorherrschenden Gravitationsumgebung. Das NHV
wird unter Verwendung einer empirischen Gleichung (4.1) aus dem NASA-Standard 3001 [80] be-
stimmt.

NHV [m3/BM] = 6,67 - In(tpmission) — 7,79 (4.1)

Anhand der Gleichung ist unmittelbar erkennbar, dass aufgrund des logarithmischen Verlaufes der
Funktionswerte, der Volumenbedarf mit steigender Missionszeit zunachst sehr sprunghaft zunimmt
(siehe Abbildung 13, blaue Kurve).

Sherwood & Capps [81] haben anhand historischer Raumfahrzeugdaten festgestellt, dass die Ten-
denz eines rapide steigenden Volumenbedarfs fiir die Auslegung bemannter Transportkapseln keine
Geltung besitzt. Sie stellen hingegen eine gesonderte empirische Gleichung (4.2) (vgl. [81]) auf, wo-
mit das NHV anhand der BesatzungsgroRe und Missionsdauer bestimmt werden kann. Die Gleichung
beinhaltet die Annahme, dass das NHV 60 % des bedruckten Volumens entspricht (siehe dazu [79]).

NHVcap [m3/BM] = —1,12272 - In(tyission) + 491976 (4.2)

Obwohl ein abnehmender Volumenbedarf bei steigender Missionsdauer fiir Kapseln zunachst wider-
sprichlich erscheint, so wird er bei ndherer Betrachtung nachvollziehbar. Die zentrale Funktion der
Kapsel besteht darin, die Astronauten in eine Erdumlaufbahn zu transportieren und sie am Ende der
Mission sicher zur Erdoberflache zurlickzubringen. Eine VergroRerung der Kapsel erhéht die Anforde-
rungen an den Thermalschutz sowie an die Abstiegs- und Landesysteme. Die kritischen Funktionen
dieser beiden Systeme filihren bei groRer werdenden Kapseln zu einem (iberproportionalen Anstieg
der Gesamtmasse. Bei gleichbleibender GréRe der Kapsel nach aulRen steigt jedoch der Volumenbe-
darf fiir die Systeme im Inneren zur Unterbringung der Besatzung lber langere Missionszeiten. Grund
dafiir sind steigende Anforderungen an die Lebenserhaltungssysteme und die Nahrungsmittelversor-
gung infolge steigender Missionsdauer. Damit verbleibt fiir dieselbe Besatzung bei einer ldngeren
Missionszeit ein geringeres bewohnbares Volumen.

Die Methode von Sherwood & Capps ist dadurch begrenzt, dass die Missionszeit nicht beliebig ver-
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Abbildung 13: Bedarf fur das NHV je BM bei unterschiedlichen Missionsdauern nach dem
NASA-STD-3001. Zusatzlich wurde der nach Sherwood & Capps ermittelte empi-
rische Verlauf fiir das NHV kleiner Transportkapseln aufgetragen.
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langert und das bewohnbare Volumen beliebig verkleinert werden kénnen. Das fiir die Astronauten
verbleibende Volumen wiirde dabei theoretisch gegen null gehen. Der NASA Standard legt jedoch ein
Mindestlimit von 5m3/BM fur Missionen, welche linger als 2 Monate andauern, fest. Das Limit fir
die Erhaltung der Leistungsfihigkeit eines Astronauten liegt zwischen 6 m3 und 11 m3 fir Missionen
von 2 bis 6 Monaten. Die VergroRerung der Kapsel ware damit unumganglich, sofern sie die alleinige
Behausung der Astronauten darstellen soll.

Da bereits festgestellt wurde, dass eine grofRere Kapsel keine praktische Losung fiir den steigenden
Volumenbedarf darstellt, soll im Folgenden ein Habitatmodul, kurz Hab, den erforderlichen Raum
und damit auch die erforderlichen Systeme fiir eine Asteroidenmission von bis zu 180 Tagen bereit-
stellen. Die Kapsel (Crew Modul — CM) wird im Folgenden nur als Transport und Rickkehrfahrzeug fir
die Astronauten betrachtet und entsprechend ausgelegt.

Als Randbedingung wird festgelegt, dass die Kapseln wadhrend der Gesamtmissionsdauer von 180
Tagen flr einen Zeitraum von maximal 20 Tagen allein operieren und die Astronauten versorgen
kdnnen muss. Dieser Zeitraum soll als ,Worst-Case“-Annahme dienen und entspricht damit auch
dem Zeitraum, Uber welchen das MPCV autonom operieren kénnen soll [82]. Ein Volumen von
2,4m3/BM, ermittelt aus Gleichung (4.2) und dem Vergleich mit existierenden Kapseln, dient dabei
als Designgrundlage fiir die weiteren Berechnungen. [79]

Tabelle 9: Volumenbedarf fiir unterschiedliche Missionsdauern und 2 bis 4 Astronauten. Es
wird zwischen dem Bedarf fiir das Crew Modul und dem Gesamtbedarf unterschie-

den.
BM NHV,,(180d) NHVu(20d) NHVyap,opt NHV 25, min NHV,.p
NASA-STD-3001  Sherwood & Capps ~ NHV,,-NHVc,,s  NASA-STD-3001 Mittelwert
2 53,69 m? 4,8m? 48,89 m? 22m? 35,45 m3
3 80,54 m3 7,2m3 73,34 m3 33m3 53,17 m?
4 107,39 m? 9,6 m? 97,79 m3 44 m3 70,90 m?

Das Volumen fir das Habitatmodul, kurz Hab, wird aus dem Gesamtvolumen abziglich des bewohn-
baren Kapselvolumens ermittelt. Der Vergleich zum Minimum verdeutlicht, dass etwa das doppelte
Volumen fir eine optimale Auslegung des Habitats erforderlich ist. Es erscheint hier sinnvoll, den
Mittelwert zwischen Ober- und Untergrenze als Designgrundlage zu verwenden.

4.1.2 Unterbringung der Besatzung

In der Abgrenzung zu unbemannten Satelliten oder Raumsonden ist es bei bemannten Raumfahrzeu-
gen erforderlich, gesonderte Systeme und Verbrauchsgiiter, welche allein fiir die Unterbringung und
Versorgung der Astronauten erforderlich sind, einzuplanen. Haufig findet sich dafiir auch die Be-
zeichnung Crew Accommodations (CA).

Flr die Aufstellung eines Massenbudgets fiir ein Raumfahrzeug ist das allgemeine Vorgehen, die ein-
zelnen Subsystemmassen zu ermitteln und anschlieBRend aufzuaddieren. Die Subsysteme sind dabei
aus Sicht des Massebudgets geschlossene Baugruppen. Die Elemente zur Akkommodation einer Be-
satzung sind jedoch Bestandteil verschiedener Subsysteme und zudem zeitlich und 6rtlich (hiermit ist
die Zuordnung zu einem bestimmten Raumfahrzeug, CM oder Hab, gemeint) variabel. Eine Betrach-
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tung von CA-Elementen im jeweils zuordenbaren Subsystem fiihrt somit zu einer starken Verflech-
tung von Variablen.

Aus diesem Grund sollen im Rahmen dieser Arbeit die Verbrauchsmaterialien und Gerate, welche
Abhéangigkeiten von der Anzahl der Besatzungsmitglieder und der Missionsdauer aufweisen, losgelost
von den Subsystemen betrachtet werden. Dadurch ist es moglich, den Einfluss auf die Gesamtmasse
zunachst unabhangig vom verwendeten Raumfahrzeug zu ermitteln.

Alle erforderlichen Verbrauchsgiiter missen von Beginn an mitgefiihrt werden, da fiir Asteroiden-
missionen mit einer Missionsdauer von 180 Tagen, im Gegensatz zum ISS-Betrieb, keine Versorgungs-
flige vorgesehen sind. Masse und Volumen der CA stellen somit weitestgehend technologieunab-
hédngige Anforderungen an das Raumsegment der Mission.

Die fur eine bemannte NEA-Mission relevanten Elemente der CA umfassen:

- Kichengerate und Nahrungsmittelversorgung (inklusive der Nahrungsmittel)
- Abfallwirtschaft

- Personliche Hygieneartikel

- Kleidung

- Freizeitgegenstdande und persodnliche Aufbewahrungsmaglichkeiten
- Haushaltsartikel

- Betriebsmittel und Haltegurte

- Reparatur- und Wartungsequipment

- Fotografie- und Videoausriistung

- Schlafquartiere

- Sportgerate und medizinische Versorgungseinrichtungen

Die Analyse der CA erfolgt in zwei Schritten, welche sich an den Missionsphasen (siehe Abschnitt
3.1.1) orientieren: Es wird angenommen, dass wahrend Phase 1 und Phase 5 die Raumkapsel selbst
dazu in der Lage sein muss, die Astronauten zu versorgen. Die Kapsel ist dabei unabhangig von weite-
ren Modulen und muss alle notwendigen Giter bereitstellen kdnnen. Fiir diese Selbstversorgungs-
phase wird eine Dauer von 20 Tagen angenommen. In einem ersten Schritt wird damit der Bedarf fir
2 bis 4 Astronauten wahrend der Selbstversorgungsphase ermittelt.

Als zweiter Schritt wird der Gesamtbedarf fiir eine 180-Tage-Mission flr eine Anzahl von 2 bis 4 As-
tronauten bestimmt. Durch die Subtraktion der aus Schritt 1 bereits vorhandenen Installationen vom
Gesamtbedarf konnen daraus die zusatzlich benétigten Giter fir die Gesamtmission berechnet wer-
den.

Tabelle 10: Annahmen und Werte zur Ermittlung von Masse und Volumen der CA.

Wert
Anzahl der Besatzungsmitglieder 2 bis 4
tuission (iM CM) 20d
tuission (im Hab) 160d
tmission (B€samt) 180d

Massespielraum fiir CA Trockenmasse 10%
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Die spezifischen Faktoren zur Bestimmung von Massen und Volumen beruhen auf den Erfahrungen
mit Shuttle und ISS Missionen, sowie der Projektion dieser Erfahrungen auf Studien fiir zukiinftige
Raumfahrtmissionen. [78]

Aufgrund der detaillierten Aufschliisselung der CA und der fundierten Kenntnisse der Einzelfaktoren
flr dieses System, wird ein zusatzlicher Spielraum von 10 % fiir Trockenmasse und —volumen als aus-
reichend erachtet. Dies kann auch damit begriindet werden, dass die Abhangigkeiten von technologi-
schen Weiterentwicklungen in diesem Bereich nur gering sind und ggf. eher zu Masseeinsparungen,
als zu Massezuwachsen fiihren. Eine denkbare Option hierflir ware der Einsatz von Kleidung aus
leichteren Stoffen und mit geringerer Gesamtmasse.

Bedarf fiir CM fiir 20 Tage

Die Aufstellung der Systemmassen fir eine 20-Tage Mission im CM zeigt, dass die CA auch fir kurze
Missionen eine hohe Masse erfordern. Bei Kurzzeitmissionen steigt mit wachsender Anzahl der Be-
satzungsmitglieder die Masse der Verbrauchsgiter linear an (siehe Tabelle 11). Die Werte wurden
mithilfe der Aufstellung einzelner Komponentenmassen aus [78] ermittelt.

Einrichtungen, wie Ofen, Mikrowelle, medizinisches Equipment oder Toilette werden fiir alle Szena-
rien unabhangig von Besatzungsanzahl oder Missionsdauer benétigt und stellen damit die Fixposten
im Massenbudget flr die CA dar. Demgegeniber sorgen Nahrungsmittel, sowie Abfall-, Hygiene- und
Haushaltsequipment fiir eine variable Gesamtmasse, da sie mit steigender Anzahl der Astronauten
zunehmen. Die Gesamtmasse fiir die Besatzungsunterbringung in der Raumkapsel variiert damit zwi-
schen 744 kg und 1017 kg.

Die Aufteilung der Massen auf die Einzelsysteme ist in Abbildung 14 dargestellt. Den groRten Anteil
am Gesamtbudget bilden die Systeme fir die Nahrungsmittelversorgung, Bekleidung, Wartung und
Befestigungselemente. Mit steigender Anzahl der Besatzungsmitglieder und der Missionsdauer

3% 10%
14%
11%
6%
29 2%

W Galley and Food System

B \Waste Collection System

M Personal Hygiene

m Clothing

M Recreational equipment and personal stowage

W Housekeeping
Operational Supplies & Restraints
Maintenance: All Repairs in habitable areas
Photography

Sleep accomodations

3% Crew health care

Abbildung 14: Masseverteilung fiir die CA in Prozent, aufgetragen in Form eines Kreisdia-
gramms fiir BesatzungsgroBen von 2 (o.l.), 3 (o.r.) und 4 (u.l.) Astronauten.
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wachst der Anteil der mit Verbrauchsgitern verknlipften Systemmassen, wie beispielsweise der An-
teil von Bekleidung und Nahrungsmittelversorgung.

Das bendtigte Volumen zeigt mit steigender BesatzungsgréRe und langerer Missionsdauer ein dhnli-
ches Verhalten, wie die Masse, weshalb die prozentuale Verteilung nicht gesondert abgebildet wird.
Fur die gesamten CA werden zwischen 5,4 und 6,9 m? benotigt. Eine klare Abgrenzung dieses Volu-
mens im Raumfahrzeug ist nicht moglich, da das Equipment an verschiedenen Stellen gelagert oder
installiert werden muss. Die Volumen einzelner Komponenten geben jedoch zumindest eine Grélien-
ordnung des beno6tigten Stauraumes vor.

Tabelle 11: Masse und Volumen der Crew Accommodations fiir 20-Tage-Mission im Crew Mo-
dul sowie deren prozentualer Anstieg bei steigender Anzahl der Besatzungsmit-

glieder.
BM CA Trockenmasse Masse Nahrung CA Gesamtmasse CA Volumen
[kel [kel [kel [m?]
2 652 92 744 5,4
3 742 138 880 6,1
4 833 184 1017 6,9

Zusatzbedarf fiir Gesamtmission (Hab fiir 160 Tage)

Entsprechend der Annahmen in Tabelle 10 muss der Zusatzbedarf fiir einen Aufenthalt im Hab fir
160 Tage ermittelt werden. Da es bei einigen Elementen zu Uberschneidungen kommen wird, sollen
die im Folgenden aufgestellten Regelungen zur Bedarfsermittlung herangezogen werden:

1. Komponenten, welche bereits im Bedarf fiir das Crew Modul beriicksichtigt wurden, werden
nicht erneut einkalkuliert.

2. Verbrauchsgliter mit Abhangigkeit von der Missionsdauer werden nur fiir die lGbrigen 160
Tage berechnet.

3. Bei Einzelkomponenten, welche bereits im Crew Modul vorhanden sind, jedoch fur die Ge-
samtmission eine Abweichung in der Masse aufweisen, wird nur die Zusatzmasse als Zusatz-
bedarf angerechnet.

4. Die Punkte 1 und 2 gelten ebenso fir das Volumen. Im Falle von Punkt 3 wird das Volumen
anteilig entsprechend der Massen berechnet.

Zusatzlich werden zwei Optionen (siehe Tabelle 12) fir die Ausstattung des Hab untersucht. Die CA
bei Option A setzen hohere technologische Entwicklungen voraus und sorgen fiir hheren Komfort
der Besatzung. Die Unterschiede der beiden Konfigurationen sind im Detail in Tabelle 12 aufgelistet.

Tabelle 12: Konfigurationsoptionen fiir die CA des Habitatmoduls und entsprechende Begriin-
dung der Auswabhl.

Option A Option B Begriindung
Nahrungsmittel- Verwendung ohne Tiefkihl- In einem Tiefklhlschrank sind Speisen mit
aufbewahrung eines Tiefkihl- schrank mehr Wassergehalt langer haltbar. Speisen
schrankes mit mehr Wassergehalt haben generell eine

hohere Akzeptanz bei der Crew.
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Option A Option B Begriindung
Abwasch Verwendung ohne Geschirr- Die Wiederverwendung von Geschirr verrin-
eines Geschirr- spiler gert die durch Einweggeschirr entstehende
spllers Abfall- und Nachschubmasse.
Kleidung Verwendung von Wegwerfkleidung  Die Wiederverwendung von Kleidung spart

Abfallentsorgung

Haltegurte

Reparaturgerate

Medizinische
Versorgung

Waschmaschine
und Wasche-
trockner

Verwendung
einer Millpresse
und Mullschleuse

System in Anleh-
nung an eine ISS-
Mission

standard Repara-
turset

grofies Versor-
gungsset

keine Abfallent-
sorgung

System in Anleh-
nung an eine
Marsmission

halbiertes Repa-
raturset

halbiertes Ver-
sorgungsset

einen GroRteil der Gesamtmasse aller Klei-
dungsstiicke. Die Gerate bendtigen jedoch
Wasser, Strom und ggf. Ersatzteile.

Option B bendtigt ein hoheres Volumen fiir
die Lagerung anfallender Abfille, welche
nicht kleingepresst werden kénnen.

Bei NEA Mission sind Bahnmandver der Gro-
Renordnung einer Marsmission vorgesehen,
die Missionsdauer entspricht aber der eines
ISS-Aufenthaltes.

Mit Reparaturgeraten werden keine Ersatztei-
le bezeichnet, sondern lediglich die Ausstat-
tung mit Werkzeugen und einfachen, allge-
mein einsetzbaren Reparaturhilfen. Weniger
Reparaturmoglichkeiten bedirfen hoherer
Zuverlassigkeiten anderer Raumfahrzeug-
komponenten.

Die medizinische Versorgung fiir Missionen
zwischen 30 und 210 Tagen verlangt nach
einer medical care Stufe IV nach dem NASA-
Standard. [83] Daflir bedarf es verschiedener
portabler Diagnosegerate. Eine schnelle Ent-
wicklung von sehr leichten Geraten wird des-
halb in Zukunft fiir weniger Massebedarf des
Systems sorgen.

Ausgehend von den getroffenen Annahmen zeigt Tabelle 13, dass fiir die Unterbringung der Besat-
zung wahrend der Gesamtmission bei Option A eine Masse zwischen 3945 kg und 5026 kg und bei
Option B eine Masse zwischen 3599 kg und 5392 kg bendtigt wird. Der Einfluss durch die Anzahl der
Besatzungsmitglieder ist hier aufgrund der langeren Missionsdauer und dem damit verbundenen
Anstieg der Verbrauchsgiter deutlich héher, als beim Crew Modul.

Durch technologische Weiterentwicklungen und den Einsatz komplexerer Systeme besteht ein hohes
Einsparpotenzial fir die Masse, welches mit steigender Missionsdauer zunimmt. Die Einsparungen
beruhen zum groRten Teil auf der Wiederverwendung von Equipment, wie bspw. beim Geschirrspi-
len und beim Waschewaschen. Die dafiir bendtigten Geradte haben zwar einen zusatzlichen Masse-
und Volumenbedarf, sorgen aber im Gesamtbudget flr eine Massereduzierung durch die Reduzie-
rung der Verbrauchsgtiter. Das zusatzliche Volumen wird bei langerer Missionszeit durch die Wieder-
verwendung von Equipment nahezu kompensiert. Bei einer 180-Tage-Mission gelingt dadurch jedoch
noch keine Volumeneinsparung. Von den gewonnenen Erfahrungen beim Einsatz dieser Techniken
kénnten zukiinftig geplante Langzeitmissionen dennoch profitieren.
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Abbildung 15: Massenverteilung der Crew Accommodations fiir den Zusatzbedarf fiir 160-
Tage. Vergleich von Option A (links) und Option B (rechts) bei nach unten zu-
nehmender Anzahl der Besatzungsmitglieder (2 bis 4).

In Abbildung 15 ist die Massenverteilung der Einzelkomponenten fiir einen Zusatzbedarf fiir 160 Tage
aufgefiihrt, wobei beide Optionen fiir eine steigende BesatzungsgroRe gegeniibergestellt werden.
Wahrend der Anteil der Bekleidung der Astronauten bei Option B zwischen 21 und 28 % zur Gesamt-
masse beitragt, sind es bei Option A nur noch 5%. Besonders bemerkenswert ist hierbei, dass der
prozentuale Anteil der Masse fir die Bekleidung mit steigender Anzahl der Besatzungsmitglieder
nicht zunimmt. Die Abhangigkeit von der Besatzungsanzahl ist bei Option B hingegen deutlich star-
ker.

Weiterhin zeigt die Masseverteilung bei Option A, dass bei einer Ausdehnung der Missionsdauer die
Nahrungsmittelversorgung den Hauptanteil an der Gesamtmasse bildet. Neue Verfahren und Verbes-
serungen bei der Nahrungsmitteltechnik besitzen demnach ein hohes Potenzial fir Masseeinsparun-
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gen. Ein verbessertes Abfallmanagement und die Entsorgung von Abfillen in den Weltraum ermogli-
chen fiur groRere Besatzungen bei Langzeitmissionen ebenfalls eine hohe Masseeinsparung. Durch
den AusstoR von Abfillen wird kein zuséatzliches Volumen im Inneren beansprucht, sodass das nutz-
bare Volumen fiir die Astronauten konstant bleibt. Die Einhaltung der Richtlinien zur Vermeidung von
Weltraummidill hat jedoch oberste Prioritat, weshalb im LEO keine Abfélle entsorgt werden sollten.

Tabelle 13: Zusatzbedarf von Masse und Volumen der Crew Accommodations fiir eine 160-
Tage-Mission sowie deren prozentualer Anstieg bei steigender Anzahl der Besat-
zungsmitglieder. Betrachtet werden zwei verschiedene Optionen fiir die Konfigura-
tion geman Tabelle 12.

BM CA Trocken- Masse Verbrauchsma- Gesamtmasse Volumen
masse [kg] terialien [kg] [kgl [m?3]
Option A
2 2959 986 3945 18,9
3 3131 (+6 %) 1354 (+37 %) 4485 (+14 %) 21,6 (+14 %)
4 3304 (+12 %) 1722 (+75%) 5026 (+27 %) 24,4 (+29 %)
Option B
2 2738kg 861 3599 15,6
3 3266 (+19 %) 1229 (+43 %) 4495 (+25 %) 19,5 (+25 %)
4 3795 (+39 %) 1597 (+ 86 %) 5392 (+50 %) 23,4 (+50%)

4.1.3 Wasserbedarf

Der Wasserbedarf eines Astronauten setzt sich aus Trinkwasser und Brauchwasser zusammen. An
das Trinkwasser werden hohere Anforderungen beziiglich der Zusammensetzung gestellt, da es den
menschlichen Kérper mit Mineralien versorgt. Brauchwasser wird hingegen nur bei der taglichen
Hygiene und fiir Haushaltsanwendungen eingesetzt.

Insgesamt benotigt ein Astronaut pro Tag 3,55 kg Trinkwasser. Ein Teil davon ist in der Nahrung ent-
halten, ein weiterer Teil wird Gber die Atemluft aufgenommen und der Ubrige Bedarf wird durch das
Trinken von reinem Wasser gedeckt. Eine detaillierte Auflistung ist in Tabelle 14 gegeben.

Der in Tabelle 15 dargestellte Brauchwasserbedarf ist von den verwendeten Systemen im Raumfahr-
zeug abhadngig. Es wird angenommen, dass den Astronauten eine Dusche, eine Waschmaschine und
ein Geschirrspuler zur Verfiigung stehen. Bei einem Nichtgebrauch eines dieser Gerate kann der je-
weilige Verbrauch vernachlassigt werden. Nach der in Abschnitt 4.1.2 diskutierten Option A sind alle
diese Einrichtungen im Raumfahrzeug vorhanden.
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Tabelle 14: Trinkwasserbedarf eines Astronauten pro Tag und die Herkunft der einzelnen An-
teile zur Deckung des Gesamtbedarfs.

Bezeichnung Masse [kg/d] Referenz
Gesamtmasse einer Nahrungsmittelration 2,3 [78]

- Verpackungsmasse 0,5 [78]

- Trockenmasse der Nahrung 0,7 [78]

- Trinkwassermasse 1,1 berechnet
Masse einer rehydrierten Nahrungsmittelration 2,7 [78]

- Trinkwasserbedarf fiir Rehydrierung 0,9 berechnet
Trinkwasser (pur) 1,55 berechnet
¥ Trinkwasser 3,55 [84]

Tabelle 15: Brauchwasserbedarf eines Astronauten pro Tag unter Annahme der als Option A
diskutierten Crew Accommodations (siehe Abschnitt 4.1.2).

Bezeichnung Masse [kg/d] Referenz
Duschen 2,73 [84]
Handewaschen 4,09 [84]
Waschewaschen 12,5 [84]
Geschirrsplilen 5,45 [84]
Toilettenspilung 0,5 [84]
Y Brauchwasser 25,27 berechnet

4.2 Eigenschaften zukunftiger Raumtransportkapseln

Derzeit sind weltweit neue Systeme flir bemannte Explorationsmissionen in der Entwicklung, wie z. B.
Schwerlasttragersysteme (NASA SLS [55] [56]) oder bemannte Raumkapseln (NASA MPCV [82], Boe-
ing CST-100 [85]). Vergleichbare européische Systeme, wie ein européischer Schwerlasttrager oder
eine bemannte Raumkapsel (BERT [86]) sind nicht in Planung oder noch nicht Uber die Konzeptphase
hinaus diskutiert worden.

4.2.1 Amerikanische Projekte und Konzepte

NASA Multi-Purpose Crew Vehicle (MPCV)

Die hier dargestellten Informationen wurden auf Basis der folgenden Quellen zusammengefasst: [48]
[49] [50] [51] [82] [87] [88].

Das Multi-Purpose Crew Vehicle ist der Nachfolger des Crew Exploration Vehicle (Orion) aus dem
mittlerweile eingestellten Constellation-Programm der NASA. Gebaut wird das Raumfahrzeug von
Lockheed Martin in Zusammenarbeit mit der NASA und soll nach seiner Fertigstellung Ende 2016
zwei bis vier Astronauten transportieren kdnnen. Das unter der Bezeichnung MPCV gefiihrte Ge-
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samtsystem besteht aus einem Crew Modul (CM), einem Service Modul (SM) und dem Startabbruch-
system (Launch Abort System — LAS).

Im Vergleich zur urspriinglichen Orion Raumkapsel soll das MPCV das Haupttransportmittel der NASA
flr Missionen in den cis-lunaren Bereich und den interplanetaren Bereich des Weltraums darstellen.
Dafir wird das Lebenserhaltungssystem gegeniiber der urspriinglichen Constellation-Konfiguration
verbessert und die Anzahl der Besatzungsmitglieder von sieben auf maximal vier reduziert. Weitere
Modifikationen am Orion-Design sind notig, um das Raumfahrzeug fiir Deep-Space Missionen ein-
setzbar zu machen. Die nominelle Auslegungsmissionsdauer betrdagt 21,1 Tage. Nach Studien ist,
durch die Kopplung zweier Kapseln, eine Missionsdauer von maximal 210 Tagen moglich.

Neben der Raumkapsel umfasst das System ein Service Modul (SM) fiir die Versorgung der Besatzung
mit Verbrauchsgtitern. Es stellt zudem die Energieversorgung mittels fotovoltaischer Wandler sicher
und beinhaltet das Hauptantriebssystem mit einem vakuumangepassten Triebwerk fiir Bahnmano-
ver.

Flr die Sicherheit der Besatzung wahrend der Startphase befindet sich oberhalb des Crew Moduls
das Launch Abort System (LAS) in Form eines Turms (dhnlich Gemini, Apollo, Sojus). Die Kapsel wird
damit bei einem Fehler in der Tragerrakete in sichere Entfernung gebracht und kann eine normale
Landung durchfiihren.

Tabelle 16: Systemeigenschaften des NASA Multi-Purpose Crew Vehicle (MPCV).

Bezeichnung

Eigenschaft

Systembestandteile

Gesamtmasse

Masse CM

Besatzungsanzahl
bedrucktes Volumen
bewohnbares Volumen
nominelle Missionsdauer
delta-v Vermogen

Schub des Haupttriebwerks
Treibstoffe

maximale Wiedereintrittsgeschwindigkeit

Rickkehrsystem
Besonderheiten

Fertigstellung

Crew Module (CM), Service Module (SM), Launch
Abort System (LAS)

21250 kg

circa 8500 kg (urspriingliche Masse von Orion im Cons-
tellation-Programm, kann fiir das MPCV abweichen)

2-4

19,59 m3

10,22 m?

21,1d (autonom)
1595 m/s

33,4 kN

MMH/N,0, (hypergol)

11 km/s (noch nicht final, bis zu 11,4 km/s werden
angenommen)

Skip Re-entry ermdglicht groRe Langsreichweite
Fallschirme und Wasserung
gesamtes Crew Modul dient als Luftschleuse fiir EVAs

bis Ende 2016
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Boeing Commercial Space Transporter (CST-100)

Die hier dargestellten Informationen wurden auf Basis der folgenden Quellen zusammengefasst: [85]
[89] [90].

Der Commercial Space Transporter CST-100 von Boeing ist ein primar fir den LEO entwickeltes
Raumfahrzeug zum Transport von bis zu sieben Astronauten. Es besteht dhnlich wie das MPCV aus
einem Crew Modul, einem Service Modul und dem Startabbruchsystem. Letzteres arbeitet nach dem
Push-Prinzip, da es unterhalb des Crew Moduls angebracht ist und somit bei einem Abbruch die Kap-
sel nach oben driickt. Bisher sind nur sogenannte Launch Abort Tower zum Einsatz gekommen, wel-
che das Crew Modul im Notfall von der Rakete nach oben ziehen.

Der Vorteil des speziell von Boeing eingesetzten Systems besteht darin, dass der hypergole Treibstoff
fir das LAS gleichzeitig den Treibstoff flir das AOCS und fiir die Bahnmandéver im Orbit bereitstellt.
Das fuihrt zu Masseeinsparungen und ermdglicht der Kapsel, den nicht benétigten Treibstoff des LAS
flr Bahnmanover, wie beispielsweise die Anhebung des Orbits einer Raumstation, zu verwenden.

Die Entwicklung der CST-100 erfolgt im Rahmen des Commercial Crew Development (CCDev) Pro-
gramms der NASA. Derzeit werden Qualifikations- und Demonstrationstests von Einzelkomponenten
durchgefiihrt und im Februar 2012 erfolgt das Critical Design Review. Der operationelle Betrieb fir
bemannte Fliige in den LEO wird nach Angaben von Boeing ab dem Jahr 2015 beginnen.

Auch wenn derzeit keine Angaben lber die CST-100 zu ihrer moglichen Einsatzfahigkeit bei interpla-
netaren Fligen gemacht werden, so ware eine Weiterentwicklung der Kapsel in diese Richtung
durchaus denkbar. Dies wiirde jedoch eine Verstarkung des Thermalschutzsystems, eine Reduzierung
der BesatzungsgrofRe und den Einbau von Langzeitlebenserhaltungssystemen erfordern. Inwiefern
Boeing einen solchen Ausbau der Kapsel vorsieht, kann nicht abgeschatzt werden. Interessant ist
aber, dass die duRere Geometrie bezlglich des Konuswinkels vergleichbar mit dem Apollo CM und
dem MPCV ist. Aus geometrischer Sicht wirde die CST-100 also theoretisch hohere Wiedereintritts-
geschwindigkeiten, als aus dem LEO erlauben.

Tabelle 17: Systemeigenschaften des Boeing Commercial Space Transporters (CST-100).

Bezeichnung Eigenschaft

Systembestandteile Crew Module (CM), Service Module (SM), Launch Abort
System (LAS)

Besatzungsanzahl bis zu 7

nominelle Missionsdauer 48 h (autonom)

210d (gekoppelt an einen Komplex unter Zufuhr von
1 kW Versorgungsleistung)

Treibstoffe hypergol

Riickkehrsystem Fallschirme und Luftkissen fiir Landung, notfalls auch
Wasserung moglich

Besonderheiten - das Startabbruchsystem verwendet hypergole Treib-
stoffe und nutzt dasselbe Treibstoffsystem, was auch
fir den nominellen Betrieb im Orbit eingesetzt wird

- auf mehreren Tragersystemen einsetzbar

Fertigstellung betriebsbereit in 2015
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SpaceX Dragon

Die hier dargestellten Informationen wurden auf Basis der folgenden Quellen zusammengefasst: [91]
[92] [93]

Die Dragon Kapsel des Raumfahrtunternehmens Space Exploration Technologies (SpaceX) ist das
bisher am weitesten vorangetriebene kommerzielle Transportsystem im Rahmen des NASA COTS.
Das zundachst als Frachtversion ausgelegte Raumschiff fiir den Betrieb im LEO und an der ISS hat be-
reits erfolgreich den Erstflug und den Wiedereintritt mit anschlieRender Wasserung und Bergung
ausgefihrt. Im Februar 2012 erfolgt gemaRR dem derzeitigen Planungsstand der erste Transportflug
fir das NASA COTS Programm.

Die bemannte Version der Dragon Kapsel ist mit dem Transportraumschiff weitestgehend identisch.
Zur Gewahrleistung der Sicherheit der Astronauten muss ein Startabbruchsystem in das bisherige
System integriert werden. SpaceX integriert dafiir die Startabbruchtriebwerke in die Seitenwand der
existierenden Dragon Kapsel und fiihrt so die Sicherheitseinrichtung wahrend des gesamten Fluges
mit sich. Dies ermdglicht eine Wiederverwendung, falls das LAS nicht zum Einsatz gekommen ist und
erhoht die Sicherheit wahrend des gesamten Aufstiegsfluges in den Weltraum.

Tabelle 18: Systemeigenschaften der Dragon Transportkapsel von SpaceX.

Bezeichnung Eigenschaft

Systembestandteile Crew Module (CM), Service Module (Trunk), Launch
Abort System (LAS)

Gesamtmasse 12000 kg

Besatzungsanzahl bis zu 7 (im Konzept fiir eine bemannte Kapsel)

nominelle Missionsdauer zwischen einer Woche und zwei Jahren (vermutlich im

angedockten Zustand, keine weiteren Informationen
diesbezlglich verfligbar)

Treibstoffe MMH/N,0, (hypergol)
Riickkehrsystem Fallschirme und Wasserung
Besonderheiten - PICA-X Ablativ-Hitzeschutzsystem ist wiederverwend-

bar und kann auch fiir Mond oder Marsmissionen ein-
gesetzt werden

- das LAS kehrt mit der Dragon Kapsel zur Erde zurlick
und kann wiederverwendet werden

Fertigstellung 2010 unbemannter Erstflug
2014 bemannter Erstflug

4.2.2 Bemannte europaische Raumtransportkapseln

DLR/EADS Astrium BERT [86]

Die Systemstudie fir einen bemannten europadischen Raumtransporter (BERT), durchgefiihrt vom
DLR in Zusammenarbeit mit Astrium, ist eines der beiden bekannten europaischen Raumtransport-
kapselprojekte fiir bemannte Missionen. Uber den derzeitigen Status der Entwicklung sind keine
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Informationen verfligbar. Es ist aber davon auszugehen, dass dieses System keines der drei bisher
vorgestellten amerikanischen Projekte aus Sicht des Entwicklungsstandes erreicht hat.

Das Konzept von BERT sieht den Transport von bis zu drei Astronauten in einer Kapsel vor und soll
Uber ein Service Modul, angelehnt an das Design des ATV Service Moduls, zur Durchfiihrung von
Bahnmanovern verfligen. Das Crew Modul erinnert bezliglich der duReren Form an die Gemini-
Kapsel, das Technologiedemonstrationsprojekt fiir die Apollo-Missionen. Die Durchfiihrung von
AulRenbordeinsatzen wird aus der Kapsel heraus nicht unterstiitzt und bedarf einer zusatzlichen Luft-
schleuse. Als Kopplungsmechanismus zu anderen Systemen soll das russische APAS zum Einsatz
kommen.

In Europa fehlen derzeit nicht nur praktische Erfahrungen mit Ablator-Hitzeschutzsystemen, sondern
auch Erfahrungen mit dem Bau von bemannten Raumkapseln. Demgegeniiber haben die USA einen
Wissensvorsprung durch die bemannten Projekte Mercury, Gemini, Apollo und den Shuttle Orbiter.
Die fir BERT angenommene Entwicklungszeit, entsprechend dem Stand von 2008, fiihrt auf einen
bemannten Erststart circa im Jahr 2018 und damit einige Jahre nach der voraussichtlichen Inbetrieb-
nahme aller bisher in Entwicklung befindlichen US-amerikanischen Kapselsysteme.

Tabelle 19: Systemeigenschaften des bemannten Europdischen Raumtransporters (BERT).

Bezeichnung Eigenschaft

Systembestandteile Crew Module (CM), Service Module (SM), Launch Abort
System (LAS)

Gesamtmasse 10910 kg + etwa 3800 kg fiir LAS

Besatzungsanzahl 3

nominelle Missionsdauer zwischen einer Woche und zwei Jahren (vermutlich im

angedockten Zustand, keine weiteren Informationen
diesbezlglich verfligbar)

Treibstoffe MMH/N,0, (hypergol)
Riickkehrsystem Fallschirme und Wasserung
Besonderheiten - Verwendung des russischen Kopplungssystems

- LAS noch nicht definiert (entweder Tower oder Dra-
gon-Konzept)

Fertigstellung 2018 unbemannter Erstflug (gemaR Studienprojektplan
bei einem Projektbeginn 2009, bisher ist kein Projekt-
start erfolgt)

EADS Astrium Crew Transportation Vehicle (CTV) [94]

Eine von EADS Astrium und der ESA durchgefiihrte Systemstudie beschreibt das zweite europdische
Raumkapselkonzept. Das betrachtete Crew Transportation Vehicle (CTV) soll zwei bis drei Astronau-
ten fur Missionen in den cis-lunaren Bereich transportieren kénnen. Die Kapselform ist stark an das
Apollo-CM bzw. das MPCV angelehnt. Fir die Durchfiihrung von Bahnmanévern und vermutlich auch
flir die Versorgung der Kapsel steht ein Service Modul zur Verfligung.

Im Vergleich zu BERT soll das CTV die Durchfiihrung von EVAs erlauben, was fiir ein dhnliches Kon-
zept, wie das des MPCV spricht. Der Dockingmechanismus ist ebenfalls verschieden von dem bei
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BERT verwendeten russischen System. Wahrscheinlich handelt es sich um den internationalen Do-
ckingstandard [95], was jedoch aus den verfiigbaren Dokumenten nicht hervorgeht.

Uber ein Startabbruchsystem wird in den verfiigbaren Referenzen ebenfalls keine Angabe gemacht.
Es kann aber davon ausgegangen werden, dass es fiir das CTV ein zu dem bei BERT verwendeten
Abbruchsystem vergleichbares Konzept geben wird, da EADS Astrium an beiden Studien beteiligt
war.

Tabelle 20: Systemeigenschaften des Crew Transportation Vehicle (CTV).

Bezeichnung Eigenschaft

Systembestandteile Crew Module (CM), Service Module (SM)

Gesamtmasse 13000 kg (7500 kg CM, 5500 kg SM)

Besatzungsanzahl 2-3

nominelle Missionsdauer Auslegung fir bis zu 14 Tage autonomen Betriebs
Fertigstellung (keine Informationen verfiigbar, bisher ist nach offiziel-

len Informationen kein Projektstart erfolgt)

4.2.3 Zusammenfassung und Einschatzung

Bei der Betrachtung und Analyse derzeitiger Projekte flir bemannte Raumkapseln sind fiir zukiinftige
Explorationsmissionen insbesondere die amerikanischen und europdischen Systeme von Interesse.
Indien, China und Russland haben ebenfalls die Fahigkeit, bemannte Raumfahrtmissionen durchzu-
flihren bzw. sind dabei, die entsprechenden Kapazitaten aufzubauen. Das derzeit in Betreib befindli-
che chinesische Kapselsystem Shenzou basiert auf den russischen Sojus Kapseln, welche sich nach
den verfligbaren Informationen nicht fir interplanetare Flige und die darauffolgende Riickkehr zur
Erde eignen. Aufgrund der bereits in Abschnitt 2.1.3 analysierten Raumfahrtstrategien dirften In-
dien, China uns Russland jedoch zunachst keine wesentliche Rolle fiir den Transport und die Rickfih-
rung von Astronauten fiir Explorationsmissionen auBerhalb des LEO spielen.

In den USA sind zwei kommerzielle Projekte, CST-100 und Dragon, bereits weit fortgeschritten und
kénnten die bemannten Transporte in den LEO ab 2015 maRgeblich anfiihren. Als Explorationsvehi-
kel ist bisher keines der beiden Projekte konkret geplant. Aufgrund der Architektur und Ausbaufahig-
keit besitzen sowohl Dragon als auch CST-100 das Potenzial fiir die mit Explorationsmissionen ver-
bundenen Anforderungen.

Das MPCV der NASA ist das derzeit weltweit einzige, geplante, bemannte Raumtransportsystem fir
den Einsatz im cis-lunaren und interplanetaren Bereich. Fliir NEO Missionen im Zeitraum von 2020 bis
2030 wird es voraussichtlich das einzige einsatzfahige System darstellen, sofern bei den kommerziel-
len Raumfahrtunternehmen keine eigenen interplanetaren Missionen geplant werden. Nach einer
realistischen Einschatzung wird Europa in der nahen Zukunft (bis 2020) kein eigenes Transportsystem
flr Astronauten besitzen, weder in den LEO noch in den cis-lunaren Weltraum. Die Einschatzung
beruht auf der Tatsache, dass keine Projekte fir bemannte Raumkapseln in Europa durchgefiihrt
werden.

Die Informationsverfiigbarkeit ist flir nahezu alle betrachteten Systeme relativ schlecht. Fir das
MPCV kdénnen, aufgrund seines Ursprungs im Constellation-Programm und der Federfiihrung durch



4 Systementwurf und -auslegung 60

die NASA, vergleichsweise aktuelle und aussagekraftige Daten gefunden werden.Die kommerziellen
Projekte Dragon und CST-100 stellen sehr wenige Detailinformationen bereit, was mit der offenen
Konkurrenzsituation zwischen den Unternehmen begriindet werden kann.

Zu BERT sind die Informationen sehr detailliert, insbesondere durch die Bearbeitung der hier vorlie-
genden Arbeit am DLR. Es gibt jedoch keine in 6ffentlichen Medien publizierten Informationen tber
die durchgefiihrte BERT-Studie. Das Konzept des CTV von EADS Astrium ist nur aus einem Dokument
der ESA bekannt und Detailinformationen dariber hinaus sind ebenfalls nicht verfligbar.

Die bereits in Abschnitt 2.1.3 abgebildete Offenheit der europdischen Raumfahrtstrategie macht eine
Einschatzung des Stellenwertes der bemannten europaischen Raumtransportsysteme unmaoglich. Es
existiert keine politische Forderung nach einem solchen Projekt, wonach mit groRer Wahrscheinlich-
keit auch kein Fortschritt in der Entwicklung einer bemannten Transportkapsel zu erwarten ist.

Technisch sind die amerikanischen und europaischen Konzepte nahezu identisch: Eine Transportkap-
sel flr zwei bis sieben Besatzungsmitglieder, interplanetar sind es maximal vier, wird von einem Ser-
vicemodul bei der Mission unterstiitzt. In der Form dhneln die Wiedereintrittskapseln entweder dem
Apollo CM (MPCV, CST-100) oder der Gemini-Kapsel (Dragon, BERT). Das Hitzeschutzsystem arbeitet
nach dem Ablatorprinzip zum Abtransport der hohen Warmelasten beim hyperbolischen Wiederein-
tritt.

Angedockt an einen externen Versorger werden Missionsdauern von bis zu zwei Jahren unterstutzt.
Autonom betrieben sind die Systeme fiir Missionszeiten von wenigen Tagen bzw. Wochen ausgelegt.
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4.3 Detailbetrachtung einiger Raumkapsel-Subsysteme

Aufgrund der wenigen verfligbaren Informationen zu aktuellen Projekten wird im Folgenden eine
Detailauslegung einzelner Subsysteme fiir eine bemannte Raumkapsel (Crew Module — CM) fiir NEA
Missionen durchgefiihrt. Als Grundlage dienen die Annahmen aus Abschnitt 4.1. Die Auslegung des
CM erfolgt fiir 20 Tage autonomen Betriebs und die Systemparameter werden jeweils flr die unter-
schiedlichen BesatzungsgroRen angegeben.

4.3.1 Struktur und Mechanismen

Das bedruckte Volumen (PV) ist der entscheidende Designtreiber fir die Struktur der Raumkapsel. Je
nach BesatzungsgrofRe ist ein vorgeschriebenes Volumen erforderlich und die Struktur muss entspre-
chend angepasst werden. Mithilfe des bedruckten Volumens aus Abschnitt 4.1.1 und einiger Annah-
men (siehe Tabelle 21) kann ein geometrischer Vorentwurf fir die duBere Form und die Aufteilung
der Raumkapsel vorgenommen werden.

Tabelle 21: Annahmen fiir das geometrische Design einer bemannten Raumkapsel.

Eigenschaft Beschreibung

bedruckte Kabine - orientiert sich an den derzeitigen Designs von CST-100 und MPCV
- der Konuswinkel betragt 57,5° (analog Apollo, CST-100, MPCV)
unterer Teil ist zylindrisch und oberer Teil konisch

beide Kabinenteile sind gleich hoch
- das NHV betragt 60 % des bedruckten Volumens
oberer Kabinendurchmesser - muss mindestens dem Referenzdesign fiir das internationale Docking-
system (IDSS) entsprechen (D = 1,255 m)
- ist 5% kleiner als der AuRendurchmesser

TPS Radius entspricht dem Radius des MPCV
Hohe der bedruckten Kabine ist um 5% kleiner als die Hohe der gesamten Kapsel (nur Konus, ohne TPS)
unterer Kabinendurchmesser ist 5% kleiner als der untere Durchmesser des inneren Konus

Zur Abschatzung der Strukturmasse wird die empirische Gleichung (4.3) (vgl. [96]) verwendet, welche
aus den Systemmassen friiherer Raumkapseln abgeleitet wurde. Als Bemessungsgrundlage dient das
sogenannte Design Envelope Volume Vg, also der Raum, der von der gesamten Raumkapsel einge-
nommen wird.

0,83

de
— (__Tde 43
mgys[kg] = 4,72641 (0,02832) (4.3)

Im Gesamtmassenbudget wird fiir die Struktur ein Massespielraum von 20 % zu der hier bestimmten
Masse hinzugefiigt, da flr die Struktur keine weiteren Analysen durchgefiihrt werden, welche das
Design und die ermittelten Massen verifizieren.
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Tabelle 22: Querschnitt der verschiedenen CM-Konfigurationen fiir zwei bis vier Astronauten.

Konfigurationen Eigenschaften

BM =2
NHV =4,8m?

PV =8m?3
NPV =2,7m?
Vae = 12,42
. 2 mgys(Vge) =737kg
| 3,98

| 132 | BM =3
NHV =7,2m?

00'C
e'T

PV =12m3
NPV =5,12m3
B B mgys(Vge) =1088kg
L 4,62 R
BM =4
Y " NHV =9,6m?3
PV =16m3
NPV =7,45m3
S | mgys(Vge) =1413kg
N

512

4.3.2 Thermalschutzsystem

Das Thermalschutzsystem (Thermal Protection System — TPS) muss den kontrollierten Wiedereintritt
der bemannten Raumkapsel in die Erdatmosphare erlauben und das Raumfahrzeug dabei vor dem
Vergliihen schiitzen. Das Design wird im Allgemeinen von drei limitierenden Faktoren bestimmt: der
maximal erlaubten Verzogerung, der maximal moglichen Erwarmung und der erforderlichen Prazi-
sion fur das Navigieren wahrend des Wiedereintritts. [72]
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Menschen kénnen Verzégerungen bis zu einem 12-fachen der Erdbeschleunigung ertragen. Bei ver-
minderter korperlicher Leistungsfahigkeit, wie bspw. nach einem Langzeitflug unter Mikrogravitation,
sollte die Verzogerung hingegen nur maximal dem 3,5 bis 5-Fachen der Erdbeschleunigung entspre-
chen. Konkretere Beschleunigungsgrenzen mit der zugehdrigen Expositionszeit konnen dem NASA-
Standard 3001 [80] entnommen werden. Aufgrund der hohen Reibung zwischen Raumfahrzeug und
Erdatmosphére entsteht ein hoher Warmestrom von mehreren MW/m?2. Das Raumfahrzeug muss
dieser Warmelast widerstehen, wobei fiir das Design die (iber den Wiedereintritt kumulierte Warme
und die Temperaturspitze maRgebend sind. [72]

Der Ausgangspunkt fiir die hier betrachtete bemannte NEO Mission wird der direkte Wiedereintritt
sein. Dabei taucht das Raumfahrzeug ohne vorherige Geschwindigkeitsreduzierung direkt von der
hyperbolischen Ankunftsbahn in die Erdatmosphére ein. Die Rotation der Erde und die Relativge-
schwindigkeit zur Atmosphare werden bei den Geschwindigkeitsberechnungen gemaR Abschnitt
3.1.3 vernachlassigt. Analysen bzgl. der Wiedereintrittstrajektorie sind in jedem Fall im Rahmen einer
spateren Detailauslegung des Raumfahrzeuges durchzufiihren, werden jedoch nicht Gegenstand
dieser Arbeit sein.

Konzeptionell existieren flr interplanetare Raumfahrzeuge zwei Arten des Wiedereintrittsfluges: der
ballistische und der semi-ballistische Flug. Ballistische Wiedereintritte erfolgen ungesteuert und sind
passiv aerodynamisch stabil, der Auftrieb ist null. Semi-ballistische Wiedereintritte erfolgen auf-
triebsgesteuert, sind ebenfalls passiv aerodynamisch stabil und bedirfen einer aktiven Flugfiihrung
und —regelung. [72]

Bisher wurden fiir interplanetare Rickkehrmissionen ausnahmslos ballistische Wiedereintritte
durchgefiihrt. Um die Verzogerungskrafte fir ein bemanntes System zu verringern, sollten jedoch
semi-ballistische Konzepte in Betracht gezogen werden. Gefligelte Raumgleiter nach dem Konzept
eines Space Shuttles sind fiir interplanetare Missionen nicht geeignet, da hier die Masse des TPS be-
reits fir planetare Wiedereintrittsbedingungen einen hohen Anteil an der Gesamtmasse des Systems
einnimmt (siehe Space Shuttle 20 %) [71]. Ein Kapselkonzept nach dem Vorbild von Apollo oder dem
MPCV soll daher als Grundlage fiir das hier vorgestellte Design gelten.

Als Grundkonzept fir sehr hohe Thermallasten bei interplanetaren Riickkehrmissionen ist ein Ablativ-
Hitzeschutzsystem die sinnvollste Losung. Der Ablator PICA (Phenolic Impregnated Carbon Ablator)
ist eine Neuentwicklung und wurde unter anderem beim bisher schnellsten Wiedereintritt, dem der
STARDUST-Riickkehrkapsel, eingesetzt. Auch die Dragon-Kapsel (siehe Abschnitt 4.2.1) verwendet
dieses Material. Es kann nach Aussagen von SpaceX sogar mehrfach fiir die Riickkehr aus dem LEO
verwendet werden, was flr einen Ablativ-Hitzeschutz eher ungewohnlich ist. PICA wird in Form von
Hitzeschutzkacheln gefertigt und auf die Unterseite der Raumkapsel aufgeklebt. [97]

Die zweite Losung fiir Hochgeschwindigkeits-Wiedereintritte ist der Ablator AVCOAT, welcher bereits
bei den bemannten Apollo-Missionen zum Mond zum Einsatz gekommen ist. AVCOAT wurde aulSer-
dem als Hitzeschutzmaterial fiir das MPCV ausgewahlt [97]. Der Ablator besteht aus einem Glasfaser-
Honigwabenkern, der mit einer Mischung aus Quarzglasfasern und Epoxidharz gefillt wird und damit
eine Dichte von 497 kg/m3 besitzt. [98]

Bei der Apollokapsel betrug die Dicke des Haupt-Hitzeschutzschildes zwischen 5,08 cm und 6,86 cm.
An den Seitenwéanden der Kapsel wurde der Ablator mit Schichtdicken zwischen 3,81 cm und 1,78cm
und an der Oberseite des Raumfahrzeuges wurden 2,54 cm aufgebracht. Die Gesamtmasse betrug
nach den letzten Entwicklungsstufen etwa 750 kg. [98]
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Fiir die in dieser Arbeit zu entwerfende Kapsel wird ebenfalls ein Ablator-Hitzeschutzsystem nach
dem Vorbild von AVCOAT angenommen. Die Masse des Thermalschutzsystems resultiert aus den in
Abschnitt 4.3.1 vorgestellten geometrischen Annahmen fiir die Kapsel. Die Wanddicke wird auf Basis
der Apollokapsel gemittelt und 20 % des Ursprungswertes werden addiert, um der hdheren Warme-
last bei hoheren Wiedereintrittsgeschwindigkeiten Rechnung zu tragen. Annahmen und Ergebnisse
sind in Tabelle 23 dargestellt.

Tabelle 23: Annahmen und Ergebnisse zum Entwurf eines Hitzeschutzsystems fiir das CM.

Parameter Wert Referenz
Dichte des Hitzeschutzmaterials 497 kg/m3 [98]
Wanddicke Hauptschild 7,164 cm vgl. [98]
Wanddicke Seitenschild 3,354 cm vgl. [98]
Systemmasse

2-BM 794 kg

3-BM 1100 kg

4-BM 1369 kg

4.3.3 Lebenserhaltungssysteme

Lebenserhaltungssysteme (Environmental Control and Life Support Systems — ECLSS) von bemannten
Raumfahrzeugen umfassen entsprechend der Definition die folgenden Hauptbereiche:

- Atmosphéareniberwachung und -regelung

- Regenerierung der Atemluft

- Temperatur- und Feuchteregulierung

- Wasseraufbereitung und -management

- Abfallwirtschaft

- Brandschutz & -bekdmpfung

- AuRenbordaktivitaten (Extra Vehicular Activities — EVAs)

Eine vollstdndige Diskussion aller Bereiche des Lebenserhaltungssystems und seines Aufbaus ist fiir
die Mission zwar generell sinnvoll, wiirde im Rahmen der hier dargestellten Systemauslegung aber
einen zu hohen Detailgrad aufweisen. Deshalb sollen nur die wesentlichen Subkomponenten und
diejenigen Massenstrome mit dem groRten Einfluss auf die Raumfahrzeuggesamtmasse betrachtet
werden, wie das Wassermanagement und Teile des Atmosphdarenmanagements. Das in Abbildung 16
dargestellte Blockschaltbild zeigt die dafiir wesentlichen Massestréme im betrachteten Lebenserhal-
tungssystem. Nahrungsmittelversorgung, Hygiene-, Abfall- und Haushaltseinrichtungen sind im
Blockschaltbild fir das ECLSS ebenfalls enthalten. Die Massen dieser Komponenten werden aber
bereits in der Massenbilanz fir die Crew Accommodations (siehe Abschnitt 4.1.2) berlicksichtigt.
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Unter Bezugnahme auf das RQ-SYS-04 werden als Technologien fiir die Lebenserhaltungssysteme
ausschlieBlich physikalisch-chemische Prozesse verwendet, welche regenerative Funktionen Uber-
nehmen. Sie besitzen bisher die hochsten TRL und werden zu einem groRen Teil bereits erfolgreich
auf der ISS eingesetzt oder getestet. Fiir zuklnftige Langzeitmissionen werden hingegen bioregenera-
tive Systeme unumganglich sein. Aufgrund ihrer hohen Systemmassen und Volumenanforderungen
sind sie flr eine 180-Tage NEO Mission hingegen ungeeignet. [78]

Wassermanagement

Fir das Wassermanagement wird ein zentralisiertes System angenommen, welches alle anfallenden
Abwasser, auller Urin, aufbereitet und als Brauchwasser bereitstellt. Der Brauchwasserbedarf pro
Astronaut und Tag betragt 25,27 kg (siehe Tabelle 15). Es soll angenommen werden, dass das System
zu 93 % [99] geschlossen ist, also 93 % der anfallenden Abwasser nach der Aufbereitung wieder zur
Verfligung stehen. Dazu missen die Abwasser einschlieBlich der aus der Atmosphare entfernten
Luftfeuchtigkeit aufgefangen und einem Aufbereitungssystem zugefiihrt werden. Der Nachschubbe-
darf fir Brauchwasser betragt damit nur noch 0,389 kg pro Tag und Astronaut. Dieses Wasser muss in
Tanks mitgefiihrt werden.

Entsprechend der Aufschliisselung von Nahrung und Wasser in Tabelle 14 ergibt sich ein Trinkwas-
serbedarf von 2,45kg je Besatzungsmitglied und Tag. Es wird angenommen, dass kein Trinkwasser
aus recyceltem Wasser gewonnen wird, wonach die Gesamtmenge des Trinkwassers ebenfalls in
Tanks und getrennt vom Brauchwasservorrat mitgefiihrt werden muss. Die Gesamtmenge ergibt sich
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Abbildung 16: Vereinfachte Grundstruktur des Lebenserhaltungssystems einer bemannten
Raumkapsel mit den wichtigsten Funktionen und Massefliissen fiir eine Sys-
temabschatzung. Des Weiteren ist die Abgrenzung zu den Crew Accommodati-
ons dargestellt. (vgl. [78] [84])
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entsprechend der Besatzungsanzahl multipliziert mit der Missionsdauer und dem Bedarf pro Tag und
Person.

Zusatzlich zur Menge des Nachschubes an Brauchwasser wird auBerdem eine Erstmenge von 30kg je
Astronaut mitgefihrt (berechnet aus 10 kg/Tag/Astronaut fiir 3 Tage). Es soll fir die Inbetriebnahme
der Rickgewinnungssysteme und als Notfallreserve dienen. [78]

Tabelle 24: Abwasseraufkommen, Brauchwasserriickgewinnung und Nachschubbedarf fiir
einen Astronauten pro Tag.

Quelle Masse [kg/d] Referenz
Hygiene 12,58 [84]
Luftmanagement 2,28 [84]
Waéschewaschen 11,9 [84]
Y Abwasserwasser 26,76 berechnet
Rickgewinnungsgrad 93% Annahme
verfiigbares Brauchwasser 24,89 berechnet
Gesamtbrauchwasserbedarf 25,27 Tabelle 15
Nachschubbedarf 0,38 berechnet

Flr das Wasserrecycling wird das unkomplizierte Multifiltrationsverfahren angewendet, welches sich
einfach in der Weltraumumgebung anwenden lasst [78]. Die Abwasser werden dabei durch eine An-
ordnung von Filtern geleitet und anschlieBend nach Bedarf chemisch nachbehandelt.

Das Multifiltrationssystem bendtigt Hardware mit einer Masse von 10kg [78] je Besatzungsmitglied.
Die Tankmasse betragt 2% [78] der Wassermasse. Bei der Filtration fallen Abfallprodukte mit einer
Masse von 3 kg pro Jahr und Besatzungsmitglied an. Im Gesamtmassenbudget kann dieser Anteil
vernachlassigt werden. Aus den getroffenen Annahmen und der Systemmasse ergibt sich die Ge-
samtmasse des Wassermanagementsystems, dargestellt in Tabelle 25.

Tabelle 25: Trink- und Brauchwasserbedarf sowie Systemmassen fiir das Crew Modul und
unterschiedliche BesatzungsgroRen.

BM Trinkwasser Brauchwasser Systemmasse Gesamtmasse
2 98 kg 75kg 23 kg 196 kg
3 147 kg 113 kg 35kg 295 kg
4 196 kg 151 kg 46 kg 393 kg

Das zusatzliche Recycling von Urin wiirde einen weiteren Wasserkreislauf und ein weiteres Riickge-
winnungsverfahren mit hoheren Systemmassen erfordern, was jedoch fiir die Missionsdauer der
Raumkapsel und das Gesamtmassebudget nicht vorteilhaft ist. Urin wird deshalb nicht recycelt, son-
dern Uber das Abfallmanagement in den freien Weltraum ausgestofen.
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Atmosphdrenmanagement

Fiir die Bereitstellung und Kontrolle der Atmosphare im Inneren einer Raumkapsel werden verschie-
dene Komponenten zur Erflllung der einzelnen Aufgaben des Luftmanagements benétigt. Die Aufga-
ben sind im Einzelnen: Kontrolle und Regelung von Druck, Temperatur und Feuchtigkeit; Luftumwal-
zung; Luftfilterung (hauptsachlich CO,-Filterung); Kontrolle und Regelung der Luftzusammensetzung;
Bereitstellung der Atemgase (Sauerstoff O, und Stickstoff N,). [78] [84]

Die primare Aufgabe des Systems fiir das Atmosphdrenmanagement ist die Entfernung von CO,. Li-
thiumhydroxidkerzen kénnen Kohlendioxid binden und sind technologisch sehr einfach und robust in
der Anwendung. AulBerdem produziert dieses Filtersystem keine Abwarme und bendtigt ausschliel3-
lich flir die Luftumwalzung Energie. Pro Astronaut und Tag ist eine Filtermasse von 1,09 kg [84] erfor-
derlich. Die Komponenten fiir die Liiftung kdnnen aufgrund ihrer geringen Massen bei der Masseab-
schatzung vernachlassigt werden. [78]

Tabelle 26: Gesamtsystemmasse fiir die Filterung von CO, iiber 20 Tage mit Hilfe von Lithium-
hydroxidkartuschen.

BM LiOH-Filter

2 43,6 kg
3 65,4 kg
4 87,2kg

Die Atemgase O, und N, werden in Hochdrucktanks gelagert. Die Tankmasse wird mit 90 % [78] der
Masse des Inhaltes abgeschatzt. Der Verbrauch fir Sauerstoff betrdagt 1kg je Astronaut und Tag.
Stickstoff wird nicht verbraucht, geht jedoch durch Leckverluste mit einem Massestrom von 0,236 kg
[87] pro Tag verloren. AuRenbordeinsadtze aus der Kapsel wahrend ihres autonomen Betriebes sind
nicht vorgesehen, weshalb auch keine Extramassen fiir die Neubedruckung der Kapsel mitgefiihrt
werden missen. In Tabelle 27 sind die sich abschliefend ergebenden Massen von Stickstoff- und
Sauerstoffversorgung aufgefiihrt.

Tabelle 27: Gesamtmasse der Stickstoff- und Sauerstoffversorgung beim Atmosphidrenma-
nagement der Raumkapsel.

BM Stickstoff Sauerstoff Tanks Gesamtmasse
2 5kg 40 kg 40kg 85kg
3 5kg 60 kg 58 kg 123 kg
4 5kg 80kg 76 kg 161 kg

Temperatur und Feuchtigkeit werden von Warmeubertragern (Condensing Heat Exchangers — CHX)
bereitgestellt, welche mit dem Thermalkontrollsystem gekoppelt sind. Uber zusatzliche Wasserab-
scheider wird dabei auch das von den Astronauten abgegebene Wasser aus der Atmosphare zurlick-
gewonnen. Die getrocknete, gereinigte und temperierte Luft wird anschlieBend in die Kabine zuriick-
gefiihrt. [78] [100]
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Tabelle 28: Hardwaremassen fiir das Atmosphdarenmanagement einer Raumkapsel.

System Masse Energiebedarf Referenz
Warmetauscher (CHX) 20kg - [100]
Luftumwalzung 13 kg 410 W [100]
Wasserabscheider 12 kg 50 W [100]
sonstige Komponenten 30kg 50 W [100]
Gesamtmasse 75kg 510 W

4.3.4 Kommunikationssystem, Kommando- und Datenverarbeitungssystem

Das Kommunikationssystem (Communication System — CS) fiir eine NEO-Mission muss einige wesent-
liche Anforderungen erfiillen: Die Datenrate muss den Kommunikationsbedarf der Besatzung abde-
cken, sodass die missionsspezifischen, medizinischen und privaten Bedirfnisse (siehe Tabelle 29) der
Astronauten befriedigt werden.

Tabelle 29: Bediirfnisse der Astronauten bzgl. Video- und Audiokommunikation fiir eine 180-
Tage-Mission. [83]

Zuordnung Art Umfang

privat 2-Wege-Video- und Audiokommunikation taglich

medizinisch 2-Wege-Video- und Audiokommunikation wochentlich

missionsspezifisch 2-Wege-Audiokommunikation, ggf. 2-Wege- - Audio moglichst dauerhaft
Video, Datenlbertragung - Video bei Bedarf

- allg. Daten bei Bedarf, Tele-
metriedaten dauerhaft

Des Weiteren muss die Signalverzégerung zwischen Astronaut und Bodenkontrolle, die hauptsachlich
aufgrund der Distanz zwischen Sende- und Empfangsantenne entsteht, beriicksichtigt werden. Die
Distanz zwischen Raumfahrzeug und Erde betrdgt bei einer NEO-Mission bis zu mehrere Millionen
Kilometer. Das Kommunikationssystem muss geniigend Ubertragungsleistung bereitstellen und eine
moglichst kontinuierliche Verbindung zu einer Bodenstation gewahrleisten.

Die maximale Distanz des Raumfahrzeuges zur Erde ist vom gewahlten Zielasteroiden und der zuge-
horigen Flugbahn abhangig. Eine grobe Abschadtzung der maximalen Distanz ist (iber die Fluchtge-
schwindigkeit des Raumfahrzeuges relativ zur Erde und die Flugzeit zum Asteroiden moglich. Ange-
wendet auf die potenziellen Zielasteroiden (siehe Abbildung 9) ergibt sich daraus ein maximaler Ab-
stand r von 30,3 Millionen Kilometern. Die maximale Verzogerung betragt, unter Annahme einer
Wellenausbreitung mit der Lichtgeschwindigkeit von 300000 km/s, 101 Sekunden.

Die Anforderungen an die Datenrate der Kommunikationsverbindung ergeben sich aus der Informa-
tionsquelle. Mogliche Quellen sind Sprache, Video und Informationsdaten. Typische Anforderungen
der Quellinformation an die Datenrate und weitere Kennzahlen der Kommunikationsverbindung
werden in Tabelle 30 aufgefiihrt.
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Tabelle 30: Typische Anforderungen verschiedener Informationsquellen beziiglich des Kom-
munikationssystems. [78]

" Verzégerungs-
Quelle Datenrate Verzogerung & & BER
schwankung
Sprache niedrig niedrig niedrig 10 bis 10
(bspw. zw. Astronauten, Raum- (mehrere 10kbps) (<100 ms) (<10ms)
fahrzeug und EVA-System,
Raumfahrzeug und Erde)
Video hoch mittel mittel 10" bis 107
(bspw. Unterhaltung, medizini- (mehrere (500 bis 1500 ms) (150 bis 500 ms)
sche Konsultationen) 10 Mbps)
Daten variabel variabel variabel 10" bis 107
(bspw. Nutzlastdaten, Soft- (kbps bis Mbps) (bis zu mehreren (bis zu mehreren (und hoher)
wareupdates) Minuten) Sekunden)
Linkbudget

Anhand der vorgegebenen Anforderungen soll das Linkbudget fiir den Downlink eines Videodaten-
stroms mit mindestens 10 Mbps erstellt werden und daraus eine Dimensionierung, sowie anschlie-
Rend eine Auswahl der bendtigten Kommunikationshardware abgeleitet werden.

Tabelle 31: Eingabewerte fiir das Linkbudget zur Dimensionierung der notwendigen Kommu-

nikationshardware.

Parameter Formelzeichen Wert Begriindung/Referenz

Tragerfrequenz f 8 GHz niedrige Atmospharendampfung
bei hoher Datenrate moglich

maximale Ubertragungsdistanz r 3,03:10'km  Maximum NEO Mission

Regenverluste L, 2dB [78]

Atmosphdrendurchgangsverluste L 0,5dB [78]

Antennenausrichtungsverluste Ly 0,5dB [78]

Modulation - BPSK niedrige Anforderung an das
Verhaltnis der Energie pro Bit zur
Rauschleistungsdichte (E,/Ng)

Codierung - keine [78]

Tabelle 32: Anforderungen an das Kommunikationssystem.

Parameter Formelzeichen Wert Begriindung/Referenz

Bitfehlerrate BER 10” Mindestanforderung fiir Video-
und Datenibertragung

Signal-zu-Rauschleistungs- SNR¢ ¢ 9,6 dB Minimum fiir gegebene BER bei

Verhiltnis

BPSK Modulation [78]
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Parameter Formelzeichen Wert Begriindung/Referenz

Energie-pro-Bit-zu- (E) 9,6dB ist gleich dem SNR

Rauschleistungsverhaltnis No/ ¢

Linkmargin M 2dB [78]

Datenrate R4 min 10 Mbps  komprimierter Videostream
=70dBbps

Empfangsantennendurchmesser D 30m groRe Bodenstationsantenne

(Bodenstation) verflgbar fur Videodownlink

Die Annahmen fir die Berechnung sind in Tabelle 31 und Tabelle 32 aufgefiihrt. Als Modulationsver-
fahren wird das BPSK (Binary Phase-Shift Keying) verwendet, da es einfach umsetzbar ist und die
Hardwarekomponenten vielfaltig verfligbar sind [78]. Auf ein Codierungsverfahren wird zunachst
verzichtet.

Unter Zuhilfenahme von Gleichung (4.4) [78, p. 885] kann aus dem maximalen Abstand r zwischen
Sender und Empféanger, sowie der Frequenz f, der Freiraumverlust L fiir die Signallbertragung be-
stimmt werden.

L¢s[dB] = 92,45 + 20 - log(f[GHz]) + 20 - log(r[km]) (4.4)

Der Gewinn der Bodenstationsantenne Ggy wird mit Gleichung (4.5) [78, p. 898] aus der Antennenef-
fektivitat n (fir Parabolantennen typischerweise 55 %), der Frequenz f und dem Aperturdurchmesser
D bestimmt.

Gry[dB] = 20,4 + 10 - log(n) + 20 - log(f[GHz]) + 20 - log(D[m]) (4.5)

Das verfligbare Signal-zu-Rauschleistungsverhaltnis SNRy..f und dementsprechend auch das Ver-
haltnis (Ep/Ng)yers Werden aus dem geforderten Wert (Index ,erf”), zuziglich der Linkmargin M,
bestimmt (Gleichung (4.6) und (4.7) [78, p. 896]). Bei der digitalen Dateniibertragung wird als For-
melzeichen das Verhéltnis E;, /N, auch Stérabstand genannt, verwendet, bei analogen Signalen wird
das Signal-zu-Rauschleistungsverhaltnis definiert.

SNRyerf[dB] = SNR.¢[dB] + M[dB] (4.6)
(ﬁ> [dB] = (%) [dB] + M[dB] (4.7)
0/ verf 0/ erf

Die Empfangergute G/T wird aus dem Antennengewinn der Empfangsantenne der Bodenstation Gry
und der Systemrauschtemperatur der Empfangsstation Try ermittelt (Gleichung (4.8) [78, p. 899]).
Flr die Empfangsstation wird eine Systemrauschtemperatur von 150K (21,8 dBK) [78] angenommen.

G/T [%B] — Gpy[dB] — Tay[dBK] (4.8)

Die effektive Abstrahlungsleistung der Sendeantenne, verglichen mit einem isotropen Strahler (effec-
tive isotropic radiated Power — EIRP) (Gleichung (4.9) [78, p. 899]), ergibt sich aus dem Antennenge-
winn der Sendeantenne Gty und der Transmitterleistung Pry.
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Abbildung 17: Erforderliche Sendeleistung zur Ubertragung eines Videodatenstromes (Daten-

rate 10 bis 30 Mbps) in Abhédngigkeit vom Aperturdurchmesser der Sendeanten-
ne.

EIRP[dBW] = 10 - log(Pr<[W]) + Gy [dB] (4.9)

Mit der Boltzmann-Konstante k = —228,6 [dB/WHz] kann die erforderliche Transmitterleistung Pry
in Abhdngigkeit vom Sendeantennengewinn Gpyx fiir die Videokommunikation vom NEO-
Raumfahrzeug zum Boden bestimmt werden.

E
Pr,[dBW] = (—b> —G/T—Gpy+ L+ Lo+ Lyt + Lp +k+Rp [depS] (4.10)
0/ verf

Aus den getroffenen Annahmen folgt damit
Pri[dBW] = 50,73[dB] — Gr4[dB]. (4.11)

Mit Gleichung (4.5), angewendet auf den Antennengewinn des Transmitters Gy, und durch die Um-
rechnung von dBW in W kann der Zusammenhang zwischen der Sendeleistung und dem Apertur-
durchmesser der Sendeantenne dargestellt werden. In Abbildung 17 ist die Abhangigkeit der beiden
GroéRen flr unterschiedliche Datenraten in einem Diagramm aufgetragen. Hierbei zeigt sich, dass ein
kleiner Antennendurchmesser bei gleichzeitig moderaten Sendeleistungen nur schwer realisierbar
ist. FUr einen Antennendurchmesser von einem Meter ist flr einen 30 Mbps Datenstrom eine Sende-
leistung von maximal 100 W erforderlich. Die Ubertragung desselben Datenstroms mit einer 0,6 m-
Parabolantenne erfordert bereits 255 W Sendeleistung. Fiir das Design der Kapsel ist eine kleinere
Antennenapertur wiinschenswert.

Die Massen von Antenne und Transceiver werden auf Basis von terrestrischen Kommunikationskom-
ponenten abgeschatzt. Es wird angenommen, dass die Hardware fir den Weltraum zwar hoheren
Anforderungen geniigen muss und dadurch eventuell schwerer werden kann, jedoch auch Masseein-
sparungen durch Designoptimierungen moglich sind. Die Kombination dieser Anforderungen wird zu
einer dhnlichen Masse der Weltraum-Hardware im Vergleich zur terrestrischen Hardware fiihren.
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Tabelle 33: Hardware fiir das Kommunikationssystem der Raumkapsel mit spezifischen Eigen-

schaften.
Komponente/System Menge Gesamtmasse Energiebedarf Referenz
150 W Transceiver 2 50kg 1100 W (peak) [101]
220W (@ 30W) Annahme
0,7 m Parabolantenne 1 8kg - [102]
Antennennachfiihrung 1 15kg 30w Annahme
Kabel und Stecker - 15kg - Annahme
weitere Komponenten - 15kg 50 W Annahme
Gesamtsystem 103 kg 1180 W (Spitze)

300 W (nominal)

Als Richtlinie fiir das Design wird ein direkt gespeister Parabolreflektor mit einem Aperturdurchmes-
ser von 0,7 m gewahlt. Ein 150 W-Transceiver ermoglicht, mit den bisher getroffenen Annahmen,
eine maximale Datenrate von circa 25 Mbps. Zur Nachfiihrung der Antenne wird ein elektrischer, um
2 Achsen drehbarer Rotor installiert. Das Gesamtsystem hat damit eine Masse von 104 kg und beno-
tigt unter Volllast 1180 W elektrische Leistung. Der Nominalbetrieb mit weniger Sendeleistung bedarf
weniger Eingangsleistung. Bei einer angenommenen Datenrate von 5Mbps im Nominalbetrieb und
unter Verwendung der oben getroffenen Annahmen geniigt dafiir eine Sendeleistung von circa 30 W,
was einem Flinftel der Maximalleistung entspricht. Es wird angenommen, dass die elektrische Ein-
gangsleistung des Transceivers im Nominalbetrieb ebenfalls ein Fiinftel, also 220 W betragt. Das
Kommunikationssystem benétigt dabei folglich nur 300 W.

Kommando- und Datenverarbeitung

Das Kommando- und Datenverarbeitungssystem (Command and Data Handling Subsystem — C&DH)
ist direkt mit dem Kommunikationssystem sowie dem Lage- und Bahnregelungssystem verknipft.
Haufig wird daher auch die Bezeichnung C? verwendet: Command, Control und Communications.

Das C&DH besitzt Schnittstellen zu allen anderen Subsystemen. Es verarbeitet die Zustandsinforma-
tionen dieser Systeme, verteilt die Daten ggf. innerhalb des Raumfahrzeuges und sorgt fiir die Uber-
mittlung von Telemetriedaten an die Bodenstation. Vom Boden aus kénnen umgekehrt auch Tele-
kommandos an das Raumfahrzeug libermittelt werden. Das C&DH verarbeitet diese Kommandos und
leitet sie entsprechend an das jeweilige Subsystem weiter.

Zur Auslegung des C&DH bedarf es in der hier betrachteten Vorentwurfsphase nur einiger weniger
Komponenten. Es wird davon ausgegangen, dass die Schnittstellen und Messdatenaufnehmer bereits
in den verkniipften Subsystemen vorhanden sind. Uber Datenleitungen werden die Informationen an
den Computer des C&DH weitergeleitet. Ein angebundener Speicher dient der Pufferung von Daten,
falls die Ubertragungskapazitit zur Bodenstation nicht ausreicht, um alle anfallenden Informationen
zu versenden. Das C&DH muss daher auch fiir eine Priorisierung bei der Bearbeitung der gesammel-
ten Daten und auch der empfangenen Telekommandos sorgen. Aufgrund der groflen Bedeutung
dieses Subsystems fiir den Betrieb und die Sicherheit des Raumfahrzeuges wird der bereits in sich
redundant ausgelegte Hauptcomputer [103] zweimal eingebaut. Der Massenspeicher besitzt eine
interne Fehlerkorrektur und ist strahlungsgehartet. Auf eine redundante Auslegung wird hier verzich-
tet. Notfalls kann auch der Speicher im Hauptcomputer einen Teil der Aufgaben des Massenspeichers
Ubernehmen.
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Tabelle 34: Komponenten fiir das Kommando- und Datenverarbeitungssystem

Komponente/System Menge Gesamtmasse Energiebedarf Referenz
Massenspeicher (SD-RAM) 1 17 kg 60 W [104]
Computer 2 28 kg 70W [103]
Kabel und Stecker - S5kg - Annahme
Gesamtsystem 50 kg 130w

4.3.5 Antriebs-, Lage- und Bahnregelungssystem

Im Rahmen von NEO Missionen bedarf es, nach den in Abschnitt 3 durchgefiihrten Analysen, mehre-
rer Bahnmandver, um den Asteroiden zu erreichen und anschlieBend zur Erde zuriickzukehren. Diese
Hauptmandver sollen mit gesonderten Antriebsstufen ausgefiihrt werden und nicht in das Design des
Antriebssystems der Kapsel einflieRen.

Das in die Kapsel integrierte Antriebssystem (Attitude and Orbit Control System — AOCS) ist aus-
schlieBlich fiir die Lageregelung und Nahbereichsoperationen am Asteroiden zustandig. Es dient dem
Ausgleich duBerer und innerer Storkrafte und der aktiven Orientierung des Raumfahrzeuges. Von
auBen wirken beispielsweise der solare Strahlungsdruck oder Gravitationskrafte, im Inneren stellen
die Astronauten die Hauptstérungsquelle dar. Eine aktive Lageanderung ist bspw. beim Operieren in
der Nahe des Asteroiden oder bei Andockmandvern zwischen Raumfahrzeugen notwendig. Die Lage-
regelung soll in allen drei Raumachsen erfolgen kénnen.

Zur Erfassung der Stérungen und zur Lagebestimmung bendtigt die Kapsel verschiedene Sensoren,
welche die Lage im Inertialsystem ermitteln. Fir interplanetare Missionen kénnen hierfiir Sonnen-
sensoren, Sternensensoren und Inertialnavigationssysteme (Inertial Measurement Units — IMUs)
eingesetzt werden. In der Praxis kommt meist eine Kombination aus allen drei Systemen zum Einsatz,
um verschiedene Umgebungssituationen abzudecken und Redundanz zu gewahrleisten.

Tabelle 35: Typische Massen und Energiebedarf verschiedener Lagesensoren fir das AOCS
der Raumkapsel. [68] [71]

Sensortyp Masse Energiebedarf Vor- & Nachteile
Inertial Measurement Unit 3..25kg 10..200W + sehr genaue Lagebestimmung
- hohe Kosten, Energiebedarf und
Masse
Sonnensensoren 0,5..2kg 0.3W + zuverlassig, genau, geringer

Energieverbrauch
- freier Blick zur Sonne erforderlich

Sternensensoren 3..7kg 5..20W + zuverlassig, genau, geringer
Energieverbrauch

- freier Blick zu Sternen erforder-
lich
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Die Lagesensoren geben, vereinfacht dargestellt, die gewonnen Informationen an einen Flugkontroll-
computer weiter, welcher anhand der vordefinierten Ausrichtung die Abweichungen ermittelt und
Aktuatoren zur Einhaltung oder Anderung der Lage ansteuert.

Die Aktuatorenauswahl richtet sich primar nach der erforderlichen Ausrichtungsgenauigkeit, der
maximal erforderlichen Manovriergeschwindigkeit und dem Bereich, in welchem die Lagegenauigkeit
gewahrleistet werden muss. Fiir die bemannte NEO Mission sind alle drei Anforderungen noch nicht
hinreichend genau bekannt, um detaillierte Systemvergleiche durchfiihren zu kénnen. Allerdings
bestimmen einige wesentliche Faktoren bereits die Mindestanforderungen an das AOCS. Insbesonde-
re ist hier die Mandvrierfahigkeit in der Ndhe des Asteroiden, bei der Durchfiihrung von AuRenbord-
einsatzen, zu nennen. Das ungleichformige Gravitationsfeld eines Asteroiden stellt eine stark variab-
le, duBere Storung dar und die Aktivitaten durch AuRenbordeinséatze fihren zu weiteren inneren und
duBeren Storkraften. Zudem muss fir die Ausflihrung der Nahbereichsoperationen, wahrend des
Aufenthalts am NEO, ein System fiir die Bewegung um alle drei rotatorischen und translatorischen
Freiheitsgrade zur Verfligung stehen. Moégliche Aktuatoren sind in Tabelle 36 aufgefihrt.

Tabelle 36: Wesentliche Eigenschaften und Bewertung maéglicher Aktuatorsysteme fiir eine
bemannte Raumkapsel. [68] [71]

Aktuatorsystem Eigenschaften Systembewertung (Vor- & Nachteile)

Schub bis 50N
Isp: 60 (N3), 250 (H,)

Kaltgasschubdiisen + geringe Komplexitat
+ hohe Zuverlassigkeit
+ ausgezeichnete Pulseigenschaften

+ keine Beeintrachtigung von Solargenerato-
ren und Thermalkontrollflachen

- geringer spezifischer Impuls
- geringer Gesamtimpuls
- hohe Tank- und Gesamtsystemmassen

HeiRgasschubdisen

- Einstoffsystem

- Zweistoffsystem

Reaktionsrader/Drallrader

Schub: <5N
lsp: 140...235s
Treibstoffe: H,0,, N,H,

Schub: 5...12000 N

+ + + 4+

hohe Zuverlassigkeit
vergleichsweise einfaches System
langzeit-raumlagerfahige Treibstoffe

sehr gute Pulseigenschaften, gute Minimal-
impulseigenschaften

niederenergetisch
hohe Zuverlassigkeit

Isp: 305...310's + langzeit-raumlagerfahige Treibstoffe
Treibstoffe: N,0, & MMH, + gute Pulseigenschaften, mdRige Minimal-
N,H, & UDMH impulseigenschaften

- Drehmoment: 0,01...1 Nm
- Masse: 2...20kg
- Energiebedarf: 10..110 W

mittelenergetisch
vergleichsweise komplexes System

einfaches System

mindestens drei Rader fiir eine Dreiachsre-
gelung erforderlich

bendtigen ein zusatzliches, drallerzeugen-
des System zur Entladung (bspw. Schubd-
sen)
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Aktuatorsystem Eigenschaften Systembewertung (Vor- & Nachteile)
Kontrollmomentengyroskope - Drehmoment: 25..500Nm + hohe Drehmomente
(CMGs) - Masse: >10kg + einfaches System bzgl. duRerer Schnittstel-
- Energiebedarf: 90...150 W len; innen sehr komplexer Aufbau
- hohe Masse

- hohe Kosten

- bendtigen ein zusatzliches, drallerzeugen-
des System zur Entladung (bspw. Schubd-
sen)

Anhand der Identifikation der unglnstigsten Storeinfllisse und Operationsszenarien ist ein System
mit hoher Agilitdit und moglichst hohen Stellkraften fir alle sechs Freiheitsgrade erforderlich.
Weiterhin sollte das AOCS eine moglichst hohe Stabilitdt des Raumfahrzeuges gewahrleisten, also
moglichst trage auf duBere Storeinfllsse reagieren.

Aufgrund der notwendigen Mandvrierfahigkeit fir die Nahbereichsoperationen am NEO und das
Docking wird ein Schubdisensystem als Hauptantriebssystem fiir die Lagedanderung vorgesehen.
Insbesondere die Fahigkeit der translatorischen Lagednderung macht dieses System unverzichtbar.
Ein Zweistoffsystem ist trotz hoherer Komplexitat zu bevorzugen, da die Tankmassen und damit die
Gesamtsystemmasse in Kombination mit einem hohen spezifischen Impuls der Triebwerke zu einem
hohen massespezifischen Antriebsbedarf fiihren. Die Treibstoffmenge soll anhand eines angenom-
menen Antriebsbedarfs von 150 m/s abgeschatzt werden. Flr den Betrieb des Systems ist neben dem
Brennstoff und dem Oxidator noch zusatzlich ein Bedruckungssystem mit Helium erforderlich.

Drall und Reaktionsrdader erzeugen aufgrund der hohen Rotationsraten der Schwungmasse eine Ge-
rauschkulisse, welche fiir ein bemanntes Raumfahrzeug mit der GréRe einer Kapsel als stérend emp-
funden werden kann. Es werden mindestens drei Rader fur die Lageregelung und zusatzliche Rader
als Redundanzsysteme bendétigt. Kontrollmomentgyroskope kénnen fiir eine hohe Agilitat sorgen,
sind in der bendétigten Drehmomentklasse (mehrere hundert Nm) jedoch vergleichsweise schwer.

Die Gesamtsystemmasse des AOCS kann durch die Aufsummierung der bekannten Einzelkomponen-
ten abgeschéatzt werden. Fir die Lagebestimmung wird angenommen, dass zwei IMUs (1 redundant),
sechs 2-Achsen-Sonnensensoren (fir Redundanz und Abdeckung) und zwei Sternensensoren (flr
Redundanz und Abdeckung) bendtigt werden. Ein ebenfalls redundanter Avionikcomputer verarbei-
tet die Regelungsdaten und gibt Steuerimpulse an die Systeme zur Lageanderung. Zur Vereinfachung
wird angenommen, dass auch redundante Systeme permanent aktiv sind und die nominale Versor-
gungsenergie bendotigen.

Die Treibstoffmasse fiir das Schubdiisensystem ergibt sich aus dem Antriebsbedarf und dem spezifi-
schen Impuls der Triebwerke. Da die Treibstoffmasse gemal® der Ziolkowsky Raketengleichung mit
der Raumfahrzeugmasse korreliert, kann die endgiltige Systemmasse erst anhand des Gesamtent-
wurfes der Raumkapsel bestimmt werden. In der Auflistung fiir das AOCS werden daher nur die
Schubdisen, Treibstoffleitungen und Kleinteile fiir das Gesamtantriebssystem bericksichtigt.
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Tabelle 37: Einzelkomponenten und Massen des AOCS fiir eine Raumkapsel.

Komponente/System Menge Gesamtmasse Energiebedarf Referenz
IMU (Astrix 120) 2 12 kg 12W [105]
2-Achsen-Sonnensensor 6 vernachlassigbar vernachlassigbar [106]
Sternensensor 4 20kg 60 W vgl. Tabelle 35
Kabel und Stecker - 10kg - Annahme
Avionikcomputer 2 30kg 150 W Annahme
Schubdiisen inkl. Ventile 12 36kg 180 W Annahme
Leitungen und Kleinteile - 25kg - Annahme
Gesamtsystem 133 kg 402W

4.3.6 Energieversorgungssystem

Das Energieversorgungssystem (Electrical Power System — EPS) dient zur Versorgung aller anderen
Raumfahrzeugsubsysteme mit elektrischer Energie. Fiir einige dieser Systeme konnten bei der Ab-
schatzung bereits grobe Angaben Uber den Energiebedarf gemacht werden. Zur Auslegung des EPS
soll hingegen eine andere Annahme fiir den Gesamtenergiebedarf getroffen werden. Mit Hilfe von
Gleichung (4.12) [78, p. 413] wird die durchschnittlich bendtigte elektrische Energie in Abhangigkeit
von der BesatzungsgrofRe ermittelt. Mit Gleichung (4.13) (vgl. [78, p. 413]) wird die Spitzenlast abge-
schatzt, wobei der in der Quelle verwendete Wert flr die Spitzenlast etwas zu hoch erscheint. Zum
Durchschnittsbedarf werden demnach nur 50 % hinzuaddiert und nicht, wie in der Quelle angegeben,
75 %.

Povg = 1000W + 500W - Anzahl der Besatzungsmitglieder (4.12)

Ppeak = Pavg * 1,5 (4.13)

Der Betriebszeitanteil o, gibt an, zu wie viel Prozent der Zeit innerhalb eines betrachteten Zeitraums
die Durchschnitts- bzw. Maximalleistung bendétigt wird. Es wird angenommen, dass die Maximalleis-
tung mit steigender BesatzungsgroRe haufiger bzw. Gber einen langeren Zeitraum abgefragt wird. Da
in der Maximalleistung bereits die Durchschnittsleistung enthalten ist, sinkt der Betriebszeitanteil fur
die Durchschnittsleistung entsprechend.
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Abbildung 18: Distanz des NEO-Raumfahrzeuges zur Sonne innerhalb der verschiedenen Mis-
sionsphasen, aufgetragen fiir alle in Abschnitt 3.3.1 ermittelten Asteroiden.

Fiir die Dimensionierung des EPS sind neben dem Energiebedarf des Raumfahrzeuges insbesondere
der maximale Abstand zur Sonne und die langsten Schattenphasen zu betrachten. Der Abstand zur
Sonne ist in Abbildung 18 fir alle in Abschnitt 3.3.1 ermittelten Asteroiden aufgetragen. Die einzel-
nen Markierungen geben die Distanz zur Sonne wahrend der verschiedenen Missionsphasen an, wo-
bei das Maximum circa 1,08 AU betragt.

Wahrend des Aufenthaltes am Zielasteroiden soll das Raumfahrzeug ausschlieBlich auf der Tagseite
des Asteroiden operieren und wird somit permanent von der Sonne bestrahlt. Der Auslegungsfall fir
den Energiespeicher richtet sich folglich nach dem Aufenthalt im LEO. Dabei betrdgt die maximale
Schattenzeit circa 35min, bei einer Gesamtumlaufzeit pro Orbit von 90 min. Es wird angenommen,
dass sowohl in der Schattenphase, als auch in der Sonnenphase die Betriebszeitanteile gleichmaRig
verteilt sind.

Aus der Dauer der einzelnen Phasen und dem Leistungsbedarf wird die erforderliche Energiemenge
in der Schattenphase E,, sowie die erforderliche Energie in der Sonnenphase Eg,,,, bestimmt.

Eecl/sun = {Gt(Pavg) ' Pavg + cyt(Ppeak) ' Ppeak)} ’ tecl/sun (4.14)

Tabelle 38: Abschatzung der benétigten Energie fiir die Raumkapsel in Abhédngigkeit von der
BesatzungsgroRe sowie der Anteil des Leistungsbedarfs an der Betriebszeit.

BM Pavg Ppeak o-t(Pavg) o-'E(Ppeak) EecI Esun
2 2000 W 3000 W 95 % 5% 1167 Wh 1879 Wh
3 2500 W 3750 W 90 % 10% 1458 Wh 2406 Wh

4 3000 W 4500 W 85% 15% 1750 Wh 2956 Wh
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Abbildung 19: Blockschaltbild des Energiesystems mit den zugehdérigen Verlusten in den ein-
zelnen Blocken. [84]

Das Energiesystem, welches fiir die Bereitstellung der berechneten Energiemengen benétigt wird,
besteht in seinen Grundelementen aus der Energiegenerierung, der Energiekonditionierung, der
Energiespeicherung und der Energieverteilung, dargestellt in Abbildung 19. Jedes Element ist mit
Verlusten behaftet, welche die von der primaren Energiequelle zur Verfligung gestellte Leistung min-
dert. Beim Verbraucher kommt daher nur ein geringer Teil der Eingangsleistung an. Als primare Ener-
giequelle fur die Raumkapsel soll die Sonne mit einer Energiedichte von 1368 W/m? (bei 1AU Ab-
stand zur Sonne) dienen. Die Generierung elektrischer Energie erfolgt mithilfe fotovoltaischer Wand-
ler. Die Wirkungsgrade aller Elemente des Energiesystems sind in Tabelle 39 aufgefiihrt.

Tabelle 39: Typische Wirkungsgrade fiir die Einzelblocke des Energiesystems eines Raum-
fahrzeuges (siehe Abbildung 19).

Wirkungsgrad bei Formelzeichen Wert Anmerkungen/Referenz

Energiegenerierung Mg 22,5% 30% GaAs Zellen [107] mit
75 % des Laborwirkungsgrades
(78]

Energiekonditionierung Nk 80 % [108]

Laden des Akkumulators L 80 % [108]

Entladen des Akkumulators  ng 90 % [108]

Energieverteilung Ny 95 % [108]

In der Schattenphase werden die Verbraucher ausschlieBlich aus dem Energiespeicher versorgt. Hier-
fir eignen sich sehr gut Lithium-lonen (kurz Li-lon) Akkumulatoren, die aufgrund ihrer hohen Ener-
giedichte fir geringe Systemmassen bei gleichzeitig hoher Speicherkapazitdt sorgen. Ein Nachteil
dieser Sekundarbatterien ist, dass nur ein gewisser Prozentsatz der gespeicherten Energie genutzt
werden kann, da es ansonsten zu einer Degradierung der Akkuleistung kommt. Die sogenannte Ent-
ladungstiefe (Depth-of-Discharge — DoD) gibt an, wie viel Prozent der Gesamtkapazitat genutzt wer-
den kann. Der hier verwendete Li-lon-Speicher besitzt eine Leistungsdichte von 125 W/kg und erlaubt
eine DoD von 60% [68]. Die Gesamtkapazitat des Speichers Egp muss also um 40 % groBer sein, als
die Energiemenge, die dem Speicher entnommen werden soll.

— Eecl
Ng "Nk "Ny - DoD

Esp (4.15)
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Die zur Generierung bendtigte Energiemenge Egg in der Sonnenphase ergibt sich aus der von den
Verbrauchern bendétigten Energie in Sonnen- und Schattenphase, unter Berlicksichtigung aller Verlus-
te (Gleichung (4.16)). Es wird angenommen, dass alle Verbraucher in der Sonnenphase direkt ver-
sorgt werden und dafir keine Lade- und Entladewirkungsgrade zu berlicksichtigen sind. Aus der zu
generierenden Energie resultiert, unter Beriicksichtigung des Generierungswirkungsgrades ng und
der Solarkonstante qg,,, die benétigte Solarzellenflache Agz (Gleichung (4.17)). Bei der Solarzellen-
flache ist zu beriicksichtigen, dass es durch Degradationseffekte zu einer Minderung der Ausgangs-
leistung kommt. Je nach Lange der Mission reduziert sich die Leistung zwischen Beginn (Begin of Life
— BOL) und Ende (End of Life — EOL) der Mission um bis zu 30 %. Da der Missionszeitraum im betrach-
teten Fall nur 180 Tage betragt, wird eine Degradation von 5 % einkalkuliert.

Eecl Esun
Mg ML Mg Mk Mv) (Mg ny)

EEG = (416)

Erc 1
tsun " NG " dsun 0,95

ASZ = (417)

Die verwendeten GaAs-Tripple-Junction-Solarzellen haben jeweils eine Flache von 30,18 cm?. Aus der
Gesamtzellenflache ergibt sich damit die Anzahl der Elemente.

Tabelle 40: Energiemenge, welche von den Solargeneratoren in der Sonnenphase bereitge-
stellt werden muss, Energiespeicherkapazitat/-masse, Solarzellenflaiche, Gesamt-
anzahl der Zellen und Zellen je Solaranlage.

Anzahl Zellen je
BM Esp mg, Eee Ag; Einzelzellen  Anlage
2 2843 Wh 22,7 kg 5139 Wh 19,172 m? 6352 3176
3 3554 Wh 28,4kg 6497 Wh 24,239 m? 8032 4016
4 4265 Wh 34,1kg 7887 Wh 29,424 m? 9751 4876

Es wird davon ausgegangen, dass am Raumfahrzeug zwei identische Solaranlagen angebracht wer-
den. Sie sollen gegeniiberliegend an der Raumkapselstruktur befestigt und permanent zur Sonne
ausgerichtet werden (a- und B-Nachfiihrung). Jede der beiden Anlagen besteht aus mehreren Seg-
menten, welche in Form einer Ziehharmonika ausgeklappt werden. Als Trager fiir die Solarzellen
werden gleich groRe, rechteckige Platten verwendet. Die Anzahl der Zellen pro Platte und die Auftei-
lung in Reihen und Spalten werden so gewahlt, dass eine optimale Ausnutzung der Flache entsteht.
Jede Solarzelle ist 0,08 m hoch und 0,04 m breit. Flr die Kontaktierung der Zellen werden zu jeder
Seite einer Einzelzelle 5 mm hinzuaddiert.

Tabelle 41: Dimensionierung der Solaranlagen nach dem Ziehharmonika-Prinzip.

Anzahl Segment- Segment-  Ausleger-
BM Segmente  Reihen Spalten  hohe breite lange Msp
2 8 20 20 1,7m 0,9m 7,2m 125 kg
3 8 21 24 1,785 m 1,08 m 8,64m 158 kg

4 8 22 28 1,87m 1,26m 10,08 m 192 kg
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Die Gesamtmasse der Anlagen ergibt sich aus der reinen Zellenmasse (13,2 %), der Strukturmasse
(19,6 %), der Masse fir die Thermalkontrolle der Solaranlage (19,6 %), der Masse des elektrischen
Equipments (16,6 %), der Masse des Nachfliihrmechanismus (14,5 %) sowie der Masse fiir sonstige
Komponenten (16,5 %) [78].

Die Masse fiir die Regelungskomponenten mMge, des Energieversorgungssystems wird mit 11,4 kg/kw
abgeschatzt. Bemessungsgrundlage ist hierfir die Spitzenleistung ohne Bericksichtigung der Be-
triebszeitanteile. [78] [68] Die Gesamtmasse des Energieversorgungssystems ist in Tabelle 42 aufge-
flhrt.

Tabelle 42: Gesamtmasse des Energieversorgungssystems fiir eine bemannte Raumkapsel.

BM Msa mg, Mgeg Meps
2 125 kg 22 kg 34 kg 182 kg
3 158 kg 28 kg 43 kg 229kg
4 192 kg 34 kg 51kg 277 kg

Die Auslegung des Systems ist bisher ausschlielich fiir die Umgebungsbedingungen im LEO erfolgt.
Zuletzt soll deshalb noch geprift werden, ob durch direkte Umwandlung der elektrischen Leistung in
einem Abstand von 1,08 AU von der Sonne, genligend Leistung fir die Verbraucher zur Verfiigung
steht. Die verfligbare Leistung der Sonne nimmt quadratisch mit dem Abstand r ab. Die Gesamtflache
der Solaranlage wird aus den Werten in Tabelle 41 bestimmt. Verluste entstehen bei der Generie-
rung, Konditionierung und Verteilung. AuBerdem muss die Degradation von 5% bericksichtigt wer-
den.

1368 W/m?

— — 27.
PSA(r - 1108 AU) - ASA[m ] rz [AU]

"N "Mk "Ny * 0,95 (4.18)

GemaR Gleichung (4.18) stehen am Asteroiden noch 3680 W (+22,7 %) fir eine Besatzung von zwei
Astronauten, 4636 W (+23,6 %) fiir drei Astronauten und 5667 W (+25,9 %) filir vier Astronauten zur
Verfligung. Die in Tabelle 38 geforderten Spitzenleistungen werden damit erreicht und die Solaranla-
gengroRe erfiillt die Anforderungen fiir die moglichen Asteroidenmissionen.

4.3.7 Thermalkontrollsystem

Das Thermalkontrollsystem (Thermal Control System — TCS) sorgt dafiir, dass fiir alle Komponenten
im Raumfahrzeug die vorgeschriebenen Betriebstemperaturbereiche bereitgestellt und nicht tber-
oder unterschritten werden. In einem bemannten Raumfahrzeug gilt dies insbesondere fiir die As-
tronauten. Es wird angenommen, dass die Anforderungen an den Thermalhaushalt einer bemannten
Raumkapsel ein aktives Thermalsystem erfordern.

Auf eine Detailauslegung des Thermalkontrollsystems soll im Folgenden verzichtet werden, da hierfiir
die Erstellung eines Thermalmodells notwendig ist. Stattdessen wird eine parametrische Methode
angewendet, welche die verbrauchte elektrische Leistung als thermische Last fiir das Thermalkon-
trollsystem verwendet. Begriindet wird die Annahme damit, dass der groRte Teil der elektrischen
Leistung von den Subsystemen als Warme wieder abgegeben wird. Zusatzlich geben die Astronauten
jeweils circa 130 W thermische Leistung ab. Fiir eine Vorauslegung kann somit die elektrische Leis-
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Abbildung 20: Spezifische Abstrahlleistung eines Radiators (siehe Formel (4.19)) in Abhéngig-
keit von der Radiatortemperatur bei einer Hintergrundtemperatur von 3 K. Auf
der Sekundarachse ist die entsprechende Radiatorflache fiir ein Raumfahrzeug
mit 2 bis 4 Astronauten aufgetragen. Die Werte fiir die abzustrahlende Leistung
stammen aus Abschnitt 4.3.6.

tung als Auslegungsgrundlage verwendet werden. Die Durchschnittsleistung des EPS wird aus Tabelle
38 libernommen.

Das TCS bendétigt verschiedene Bauelemente fiir die Realisierung einer aktiven Kontrolle. Warmetau-
scher und kalte Platten kdnnen die thermische Leistung an ihrem Entstehungsort aufnehmen. Der
Abtransport der aufgenommenen Warme erfolgt mit Hilfe von geschlossenen Flissigkeitskreislaufen
und Pumpen. Die aufgenommene und abtransportierte Warme wird schlieBlich von Radiatoren als
Strahlungswarme abgegeben.

Fiir die parametrische Masseabschatzung wird neben der elektrischen Spitzenleistung noch die Fla-
che des Radiators bendtigt. Zur Bestimmung der Flache wird angenommen, dass der Radiator auf der
sonnenabgewandten Seite des Raumfahrzeuges angebracht ist und damit der Hintergrundtempera-
tur Ty des Weltraums von 3K ausgesetzt wird. Mithilfe der Stefan-Boltzmann-Konstante c = 5,67 -
1078 W/(m? - K*), der Emissivitit € des Radiators und dem Wirkungsgrad 1 des Radiators kann die
Abstrahlleistung in Watt pro Quadratmeter in Abhangigkeit von der Radiatortemperatur bestimmt
werden (Gleichung (4.19) [78, p. 521]). Fir Emissivitdt und Wirkungsgrad werden als typische Werte
jeweils 90 % angenommen.

%=c-s-n-(T{{—T{}) (4.19)

Wie in Abbildung 20 zu erkennen ist, sinkt die Radiatorflache fir alle drei Raumfahrzeugkonfiguratio-
nen mit steigender Radiatortemperatur, da die spezifische Abstrahlleistung groRer wird. Je starker
der Radiator also mit der abgefiihrten Systemwarme gegeniliber der Weltraumumgebung aufgeheizt
werden kann, desto effektiver funktioniert die Warmeabstrahlung im Vakuum. Im Folgenden soll
davon ausgegangen werden, dass die Radiatortemperatur zwischen 240 und 260K gehalten werden
kann. Die Abstrahlleistung betragt damit im Mittel 180 W/m?2. Die Radiatorfliche muss je nach Besat-
zungsgroRe 11,1 m?, 13,9 m? oder 16,6 m? betragen.
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Anhand der ermittelten GroRen wir die parametrische Massenabschatzung durchgefihrt, deren Er-
gebnisse in Tabelle 43 aufgefiihrt sind.

Tabelle 43: Parametrische Abschitzung der Masse fiir die Einzelkomponenten des TCS. Be-
rechnung der Gesamtmasse des TCS fiir verschiedene Besatzungsgrofen

. BM
spezifische

Komponente Masse Menge 2 3 4
kalte Platten 12 kg/kwW 1 24 kg 30kg 36 kg
Pumpen 4,8 kg/kW 2 19,2 kg 24 kg 28,8 kg

. . +15 % zu aktiven
Leitungen und Ventile Komponenten 2 13 kg 16,2 kg 19,4kg
Instrumente und Regler +5% zu aktiven -

g Komponenten 2,2kg 2,7kg 3,2kg

. +5 % zu aktiven
Flissigkeiten Komponenten 2 4,3kg 5,4 kg 6,5 kg
Radiator (1-seitige Ab- 5
strahlung, korperfest) 17kg/m i 117,8 kg 147,2 kg 176,7 kg
Gesamtmasse 180 kg 226 kg 271kg

4.4 Gesamtkonfiguration der Raumkapsel

Aus den errechneten Einzelmassen der Raumfahrzeugsubsysteme soll im Folgenden ein Gesamtent-
wurf erstellt werden, welcher die Subsysteme entsprechend vereint und eine Abschatzung der Ge-
samtmassebudgets zuldsst. Durch ein schrittweises Vorgehen bei der Betrachtung des Gesamtsys-
tems soll ein Design erstellt werden, in das alle Subsysteme integriert werden kénnen. Das entstan-
dene Zieldesign stellt dabei jedoch keinesfalls die einzige oder richtige Losung dar, sondern ist als
Beispielkonfiguration anzusehen.

Beim Start ist es erforderlich, dass alle zum Betrieb der Raumkapsel notwendigen Subsysteme voll
integriert und betriebsbereit sind, spatestens, wenn die Kapsel in ihrem Zielorbit angekommen ist.
Anhand der gefiihrten Betrachtungen wird ersichtlich, dass einige Komponenten aufgrund ihrer Form
nicht in das derzeit existierende Design der Kapsel integriert werden kénnen. Dazu zahlen die Solar-
panele (EPS), die Radiatoren (TCS) und die Hochgewinn-Kommunikationsantenne (CS). Zur Beseiti-
gung dieser Problemstellung wird ein sehr einfach gehaltenes Servicemodul an der Unterseite der
Raumkapsel vorgesehen. Es dient zeitgleich als Adapter zum Tragersystem, mit dem die Kapsel in den
Orbit gelangt. Bisherige Raumkapselsysteme sehen alle ein solches Servicemodul vor, wobei aber die
Funktionen der Module, je nach Konzept, sehr unterschiedlich sind. Das im Folgenden diskutierte
Modul soll keine Antriebsfunktionen Gbernehmen und lediglich die oben aufgefiihrten Komponenten
integrieren. Zusatzlich soll die Moglichkeit zur Unterbringung von Tanks, bspw. fiir Treibstoff oder
Wasser, bestehen.
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Abbildung 21: Seitenansicht eines Entwurfes fiir das Servicemodul der bemannten Raumkap-
sel.

Als Form fiir das Servicemodul wird ein Kegelstumpf verwendet. Diese Bauform bietet an der Modul-
auBenseite den Bauraum zur Unterbringung der Anbauten, ohne dass diese den maximalen dufReren
Durchmesser, gegeben durch den maximalen Kapseldurchmesser, stark Uberschreiten. Wie bereits
erwdhnt, wird der maximale Durchmesser des Servicemoduls identisch zum unteren Raumkapsel-
durchmesser dcp sein. Der duRRere Neigunswinkel der Mantelflache betragt 28°, was ein zufillig ge-
wahlter Wert ist. Weiterhin wird angenommen, dass die Hohe des Kegelstumpfes der Segmenthdhe
der Solaranlagenmodule entspricht. Die HOhe variiert demnach entsprechend der verschiedenen
KapselgroRen. Der untere Durchmesser des Servicemoduls dgy kann anhand der Hohe des Kegel-
stumpfes und dem gegebenen AulRenwinkel bestimmt werden.

Die Strukturmasse mg gy des angefligten Servicemoduls wird mithilfe von Gleichung (4.20) vgl. [96]
abgeschatzt. Als Eingabeparameter dient die Mantelflache Agy des Servicemoduls, welche mit Glei-
chung (4.21) aus dem oberen Durchmesser d¢y, dem unteren Durchmesser dgy und der Hohe hgy
berechnet wird. Aus den getroffenen Annahmen folgen die in Tabelle 44 dargestellten Geometrien
und Strukturmassen fiir das Servicemodul.

1,15

Asm
_ ' 4.20
ms,su[kg] = 0,44906 (0,092903) 20
T dem — dsm)’
Agm[m?] = 2 \](w) + hgy” - (dem + dsu) (4.21)

Als nachster Schritt erfolgt die Unterbringung der benétigten Radiatorflache fir das TCS. Es wurde
bereits festgelegt, dass der Radiator auf der AuBenhiille des Raumfahrzeuges angebracht ist. Da je-
doch die Kapsel allein nicht geniigend Flache zur Verfliigung stellen kann, werden zwei getrennte
Radiatoren verbaut, wovon einer auf dem CM und einer auf dem SM angebracht ist. Es wird weiter-
hin festgelegt, dass die Mantelflaiche des CM nur zu maximal 20% mit einem Radiator belegt sein
darf. Daraus ergibt sich die Belegung der Mantelflache des Servicemoduls. Die Radiatoren befinden
sich auf der sonnenabgewandten Seite des Raumfahrzeuges in einem Winkel von 90° zu den Solaran-
lagen (siehe Abbildung 22). Bei dieser Anordnung wird davon ausgegangen, dass die Raumkapsel eine
Vorzugsrichtung zur Sonne besitzt. Die dem Radiator abgewandte Seite soll demnach immer zur Son-
ne zeigen. Falls sich bei detaillierten Analysen zeigt, dass sich diese Forderung nicht einhalten lasst,
kann auch eine andere Anordnung der Elemente erfolgen. Detailliertere Betrachtungen sollen jedoch
nicht Gegenstand dieser Arbeit sein.
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Tabelle 44: Geometrie und Masse des Servicemoduls fiir die verschiedenen Raumkapselkonfi-
gurationen. Verteilung der Radiatorflachen fiir das TCS.

BM dem hsw dsy Asm Ms,sm Ag,sm Ar,cm
2 3,98 m 1,70m 2,18 m 18,64 m? 200 kg 7,06 m? 4,04 m?
3 4,62m 1,79 m 2,72m 23,33 m? 258 kg 8,15 m? 5,75m?
4 5,12m 1,87m 3,13m 27,46 m? 312kg 9,42 m? 7,18 m?

Die aus jeweils acht identischen Modulen bestehenden Solaranlagen werden mit einem Rotations-
mechanismus an der Mantelflache des Servicemoduls angebracht. Der Rotationsmechanismus er-
laubt die Nachflihrung in der Solaranlage in der Orbitebene (a-Nachfiihrung). Fir die Ausrichtung aus
der Orbitebene hinaus (B-Nachfiihrung) sorgt die Rotation des Raumfahrzeuges um die Ldngsachse.
Hiermit werden automatisch auch die Radiatoren optimal gegeniiberliegend zur Sonne positioniert.
Im eingeklappten Zustand (siehe Abbildung 22) sind die Module weitestgehend innerhalb des maxi-
malen AuBendurchmessers der Raumkapsel verstaut. Die (berstehenden Ecken lassen sich mit einer
aerodynamisch angepassten Verkleidung bedecken, welche nach dem Start abgeworfen wird. Im
ausgeklappten Zustand zeigen die Solaranlagen v-formig nach hinten.

Die Hochgewinn-Kommunikationsantenne, in Abbildung 22 griin dargestellt, wird am unteren Rand
des Servicemoduls montiert. Ein Rotations- und Kippmechanismus sorgt fir die Ausrichtung der
Antenne zur Erde. Diese Position sollte eine gute Abdeckung lber die gesamte Mission erlauben, ist
jedoch hinsichtlich der Geometrie und der méglichen Verdeckung der direkten Sicht noch nicht opti-

Radiator
(cm)

Radiator (SM)
/ Seitenansicht

312

/—\ Bodenansicht

Hochgewinn-
Antenne

—

Solaranlage
(ausgeklappt und
90° rotiert)

Solaranlage

/ (eingeklappt)

Radiator (SM)

Abbildung 22: Konfiguration fiir das Crewmodul mit dem Servicemodul fiir eine vierkopfige
Besatzung. Die Solaranlagen sind symmetrisch angebracht, in der Abbildung
sind eine ausgeklappte und eine eingeklappte Solaranlage dargestellt. Die
Hochgewinnantenne wird an der Unterseite des Servicemoduls befestigt.
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miert.

Die Tanks fiir das Lageregelungssystem sollen im nicht bedruckten Teil der Raumkapsel unterge-
bracht werden. Der maximale AuBendurchmesser dr ,,x der Tanks wird dabei von der Raumkapsel-
geometrie vorgegeben. In jede der drei Kapselkonfigurationen passen unterschiedlich grolRe Tanks,
weshalb der maximale Durchmesser fiir jede Konfiguration gesondert ermittelt wird. Geometrisch
entspricht der Maximaldurchmesser dem Innenkreisdurchmesser des Dreiecks, welches den unbe-
druckten Raumkapselteil bildet (siehe NPV in Tabelle 22). Der duRRere Konuswinkel a aller Kapseln
betragt 32,5°. Anhand des Durchmessers d; der Druckkabine und des maximalen duReren Kapsel-
durchmessers d¢y (siehe Tabelle 22) kann der maximale Tankdurchmesser mit Hilfe von Gleichung
(4.22) vgl. [109] berechnet werden.

d — 4 - 1 1 1 ' o
T,max—( cm — dji) (m—z+m) tan(z) (4.22)

Die maximale Anzahl der um die bedruckte Kabine anordenbaren Tanks ergibt sich aus einer weite-
ren geometrischen Beziehung (Gleichung (4.23)) und dem zuvor ermittelten, maximalen Tankdurch-
messer sowie dem Druckkabinendurchmesser.

m-(d; +d
NTmax = (CllT Tmax) (4.23)
'max

Das Nettovolumen eines Tanks ergibt sich aus der einfachen Volumenbeziehung einer Kugel. Das
Bruttovolumen fiir Tanks mit integrierter Druckblase betrdgt circa 75% des Nettovolumens (vgl.
(110])

T 3
VT,brutto = § ! dT,max (4.24)

Die Leermasse eines Tanks wird anhand der Kugeloberfliche auf Basis eines existierenden Tankde-
signs [110] abgeschatzt.

kg

— (4.25)

— . A2 .
mT,leer_T[ dT,max 6'025

Jedes Medium wird in einem gesonderten Tank untergebracht. Zur Vereinfachung der Gesamtmas-
seabschatzung wird angenommen, dass alle Tanks einer gegebenen Konfiguration dieselbe GroRe
und damit dieselbe Leermasse besitzen. Auf Basis der getroffenen Annahmen und Gleichungen erge-
ben sich die in Tabelle dargestellten Konfigurationsmoglichkeiten.

Tabelle 45: Maximale TankgréRBen, -anzahl, -volumen und —massen fiir die in das CM integrier-
baren Tanks. Die Anzahl der Trink- und Brauchwassertanks ist bereits angegeben,
wobei die Tankmassen bereits im ECLSS beriicksichtigt sind.

BM dT,max r‘T,max VT,brutto r'nT,Ieer r'|T,TW r'|T,BW
2 0,496 m 19 47,931 4,66 kg 3 2
3 0,635m 15 100,751 7,64kg 2 2

4 0,730m 14 152,531 10,08 kg 2 1
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Das Treibstoffvolumen und die Tankanzahl fir das Schubdiisensystem werden bei der Ermittlung des
Gesamtmassebudgets in Abschnitt 4.6 berechnet, da sich die Treibstoffmasse entsprechend der Ziol-
kowsky-Raketengleichung mit der Gesamtfahrzeugmasse bei gegebenem Antriebsbedarf dndert.

4.5 Auslegung eines Habitatmoduls

4.5.1 Vorbetrachtungen

Wie bei der Betrachtung des Volumenbedarfs (Abschnitt 4.1.1) fiir eine 180-Tage-Mission zu einem
Asteroiden festgestellt wurde, ist ein Habitatmodul fir zwei bis vier Astronauten zwingend erforder-
lich. In Tabelle 9 ist das erforderliche Volumen des Habitats fiir die jeweilige Besatzungsgrofie aufge-
fUhrt. In diesem Abschnitt soll das NEAHab genannte Wohnmodul ausgelegt und die Masse dafiir
abgeschatzt werden. Die Grundlage hierfir soll eine einfache Skalierungsmethode auf Basis des ISS-
Columbusmoduls der ESA bilden. Die Griinde fiir dieses Vorgehen beruhen auf folgenden Uberlegun-
gen:

In Europa ist der Kenntnisstand im Bereich der Fertigung bedruckter Module fir die bemannte Raum-
fahrt sehr hoch. Insbesondere das unter anderem im Raumfahrtbereich tatige Unternehmen Thales
Alenia Space hat 50% des bedruckten Volumens der Internationalen Raumstation gefertigt [111].
Dazu zahlen die beiden Knotenmodule Harmony und Tranquility, das Columbus-Labor, die insgesamt
drei Mehrzwecktransportmodule (MPLM), die Druckkabine des ATV und die Aussichtsplattform Cu-
pola. Aus diesem Grund ist es naheliegend, auf das Wissen zur Fertigung von Druckmodulen in Inte-
gralbauweise in Europa zuriickzugreifen und eine Skalierung eines solchen Moduls fiir die Anforde-
rungen einer Asteroidenmission vorzunehmen.

Da sich diese Arbeit auf die europaischen Kompetenzen in der Raumfahrttechnik konzentriert (MZ-P-
04), wird das vollstdndig in Europa entwickelte und gebaute Columbus-Labormodul (siehe Abbildung
23) als Grundlage fir die Dimensionierung und Masseabschatzung eines Habitatmoduls verwendet.
In der frihen Planung der ISS war Columbus ein europaisches Programm fiir eine eigenstandige

Abbildung 23: Ansicht des Columbusmoduls mit einem Ausschnitt fiir den Blick in den Innen-
raum. [117]



4 Systementwurf und -auslegung 87

Raumstation, welche aus mehreren Komponenten bestehen sollte. Eines dieser Elemente, das als
Attached Pressurized Module (APM) bezeichneten GroBmodul, sollte eine Gesamtlange von Uber
10 m besitzen. Damit war das vorgesehene Labormodul deutlich groRer, als das jetzige Columbusmo-
dul, basierte jedoch auf derselben Strukturbauweise, einer Aluminiumdruckkammer in Integralbau-
weise. Aus Kostengriinden wurde das APM im Verlauf des Projektes deutlich verkiirzt. Letztendlich
blieb vom Columbus-Programm der ESA nur das Columbusmodul, wie es derzeit an der ISS installiert
ist. Diese Betrachtung soll zeigen, dass eine Skalierung des jetzigen Columbusmoduls durchaus legi-
tim ist, da eine deutlich langere Bauform mit derselben Strukturbauweise dafiir bereits vorgesehen
war und als technisch realisierbar angesehen werden kann. [112] [113] [114]

4.5.2 Skalierung

Die Grundparameter fiir die Skalierung bilden bekannte Masse- und Dimensionsdaten des derzeit an
der ISS installierten Druckmoduls (siehe Tabelle 46). Columbus wurde mit funf vorinstallierten Racks,
den Nutzlastmodulen, von einem Shuttle zur ISS transportiert. Die Startmasse betrug 12725 kg, wo-
von 2500kg auf die Racks und 10225 kg auf die Leermasse des Moduls angefallen sind [115]. Die
Leermasse ohne Racks bildet den wichtigsten Parameter fiir die Skalierung und Massenabschatzung.

Problematisch ist jedoch, dass der Anteil des bewohnbaren Volumens am bedruckten Volumen bei
Columbus nur ein Drittel betragt. Der Grof3teil des bedruckten Volumens wird von den Racks einge-
nommen. Die Skalierung auf Basis des Volumens in der derzeitigen Konfiguration wiirde einer Ver-
dreifachung der GroRe bedeuten. Aus diesem Grund wird die Annahme getroffen, dass die seitlichen
Racks und damit die Halfte aller Racks entfernt und das freiwerdende Volumen den Astronauten als
zusatzlicher Raum zur Verfigung steht. Das Volumen eines Racks betrédgt circa 1,9 m3 [116]. Insge-
samt entstehen dadurch 15,2 m® an zuséatzlichem Raum. Aus dieser modifizierten Konfiguration von
Columbus werden im Folgenden die bendtigten Skalierungsparameter abgeleitet.

Tabelle 46: Referenzparameter des Columbusmoduls fiir die Skalierung und das Design eines
Habitatmoduls gemaR der Anforderungen der bemannte NEA Mission.

Beschreibung Formelzeichen Wert Referenz
Lange (auBen) lcola 6,87 m [117]
Lange des verfligbaren Innenraumes lcoli 4,71 m [117]
Durchmesser (keine Angabe zu AuRen- oder In- dcol 4,49 m [117]
nendurchmesser vorhanden, deshalb werden bei-
de gleichgesetzt)
Leermasse (voll integriert, jedoch ohne Nutzlasten) mcqjeer 10275 kg [115]
Volumen (bedruckt) Vol press 75m?3 [117]
Volumen (bewohnbar) Vcolhab 25m?3 [115]
Maximalanzahl der Racks (4 je Seite) N(ol rack 16 [117]
Rackvolumen (eines Nutzlast-Racks) Veolrack 1,9m?3 [116]
Volumen (bewohnbar) modifiziert Veol-8,hab 40 m?3
Leermasse-Faktoren

. colleer MygaHab (VNEAHaD press) 138kg/m?

VCol,press
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Beschreibung Formelzeichen Wert Referenz
——Colleer Mygarab (VNEAHab,hab) 256 kg/m?
VCol—a,hab
Zcolleer Myganab (INEAHaD,i) 2182 kg/m?
lcoli
- w Myganab (INEAHAD,2) 1496 kg/m?
Col,a

Volumenfaktor

\Y
- _YColpress VNEAI—Iab,press (VNEAHab,hab) 1,8548
Vol-8hab

Der Aulendurchmesser wird bei der Skalierung nicht verandert. Die Anpassung an den Volumenbe-
darf erfolgt durch die Anderung der Gesamtlange. Fiir die Berechnung wird angenommen, dass die
innere Modulldnge und die Querschnittfliche miteinander multipliziert das bedruckte Volumen er-
geben. Folglich wird die neue Innenldnge INganab,i des skalierten Moduls anhand der Volulmenglei-
chung (4.26) (vgl. [109]) fiir einen Zylinder bestimmt.

4- VNEAHab,press

INEAHab,i = (4.26)

. A2
T dgoy

Zur Bestimmung der AuRenlange Iygapab,a Wird zur Innenldnge der Anteil hinzuaddiert, welcher sich
aus der Differenz der Innen- und AulRenldange bei Columbus ergibt.

lNEAHab,a = (ICol,a - 1Col,i) + 1NEAHab,i (4.27)

Die maximale Lange des NEAHab betrdgt gemaR der Skalierung 10,47 m. Die urspriingliche APM-
Konfiguration sah eine AuBenldange von 10,65 m vor, weshalb die hier berechnete Maximallange als
technisch machbar angesehen wird. Das APM sollte bei einer Lange von 10,65 m eine Leermasse von
circa 17350 kg besitzen. Der in Tabelle 47 angegebene parametrisch bestimmte Mittelwert der Leer-
masse fiir das NEAHab weicht davon lediglich um 464 kg ab. Aufgrund der geringen Abweichung
werden die durch Skalierung ermittelten Massen als plausible Lésungen gewertet.

Tabelle 47: Ergebnisse der Skalierung des Columbusmodauls fiir unterschiedliche Besatzungs-

groRen.
BM
Moduleigenschaft Formelzeichen
2 3 4
bewohnbares Volumen VNEAHab,hab 35,45 m?3 53,17 m?3 70,90 m3
bedrucktes Volumen VNEAHab press 65,75 m3 98,62 m?3 131,51 m3
Lange des Innenraums INEAHaD.i 4,15m 6,23 m 8,31m
AuBlenldnge des Moduls INEAHaba 6,31m 8,39 m 10,47 m
Leermasse (aus bedrucktem Volumen) MyEAHab leer (PV) 9059 kg 13588 kg 18119kg
Leermasse (aus bewohnbarem Volumen) MyEAHab leer (HV) 9059 kg 13588 kg 18119kg

Leermasse (aus Innenlinge) MyEaHab leer (i) 9059 kg 13588 kg 18119kg
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BM
Moduleigenschaft Formelzeichen
2 3 4
Leermasse (aus AuRenldnge) MyEaHab leer (1a) 9442 kg 12546 kg 15652 kg
Leermasse (Mittelwertbildung) Myganabteer(layi)  9250kg 13067 kg 16886 kg
4.5.3 Habitatsubsysteme

Das Columbusmodul vereint in der Leermasse bereits einige Komponenten verschiedener Subsyste-
me, die im hier erarbeiteten Massenbudget nicht gesondert aufgefiihrt werden. Zur Bestimmung der
Gesamtmasse des Habitats wird fiir die Gibrigen Subsysteme nur eine grobe Auslegung erfolgen, wo-
bei die bisher installierten Systeme moglichst exakt berticksichtigt werden sollen.

Aus den in Tabelle 48 aufgefiihrten Elementen werden die folgenden Annahmen fiir die weitere Ha-
bitatauslegung abgeleitet:

1.

Das Kommando- und Datenverarbeitungssystem von Columbus enthalt alle notwendigen
Elemente, wie Computer, Massenspeicher und Messeinheiten. Durch eine Kopplung mit dem
C&DH der Raumkapsel sollte die volle Funktionalitdt gegeben sein. Es wird keine zusatzliche
Masse fiir dieses System erwartet.

Das Kommunikationssystem von Columbus beinhaltet Audio- und Videosysteme, welche
gekoppelt mit dem Kapselkommunikationssystem die notwendige Ausstattung fir die NEA-
Mission gewahrleisten. Fir das CS wird demnach keine zusatzliche Masse erwartet.

Die Lebenserhaltungssysteme von Columbus beinhalten hauptsachlich Sicherheitseinrich-
tungen und Uberwachungskomponenten. Warmetauscher und Geblése sind als Teil des At-
mospharenmanagements ebenfalls installiert. Columbus verfligt weiterhin Gber Komponen-
ten fiir den Luftaustausch zwischen Habitat und Raumkapsel. Die ECLSS-Masse fiir das NEA-
Hab wird somit im Wesentlichen die Verbrauchsmaterialien beinhalten, sowie die Systeme
flir CO,-Filterung, Wasseraufbereitung und Abfallentsorgung.

Das Energieverteilungssystem als Teil des Energieversorgungssystems ist in Columbus vorin-
stalliert. Bei der Energiebedarfsabschatzung (der Eingangsleistung fiir das Modul) wird des-
halb der Verteilungswirkungsgrad abgezogen. Das Massenbudget umfasst demnach nur die
Komponenten fir Energiegenerierung und -konditionierung.

Das Thermalkontrollsystem von Columbus beinhaltet Leitungen fiir den Kihimitteltransport
sowie Ventile und Warmetauscher. Aktive Komponenten, wie Kihlmittel, Radiatoren und
Pumpen sind noch kein Bestandteil der ermittelten Modulmasse.

Tabelle 48: Ausstattungsmerkmale des Columbusmoduls und jeweilige Subsystemzugehorig-

keit [117].
Komponente Subsystem
Daten- und Missionscomputer, Kommando-/Messeinheiten C&DH
Multiplexer C&DH, CS
Massenspeichereinheit C&DH
Videokameras (2) CA (CS)

Audiosystem CS
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Komponente Subsystem
Hauptalarm-Anzeigetafeln (2) ECLSS
Feuerldschsysteme (2) ECLSS
tragbare Atemgerate (2) ECLSS

Liftungsventile und Geblase fiir Luftaustausch zwischen Stationsmodulen  ECLSS

Ventile flir Thermalkontrollsystem TCS
Energieverteilungsanlage EPS
Computer zur Uberwachung der Vitalwerte ECLSS, C&DH
Warmetauscher TCS, ECLSS
Umluftanlage ECLSS

externe Nutzlastplattformen (4) -

Energieversorgungssystem

Die Abschatzung des Energiebedarfs fiir das Habitatmodul gestaltet sich schwierig. Fiir Columbus
wird eine Versorgungsleistung von 6500 W angegeben, um die Grundversorgung (Housekeeping) des
Moduls zu gewahrleisten. 13500 W kdnnen je nach Bedarf zusatzlich flir die Nutzlasten verteilt wer-
den [117]. Bei einer Skalierung der Housekeeping-Leistung mit der ModulgréRe entstehen sehr hohe
Werte fiir die Leistungsanforderungen von mehr als 10 kW. Basierend auf Erfahrungswerten sind
jedoch Leistungen von bis zu 10 kW fiir Module bis 25t ausreichend [78]. Ausgehend von der Grund-
konfiguration von Columbus werden fiir drei Astronauten 1000 W und fiir vier Astronauten 2000 W
hinzuaddiert. Die Maximalleistung betragt somit 8500 W. Fiir die Nutzlast wird keine zusatzliche Leis-
tung eingerechnet, da die Mitfliihrung von Experimenten aufgrund der Raum- und Massenanforde-
rungen nur begrenzt moglich ist.

Anstelle eines Speichersystems wird der direkte Energietransfer vorgesehen. Am Asteroiden stehen
auBerdem die Batterien des CM fiir Notfalle zur Verfligung, da angenommen wurde, dass am NEO
keine Schattenphasen auftreten. Zur Energiegenerierung wird eine Solaranlage, bestehend aus vier
einzelnen Arrays, ausgelegt. Die Zellen werden, dhnlich zum Vorgehen in Abschnitt 4.3.6, derartig
verteilt, dass nahezu rechteckige Einzelmodule entstehen. Die Wirkungsgrade des Systems sind iden-
tisch zu denen bei der Kapselauslegung angewendeten Werten.

l:)NEJAHab,HK [W]

W/m? (4.28)
NG Mk * 0,95 '—qS“;‘[E\U{z ]

Asz NEAHab[M?] =

Die Masse des gesamten Energieversorgungssystems wird aus der Solaranlagenmasse zuzlglich der
Masse der Energieregulierung berechnet. Die Annahmen dafir sind identisch zu den Annahmen fiir
die Energieversorgung der Raumkapsel (siehe Abschnitt 4.3.6).
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Tabelle 49: Daten fiir das Energieversorgungssystem des NEAHab.

Segmente  Segment- Masse fiir Kon- Gesamt-
BM Pneavabik  Aszneawab  j€ Array grofRe ditionierung systemmasse
2 6500 W 32,41 m? 6 1,35x1,28 m 74,1kg 285kg
3 7500 W 37,40 m? 6 1,49x1,36 m 85,5kg 329kg
4 8500 W 42,38 m? 6 1,58x1,45m 96,9 kg 373 kg

Lebenserhaltungssystem

Zur Filterung von CO, aus der Atemluft kommt im Habitat ein 4-Bett-Molekularsiebverfahren (4BMS)
zum Einsatz. Die Technik ist bewdhrt und zuverldssig und es bedarf keiner Nachschubmasse. Lediglich
die Siebe missen gelegentlich getauscht werden, was jedoch nur eine Masse von 9kg pro Jahr und
Besatzungsmitglied erfordert. Das System selbst wiegt 30kg je Besatzungsmitglied. Das gefilterte
Kohlendioxid kann fiir andere Prozesse gespeichert und weiterverarbeitet werden. Im NEAHab soll
das CO, in einem Sabatierreaktor zusammen mit Wasserstoff in Wasser umgewandelt werden. Die-
ses Wasser kann aufgrund der hohen Reinheit als Trinkwasser genutzt werden. Das beim Sabatier-
Prozess entstehende Methangas wird in den freien Weltraum abgelassen.

Flr den Sabatier-Prozess wird Wasserstoff benétigt, welcher mit Hilfe von Elektrolyse, der Aufspal-
tung von Wasser in Sauerstoff und Wasserstoff, gewonnen wird. Das Wasser kann aus dem Sabatier-
Prozess, der Brauchwasserfilterung oder dem Vorratsbehalter stammen. Der Sauerstoff aus dem
Elektrolyseprozess steht als Atemgas zur Verfligung.

Durch die Rickgewinnung von Urin durch Filterung und Destillation innerhalb des ECLSS kann ein
nahezu geschlossener Wasser- und Sauerstoffkreislauf realisiert werden. In Anlehnung an das in
[118, p. 419] abgebildete Lebenserhaltungssystem werden die in Tabelle 50 aufgeflihrten Nach-
schubmassen benotigt. Die Systemmassen werden anhand der BesatzungsgroRRe (zwei bis vier Astro-
nauten) und der Missionsdauer (160 Tage fiir das NEAHab) bestimmt.

Sauerstoff und Stickstoffnachschubmassen sind ausschliesslich fir die Durchfihrung der EVAs vorge-
sehen. Die Berechnungsgrundlage bilden insgesamt fiinf Weltraumausstiege. Ggf. kénnen Riickge-
winnungssysteme fir die Luftschleusentatigkeit der Raumkapsel beriicksichtigt werden, da das Mas-
seeinsparpotenzial erheblich ist. Die Masse fiir ein Riickgewinnungssystem konnte im Rahmen dieser
Arbeit jedoch nicht ermittelt werden.

Tabelle 50: System- und Nachschubmassen fiir das ECLSS des Habitatmoduls.

BM
Systembestandteil/Verfahren 2 3 4 Referenz
4BMS 67,9kg 101,8kg  135,8kg  [78]
Sabatier 33,5kg 50,3 kg 67 kg [78]
Elektrolyse 40kg 60 kg 80kg [78]
Destillation 57 kg 85,5 kg 114 kg [78]
Filtration 22,6 kg 34 kg 45,3 kg [78]

Sauerstofftanks 114,9kg 114,9kg 114,9kg [78]
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BM
Systembestandteil/Verfahren 2 3 4 Referenz
Stickstofftanks 93,8kg 93,8kg 93,8kg [78]
Y Systemmassen 429,7 kg 540,3 kg 650,8 kg
Trinkwassermasse (inkl. Tanks & 20 % Margin) 74,4 kg 111,6 kg 148,8 kg [118]
Brauchwassermasse (inkl. Tanks & 20% Margin)  130,1 kg 195,1kg 260,2 kg [118]
Stickstoffmasse 104,3 kg 104,3 kg 104,3 kg [87]
Sauerstoffmasse 127,7 kg 127,7 kg 127,7 kg [87]
Y Verbrauchsgiitermassen 436,5kg 538,7 kg 641 kg
Gesamtmasse des ECLSS 866 kg 1079 kg 1292 kg

4.5.4 Habitatkonfiguration

Die Unterbringung der zuvor betrachteten Systeme im Habitat soll hier nicht ausfiihrlich betrachtet
werden. Es wird davon ausgegangen, dass im Inneren ausreichend Platz fur die Subsysteme vorhan-
den ist. Das in Abbildung 24 dargestellte Volumen fiir das Equipment steht auBerdem ausschlieBlich

6,31m

bewohnbares

15m?3 Volumen fiir Equipment

Volumen
35,5m?

4,49 m

Sonstiges, nicht

15m?

verfligbares
Volumen

8,39m

4,49 m

<

22,7 m?

bewohnbares
Volumen
53 m?3

Volumen fuir Equipment

22,7 m?

10,47 m

h 4

4,49 m

A

30,3m?

bewohnbares
Volumen
70,9 m3

Volumen fiir Equipment

30,3m?

Abbildung 24: GroRe und Form des anhand von Columbus skalierten NEAHab fiir die drei ver-
schiedenen BesatzungsgroRen von zwei bis vier Astronauten.



4 Systementwurf und -auslegung 93

fir die noch nicht in der urspriinglichen Columbus-Konfiguration vorhandenen Komponenten zur
Verfligung. Das Habitat verfligt Gber einen Kopplungsmechanismus fiir die Raumkapsel, welcher in
Abbildung 24 auf der rechten Seite dargestellt ist.

Die vier gleichgroBen Solaranlagen werden an der AulRenseite des Moduls befestigt und kénnen in
ihrer Langsachse rotiert werden. Die Positionen der Solaranlagen sollten gemaR der bevorzugten
Ausrichtung des Habitatmoduls gewdhlt werden. Die optimale Position wird im Folgenden jedoch
nicht weiter diskutiert. Die Radiatoren fiir das Thermalkontrollsystem werden auf der der Sonne
gegenlberliegenden Seite platziert.

4.6 Zusammenfassung des Designs und Massenbudget

Die Abschatzung der Gesamtmasse erfolgt fiir Habitat und Raumkapsel getrennt. Das Vorgehen
orientiert sich an dem fiir das Systems Engineering (iblichen Verfahren. Zur Masse jedes einzelnen
Subsystems wird zundchst ein Massespielraum zwischen 10 und 20 % der Ausgangsmasse addiert.
AnschlieRend werden die Subsystemmassen aufsummiert und auf das Gesamtsystem einen System-
massespielraum von 20 % addiert. Dies dient zur Abdeckung des zu erwartenden Massezuwachses
wahrend Entwicklung und Bau.

Fir die Raumkapsel wird, wie bereits in Abschnitt 4.4 erwdhnt, auf Basis der Systemmasse mcy jeer
die Treibstoffmasse mcy Ts bestimmt, welche fir die Realisierung des Antriebsbedarfs Avygcs mit
dem Schubdiisensystem benétigt wird. Die Masse des Habitatmoduls wird hier nicht einbezogen, da
das Schubdisensystem ausschlieflich fir die Lagebeeinflussung der Kapsel wahrend des Wiederein-
tritts und wahrend der Kopplung mit dem Habitat im LEO eingesetzt wird. Die Ubrigen Lagemandver
werden von den Transferstufen ausgefiihrt. Diese verfligen aufgrund der hohen Eigenmassen lber
ausreichend dimensionierte Triebwerke fiir die Lageregelung. Die Berechnung der Treibstoffmasse
flr die Kapsel erfolgt mithilfe der Ziolkowsky-Raketengleichung (4.29) [71, p. 40] und den Annahmen,
dass der spezifische Impuls Isp der Triebwerke 325s und die Fallbeschleunigung auf der Erde g
9,81 m/s? betragen.

MM jeer T mCM,TS) (4.29)

AVAOCS=I '8 11’1(
P S0 McMm,leer

Anhand der Treibstoffmasse werden, auf Basis des Mischungsverhaltnisses und der typischen Treib-

stoffdichten, die Volumen von Treibstoff und Oxidator ermittelt. Zum Einsatz kommen Monomethyl-

hydrazin (MMH) und Distickstofftetroxid (N,O,). Die vollstandigen Annahmen fiir die Treibstoffmas-

sebestimmung sind in Tabelle 51 aufgefiihrt.
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Tabelle 51: Annahmen und Parameter zur Berechnung der Treibstoff und Oxidatormasse so-

wie der Tankmasse fiir das Antriebssystem der Raumkapsel.

Bezeichnung Formelzeichen Wert Referenz
Mischungsverhaltnis (MMH:NQ,) - 1:1,6 [78]

Dichte von MMH PMMH 870 kg/m?3 [78]

Dichte von N,0, Pno, 1434 kg/m3 [78]
spezifischer Impuls ISp 325s [78]
Fallbeschleunigung (Erde) 8o 9,81 m/s?

Antriebsbedarf AV ocs 100 m/s Abschnitt 4.3.5
Tankmassen My jeer s. Abschnitt 4.4

Tankvolumen Vi bratto s. Abschnitt 4.4

Das in Abbildung 25 dargestellte Diagramm zeigt das Gesamtmassenbudget fiir die Raumkapsel fir
die drei untersuchten Konfigurationen. Die Aufschlisselungen aller Subsystemmassen und Masse-
spielrdume sind im Anhang in Abbildung A - 13 bis A - 15 aufgefiihrt. Die Gesamtstartmasse betragt
dabei zwischen 5,8 und 9,1t. Die groRten Anteile an der Gesamtmasse besitzen die Struktur, das
Thermalschutzsystem und die Systeme zur Unterbringung der Besatzung. Der angegebene Spielraum
fir die Systemmasse hat ebenfalls einen groRen Anteil, was jedoch fiir Raumfahrzeuge in dieser Vor-
entwurfsphase einen normalen Wert darstellt. Erfahrungen mit friiheren bemannten Raumfahrtpro-
jekten haben gezeigt, dass Massezuwachse von bis zu 25 % nicht uniiblich sind [78]. Die zusatzlich in
den Einzelsystemen enthaltenen Massespielrdume kdnnen durch eine genauere Analyse dieser Sys-
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Abbildung 25: Subsystemmassen und Gesamtmasse des CM mit einer Besatzung zwischen
zwei und vier Astronauten.
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Abbildung 26: Subsystemmassen und Gesamtmasse des NEAHab fiir BesatzungsgréBen von
zwei bis vier Astronauten.

teme in spateren Projektphasen und die Beseitigung von Unsicherheiten bei der Auslegung verringert
werden. Die meisten Einzelsysteme sind hier mit einem Spielraum von 20 % belegt. Die Systeme zur
Unterbringung der Besatzung werden jedoch nur mit 10% belegt, da die dafiir durchgefiihrten Be-
trachtungen sehr detailliert erfolgt sind und, wie bereits in Abschnitt 4.1.2 angedeutet wurde, eher
mit Masseeinsparungen zu rechnen ist. Weiterhin wird flrr das TPS nur ein verringerter Spielraum
von 15 % angewendet, da hier bereits ein Spielraum von 20% zur Dicke des Schutzschildes hinzuge-
fligt wurde. Da das verwendete Hitzeschutzmaterial AVCOAT bereits weit entwickelt ist und fir
Raumfahrtmissionen eingesetzt wurde, wird ein zusatzlicher Masseaufschlag von 20% fir zu hoch
eingeschatzt.

Die Ermittlung der Gesamtmasse fiir das NEAHab erfolgt nach dem gleichen Vorgehen, wie es bereits
bei der Raumkapsel angewendet wurde. Die Gesamtmassenbudgets sind ebenfalls im Anhang
(Abbildung A - 16 bis A - 19) aufgefiihrt. Als Subsysteme werden hingegen nur das skalierte Colum-
busmodul, die Unterbringung der Besatzung, die Thermalkontrolle und die Energieversorgung, sowie
das Lebenserhaltungssystem betrachtet. Der Massespielraum fiir die Unterbringung der Besatzung
betrdgt aus den bereits fir die Raumkapsel genannten Griinden ebenfalls nur 10%. Das skalierte
Modul wird mit einem Massespielraum von 10 % belegt, weil davon ausgegangen wird, dass aufgrund
der bereits bewdhrten Technik, keine unerwarteten Massesteigerungen erfolgen. Es ist ein hoher
Technologiestand vorhanden, da bei der ISS bereits gréRere Module, als das Columbuslabor einge-
setzt werden. Die Erfahrungen mit groRen Druckkabinen im Weltraum sind daher als fundiert einzu-
stufen und der Massespielraum kann entsprechend reduziert werden. Masseeinsparungen kdonnten
durch die Moglichkeit realisiert werden, dass das fiir den niedrigen Erdorbit ausgelegte Mikrometeo-
ritenschutzsystem gegen ein deutlich leichteres System ausgetauscht wird, da die Missionsdauer im
niedrigen Erdorbit und auch die Gesamtmission vergleichsweise kurz sind. Die Schutzschilde sind
derzeit fur einen Missionsbetrieb von {iber 10 Jahren ausgelegt. Eine Aussage Uber die Hohe der
moglichen Einsparungen kann hier nicht getroffen werden.
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Fiir die weitere Verwendung werden die Einzelmassen von Habitat und Raumkapsel addiert und als
Gesamtsystem betrachtet. Die Gesamtmasse von Raumkapsel und Habitatmodul bildet die Grundla-
ge fur die Berechnung der Transferstufenmassen, welche in Abschnitt 5 anhand zweier konkreter
NEA Missionsszenarien erfolgt. Aus Abschnitt 4 werden dafiir die Gesamtmassen von 25133 kg fir
eine Mission mit zwei Astronauten, 32919 kg fiir eine Mission mit drei Astronauten und 40598 kg fir
eine Mission mit vier Astronauten verwendet.

Neben der Zusammenfassung des Designs und des Gesamtmassenbudgets soll hier noch eine kurze
Bewertung zu den allgemeinen Risiken und der Sicherheit der beiden bemannten Raumtransportsys-
teme erfolgen. Sowohl beim Entwurf des CM als auch beim Entwurf des Habitatmoduls wurde auf
eine redundante Systemauslegung weitestgehend verzichtet. Fir die meisten Systeme, insbesondere
diejenigen des ECLSS, wurden spezifische Gesamtmassen je Besatzungsmitglied zur Systemdimensio-
nierung verwendet. Die darin enthaltenen Sicherheiten sind nicht bekannt und kénnen auch nicht
pauschal abgeschatzt werden. Jedes System ist somit nur einmal vorhanden. Das TCS, das CS und das
C&DH wurden aus mehreren Einzelkomponenten zusammengefiigt, wovon einige zu Redundanzzwe-
cken gedoppelt vorkommen. Im CM sind bspw. jeweils zwei Avionik- und Bordcomputer vorhanden.
AulRerdem werden zwei Transceiver im CS sowie zwei Kiihimittelpumpen im TCS verbaut. Die CA-
Masse enthélt auRerdem 100 kg fiir Werkzeuge und Analysegerate, mit denen ggf. kleinere Reparatu-
ren durchgefihrt werden kénnen.

Im Habitat werden pauschal zwischen 500 und 750 kg Ersatzteile und Fertigungsmaschinen mitge-
flhrt sowie 600 kg fir Werkzeuge und Testgerate. Die Inhalte dieser Reparaturpakete werden nicht
naher spezifiziert, wobei theoretisch fiir jedes Subsystem die verschiedensten Ersatzteile und Repa-
raturhilfen beinhaltet sein kénnen. Durch die technologische Weiterentwicklung und den Test zu-
kiinftiger Subsysteme bspw. auf der ISS kénnen die Risiken fir Systemausfalle minimiert werden und
gef. Reparaturmassnahmen geplant und optimiert werden. Folglich wird angenommen, dass der
Entwicklungsstand fiir die Subsysteme eines bemannten interplanetaren Raumfahrzeuges auf einem
hohen, sicheren Niveau ist und nur geringe Massen fiir die Systemredundanz und Ersatzteile not-
wendig sind. Die Risiken fir die Astronauten bei bemannten Missionen mit Missionsdauern von bis
zu sechs Monaten werden aus Sicht der bisherigen Fortschritte in der Raumfahrt und der vorhande-
nen Erfahrungen mit dem Betrieb der ISS als gut kalkulierbar eingestuft.
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5 NEA Missionsszenarien und Transferkonzepte

5.1 Mission zu Apophis

5.1.1 Transferbahnen und Antriebsbedarf

Die Verteilung des Antriebsbedarfs wird mit Hilfe von dem in Abschnitt 3.2.3 vorgestellten Berech-
nungsverfahren bestimmt. Dabei wird jedoch die urspriinglich fir die Zielsuche verwendete Auflo-
sung von funf Tagen auf einen Tag erhoht. Die Ergebnisse fiir den Antriebsbedarf sind dadurch in Ein-
Tages-Schritten aufgeldst und somit flir die Betrachtungen moglicher Startfenster besser geeignet.
Der betrachtete Zeitraum fiir die Apophismission erstreckt sich insgesamt iber 330 Tage.

Abbildung 27 zeigt die aus der Berechnung resultierenden Ergebnisse. Auf der primaren y-Achse sind
die Werte fur den bendtigten Antriebsbedarf in km/s und auf der sekundaren y-Achse sind das An-
kunftsdatum am Asteroiden und das Rickflugdatum aufgetragen. Zwischen Ankunfts- und Abflug-
datum liegt eine Differenz von zehn Tagen, was der Aufenthaltszeit der Astronauten am Asteroiden
entspricht. Zu Beginn des betrachteten Zeitraumes ist es am glinstigsten, wenn das Raumfahrzeug
sehr friih an Apophis ankommt und der anschlieBende Riickflug zur Erde den liberwiegenden Anteil
an der Gesamtflugzeit einnimmt. Je spater das Raumfahrzeug zu Apophis startet, umso mehr ver-
schiebt sich dieses Verhaltnis von Hin- und Riickflugdauer zu einem langen Hinflug und einem kurzen
Rickflug.

Das globale Minimum fur den Gesamtantriebsbedarf, 9,38km/s, wird bei einem Start am
16. Oktober 2028 erreicht. Damit liegt das giinstigste Startdatum exakt 180 Tage, folglich also um die
Gesamtlange der Mission, vor dem Datum der dichtesten Anndherung von Apophis an die Erde am
13. April 2029. Gleichzeitig bedeutet dieses Startdatum, dass das Raumfahrzeug zum Zeitpunkt der
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Abbildung 27: Verteilung des gesamten Antriebsbedarfs und des Antriebsbedarfs der Einzel-
manover fiir eine 180-Tage Mission zu Apophis. Auf der sekundaren Ordinate
sind die Ankunfts- bzw. Abflugdaten am Asteroiden aufgetragen.
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dichtesten Annaherung zur Erde zurlickkehrt, wenn es 180 Tage zuvor gestartet wurde. Der Flug zu
Apophis dauert in diesem Fall 160 Tage, was der maximal moéglichen Hinflugdauer entspricht. Auf-
enthalt und Riickflug beanspruchen damit jeweils zehn Tage. Das Mandéver zur Einleitung des Riick-
fluges (ADM) betragt nur 57 m/s. Die Ruckkehrbahn des Raumfahrzeuges zur Erde verlauft somit
nahezu deckungsgleich mit dem Orbit von Apophis. Apophis wird am 13. April 2029 in einem Abstand
von etwa 37500 km an der Erde vorbeifliegen. Das sehr geringe ADM des Raumfahrzeuges zehn Tage
vor der Anndherung genigt, um diesen Abstand zu Gberwinden und den Wiedereintritt zu ermdgli-
chen.

Wahrend des gesamten Riickfluges zur Erde entfernt sich das Raumfahrzeug nur mit einer geringen
Geschwindigkeit von Apophis, wodurch weitere Beobachtungen des Zieles vor der Riickkehr zur Erde
moglich sind. Die ermittelte Aufenthaltszeit von zehn Tagen lasst sich damit um einige weitere Tage
zur Beobachtung des Zieles erweitern. Die Bahnen von Asteroid und Raumfahrzeug sind dabei jedoch
nicht mehr deckungsgleich.

Ein weiteres lokales Minimum des Gesamtantriebsbedarfs wird bei einem Start zum Zeitpunkt der
dichtesten Anndherung von Apophis an die Erde erreicht bzw. exakt 180 Tage nach dem globalen
Minimum. Dabei werden insgesamt 11,37 km/s, circa 2 km/s mehr als fiir das globale Minimum, fir
den Antriebsbedarf benétigt. Das EDM ist im Vergleich circa 1,3 km/s gréRer, bei AAM und ADM ver-
tauschen sich die Verhéltnisse. Im Fall des lokalen Minimums ist das AAM mit 111 m/s sehr gering,
das ADM mit 6,56 km/s hingegen sehr groR.

Im Bereich zwischen den beiden Minima kommt es zu einem deutlichen Anstieg der Bahnmandver
far die Ankunft am Asteroiden und die Einleitung des Riickfluges. Der Gesamtantriebsbedarf steigt
dadurch auf ein Maximum von mehr als 15 km/s. Die Umsetzbarkeit der Mission in diesem Zeitraum
muss durch die Betrachtung der Stufung und der Stufenmassen in einem der folgenden Abschnitte
geklart werden. Der Verlauf der Flugzeiten macht deutlich, dass es, mit der Verschiebung des Starts
zu spateren Daten, zu einem langer dauernden Hinflug und einem kiirzer werdenden Riickflug
kommt. Die Extrema bilden die beiden bereits diskutierten Minima.

Diese Analyse zeigt, dass fiir die Mission, aus operationeller Sicht, beide Extremfalle in Betracht ge-
zogen werden missen. Das System muss nach 160 Tagen Flugzeit noch dazu in der Lage sein, die
Bahnmanodver am Asteroiden durchzufiihren, wobei ein Antriebsbedarf von insgesamt mehr als
6,5 km/s erforderlich ist. Lange Transferzeiten zum Asteroiden konnen ggf. problematisch fir die
Astronauten werden, da der eigentliche wissenschaftliche Inhalt der Mission erst nach langer Zeit
abgerufen wird und aufgrund des kurzen Aufenthalts reibungslos erfolgen muss.

Umgekehrt ist es bei einem spéaten Start notwendig, das fiir den Start und das EDM konfigurierte
Raumfahrzeug innerhalb kurzer Zeit fiir die Untersuchung des Asteroiden vorzubereiten. Die Abfolge
aller Hauptbahnmanover und die wissenschaftlichen Untersuchungen missen hierbei in einen Zeit-
raum von knapp drei Wochen erfolgen. Der anschlieende 160-tdgige Riickflug zur Erde muss mit
wissenschaftlichen Inhalten gefiillt werden, da Vorbereitungen fiir das Zielobjekt nicht mehr erfor-
derlich sind.

Zuletzt sollen die Griinde fir die in Abbildung 27 erkennbare Unstetigkeitsstelle identifiziert und de-
ren Einfluss auf das Startfenster diskutiert werden. Es ist zundchst erkennbar, dass es bei den Start-
daten 19.12.2028, 23.01.2029 und am 24.02.2029 zu sprunghaften Anderungen bei den Mandvern
am Asteroiden kommt. Der gleichmaRige Verlauf wird unterbrochen, wobei das AAM an den drei
Stellen jeweils sprunghaft sinkt und das ADM jeweils sprunghaft ansteigt. Nach dem ersten Sprung
erfolgt zunachst der Abflug vom Asteroiden immer am selben Tag, dem 15. April 2029. Nach dem
zweiten Sprung erfolgt die Ankunft am Asteroiden ebenfalls immer am 15. April 2029. Die Betrach-
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tung der Ankunfts- und Abflugzeiten am Asteroiden lasst einen Zusammenhang zwischen den Spriin-
gen und der dichtesten Annaherung von Apophis an die Erde vermuten. Da die Berechnungen voll-
standig als Zweikorperprobleme behandelt werden, werden jedoch Wechselwirkungen zwischen der
Erde und der Flugbahn ausgeschlossen. Ein Rechenfehler bei der Losung des Lambert-Problems kann
zunachst ebenfalls nicht ausgeschlossen werden, wird jedoch als unwahrscheinlich angesehen, da
auch in einer anderen Studie [62] [119] dieselben Effekte und derselbe Verlauf auftreten.

Die Losung der Fragestellung liefert eine genaue Analyse der verwendeten Ephemeridendaten. Die
Flugbahnen des Raumfahrzeuges und die Mandver werden zwar als Zweikorperproblem betrachtet,
die Ephemeriden hingegen stammen vom HORIZONS System und werden moglichst exakt durch Lo-
sung des Mehrkorperproblems ermittelt. In Abbildung 28 sind die Komponenten des heliozentrischen
Geschwindigkeitsvektors von Apophis um den Zeitraum der dichtesten Annaherung an die Erde auf-
getragen. Die Darstellung zeigt deutlich die Geschwindigkeitsanderung, welche der Asteroid erfihrt,
wenn er aufgrund des dichten Vorbeifluges an der Erde, ein Swing-by Manodver durchfihrt. Aus Sicht
der niedrig aufgeldsten Ephemeriden, dargestellt durch Datenpunkte im Diagramm, ist die Ge-
schwindigkeitsanderung nur als Sprung erkennbar. Die einzelnen Vektorkomponenten andern sich
dabei unterschiedlich stark.

Die Bahnmanéver werden gemdR den Gleichungen (3.10) und (3.11) auf Basis der Ephemeriden
durch die Subtraktion der Einzelkomponenten der Geschwindigkeitsvektoren des Asteroiden von
denen des Raumfahrzeuges bestimmt. Der Sprung in den Ephemeriden tritt folglich auch bei den
Mandévern auf, was sich als eine Folge von einem tiberhdhten Manéver (Uberschwinger) und einem
anschlieRenden erniedrigten Manover (Unterschwinger) darstellt (siehe dazu Abbildung A - 11).
Unter bestimmten Bedingungen kommt es dazu, dass der Unterschwinger niedriger ist, als das
eigentliche Minimum im Verlauf des Antriebsbedarfs. Der Losungsalgorithmus wahlt dementspre-
chend den Unterschwinger als Minimum. Bei einem Start am 19.12.2028 kommt es beim ADM zum
ersten Mal zu dieser Situation, welche bis zum 22.01.2029 erhalten bleibt. Bei einem Start am
23.01.2029 sorgt das AAM fiir den Sprung, wodurch sich die optimale Ankunftszeit um zehn Tage
nach hinten verschiebt. Am 23.02.2029 sorgt schlieflich keines der beiden Mandver mehr dafiir, dass
das Kurvenminimum unterschritten wird und die Ankunftszeit springt auf ein friiheres Datum zurick.
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Abbildung 28: Geschwindigkeitsvektoren aus den Ephemeridendaten von Apophis mit einer
Auflosung von 1d (Datenpunkte) bzw. 1 min (Linien). Der v-formige Graph stellt
die auf der Sekundarachse aufgetragene Distanz zwischen Apophis und der Er-
de dar.
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Innerhalb der Losungsalgorithmen liegt demzufolge kein Fehler vor, da die Geschwindigkeitsande-
rung in den Ephemeriden durch den Swing-by von Apophis einen physikalischen Ursprung hat. Nach-
rechnungen mit hoher aufgelésten Ephemeriden sind im Rahmen dieser Arbeit nicht erfolgt. Der
Sprung wird aber auch bei einer héheren Auflésung zu denselben Resultaten fiihren. Das Zeitfenster
zur Durchfiihrung der Asteroidenmandver betragt in der Realitdt nur etwa ein bis zwei Stunden, falls
die auftretenden Effekte ausgenutzt werden sollen. Aufgrund des damit verbundenen Risikos ist von
Manovern zu diesem Zeitpunkt jedoch eher nicht auszugehen. In den folgenden Diskussionen lber
den Massenbedarf und die Stufung wird mit den ermittelten Daten gerechnet. Die Spriinge werden
als weniger kritisch angesehen, da sie im Grunde den Mittelwert des eigentlichen Kurvenverlaufs
innerhalb der jeweiligen Zeitraume darstellen.

Es ist des Weiteren davon auszugehen, dass ahnliche Verlaufe bei anderen Asteroiden nur sehr sel-
ten auftreten, und zwar exakt bei denjenigen Asteroiden, die sowohl mit einem geringen Antriebsbe-
darf zu erreichen sind, als auch einen sehr dichten Vorbeiflug an der Erde durchfihren.

5.1.2 Antriebssysteme, Stufung und Startfenster

Auf Basis der im vorherigen Abschnitt diskutierten Transferbahnberechnungen und der in Kapitel 4
ermittelten Systemmassen fiir die bemannten Architekturelemente sollen in diesem Abschnitt die
Massen der Antriebselemente zur Ausfiihrung der Hauptbahnmandéver bestimmt werden. Das Ziel ist
es, eine Aussage dariliber treffen zu konnen, inwiefern die Stufung von Systemen notwendig ist und
welche Einfliisse verschiedene Parameter, wie beispielsweise der spezifische Impuls oder das Struk-
turmassenverhaltnis, auf die erforderliche Gesamtmasse im Ausgangsorbit (Insertion Mass to LEO —
IMLEO) oder auf die Anzahl der Stufen ausiiben. Anhand der IMLEO soll schlieBlich eine Aussage Uber
die notwendige Gesamtanzahl der Trdagerraketenstarts und die Anforderungen an deren Nutzlast-
massen ermoglicht werden. Die Betrachtung der System- und Startmassen, verteilt Gber den analy-
sierten Startzeitraum, lassen die Ableitung eines Startfensters zu.

In Bezug auf die Missionsanforderungen aus Abschnitt 2.3.2 sollen als Antriebselemente zwei ver-
schiedene Systeme untersucht werden: Stufen mit kryogenen Treibstoffen (flissiger Wasserstoff und
Sauerstoff) und Stufen mit weltraumlagerfahigen Treibstoffen (Hydrazin und Distickstofftetroxid).
Triebwerke mit kryogenen Treibstoffen bieten bei der Treibstoffverbrennung einen hohen spezifi-
schen Impuls bei gleichzeitig hohem Schubniveau. Stufen mit weltraumlagerfahigen Treibstoffen
ermoglichen einen mittleren spezifischen Impuls bei mittlerem Schubniveau. Der spezifische Impuls
kann als eine Giteziffer fiir den Impuls pro Treibstoffmasseneinheit angesehen werden. Ubertragen
auf das Gesamtsystem bedeutet es, dass mit kryogenen Systemen geringere Systemmassen bei glei-
chem Gesamtimpuls, als mit weltraumlagerfahigen Systemen moglich sind. Ein wesentliches Problem
der kryogenen Systeme ist jedoch die tiefe Lagertemperatur, einerseits fiir den Oxidator bei -153°C
und andererseits fiir den Treibstoff bei -253°C. Oberhalb dieser Temperaturen verdampfen die flissi-
gen Treibstoffe, womit der Druck im Inneren der Tanks ansteigt. Ohne geeignete Malinahmen zur
Isolierung muss der entstehende Dampf abgelassen werden, wodurch Treibstoff verloren geht. Der-
zeit existieren noch keine Systeme zur Langzeitlagerung von kryogenen Treibstoffen im Weltraum.
Daher sollten nur diejenigen Transferstufen kryogen ausgelegt werden, die unmittelbar nach dem
Start von der Erde zum Einsatz kommen, bspw. fiir das EDM. Transferstufen, die erst nach mehreren
Tagen oder Wochen eingesetzt werden, sollten daher mit weltraumlagerfahigen Treibstoffen betrie-
ben werden. [120]

In Tabelle 52 sind verschiedene europdische Oberstufentriebwerke und deren Eigenschaften aufge-
flhrt, wie sie fiir die folgenden Berechnungen angewendet werden sollen. Das kryogen betriebene
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Vinci-Triebwerk ist das starkste europdische Kryogen-Triebwerk fiir den Einsatz in Oberstufen. Die
Bodentests waren erfolgreich und der erstmalige Einsatz soll in der Ariane 5 Oberstufe ESC-B erfol-
gen. Das Aestus Triebwerk, von dem bereits eine Weiterentwicklung unter der Bezeichnung Aestus Il
(RS 72) existiert, wird seit mehreren Jahren auf der Ariane 5 als Oberstufentriebwerk eingesetzt. Der
Nachfolger mit héherem Schub und besserem spezifischen Impuls wurde von EADS Astrium in Zu-
sammenarbeit mit Pratt & Whitney Rockedyne entwickelt und konnte Bodentests erfolgreich absol-
vieren. [121] [122] [123]

Tabelle 52: Eigenschaften verschiedener europaischer Oberstufentriebwerke fiir den Einsatz
bei interplanetaren Transferstufen [121] [122] [123].

Formel-
Parameter zeichen Vinci Aestus Aestus II/RS 72
Treibstoff/Oxidator (TS/Ox) - LH2/LOX MMH/N,0, MMH/N,0,
Mischungsverhiltnis (TS:0x) M 1:5,8 1:1,9 1:2
Treibstoffmassenfluss Mg 5,8 kg/s 9,3kg/s 16,5 kg/s
Oxidatormassenfluss Moy 33,7kg/s 17,7 kg/s 33 kg/s
spezifischer Impuls Lsp 465s 324s 340s
eff. Austrittsgeschwindigkeit c, 4471,8m/s 3177,3m/s 3334,2m/s
Schub im Vakuum Frw 180 kN 29,6 kN 55,4 kN
Wiederziindbarkeit - ja, mehrfach ja, mehrfach ja, mehrfach

Die Analysen der Systemmassen basieren auf der Anwendung der allgemeinen Ziolkowsky-
Raketengleichung (5.1) [71, p. 40]. Fir ein einstufiges System kann aus dem Gesamtantriebsbedarf
Av direkt die Gesamtsystemmasse mit Gleichung (5.1) ermittelt werden. Fiir mehrstufige Systeme ist
der Antriebsbedarf Av; der jeweiligen Stufe ausschlaggebend fiir deren Masse.

My My
Av = Ce In (m—b) = Isp 8o In (m) (5.1)

Die Gesamtstartmasse mg eines einstufigen Systems setzt sich allgemein aus den in Gleichung (5.2)
[71, p. 45] aufgefiihrten Einzelmassen zusammen.

mgy = mg + mrt + my, (5.2)

Die Strukturmasse mg beinhaltet alle Teilsysteme, wie Triebwerke und Tanks. Eine Tank- oder Trieb-
werksstufung wird nicht vorgesehen, weshalb deren Massen zusammengefasst werden kénnen. Die
Treibstoffmasse mt beinhaltet Treibstoff und Oxidator. Die Nutzlastmasse my, beinhaltet CM und
NEAHab (siehe Abschnitt 4.6). Wichtige KenngrofRen fir das Transfersystem sind auerdem das
Strukturmassenverhaltnis o (Gleichung (5.3) [71, p. 45]) und das Nutzlastverhdltnis y;, (Gleichung
(5.4) [71, p. 45]).

mg
0o=—
- (5.3)
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my,

= (5.4)

Als mehrstufiges System soll im Folgenden ausschlieflich die Tandemstufung, eine Serienanordnung
mehrerer Einzelstufen, betrachtet werden. Dabei ist jeweils die hintere Raketenstufe aktiv und sorgt
mit ihren Triebwerken und dem enthaltenen Treibstoff fiir eine Geschwindigkeitsdanderung. Das An-
triebsvermogen Av; dieser Einzelstufe ergibt sich aus dem Strukturmassenverhdltnis der Stufe o;
(Gleichung (5.5) [71, p. 50]), wobei mit der Struktur hier nur die Strukturmasse mg; der zum Antrieb
genutzten Stufe gemeint ist. Alle oberhalb angeordneten Stufen ergeben zusammen mit dem Crew-
modul und dem Habitat die Nutzlastmasse der aktiven Stufe. Mit der Definition der Relativmasse ;
(Gleichung (5.6) [71, p. 50]) folgt der Antriebsbedarf der aktiven Raketenstufe (Gleichung (5.7) [71, p.
50]).

m .
o = —> (5.5)

My

_ Moy
b= (5.6)

1
Avi =lspi- 8o~ In{ ——; (5.7)
1
Hi

Das Verhdltnis der Startmasse der ersten Unterrakete zur Gesamtstartmasse |, betragt eins, das
gleiche Verhaltnis fur die n+1-te Unterrakete ist gleich p;, wobei n die Anzahl aller Stufen ist.

Die Gesamtstartmasse in den niedrigen Erdorbit myygo kann in Abhdngigkeit der Stufenanzahl, dem
jeweiligen Antriebsvermogen dieser Stufen, der Strukturmassenverhaltnisse und der triebwerksspezi-
fischen Parameter der Einzelstufen berechnet werden. Durch Einsetzen der Formeln (5.5) und (5.6) in
Gleichung (5.7) ergibt sich nach einigen Umformungsschritten die Gleichung (5.8):

my,
MmMiMLEO = Av;
n _Ispi'go — 0. (58)
i=1 e ’ 01

Die triebwerksspezifischen Parameter sind bereits bekannt, sodass zur Losung der Gleichung nur die
Strukturmassenanteile o; der Unterraketen festgelegt werden missen. Das gesamte Transferfahr-
zeug ist wahrend der Mission primar den Schubkraften durch die Triebwerke ausgesetzt. Die Einzel-
stufen sind zudem den Startbeschleunigungen beim Transport in den niedrigen Erdorbit ausgesetzt.
Die Strukturmassenanteile der Einzelstufen werden daher nahezu konstant sein. Nach der Kopplung
der Stufen im Orbit bestimmt der jeweilige Strukturanteil der aktiven Stufe das Strukturmassenver-
haltnis der Unterrakete, wobei mit zunehmender Stufenanzahl ein leichter Anstieg dieses Anteils in
der jeweiligen Unterrakete auftritt. Die letzten Stufen besitzen anteilig meist weniger Treibstoff und
die Rakete insgesamt weniger Masse, weshalb der Strukturanteil an der Gesamtrakete steigt.

Es wird angenommen, dass die Einzelmandéver von einer oder mehreren Stufen ausgefiihrt werden
konnen. Die Aufteilung oder Gruppierung der Mandéver wird so gewahlt, dass sich moglichst gleich
groRRe Einzelstufenmassen ergeben. Identische Stufen ermdoglichen die Nutzung identischer Trager zu
deren Transport und die Einzelstufe ist aufgrund einheitlicher Bauweisen glinstiger in der Herstel-
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lung. Zum Erreichen einer einheitlichen Stufenmasse missen zum einen die Mandver optimal aufge-
teilt werden und zum anderen die Strukturmassenverhaltnisse der Unterraketen angepasst werden.
Die Anpassungen erfolgen von Hand, bis die gewlinschte Homogenitdt der Stufen erreicht ist. Die
Strukturanteile der Unterraketen werden derart angepasst, dass die Strukturmassen der Einzelstufen
moglichst homogen sind und in einem Bereich von 6,5 bis 9% der Stufenmasse liegen. Die Grundla-
gen fir diese Grenzwerte stammen aus der Betrachtung verschiedener Zentralstufen von Tragerrake-
ten. Die kryogene Zentralstufe der Ariane 5 hat einen Strukturmassenanteil von 8,82 %, die Zentral-
stufe der Ariane 4 mit lagerfahigen Treibstoffen erreichte einen Strukturanteil von 7,17 %. Die Tra-
gersysteme Atlas und Vostok, betrieben mit RP-1 (Kerosin) und flissigem Sauerstoff erreichten Struk-
turmassenanteile zwischen 6,44 und 6,76 %. [71]

Mit Hilfe einer selbst programmierten Excel Arbeitsmappe werden aus den in Abbildung 27 darge-
stellten Einzelmandvern die gewlinschten Massen und Massenanteile ermittelt. Fiir Apophis hat sich
bereits sehr friih gezeigt, dass selbst mit durchgangig kryogenen Antriebselementen, hohe Gesamt-
systemmassen erforderlich sind. Auf eine Betrachtung von weltraumlagerfahigen Transferstufen
wurde im Fall von Apophis zunachst verzichtet.

In Tabelle 53 sind die iterativ ermittelten Strukturmassenverhaltnisse fiir die Unterraketen eines
Transferfahrzeuges mit bis zu fiinf Einzelstufen aufgefiihrt. Tabelle 54 enthélt die zugehorige Vertei-
lung der Manover auf die Einzelstufen. Da die Nutzlastmasse, die von einer Tragerrakete in den LEO
gebracht werden kann, limitiert ist, ergeben sich fiir jede Transferstufenkonfiguration spezifische
Startfenster. Zum Vergleich sind die Startfenster fiir Nutzlastmassen von 100t und von 130t in Tabel-
le 55 angegeben. Es wird auf eine Auflistung der Treibstoffmassen fiir die Einzelstufen verzichtet, da
die Stufenmasse auf Maxima von 100 bzw. 130t limitiert ist und sich daraus die Treibstoffmassen
mithilfe des Strukturmassenverhaltnisses (s.0. 6,5 bis 9 %) der Einzelstufen ergeben. Daraus folgen
die Maxima fir die Treibstoffmassen von 91 bis 93,5t fir 100-Tonen-Stufen und von 118,3 bis
121,55t fur 130t Stufen. Die Einzelmengen fir Brennstoff und Oxidator ergeben sich aus dem fiir die
Triebwerke bendtigten Mischungsverhaltnis (siehe Tabelle 52).

Tabelle 53: Iterativ angepasste Strukturmassenverhéltnisse der Unterraketen des Transfer-
fahrzeuges fiir eine Apophismission.

Architektur o4 (P o3 Oy o5
1 stufig 0,08 - - - -
2 stufig 0,036 0,067 - - -
3 stufig 0,023 0,032 0,06 - -
4 stufig 0,017 0,021 0,031 0,052 -

5 stufig 0,014 0,0175 0,022 0,031 0,055
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Tabelle 54: Iterativ angepasste Verteilung der Mandéver auf die Einzelstufen des Transferfahr-
zeuges fiir eine Apophismission.

Architektur  Avy Av, Avs Avy Avg
1 stufig EDM + AAM - - - -
+ADM

2 stufig 73 % EDM 27% EDM + - - -
AAM + ADM

3 stufig 43 % EDM 57% EDM+ 95% AAM + - -
5% AAM ADM

4 stufig 32% EDM 41 % EDM 27% EDM + 78 % AAM + -

22 % AAM ADM

5 stufig 24% EDM 30% EDM 38% EDM 8% EDM + 70 % AAM +
30% AAM ADM

Tabelle 55: Startfenster fiir eine 180-Tage-Mission zu Apophis fiir verschiedene Besatzungs-
groRen und Einzelstufenmassen bis 100t bzw. 130t.

Stufenmasse max. 100t max. 130t
BM 2 3 4 2 3 4
1-stufig - - - - - -
2-stufig - - - - -
3-stufig 3d - 9d 3d -
4-stufig 12d 5d 1d 24d 12d 6d
5-stufig 20d 11d 5d 33d 20d 11d

Die durchgefiihrten Analysen haben gezeigt, dass fiir eine Mission zu Apophis im Minimalfall ein
Transferraumfahrzeug mit drei Antriebsstufen, dem NEAHab und dem CM bendtigt wird. Damit ist
eine 180-Tage-Mission mit zwei Astronauten theoretisch realisierbar, wobei das Startfenster nur
zwischen drei und neun Tagen ged6ffnet ist. Fir das dreitdgige Startfenster sind drei Schwerlasttrager-
raketen mit Nutzlastkapazitaten von 100t zum Transport der Transferstufen in den LEO erforderlich.
Das NEAHab fir zwei Astronauten und das CM werden von separaten Tragerraketen in den LEO
transportiert. Vor dem erstmoglichen Starttermin missen alle Elemente im LEO zusammengefiigt
sein. Die Kopplung der Stufen im niedrigen Erdorbit soll mittels autonomer Systeme, dhnlich zu
denen des ATV, geschehen. Als Kopplungsmechnismus ist der Einsatz des neuen internationalen Do-
ckingstandards denkbar. Die Antriebssysteme zur Kopplung beschranken sich auf einige Lagerege-
lungstriebwerke, wie sie auch beim ATV zum eingesetzt werden. In den hier durchgefiihrten Betrach-
tungen wurde angenommen, dass die Mechnismen und Lageregelungssysteme bereits in den Struk-
turmassen enthalten sind. In spateren Detailanalysen miissen in jedem Fall exaktere Modelle zur
Kopplung und Lageregelung der einzelnen Transferstufen ausgearbeitet werden. Fiir die Konzeptaus-
legung sollen die hier durchgefiihrten Betrachtungen aber zunachst ausreichen.
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Abbildung 29: Ablaufschema fiir die Minimalmission zu Apophis mit einem Startfenster aus
dem LEO von drei Tagen fiir zwei Astronauten.

Das in Abbildung 29 dargestellte Ablaufschema fiir das Minimalszenario einer Apophismission stellt
die Stufung im LEO und die Konfigurationen wahrend der einzelnen Missionsphasen dar. Die Proble-
matik der Lagerung kryogener Treibstoffe wird hierbei zusatzlich durch die lange Transferzeit und die
spate Ausfihrung der Asteroidenmandver beeintrachtigt. Ein solches Szenario ist trotz der theoreti-
schen Machbarkeit als unrealistisch einzustufen. Aus finanzieller Sicht wiirde der Start von mindes-
tens drei Schwerlasttragern und zwei Mittelklassetragern, neben dem Bau der Einzelkomponenten,
einen groRRen Teil des Budgets einnehmen. Zuletzt misste auRerdem ein strenger Zeitplan eingehal-
ten werden, was bei bemannten Systemen zumindest in der Vergangenheit haufig nicht realisiert
werden konnte.

Wie aus Tabelle 55 entnommen werden kann, sind mit einem funfstufigen Transferfahrzeug und
Einzelstufenmassen von maximal 130t, Startfenster von bis zu 33 Tagen flir zwei Astronauten und bis
zu 11 Tagen fir vier Astronauten moglich. Der Start von fiinf Schwerlasttragerraketen fiir die Trans-
ferstufen stellt jedoch wegen des finanziellen Aufwandes und der hohen Systemkomplexitat ein un-
realistisches Szenario dar. Ein 30-tagiges Startfenster in Kombination mit der hohen Stufenanzahl
wird auBerdem als zu kritisch flir eine bemannte Mission eingeschatzt.

Zusammenfassend lasst sich feststellen, dass eine bemannte Apophismission zumindest mit her-
kommlichen und derzeit in Europa verfligbaren Antriebstechnologien nicht realisierbar ist. Die we-
sentlichen Griinde sind die nicht verfligbare Langzeitlagerfahigkeit von kryogenen Treibstoffen, die
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strengen Anforderungen an die zeitliche Umsetzung und der hohe finanzielle Aufwand fir eine ver-
gleichsweise kurze Mission. Des Weiteren ist in Europa derzeit kein Schwerlasttrdagersystem fiir Nutz-
lastmassen von 100t oder mehr verfligbar oder in der Planung.

5.1.3 Abbruchmaéglichkeiten

Der Antriebsbedarf fir die in Abschnitt 3.2.4 diskutierten Abbruchbahnen wird im Folgenden exem-
plarisch, anhand eines gewahlten Startdatums fiir die Apophismission, ausgewertet. Nach der Festle-
gung eines Startfensters sollten die folgenden Betrachtungen jedoch auch fiir das gesamte Startfens-
ter durchgefiihrt werden. In Abbildung 30 ist der Antriebsbedarf fiir das Abbruchmanover in einem
Konturdiagramm fiir einen Start am 16. Oktober 2028 aufgetragen. Abbildung 31 zeigt die dazugeho-
rigen Wiedereintrittsgeschwindigkeiten, ebenfalls in einem Konturdiagramm.

Entsprechend der Analysen aus Abschnitt 5.1.1 stehen fir AAM und ADM bei einem Start am 16.
Oktober 2028 insgesamt 5,95 km/s zur Verfigung. Damit betragt die langst mogliche Rickflugdauer
fir einen Quick Abort 30 Tage, fiir den Fall, dass die Mission am 76. oder 77. Tag nach dem EDM ab-
gebrochen werden muss. An allen anderen Hinflugtagen sind Rickflugzeiten von weniger als 30 Ta-
gen bei einem Missionsabbruch moglich. Die Gesamtflugzeit kann folglich in allen Fallen gegeniiber
der Nominalmissionsdauer verkiirzt werden. Die in Abbildung 32 aufgetragene Gesamtmissionsdauer
fir die einzelnen Abbruchzeitpunkte verdeutlicht die Verkiirzung der Gesamtmissionszeit. Demnach
kann bei einem frithen Missionsabbruch innerhalb des ersten Monats nach dem EDM eine Verkiir-
zung auf weniger als 50 Tage erreicht werden. Je spater die Mission abgebrochen wird, desto gerin-
ger wirkt sich die Verkiirzung der Rickflugdauer auf die Gesamtmissionszeit aus. Bei einem Abbruch
kurz vor der Ankunft am Asteroiden ist keine Verkirzung der Missionsdauer mehr moglich. Dies liegt
insbesondere an der fiir diesen Transfer sehr langen Hinflugdauer von 160 Tagen. Das Einsparpoten-
zial bei der Rickflugdauer ist auf die eigentliche Rickflugdauer von 10 Tagen begrenzt.
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Abbildung 30: Antriebsbedarf fiir verschiedene Abbruchbahnen fiir eine 180-Tage Mission zu
Apophis mit Start am 16. Oktober 2028.
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Abbildung 31: Wiedereintrittsgeschwindigkeit fiir verschiedene Abbruchbahnen fiir eine 180-
Tage Mission zu Apophis mit Start am 16. Oktober 2028.

Die Wiedereintrittsgeschwindigkeiten liegen fur alle Quick Return Szenarien oberhalb von 12 km/s
und sind damit grenzwertig flr das Thermalschutzsystem und bezlglich der Beschleunigungslasten
beim Wiedereintritt. Der Quick Return kann folglich nicht ausschlieBlich auf Basis des verfligbaren
Antriebsbedarfs berechnet werden, sondern muss die Grenzwerte fir den Wiedereintritt beinhalten.
Flr das hier vorgestellte Szenario bedeutet dies, dass die Rickflugphase zur Erde zugunsten einer
geringeren Wiedereintrittsgeschwindigkeit verlangert werden sollte. Missionsabbriiche in dem in
Abbildung 32 dargestellten Grenzbereich sind nicht praxisrelevant.

Fir den Minimum Return der Apophismission im Falle eines fehlerhaften Antriebssystems miissen
bei Einhaltung der Gesamtmissionsdauer mindestens 1,353 km/s flir das Abbruchmanéver aufge-
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Abbildung 32: Gesamtmissionszeit fiir das Quick Abort Szenario einer Apophismission aufge-
tragen liber dem Abbruchtag seit Missionsbeginn.
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bracht werden. Mit einem Antriebsbedarf von bis zu 1,36 km/s ist der Abbruch bis zum 75. Tag des
Hinfluges bei einer Gesamtmissionsdauer von 180 Tagen moglich. Spatere Missionsabbriiche erfor-
dern entsprechend héhere Geschwindigkeitsdnderungen und sind bei fehlerhaften Antriebssystemen
eventuell nicht mehr umsetzbar.

5.1.4 Ausblick und Optionen

Auf Basis der bisher getroffenen Annahmen fiir eine Asteroidenmission existiert kein realisierbares
Szenario fiir eine bemannte Mission zu Apophis. Dieser Asteroid besitzt jedoch ein hohes Potenzial
fir einen Einschlag auf der Erde und wird zunachst am 13. April 2029 sehr dicht an der Erde vorbei-
fliegen. Sollte dieser Vorbeiflug die Bahn von Apophis in einer bestimmten Weise ablenken, dann
steigt die Wahrscheinlichkeit fiir einen Einschlag auf der Erde circa sieben Jahre nach dem dichten
Vorbeiflug. Moglicherweise muss spatestens bis zu diesem Jahr der Versuch unternommen werden,
die Bahn des Asteroiden zu dndern, um eine globale Katastrophe zu verhindern. Einige der im Fol-
genden gefluhrten Betrachtungen sollen einen Ausblick auf mogliche Szenarien geben, die eine be-
mannte Apophismission mit einigen Anderungen der Grundannahmen erméglichen kénnten.

Aufgrund der Strahlungsbelastung fiir die Astronauten wurde die Missionsdauer bisher auf 180 Tage
limitiert. Mithilfe des Transferbahn-Algorithmus (siehe Abschnitt 3.2) ist es mdglich, den Antriebsbe-
darf auch fiir andere Missionsldangen zu analysieren. In Abbildung 33 ist ein Konturdiagramm mit den
Ergebnissen dieser Analysen dargestellt. Auf der Abszisse sind verschiedene Missionslangen zwischen
90 und 360 Tagen aufgetragen. Die Ordinate gibt das Startdatum zum jeweils erforderlichen, farblich
abgesetzten Gesamtantriebsbedarf an. Eine senkrechte Linie markiert das bisher verwendete Szena-
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Abbildung 33: Gesamtantriebsbedarf fiir Fllige zu Apophis mit Missionszeitraumen zwischen
90 und 360 Tagen. Die Ordinate zeigt das jeweilige Startdatum. Fiir Werte grofer
als 15 km/s sind keine Konturlinien mehr dargestellt.
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rio. Die Schnittdarstellung an der Stelle der senkrechten Linie entspricht dem Verlauf des Gesamtan-
triebsbedarfs, wie er in Abbildung 27 zu sehen ist.

In der Grafik ist gut erkennbar, dass bei einer langeren Missionsdauer im Allgemeinen ein niedrigerer
Gesamtantriebsbedarf erforderlich ist. AuRerdem existiert eine gréBere Anzahl von moglichen Start-
daten mit geringem Gesamtantriebsbedarf. Bei einer 180-Tage-Mission steigt der Antriebsbedarf
neben den an das Optimum angrenzenden Startdaten nahezu sprunghaft an. Bei einer Missionsdauer
von 330 Tagen erstreckt sich das Fenster, fir einen Antriebsbedarf von weniger als 9 km/s, hingegen
Uber mehrere Monate.

Eine langere Missionsdauer ist, auf den ersten Blick, vorteilhaft fir den Gesamtantriebsbedarf des
Systems. Langere Transferzeiten bei bemannten Missionen erfordern jedoch mehr Verbrauchsmate-
rialien und einen groReren Lebensraum fiir die Astronauten. AulRerdem stellt die Problematik der
Strahlungsbelastung fiir langere Missionen erhdhte Anforderungen an den Strahlungsschutz, wo-
durch die Systemmasse zusatzlich ansteigen kann. Inwiefern die Startmassen bei steigenden Nutz-
lastmassen von dem geringeren Antriebsbedarf profitieren, wird in dieser Arbeit nicht weiter analy-
siert. Aus programmatischer Sicht sind, nach der Betrachtung der Raumfahrtstrategien und techno-
logischen Entwicklung, Missionen von mehr als 180 Tagen derzeit noch nicht umsetzbar. Die Analyse
des Antriebsbedarfs fiir eine Apophismission zeigt jedoch deutlich das Potenzial von Langzeitmissio-
nen.

Neben einer Verlangerung der Missionsdauer ist in jedem Fall eine Senkung der Nutzlastmasse er-
strebenswert. Insbesondere eine Verringerung der Habitatmasse kann sich positiv auf die Lange des
Startfensters bei einer gleichbleibenden Einzelstufenmasse auswirken. Das CM bietet aufgrund der
bereits geringen Gesamtmasse nur wenig Spielraum zur Masseeinsparung.

Mit geringer werdendem Antriebsbedarf kénnen moglicherweise auch weltraumlagerfihige Treib-
stoffe eingesetzt werden. Die Stufenanzahl und die Stufenmassen werden dadurch nicht geringer,
das Gesamtszenario ist jedoch insgesamt realistischer.

Die zeitliche Planung der gesamten Startphase wird sich jedoch auch bei identischen Stufenmassen
und identischer Stufenanzahl entspannen, da lber einen breiteren Zeitraum Missionen mit geringe-
ren delta-v-Werten moglich sind. Zum Erreichen eines angemessenen Startfensters ist somit nicht
zwangslaufig eine Erhéhung der Stufenanzahl, wie bei der 180-Tage-Mission (siehe Tabelle 55), er-
forderlich.

Uber alle Optionen hinweg bringt die Entwicklung von Techniken zur Langzeitlagerung von Raketen-
treibstoffen, insbesondere fiir eine bemannte Apophismission, sehr grofle Vorteile durch das Errei-
chen einer besseren Treibstoffausnutzung. Diesbeziiglich sind in der Vergangenheit bereits Studien
[124] durchgefiihrt worden. Mit steigenden Nutzlastmassen und weiter entfernten interplanetaren
Zielen steigt deshalb auch die Forderung nach derartigen Technologien.

5.2 Alternativmission — 1999 AO10

5.2.1 Transferbahnen und Antriebsbedarf

Nach dem gleichen Vorgehen, wie bei der Apophismission, wird in diesem Abschnitt der Antriebsbe-
darf fur einen bemannten Flug zum Asteroiden 1999 AO10 analysiert und aufbauend darauf die Stu-
fungskonzepte erarbeitet. 1999 AO10 wurde in Abschnitt 3.3.3 anhand verschiedener physikalischer
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Abbildung 34: Verteilung des gesamten Antriebsbedarfs und des Antriebsbedarfs der Einzel-
manover fiir eine 180-Tage Mission zu 1999 AO10. Auf der sekundaren Ordinate
sind die Ankunfts- bzw. Abflugdaten am Asteroiden aufgetragen.

Parameter als Alternativziel zu Apophis ausgewahlt. Der Antriebsbedarf wurde mithilfe des Transfer-
bahn-Algorithmus aus Abschnitt 3.2 bestimmt. Das Datum der dichtesten Anndherung von 1999
A010 an die Erde ist der 12. Februar 2026.

Anhand der Kurvenverlaufe in Abbildung 34 ist zunachst erkennbar, dass der Gesamtantriebsbedarf
deutlich geringer, als bei der Apophismission ist. Der Kurvenverlauf ist auerdem gleichmaRiger und
die Asteroidenmandver sind geringer und variieren weniger stark iber den dargestellten Zeitraum.
Die Transferzeit fir den Hinflug variiert zwischen 30 und 138 Tagen, der Riickflug beansprucht zwi-
schen 32 und 140 Tagen. Die Aufenthaltszeit am Asteroiden von 10 Tagen bleibt Giber den gesamten
Analysezeitraum konstant.

Der minimale Antriebsbedarf fiir einen Flug zu 1999 AO10 betragt 6,64 km/s und ist bei einem Start
am 22. August 2025 moglich. Ein lokales Minimum von 7,47 km/s kann bei einem Start am 28. Januar
2026, und damit 15 Tage vor dem Datum der dichtesten Anndherung des Asteroiden an die Erde,
erreicht werden. Im Fall von 1999 AO10 ist die dichteste Anndherung jedoch mit 0,0268 AU bzw. 4
Mio. km nicht mit der von Apophis vergleichbar. Durch die groRe Entfernung zur Erde treten keine
Swing-by Effekte auf, welche den Verlauf des Antriebsbedarfs beeinflussen. Diese Schlussfolgerung
wurde bereits bei der Analyse der Apophis-Transferbahnen abgeleitet und findet hiermit eine Besta-
tigung. Die kleinen Zacken im Verlauf entstehen aufgrund von geringen Gradienten im Bereich des
minimalen Gesamtantriebsbedarfs bei der Berechnung des Antriebsbedarfs fiir jeweils ein Start-
datum. Der flache Kurvenverlauf flihrt dazu, dass kleine Spriinge von ein oder zwei Tagen auftreten,
die jedoch mit einer hoheren Auflésung in der Schrittweite der Ephemeriden und bei der Transfer-
banberechnung nicht mehr erscheinen sollten. Eine Nachprifung dieser Vermutung soll hier jedoch
nicht erfolgen.
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5.2.2 Stufung und Startfenster

Die Transferstufenauslegung wird bei 1999 AO10 grundlegend analog zu der von Apophis durchge-
fihrt. Die Manoéver und Strukturmassenverhaltnisse werden von Hand angepasst und auf die Einzel-
stufen verteilt, sodass sich moglichst einheitliche Stufenmassen und einheitliche Strukturmassenver-
héltnisse im Bereich von 6,5 bis 9% fir die Einzelstufen ergeben. In dem hier erarbeiteten Szenario
soll jedoch gegenliber dem Apophis-Szenario keine Langzeitlagerfahigkeit von kryogenen Treibstof-
fen angenommen werden. Diese Einschrankung lasst es lediglich zu, dass eine rein fiir das EDM ein-
gesetzte Stufe kryogen betrieben werden kann. Meist ist dies die erste aktive Transferstufe. Alle wei-
teren Antriebsstufen, auch wenn sie einen Anteil am EDM besitzen, werden mit lagerfahigen Treib-
stoffgemischen betrieben. Die Formeln und Parameter fir die Berechnungen sind bei 1999 AO10
ebenso wie bei Apophis giiltig und entsprechend aus Abschnitt 5.1.2 zu entnehmen.

In Tabelle 56 sind die ermittelten Strukturmassenverhaltnisse der Unterraketen angegeben, in Tabel-
le 57 ist die Verteilung der Manover aufgefihrt.

Tabelle 56: Iterativ angepasste Strukturmassenverhéltnisse der Unterraketen des Transfer-
fahrzeuges fiir eine Mission zu 1999 AO10. Der in Klammern angefiihrte Buchstabe
gibt an, ob es sich um eine kryogene (k) oder eine mit lagerfahigen Treibstoffen be-
triebene Stufe (I) handelt.

Architektur o4 (P o3 Oy o5

1 stufig 0,08 (1) - - - -

2 stufig 0,036 (k) 0,065 (1) - - -

3 stufig 0,025 (k) 0,035 (1) 0,065 (1) - -

4 stufig 0,018 (k) 0,022 (1) 0,033 () 0,055 (1) -

5 stufig 0,014 (k) 0,0195(1) 0,022 (I) 0,028 (1) 0,053 (1)

Tabelle 57: Iterativ angepasste Verteilung der Mandéver auf die Einzelstufen des Transferfahr-
zeuges fiir eine Mission zu 1999 AO10.

Architektur  Avy Av, Avs Avy Avg
1 stufig EDM + AAM - - - -
+ADM
2 stufig 73 % EDM 27% EDM + - - -
AAM + ADM
3 stufig 45 % EDM 51% EDM 4% EDM - -
AAM + ADM
4 stufig 32% EDM 30% EDM 38% EDM+ 85%AAM+ -

15 % AAM ADM

5 stufig 24% EDM 24% EDM 31% EDM 21% EDM +  69% AAM +
31% AAM ADM

Mit Ausnahme der einstufigen Konfiguration wird bei allen anderen Konfigurationen ein Teil des EDM
mit einer kryogenen Stufe ausgefiihrt. Alle folgenden Stufen werden mit weltraumlagerfahigen
Treibstoffen betrieben. Fiir die Montage im Orbit bietet das deutliche Vorteile, da erste Antriebsstu-
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fen bereits lange vor dem eigentlichen Start zum Asteroiden in eine Erdumlaufbahn gebracht werden
kénnen, ohne dass Leistungsminderungen durch verdampfende Treibstoffe auftreten. Dieses Szena-
rio ist damit deutlich realistischer, als ein rein kryogener Stufenaufbau. Die Auslegung der Erststufe
als Kryogenstufe wird als weniger problematisch angesehen, da mit voraussichtlich einfachen Mit-
teln, die Lagerung der Treibstoffe bei tiefen Temperaturen fiir einige Tage gewahrleistet werden
kann. Diese Annahme stiitzt sich auf die zu erwartende technologische Weiterentwicklung im Bereich
der Tankisolierungen. Unter der Annahme, dass diese Stufe erst kurz vor dem Start zum Asteroiden
in den Erdorbit transportiert wird, sollte eine kryogene Lagerung ohne grolRe Verluste kurzzeitig mog-
lich sein.

Anhand der Mandververteilung und iterativen Optimierung der Strukturmassenanteile stehen fiir
eine Mission zu 1999 AO10 die in Tabelle 58 dargestellten Startfenster zur Verfliigung. Ein einstufiges
Szenario ist auch bei 1999 A0O10 nicht denkbar, da insbesondere der unmdgliche Einsatz einer Kryo-
genstufe die Treibstoffmassen und damit auch die Stufenmasse zu grofl werden Iasst.

Tabelle 58: Startfenster fiir eine 180-Tage-Mission zu 1999 AO10 fiir verschiedene Besat-
zungsgroBen und Einzelstufenmassen bis 50, 100 und 130t

Stufenmasse max. 50t max. 100t max. 130t
BM 2 3 4 2 3 4 2 3 4
1-stufig - - - - - - - - -
2-stufig - - - 18d - - 424d 17d -
3-stufig - - - 35d 7d - 93d 35d 15d
4-stufig 9d - - 144d 77d 35d 208d 144d 90d
5-stufig 34d - - 206d 125d 58d 216d 206d 142d

Ab einer Konfiguration mit vier Stufen sind Missionen mit bis zu vier Astronauten bei Startfenstern
von mehr als einem Monat Lange moglich. Eine finfstufige Konfiguration aus Einzelstufen von weni-
ger als 50t Einzelmasse ermoglicht ebenfalls ein circa einmonatiges Startfenster, allerdings nur fir
zwei Astronauten. Mit Stufen von bis zu 100t Einzelmasse kann ein Startfenster von fast sieben Mo-
naten erreicht werden.

Es zeigt sich jedoch anhand der Stufungskonzepte derselbe Trend, wie auch bei Apophis: Erst mit
einer steigenden Stufenanzahl stehen praktikable Startfenster zur Verfliigung. Die Verwendung von
weltraumlagerfahigen Treibstoffen macht dieses Szenario, trotz der vermutlich hohen Startkosten,
realistischer. Mit der Verbesserung der Tieftemperaturlagerfahigkeit von flissigem Wasserstoff und
Sauerstoff lieRen sich bei der drei- und vierstufigen Konfiguration moglicherweise noch die zweite
Stufe und bei der flinfstufigen Konfiguration zusatzlich die dritte Stufe kryogen betreiben.

5.2.3 Abbruchmaéglichkeiten

Analog zu den in den Abschnitten 3.2.4 und 5.1.3 aufgefiihrten Betrachtungen werden im Folgenden
die Abbruchmoglichkeiten flir eine Mission zu 1999 A010, anhand eines ausgewahlten Startdatums,
diskutiert. Analog zu Apophis erfolgen die Betrachtungen ebenfalls anhand des Datums des globalen
Minimums, dem 22. August 2025. Fur die AAM und ADM stehen dabei insgesamt 3,37 km/s als An-
triebsbedarf zur Verfligung, welcher flr einen Quick Return verwendet werden kann.
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Abbildung 35: Antriebsbedarf fiir verschiedene Abbruchbahnen fiir eine 180-Tage Mission zu
1999 AO10 mit Start am 22. August 2025.

In Abbildung 35 sind die benotigten Geschwindigkeitsanderungen fiir verschiedene Abbruchbahnen
aufgetragen. Der Quick Return mit einem voll funktionsfahigen Antriebssystem kann demnach jeder-
zeit wahrend des Hinfluges durchgefiihrt werden. Das Potenzial zur Verkiirzung der Gesamtmission
ist, wie in Abbildung 36 erkennbar, nahezu identisch mit der flir Apophis ermittelten Verkirzung.
Aufgrund der geringeren Hinflugdauer ist im Fall von 1999 AO10 jedoch eine geringere maximale
Gesamtmissionsdauer von 165 Tagen bei einem sehr spaten Abbruch moglich.

Ein Minimum Return kann bereits mit einem Antriebsbedarf von 0,92 km/s realisiert werden, aller-
dings ist dies nur etwa eine Woche nach dem EDM madglich. Ein Abbruch mit einem Manover von bis
zu 1km/s kann bis zu zwei Monate nach dem EDM erfolgen. Mit 1,2 bzw. 1,4 km/s ist der Missions-
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Abbildung 36: Gesamtmissionszeit fiir das Quick Abort Szenario einer Mission zu 1999 AO10,
aufgetragen tiber dem Abbruchtag seit Missionsbeginn.
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Abbildung 37: Wiedereintrittsgeschwindigkeit fiir verschiedene Abbruchbahnen fiir eine 180-
Tage Mission zu 1999 AO10 mit Start am 22. August 2025.

abbruch bis zu zwei bzw. drei Monate nach dem EDM modglich. Fir einen Abbruch kurz vor der An-
kunft am Asteroiden sind 2,15 km/s notwendig, um das Raumfahrzeug direkt zur Erde zuriickzubrin-
gen. Die Gesamtmissionsdauer wird dadurch allerdings nicht verkiirzt.

Die Wiedereintrittsgeschwindigkeiten sind im Falle des Quick Return auf einem ebenso hohen
Niveau, wie bei der Apophismission. Mit einer geringfligig hoheren Rickflugdauer sind die Ge-
schwindigkeiten jedoch in einem akzeptablen Bereich von unter 11,5km/s. Bei Apophis bedarf es
dafiir einer groBeren Ausdehnung der Gesamtmissionsdauer, womit das Potenzial des Quick Return
nicht voll ausgenutzt werden kann. Die Wiedereintrittsgeschwindigkeiten fiir das Minimum Return
Szenario liegen in einem Bereich um 11,1 km/s und sind damit im unkritischen Bereich.

5.2.4 Ausblick und Optionen

Die bereist bei der Betrachtung fir die Optionen einer Apophismission durchgefiihrte Verdnderung
der Gesamtflugzeit wird zum Vergleich auch fiir 1999 AO10 ausgewertet. Es soll festgestellt werden,
ob fur diesen Asteroiden dieselben Schliisse gelten. In Abbildung 38 ist in diesem Fall der Gesamtan-
triebsbedarf flr Flige zu 1999 AO10 aufgetragen. Grundsatzlich ist erkennbar, dass der Antriebsbe-
darf fiir fast alle Missionszeitrdume Gber mehrere Startdaten hinweg bei Werten deutlich unterhalb
von 10 km/s liegt. Die betrachtete Missionsdauer von 180 Tagen liegt auRerdem sehr dicht bei dem
fir diese Abbildung giltigen globalen Minimum. Eine Ausdehnung der Mission auf einen langeren
Transferzeitraum bringt im Fall von 1999 AO10 keine nennenswerten Vorteile beziiglich des An-
triebsbedarfs.



5 NEA Missionsszenarien und Transferkonzepte 115

2026-May-23 15

2026-Apr-02

14
2026-Feb-10
13
2025-Dec-21
- q12
2025-Oct-31 -
£ €
2 A1 X,
& 2025-Sep-10 >
t 1
ks S
& =
2025-Jul-21 - 108
2025-May-31 9
2025-Apr-10 180 Tage
8
2025-Feb-18
7
2024-Dec-29
90 120 150 180 210 240 270 300 330 360

Missionsdauer [d]

Abbildung 38: Gesamtantriebsbedarf fiir Fliige zu 1999 AO10 mit Missionszeitraumen zwischen
90 und 360 Tagen. Die Ordinate zeigt das jeweilige Startdatum. Fiir Werte groRer
als 15 km/s sind keine Konturlinien mehr dargestellit.

Entgegen einer Verlangerung der Missionsdauer besteht in diesem Fall die Moglichkeit einer Verkir-
zung der Flugzeit, da auch im Bereich unterhalb der optimalen Missionsdauer von etwa 180 Tagen
noch kein wesentlicher Anstieg im Antriebsbedarf auftritt. Die Einsparung von Verbrauchsmaterialien
und damit von Nutzlastmasse bei einer kiirzeren Gesamtmission kann moglicherweise die Mehrauf-
wendungen fiir den leicht gestiegenen Antriebsbedarf kompensieren und so zu einer geringeren IM-
LEO flhren. Betrachtungen zu dieser Vermutung werden in dieser Arbeit jedoch nicht gefihrt.

5.3 Vergleich von Apophis- und Alternativszenario, Risikobewertung

Nach der Betrachtung zweier Missionsszenarien zu unterschiedlichen Zielasteroiden soll ein Vergleich
dieser beiden Missionen erfolgen, um im Ergebnis eine Aussage zu den jeweiligen Anforderungen
und der Machbarkeit treffen zu kénnen. AuRerdem werden die allgemeinen Risiken fiir beide Missi-
onnen kurz dargestellt und verglichen.

Der Antriebsbedarf bildet flir beide Szenarien den Ausgangspunkt und bestimmt zusammen mit der
Nutzlastmasse und dem Stufungskonzept die Gesamtstartmasse des Transferraumfahrzeuges im
niedrigen Erdorbit (IMLEO). Unter der Annahme, dass mindestens ein einmonatiges Startfenster vom
niedrigen Erdorbit aus erreicht werden soll, werden in Tabelle 59 die Minimalszenarios gegenliberge-
stellt.
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Tabelle 59: Zusammenfassung der Szenarien fiir die Missionen zu Apophis und 1999 AO10

max. Trager- Transfer-
Ziel Startjahr  Startfenster Besatzung nutzlast stufen IMLEO
Apophis 2028 33d 2 130t 5x kryogen 595t
1999 A0O10 2025 35d 2 100t 1x kryogen 312t

2x lagerfahig

Wahrend fir einen Flug von zwei Astronauten zu Apophis insgesamt fliinf Schwerlasttragerstarts mit
jeweils bis zu 130t Nutzlastmasse erforderlich sind, kann derselbe Missionsumfang fir 1999 AO10
mit nur drei 100 t-Starts erfillt werden. Zu den Schwerlasttragern kommen jeweils noch die Starts
der Nutzlasten mit einer Gesamtmasse von circa 25t hinzu. Diese kdnnen mit einem leichteren Tra-
gersystem, welches aulRerdem fiir bemannte Starts qualifiziert sein muss, durchgefiihrt werden. Die
Gesamtstartmasse der Apophismission ist somit 283 t hoher, als die fir eine Mission zu 1999 AO10.

Aus Sicht des Antriebsbedarfs ist das Transfersystem fir die Apophismission dazu in der Lage, eine
Gesamtgeschwindigkeitsdnderung von bis zu 12,6 km/s aufzubringen. Das Transfersystem fur die
Mission zu 1999 AO010 kann in der dargestellten Konfiguration einen Gesamtantriebsbedarf von
7,18 km/s aufbringen.

Flr die Mission zu Apophis miissen alle Stufen mit kryogenen Treibstoffen betrieben werden, um
einen entsprechend hohen Gesamtimpuls zu erhalten. Die kryogene Treibstofflagerung ist jedoch
derzeit noch nicht tber einen Zeitraum von mehreren Monaten méglich, ohne dass groRRe Teile des
Treibstoffes verdampfen. AuRerdem missten alle fiinf Transferstufen vor dem Start der Besatzung
im niedrigen Erdorbit installiert werden, wodurch sich der erforderliche Zeitraum fir die Lagerung
zusatzlich verlangert.

Die Wiedereintrittsgeschwindigkeit fir eine Apophismission betrdgt im betrachteten Startzeitraum
zwischen 11,49 und 13,77 km/s. Die Riickkehr von 1999 AO10 erfolgt mit Geschwindigkeiten zwi-
schen 11,16 und 11,62 km/s. Die zukinftige Weiterentwicklung von Hitzeschutzmaterialien kann
nach eigenen Einschatzungen Wiedereintrittsgeschwindigkeiten von circa 12km/s fiur bemannte
Raumfahrzeuge ermdglichen. Neben den thermischen Belastungen fiihren jedoch insbesondere die
Beschleunigungslasten zu Problemen fiir die Astronauten, weshalb hohere Geschwindigkeiten von
Raumkapseln der gewahlten Bauart nicht zu erwarten sind.

Aufgrund der Komplexitat des Transferfahrzeuges und der Einschrankungen durch die Treibstofflage-
rung wird das Apophis-Szenario als durchgehend unrealistisch bewertet. Des Weiteren stellt die Pro-
blematik der hohen Wiedereintrittsgeschwindigkeiten zu hohe Anforderungen an den Thermal-
schutz, woflir nach aktuellem Stand keine Losungsmaoglichkeiten existieren. Auf eine Betrachtung der
Kosten fiir ein solches Projekt wurde in dieser Arbeit verzichtet. Es kann aber davon ausgegangen
werden, dass aufgrund des hohen Entwicklungsaufwandes und der hohen Anzahl von Tragerraketen-
starts, unter der Annahme der Erfiillung aller technologischer Voraussetzungen, bereits die Kosten
allein zu einer Absage an die Apophismission flihren werden.

Demgegeniiber kann eine Mission zu 1999 AO10 mit einem Stufungskonzept aus kryogenen und la-
gerfahigen Treibstoffen realisiert werden. Die Lagerung der Kryogentreibstoffe bleibt auf die erste
Stufe beschrankt. Fiir den Fall, dass diese Stufe zuletzt vor der Besatzung in den LEO transportiert
wird, sollte eine Nutzung von Kryogentreibstoffen moglich sein. Beziiglich der Antriebstechnologien
wird das Szenario somit als realistisch eingestuft.
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Bau und Entwicklung eines Schwerlasttragersystems mit einer Nutzlastkapazitat von bis zu 100t er-
scheinen ebenfalls realistisch und sollten im Rahmen der bereits existierenden Erfahrungen mit An-
triebssystemen in Europa umsetzbar sein. Diese Aussage kann jedoch im Rahmen dieser Arbeit nicht
belegt werden, da hierfir eine Auslegung des Tragersystems notwendig ist. Mit Blick auf das von der
NASA geplante System SLS scheint die Aussage dennoch haltbar. Der Transport von drei Transferstu-
fen in den niedrigen Erdorbit mit einem europaischen Schwerlasttragersystem wird demnach als
plausibel eingestuft.

Die Wiedereintrittsgeschwindigkeiten von bis zu 11,62 km/s stellen fir das betrachtete Szenario kei-
ne Einschrankung dar. Mit der Weiterentwicklung entsprechender Technologien kann diese Ge-
schwindigkeit nach eigenen Einschatzungen erreicht werden.

Nach der Betrachtung beider Missionen kann die Schlussfolgerung gezogen werden, dass eine Apo-
phismission auf Basis herkdmmlicher Antriebstechnologien nicht umsetzbar ist. Eine Mission zu 1999
AQ010 kann nach den hier betrachteten Kriterien unter der Voraussetzung entsprechender Tragersys-
teme in einem europdischen Kontext durchgefihrt werden.

Die Risiken einer Asteroidenmission sind unabhangig von der Zielauswahl zundchst grofer, als bspw.
die Risiken einer Mondmission. Der Grund dafir ist das Verlassen des Erdeinflusses, wodurch eine
Rickkehr zur Erde nur durch Bahnmandver im Rahmen der vorgegebenen Missionsdauer erreicht
werden kann. Die bei den Mondmissionen existierende Option eines ,Free Return”, der Rickkehr zur
Erde ohne die Ausflihrung von Mandvern, existiert bei einer 180-tdgigen NEA-Mission nicht. Wenn
das Raumfahrzeug nach einem Umlauf um die Sonne an den Ausgangspunkt zurlickkehrt, wird die
Erde aufgrund der voneinander abweichenden Umlaufperiode nicht an derselben Stelle sein. Die
Anforderungen an die Zuverlassigkeit der Antriebssysteme zur Gewahrleistung der Riickkehr der Be-
satzung sind somit sehr hoch.

Die diskutierten Abbruchoptionen ermdéglichen eine Riickkehr zur Erde mit einem deutlich geringeren
Antriebsbedarf, als er fiir die Gesamtmission zum Zeitpunkt des Abbruchs noch zur Verfligung steht.
Im Notfall kann somit die Mission abgebrochen und die Besatzung ggf. friher als geplant zur Erde
zurlickkehren. Bei einem fehlerhaften Antriebssystem kann die Mission ebenfalls abgebrochen wer-
den. Das Transferfahrzeug muss dafir allerdings auch ein Mandver ausfiihren, um die Rickkehr zur
Erde zu ermdglichen. Dieses Mandver sollte auch im Falle eines Schadens am Antriebssystem in ir-
gendeiner Form ausfiihrbar sein. Auch im Falle eines Missionsabbruches stellen sich damit hohe An-
forderungen an die Zuverlassigkeit der Transferstufen. In wenigen Fallen, in denen die Abbruchma-
néver im Bereich von wenigen hundert Metern pro Sekunde liegen, kann eine VergréBerung des
AQCS ggf. eine erhohte Sicherheit gewahrleisten. Es wiirde demzufolge als Redundanz zum Hauptan-
triebssystem zur Verfligung stehen und kann fiir den Missionsabbruch eingesetzt werden. Das Risiko
fir den Verlust der Besatzung ist zwar nicht vernachlassigbar, es kann jedoch durch strengere Richtli-
nien zur Systemzuverlassigkeit kontrolliert und in einem akzeptablen Rahmen gehalten werden.

Uber die Kritikalitdt der Manéver hinaus existieren auRerdem gesundheitliche Risiken fiir die Besat-
zung. Mit der Beschrankung der Missionsdauer auf 180 Tage wurde bereits von vorn herein eine pas-
sive MaBBnahme zur Vermeidung zu hoher Strahlenbelastungen fiir die Astronauten getroffen. Trotz-
dem existiert auch bei einer sechsmonatigen Mission die Gefahr von SPEs, einem Ausstol} besonders
hochenergetischer Teilchen von der Sonne. Vor derartigen Risiken kdnnen die Astronauten nur durch
den Aufenthalt in gesonderten Strahlungsschutzzonen im Raumfahrzeug mit verstarkter Schirmung
und durch die Vorwarnung von der Bodenstation geschitzt werden. Dieses Risiko ist zwar kritisch,
besteht jedoch bei jeder Art von interplanetaren Missionen und auch bei Mondmissionen, da hierbei
jeweils das schiitzende Erdmagnetfeld nicht vorhanden ist. Zwischen einer Apophismission und einer
Mission zu 1999 AO10 sind somit keine unterschiedlichen Risiken auszumachen.
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Die Betriebszuverldssigkeit der Lebenserhaltungssysteme ist flir eine bemannte Mission stets von
oberster Prioritat. Auch hierbei sind durch die Begrenzung der Missionsdauer auf 180 Tage die Risi-
ken liberschaubar. Durch Systemtests im niedrigen Erdorbit (bspw. auf der I1SS) und am Boden sollte
eine hohe Zuverlassigkeit fiir eine bemannte sechsmonatige Asteroidenmission erreichbar sein. Die
bisher auf der ISS gesammelten Erfahrungen kénnen dabei als wichtige Erkenntnisse in die Entwick-
lung und den Bau neuer Systeme einflieRen. Das Restrisiko von Systemausfallen wird durch die Mit-
fihrung von Ersatzteilen und die Redundanz von Systeme beseitigt. Die Betriebszuverlassigkeit der
Lebenserhaltungssysteme ist fir jede Art von Asteroidenmission, unabhangig vom Ziel, erforderlich.
Flr zukinftige bemannte Fliige zum Mars ergeben sich héhere Anforderungen an die Zuverladssigkeit
des ECLSS, da eine deutlich langere Missionsdauer erforderlich ist.

Neben den Einzelsystemen im Raumfahrzeug muss auch die gesamte Startkampagne der Einzelstufen
und Raumsegmente fir eine bemannte Asteroidenmission erfolgreich verlaufen, um die Mission
durchfiihren zu konnen. Hierbei steigt das Risiko mit zunehmender Anzahl der Einzelelemente bzw.
Tragerraketenstarts. Durch einen Fehlstart oder Verschiebungen beim Transport von Tranferstufen,
kann eine Verschiebung der gesamten Mission entstehen. Aufgrund der teilweise sehr engen Start-
fenster, ist der Aufbau des Transferraumfahrzeuges im LEO zeitlich limitiert. Die Mission zu 1999
AQ10 ist mit drei Transferstufen, dem NEAHab und dem CM gegeniiber der Mission zu Apophis mit
insgesamt sieben Einzelelementen im Vorteil. Die zeitliche und technische Komplexitdt fihren zu
einem insgesamt steigenden Gesamtrisiko bei steigender Stufenanzahl. Mit dem Blick auf zuklinftige
interplanetare Missionen heben sich diese Risiken jedoch nicht ab. Auch fiir eine Mond- oder Mars-
mission sind die Starts der Raumsegmente kritisch. Das zeitliche Risiko ist jedoch, aufgrund der ins-
besondere beim Mond wiederkehrenden Startfenster, geringer. Das Startfenster zum Mars 6ffnet
sich in etwa alle zwei Jahre, wobei sich aber im Vergleich zum Mond zuséatzlich der Gesamtantriebs-
bedarf andert.

Im Ergebnis der Risikobetrachtungen lasst sich feststellen, dass bemannte Asteroidenmissionen aus
Sicht des Transfers und des Antriebsbedarfs kritischer sind, als bemannte Missionen zum Mond. Mit
steigender Komplexitdt des Transferraumfahrzeuges steigen auch die zeitlichen und technischen
Risiken. Ein geringerer Gesamtantriebsbedarf, der sich nach der Zielauswabhl richtet, ist aufgrund der
geringeren Transferstufenanzahl weniger riskant. Die Risiken fiir den Betrieb der Lebenserhaltungs-
systeme sind aufgrund der begrenzten Missionsdauer von 180 Tagen (berschaubar und lassen sich
weitestgehend eliminieren. Sie sind auRerdem unabhangig vom gewadhlten Zielasteroiden. Marsmisi-
sonen werden hingegen, aufgrund der langeren Missionszeiten und der damit verbundenen Anforde-
rungen an die Lebenserhaltungssysteme und den Strahlungsschutz, als deutlich riskanter eingestuft.
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6 Zusammenfassung und Ausblick

Die Ziele dieser Arbeit waren die Einarbeitung in die Thematik der bemannten Asteroidenmissionen
und die Erstellung eines europdischen Missionsszenarios fir einen bemannten Flug zum Asteroiden
Apophis. AuBerdem sollte ein Alternativszenario betrachtet und mit der Apophismission verglichen
werden. SchwerpunktmaRig waren insbesondere die Anforderungen der einzelnen Missionselemente
zu bearbeiten: Flugbahnen, Transportsegment, Raumsegment und Besatzung.

Zunichst beinhaltet ein Uberblick zu den Hintergriinden und der Motivation fiir Asteroiden alle not-
wendigen Grundlagen fir die hier durchgefiihrten Analysen. Hervorzuheben ist hier insbesondere
der Bedarf nach einer tiefgreifenderen Vorerkundung der Asteroidenpopulation. Diese ist zum einen
durch verstarkte boden- und weltraumgebundene Observationen realisierbar und sollte speziell in
Vorbereitung fiir eine bemannte Mission in Form eines Vorboten-Raumfahrzeuges (Precursor) erfol-
gen, um einen oder mehrere Zielasteroiden genauer zu charakterisieren.

Die Betrachtung der Raumfahrtstrategien der weltweit wichtigsten Raumfahrtnationen hat Einblicke
in die zuklnftigen internationalen Bestrebungen zur Durchfiihrung bemannter Raumfahrtmissionen
erlaubt. Dabei konnte festgestellt werden, dass bisher noch keine exakten Vorstellungen dariiber
existieren, wie eine Asteroidenmission im Detail aussehen wird. Die Auswertung der bisheriger Stu-
dien zu Missionsszenarien fir bemannte und unbemannte Asteroidenmissionen sowie die Analysen
zum Vorgehen bei den einzelnen Systemstudien haben gezeigt, dass ein allgemeines Verstandnis fir
derartige Missionen vorhanden ist. Es fehlt jedoch durchgehend an konkreten Aussagen Uber die
Anforderungen fiir die Besatzung einer Asteroidenmission. Aus Sicht der Transferbahnanalysen wird
dariber hinaus ausschliefRlich der minimale Gesamtantriebsbedarf dargestellt und diskutiert. Detail-
lierte und gesamtheitliche Analysen zu moglichen Startfenstern, Stufungskonzepten, Abbruchbahnen
und Technologien fir die Transferstufen fehlten bisher ebenfalls.

Zur Beantwortung der bisher unvollstandig betrachteten Fragestellungen war es erforderlich, detail-
lierte Transferbahnberechnungen durchzufiihren. Diese dienten zum einen der Auswahl eines Alter-
nativzieles neben Apophis und konnten zum anderen die Grundlagen fiir die Untersuchungen zu
Startfenstern und Abbruchbahnen liefern. AuRerdem konnten wichtige Erkenntnisse zur Zusammen-
setzung der Gruppe moglicher Ziele fiir bemannte Missionen gewonnen werden. Als Grundannah-
men fir die Transferbahnberechnungen galten die festgelegte Gesamtmissionsdauer von exakt 180
Tagen, eine Mindestaufenthaltsdauer am Asteroiden von 10 Tagen sowie die Hohe des Ausgangsor-
bits von 200 km. Der Zeitraum der Analysen erstreckt sich von 2015 bis 2050. Die in MATLAB pro-
grammierten Analysewerkzeuge erlaubten die Aufschlisselung der Einzelmandéver sowie die Aus-
kunft zur Verteilung dieser Mandver auf einen Zeitraum um das Minimum herum. Die bisherigen
Studien konnten diese Daten nicht liefern. Auf Basis der Transferbahnberechnungen und der physika-
lischen Charakterisierung der 167 moglichen Zielasteroiden mit einem minimalen Antriebsbedarf von
weniger als 10 km/s, konnte der Asteroid 1999 AO10 als Alternativziel ausgewéhlt werden.

Im Anschluss wurden zunachst die Anforderungen an ein bemanntes System zur Durchfiihrung der
zuvor definierten Asteroidenmission betrachtet. Anhand einer variablen BesatzungsgréfRe von 2 bis 4
Astronauten wurden die Grundbedirfnisse ermittelt und es konnte festgestellt werden, dass eine
Raumtransportkapsel allein den Anforderungen nicht geniigen kann. Folglich wurde eine Kombina-
tion aus einer Raumtransportkapsel und einem Habitat als Systemarchitektur gewahlt. Die Kapsel
sollte einen autonomen Betrieb von bis zu 20 Tagen erlauben und dafiir die erforderlichen Systeme
und Verbrauchsmaterialien mitfihren. Das Habitat sollte eine Versorgung der Astronauten fiir insge-
samt 160 Tage gewahrleisten. Die Massen zur Versorgung der Astronauten konnten auf Basis von
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Erfahrungswerten bisheriger Raumfahrtmissionen detailliert ermittelt und dem CM sowie dem Habi-
tat zugewiesen werden.

Anhand der Analyse bisher existierender internationaler Raumkapselprojekte konnten nur wenige
Detailinformationen zu den Subsystemen fiir Raumkapseln gewonnen werden. In Westeuropa fehlen
dariber hinaus bisher jegliche Erfahrungen mit bemannten Raumkapseln. Diese erlauben keine
schliissige Ableitung einer Gesamtsystemmasse zu den gestellten Anforderungen, weshalb es erfor-
derlich wurde, einige Subsysteme (SMS, TPS, ECLSS, CS, C&DH, AOCS, EPS und TCS) selbst zu dimen-
sionieren und daraus eine Gesamtkonfiguration abzuleiten. Im Ergebnis konnte eine Gesamtmasse
zwischen 5,8 und 9,1t fur die Raumkapsel ermittelt werden. Im Vergleich zu den USA existiert in
Europa eine unglinstige Ausgangsposition zur Entwicklung einer einsatzfahigen Raumkapsel inner-
halb der nachsten 10 bis 15 Jahre. Die NASA und die kommerzielle Raumfahrtindustrie in den USA
treiben die Entwicklung durch entsprechende politische Anreize zielstrebiger voran, als es in Europa
der Fall ist.

Flr das Habitatmodul wurde, aufgrund der soliden européischen Erfahrungsbasis, das Columbusmo-
dul ausgewahlt. In seiner Grundkonfiguration beinhaltet es bereits einige Subsysteme, die nicht neu
definiert werden mussten. Fir die verschiedenen BesatzungsgroRen wurde die ModulgréRe entspre-
chend skaliert und die noch fehlenden Subsystemmassen (EPS, TCS, ECLSS) ermittelt, sodass sich fiir
das Gesamtsystem Massen zwischen 19,3 und 31,5t ergeben haben. Die Mdoglichkeit Europas, auf
dem Gebiet der Habitatmodule wesentliche Beitrage fiir zukiinftige Explorationsmissionen zu liefern,
wird als sehr hoch eingestuft. Das skalierte Columbusmodul hat sich trotz der hohen Gesamtmasse
als gute Grundlage fir ein NEAHab erwiesen. Zuklinftige Bestrebungen Europas in Richtung der Ent-
wicklung von Habitatmodulen waren somit, aufgrund mehrerer Gesichtspunkte, sinnvoll.

Aus der Nutzlastmasse, der gemeinsamen Masse von CM und Hab, wurden im letzten Kapitel die
Gesamtmissionsszenarien fir einen Flug zu Apophis und zu 1999 AO10 abgeleitet. Europaische An-
triebstechnologien lieferten gemeinsam mit den ermittelten Bahnmandvern die Massen der einzel-
nen Transferstufen. Dabei wurden Szenarien mit einer Kopplung von eins bis fiinf Transferstufen
betrachtet und daraus die Startfenster der einzelnen Konfigurationen abgeleitet. Die Startmassen der
einzelnen Transferstufen wurden auferdem in Kategorien von bis 50, 100 und 130t betrachtet. Es
wurde festgestellt, dass eine Apophismission mit der Mindestkonfiguration von zwei Astronauten
und mit einem Startfenster von 30 Tagen nur durch den Einsatz eines fiinfstufigen Transferraumfahr-
zeuges moglich ist. Jede Stufe miisste dabei eine Startmasse von 130t besitzen und mit kryogenen
Treibstoffen betrieben werden. Das Gesamtsystem hatte somit eine Masse von 595t im LEO. Eine
Mission mit zwei Astronauten zu 1999 AO10 mit einem einmonatigen Startfenster lieRe sich bereits
mit drei Transferstufen von maximal 100t Startmasse und einer Gesamtmasse von 312t im LEO
durchfihren. Der Vergleich hat gezeigt, dass zudem die technischen und zeitlichen Risiken einer Mis-
sion zu 1999 A010 geringer sind. Abbruchoptionen im Fall von technischen oder medizinischen Pro-
blemen wahrend des Fluges zum Asteroiden sind in beiden Szenarien moglich, wobei jedoch deutlich
wurde, dass die Zuverlassigkeit der Antriebssysteme in jedem Fall sehr hoch sein muss.

Bei der Auslegung der Transferelemente konnte festgestellt werden, dass die in Europa vorhandenen
Antriebstechnologien fiir Tragersysteme und Transferstufen eine gute Ausgangsbasis fiir Transfers zu
Asteroiden bilden. Fiir eine Apophismission missten jedoch alle Transferstufen kryogen betrieben
werden, was an der derzeit, nicht nur in Europa, fehlenden Technologie scheitert. Mit der Entwick-
lung von Teilkomponenten und der Beteiligung an internationalen Bestrebungen kann Europa den-
noch entscheidende Beitrage liefern, wodurch eine derartige Mission in einem internationalen Kon-
text denkbar ware. Ein Tragersystem, welches in der Lage ist mindestens 50t und bestenfalls 130t
oder mehr in den niedrigen Erdorbit zu starten, existiert jedoch bisher in Europa nicht. Es ist jedoch
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ein Schlisselelement fir die Durchfiihrung von Asteroidenmissionen. Somit ist Europa nach dem
derzeitigen Kenntnisstand vollstandig auf internationale Kooperationen angewiesen.

Mit langeren Missionszeiten ware allgemein eine Reduzierung des Aufwandes moglich, wobei jedoch
die Risiken fiir die Besatzung, insbesondere durch die Strahlungsbelastung, steigen. Solche Belastun-
gen kdnnen nur durch entsprechende Gegenmalinahmen, welche zu héheren Nutzlastmassen fih-
ren, kompensiert werden. Ob dadurch eine Reduzierung des Gesamtaufwandes erreicht werden
kann, muss in fortfiihrenden Analysen festgestellt werden und wurde im Rahmen dieser Arbeit nicht
behandelt.

Das modulare Vorgehen in dieser Arbeit, also die Auslegung der Nutzlast einerseits und die der
Transferelemente andererseits, hat sich als tGbersichtlich und flexibel herausgestellt. Die Einfllisse der
Besatzungsgrofle und der Transferstufenarchitektur auf die notwendigen System- und Startmassen
konnten somit fiir eine Vielzahl von Kombinationen diskutiert werden. Des Weiteren konnten die
Schwerpunkte und Missionsanforderungen in verschiedenen Bereichen herausgearbeitet und disku-
tiert werden.

Die in dieser Arbeit entwickelten Werkzeuge (Transferbahnalgorithmus, Stufungsberechnungen)
kénnen zur weiteren Betrachtung der bereits analysierten Ziele und auch zur Betrachtung alternati-
ver Ziele genutzt werden. Sie bilden eine fundierte Grundlage fiir zukiinftige Analysen, wodurch NEA-
Missionen mit unterschiedlichen Optionen fiir Transportkapseln, Habitate und Tragersysteme sowie
alternativen Antriebstechnologien untersucht werden kdnnen. Insbesondere die Betrachtung der
beiden Missionsszenarien hat deutlich gemacht, dass aktuelle Technologien aufgrund des hohen
Massebedarfs an ihre Grenzen stoRen und sich die Weiterentwicklungen, gerade auch mit dem Blick
auf mogliche bemannte Marsmissionen, als niitzlich erweisen wiirden.

Trotz der umfassenden Betrachtungen besteht weiterer Untersuchungsbedarf, insbesondere bei der
Auslegung von Transferstufen, der Einbeziehung alternativer Antriebstechnologien und der Optimie-
rung von Transferbahnen. Diese Bereiche konnten in dieser Arbeit zundchst nicht weiter vertieft
werden. Die getroffenen Vereinfachungen zur Bestimmung des Antriebsbedarfs waren zielfiihrend
fir die hier vorgegebene Aufgabenstellung, sind jedoch fiir eine weitere Systemauslegung zu unge-
nau und bieten Optimierungspotenzial. AuRerdem sollten die bemannten Raumfahrzeuge, CM und
Habitat, noch detaillierter betrachtet werden. Die Lebenserhaltungssysteme sind die wichtigsten
Elemente fir bemannte Raumfahrtmissionen und konnten im Rahmen dieser Arbeit nur konzeptio-
nell betrachtet werden. Der Betrieb der Systeme sollte fir spatere Analysen simuliert werden, um
genauere Aussagen Uber die Funktionsweisen und Anforderungen treffen zu konnen. Weiterhin wur-
de als Habitat nur eine sehr spezielle Konfiguration herangezogen, wobei die Nutzung anderer Tech-
niken, wie bspw. entfaltbarer Habitate, vernachlassigt wurde. Mit ihnen kénnte der flir Langzeitmis-
sionen kritische Volumenbedarf mit geringeren Systemmassen gedeckt werden.
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Anhang

(99942) Apophis

S-type
Sq-Type
Q-type

Model Fit:
E Mg=70 O0I=70 Opx=22 Cpx=8
o Gr=6.1 Cs=-0.17

0.5 1.0 1.5 2.0 25
Wavelength (um)

Abbildung A -1: (a) Kombiniertes sichtbares und unteres infrarot Reflexionsspektrum des
Asteroiden (99942) Apophis, normiert auf einen Reflexionsgrad von 1 bei
einer Wellenldnge von 0,55 um. (b) Vergleich verschiedener taxonomischer
Klassen zu der fiir Apophis gewdhlten Sqg-Klasse. (c) Angepasste Kurve des
mineralogischen Modells nach der Methode von Shkuratov et al. [128]. (d)
Vergleich des Apophis Spektrums mit verschiedenen Reflexionsspektren
gewdhnlicher Chondrite, groBte Ubereinstimmung wurde mit LL-Typen [126]
gefunden. [125]
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Abbildung A - 3:

Study Summary - Target Selection and Mission Analysis of Human Explora-
tion Missions to Near-Earth Asteroids. [63]

Zimmer, Messerschmid

boundary conditions, constraints, assumptions

abort options

free return possible for all with long return duration
powered return capabilities depend on available delta-v

min max

Performance Limit delta-v - 10 km/s
orbital elements filter a 0,6 2 AU

ecc 0 0,7 -

i 0 20 deg
re-entry conditions re-entry velocity - 14 km/s at 110 km altitude
outbound leg duration 5 210 day incremental steps
inbound leg duration 5 210 day incremental steps
total mission duration 365 day incremental steps
stay time duration 7 21 day incremental steps
circular departure orbit alt 500 km
time frame 2020 2040
H_filter - 25 -
accessible flag if time within 365 d and delta-v within 10 km/s

results

accessible asteroids all 240

delta-v<7,5km/s 73
launch windows existing windows for the 73 Ast. 170




Anhang XX

Abbildung A - 4: Study Summary — Scientific Exploration of Near-Earth Objects via the Orion
Crew Exploration Vehicle. [14]

Abell, Korsmeyer, Landis, Jones, Adamo
boundary conditions, constraints, assumptions
min max

Performance Limit earth departure delta-v - 3,0 km/s

c3 11,1 km?/s?
orbital elements filter a 0,5 1,5 AU

ecc 0 0,5 -

i 0 3 deg
total mission duration 90, 120, 150, 180 day fixed durations
stay time duration 7 | 14 day incremental steps (?)
step sizes for calculations |step size 10 day
time frame 2020 2035

results

accessible asteroids adopted from previous study 9 (3 with 150-day and all with 180-day missions)
configurations EELV, Centaur + Ares |, Orion (4,5 km/s) Lower bookend

Ares IV, Orion (6,3 km/s) Mid-Volume IV

Ares V, Orion (7,25 km/s) Mid-Volume V

Ares V, LSAM descend stage +Ares |, Orion (6 km/s) Upper bookend
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Abbildung A - 5:

Study Summary — Target Asteroid Selection

Earth Objects. [62]

for Human Exploration of Near

Wagner, Wie (AAS 10-249)

boundary conditions, constraints, assumptions

set accessible flag

accessible asteroids

architecture statements

elements

configurations

if time within 365 d and delta-v within 10km/s

results
360-day mission
180-day mission
120-day mission
90-day mission
60-day mssion
45-day-mission

Constellation about to be canceled
stating, that missions with less than 4 km/s are still possibl
man rated Ares V with Orion (7,2 km/s capability)

e without Constellation

min max

Performance Limit delta-v - 7,2 km/s
orbital elements filter a 0,8 1,325 (AU

ecc 0 0,26 -

i 0 10 deg
close approaches transfer near the close approach dates 0,2 - AU
total mission duration 45, 60, 90, 120, 180, 365|day fixed steps
stay time duration 14-21 day incremental steps (?)
time frame 2020 2030

Orion

Dragon Class

Altair Lunar Lander

EDS (pre TLI Burn with Altair)
EDS (pre TLI Burn with Orion)
EDS (fuel version)

Centaur

AresV (fuel) + Ares |, Orion (7,67 km/s)
AresV, Orion (7,21 km/s)

Ares V, Altair + Ares |, Orion (6,37 km/s)

Ares |, Orion + EELV, Centaur (4,57 km/s)
EELV, Centaur + Dragon-Class Vehicle (6 km/s)

wet [kg] |dry [kg] fuel [kg] |Isp [s]
20500 11204 9297 323
6000 4700 1300 320
43000 20000 23000 450
120496 26600 93896 448
142995 26600 116395 (448
163496 26600 136896 (448
22734 1914 20829 451

very expensive, unlikely
requires man rated Ares V
Altair will be available later

Atlas V or Delta IV man rating required
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Abbildung A - 6: Study Summary — Asteroid Destinations Accessible for Human Exploration:
A Preliminary Survey in Mid-2009. [131]

Adamo, Giorgini, Abell, Landis
boundary conditions, constraints, assumptions
min | max |

Performance Limit earth departure delta-v - 3,0 km/s

c3 11,1 km?/s?
stage 1: filter step 1: get asteroids orbital elements (a,e,i)

step 2:if 0,825624 < a < 1,309293 AU go to step 3

step3:ifa<1AU&e<0,211204 OR

a>=1AU&e<0,236229 go to step 4
step 4: compute p & cos v, if [cosv| >1, compute Av,
otherwise compute Av with given eq. (3) to (7)

step 5:if Av? < 11,1km?/s? go to step 6

step 6: compute i_x, if i <i_x NEO is accepted
stage 2: close approaches |less than 0,1 AU
stage 3: trajectory design [utilizing lambert fits

only type 1trajectories
total mission duration - 365 day
stay time duration 10 day
step sizes for calculations [step size 10 day
time frame 2020 2050

results

accessible asteroids selected by stage 1 36

after stage 2 31 with 58 close approaches

Abbildung A - 7: Study Summary — A Piloted Orion Flight to a Near-Earth Object: A Feasibility
Study. [11]

Landis, Korsmeyer, Abell, Adamo
boundary conditions, constraints, assumptions
min max

Performance Limit earth departure delta-v - 3,0 km/s

Cc3 11,1 km?/s?
orbital elements filter a 0,5 1,5 AU

ecc 0 0,5 -

i 0 3 deg
total mission duration 90, 120, 150 day
stay time duration 7 | 14 day incremental steps (?)
step sizes for calculations |step size 10 day
time frame 2020 2050

results

accessible asteroids 35 (no upper bookend missions included)
configurations EELV, Centaur + Ares |, Orion (4,5 km/s) Lower bookend

Ares IV, Orion (6,3 km/s) Mid-Volume IV

Ares V, Orion (7,25 km/s) Mid-Volume V

Ares V, LSAM descend stage +Ares |, Orion (6 km/s) Upper bookend
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Abbildung A - 8: Study Summary — A Crewed 180-Day Mission to Asteroid Apophis in 2028-

2029. [119]

Wagner, Wie
boundary conditions, constraints, assumptions

configuration

configuration assumptions

Ares V man rated

only Constellation Hardware considered

Altair Lunar Lander will not be necessary
OTV structural mass assumed to be 10%

OTV Isp 448s for cryogenic, 325s for biprop
300 m/s allocated for correction burns

250 m/s for additional maneuvers at Apophis

cryogenic OTVs required
3x Ares V launches (2x OTV, 1x EDS+CEV)

results

min | max
selected target 99942 Apophis ’
mission analysis initial LEO altitude 185 km
re-entry speed - 12 km/s
total mission duration 180 day fixed duration
outbound duration 6 day
stay time duration 10 day
inbound duration 164 day
time frame Apophis related time frame 2028 ’ 2036

Abbildung A - 9: Study Summary — Mission Opportunities for Human Exploration of Nearby
Planetary Bodies. [130]

Foster, Daniels
boundary conditions, constraints, assumptions

min max
Performance Limit post-escape delta-v - 7 km/s for rendevous mission
- 4 km/s for flyby mission

earth departure C3 - 15 km?/s?
re-entry conditions v_max - 13,4 km/s
total mission duration 90, 180, 365 day fixed
stay time duration 5,10, 20 day fixed to mission duration
time frame 2015 2025

results

accessible asteroids 90-day mission 8

180-day mission 28

365-day mission 107
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Asteroid
create Asteroid
preselection | Database H
process :
v
pol asteroid ephemeris Take an
files from I1PL server 1 asteroid
1 " i Use JPL MICE to Creata
Preprocessing of asteroid data : d > state vectors from predefined mission
ephemeris file constraints
bt Asteroid state
approach e
ates
/ v
Asteroid Mission Solver

t_launch = clase appraach date - mission duration - 50 days

Delta-v solver

Calculate,
delta,

in = mission duration —t_out —t_sta” )

[

Delta-v for
particular launch
date & stay time

L f

Minimum delta-v's of
al stay times for
particular launch date

Minimum delta-v’s of all
aunch dates for
particular close approach

Calculate:
delta-v

t_out=
no mission duration - 10
yes days —t_stay 7

o t_stay=30d 7

ves - Permanent stored data

Temporary stored data

t_launch = cluse approach’ Seperate algarithm/protess

date + 100 days ?

Initial values and variation of values.

decision

yes ! Lambert solver {Battin's method) —

s there another close

asteroid ?

Abbildung A - 10: Flussdiagramm zur Funktionsweise des Algorithmus fiir die Transferbahnbe-
rechnung. Die dargestellten Funktionen wurden in MATLAB implementiert.
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Tabelle A -1: Ubersicht aller weltweit existierenden Startrampen fiir Trigerraketen. [68]

. Ma . . Possible
Launch Site . P . Country Latitude Longitude L
Designation Inclinations
Woomera Launch Site Woomera Australia 31.1°S 136.8 E 82-84
Alcantara Launch Center Alcantara Brazil 2.3°S 44.4’ W 2-100°
Hainan Space Satellite Launch Hainan China 19N 110°E
Center
i'e”rq”a” Satellite Launch Cen- o China 40.6 N 99.9'E 57-70°
Taiyuan Satellite Launch Cen- . . . . .
ter (TSLC) Taiyuan China 375 N 1126 E 99
Xichang Satellite Launch Cen- . . . . .
ter (XSLC) Xichang China 28.25 N 102.0 E 28.3-36
French . . .
Kourou Launch Center Kourou . 52 N 528 W 5.2-100.5
Guiana
Thumba Equatorial Rocket . . .
Thumb Ind 8 N 76 E
Launching Station (TERLS) umba ndia
Satish Dhawan Space Centre I . . .
(SDSC) Sriharikota India 139 N 80.4 E
Indian . . .
San Marco Launch Platform San Marco 29 S 403 E 2.9-5
Ocean
Palmachim/Yavne Yavne Israel 315 N 345 E
Tanegashima Space Center Tanegashima Japan 30.4 N 131.0 E
(TSC)
Uchinoura Space Center (USC) Kagoshima Japan 31.2°'N 131.1°E up to 57
. . Kwajalein Marshall . .
Kwajalein Missile Range Atoll slands 9N 167 E Any
Pacific
Sea Launch Sea Launch Ocean at ON 154 W Any
the Equator
Baikonur Cosmodrome Tyuratam Zz\i/:)er: 45.6 N 63.4 F 63-83
. . Soviet . . .
Kapustin Yar Kapustin . 484 N 458 E 63-83
Union
Soviet . . .
Plesetsk Plesetsk . 62.8 N 40.1 E 63-83
Union
Cape Canaveral Air Force United . . .
Station (CCAFS) ETR States 285 N 81.0 W 28.5-59
United . . .
Kennedy Space Center (KSC)  ETR nite 285 N 81.0'W 28.5-59

States
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. Ma . . Possible
Launch Site . P . Country Latitude Longitude .
Designation Inclinations
United . .
Kodiak Launch Complex (KLC)  Kodiak Str;'tss 57 N 152 W
Vandenberg Air Force Base United . . .
(VAFB) WTR States 344 N 120.35 W 56-104
. - United . . .
Wallops Flight Facility (WFF) Wallops States 37.8 N 75.5 W 38-60
50 -
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00““.“ .M
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% o 1o 1 o° ® ® ®
Ankunft an Apophis

Abbildung A - 11: Auszug aus der Berechnung des Antriebsbedarfs fiir einen Start zu Apophis

am 19.12.2028. Dargestellt sind die Verlaufe des Antriebsbedarfs fiir alle Ma-
nover, sowie der Gesamtantriebsbedarf. Die senkrechte Linie markiert dieje-
nige Stelle (5. April 2029), an der der Unterschwinger das Minimum im Ver-
lauf des Gesamtantriebsbedarfs bildet.
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BM 2
t_mission [d] 20
PV [m3] 8,00
HV [m3] 4,80
NPV [m3] 2,70
EPS [kg] 182 20% 36 218
CA (trocken) [kg]l 652 10% 65 717
SMS (ohne Servicemodul) [kgl 737 20% 147 884
TPS [ke] 794 15% 119 913
TCS [kel 180 20% 36 217
CS, C&DH [kg] 153 20% 31 184
AOCS [kg] 133 20% 27 160
ECLSS (trocken) [kgl 139 20% 28 166
Landesystem [kg]l 180 20% 36 216
|Trockenmasse ohne Servicemodul [kl 3149 55 3674
Servicemodul [kgl 200 20% 40 239

Systemmassespielraum (SM) 20%

Besatzung [kgl 220 0% 0 220
EVAS [kg] 310 0% 0 310

Treibstoffe [kgl 167 10% 17 184
Treibstofftanks [kel 22 20% 4 27
Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kgl 354 0% 0 354
Gesamtmasse [kg] 5791

Abbildung A - 13: Gesamtmassenbudget fiir das CM mit 2 Besatzungsmitgliedern.
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BM 3
t_mission [d] 20
PV [m3] 12,00
HV [m3] 7,20
NPV [m?] 5,12
EPS [kg] 229 20% 46 275
CA (trocken) [kg]l 742 10% 74 816
SMS (ohne Servicemodul) [kg]l 1088 20% 218 1306
TPS [kgl 1100 15% 165 1265
TCS [kel 226 20% 45 271
CS, C&DH [kg] 153 20% 31 184
AOCS [kgl 133 20% 27 160
ECLSS (trocken) [kg]l 168 20% 34 202
Landesystem [kgl 220 20% 44 264
Servicemodul [kg] 258 20% 52 310

Systemmassespielraum (SM) 20%

Besatzung [kgl 330 0% 0 330
EVAS [kel 310 0% 0 310

Treibstoffe [kgl 214 10% 21 236
Treibstofftanks [kgl 28 20% 6 33
Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kgl 528 0% 0 528
Gesamtmasse [kgl 7499

Abbildung A - 14: Gesamtmassenbudget fiir das CM mit 3 Besatzungsmitgliedern.
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BM 4
t_mission [d] 20
PV [m3] 16,00
HV [m3] 9,60
NPV [m3] 7,45
EPS [kg] 277 20% 55 333
CA (trocken) [kgl 833 10% 83 916
SMS (ohne Servicemodul) [kgl 1413 20% 283 1696
TPS [kel 1369 15% 205 1574
TCS [kg] 271 20% 54 325
CS, C&DH [kgl 153 20% 31 184
AOCS [kg] 133 20% 27 160
ECLSS (trocken) [kel 198 20% 40 237
Landesystem [kgl 250 20% 50 300
Servicemodul [kgl 312 20% 62 374

Systemmassespielraum (SM) 20%

Besatzung [kg]l 440 0% 0 440
EVAS [kel 310 0% 0 310

Treibstoffe [kgl 258 10% 26 284
Treibstofftanks [kgl 36 20% 7 44
Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kg]l 703 0% 0 703
Gesamtmasse [kgl 9097

Abbildung A - 15: Gesamtmassenbudget fiir das CM mit 4 Besatzungsmitgliedern.
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BM 2
t_mission [d] 160
PV [m3] 65,75
HV [m?] 35,45
EPS [ke] 285 20% 57 342
CA (trocken) [kgl 2959 10% 296 3254
skaliertes Columbusmodul [kgl 9250 10% 925 10175
TCS [kg] 537 20% 107 645
ECLSS (trocken) [kg] 433 20% 87 520

Systemmassespielraum (SM)

Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kgl 433 0% 0 433
Nahrungsmittel [kg]l 986 0% 0 986
Habitat-Gesamtmasse [kgl 19342

Abbildung A - 16: Gesamtmassenbudget fiir das Habitat fiir 2 Besatzungsmitglieder.

BM 3
t_mission [d] 160
PV [m?] 98,62

HV [m3]

EPS [kg] 329 20% 66 395
CA (trocken) [kgl 3131 10% 313 3445
skaliertes Columbusmodul [kg]l 13067 10% 1307 14374
TCS [kg] 620 20% 124 744
ECLSS (trocken) [kg] 545 20% 109 654

Systemmassespielraum (SM)

Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kg]l 533 0% 0 533
Nahrungsmittel [kgl 1354 0% 0 1354
Habitat-Gesamtmasse [kg] 25420

Abbildung A - 17: Gesamtmassenbudget fiir das Habitat fiir 3 Besatzungsmitglieder.
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BM

t_mission [d]

PV [m?3] 131,51

HV [m?] 70,90

EPS

CA (trocken)

skaliertes Columbusmodul
TCS

ECLSS (trocken)

Systemmassespielraum (SM)

[kel
[kel
[kel
[kel
[kg]

373
3304

16886

703
657

20% 75 448
10% 330 3635
10% 1689 18574
20% 141 843
20% 131 789

Verbrauchsmaterialien (CA & ECLSS) [kel 633 0% 0 633
Nahrungsmittel [kgl 1722 0% 0 1722
Habitat-Gesamtmasse [kgl 31501

Abbildung A - 18: Gesamtmassenbudget fiir das Habitat fiir 4 Besatzungsmitglieder.
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Quellcode

Algorithmus 1:  Hauptalgorithmus zur Transferbahnberechnung. Ruft alle untergeordneten
Funktionen eigensténdig auf.

%  this script runs the delta-v solver for the specified asteroids

%  database

global mu_sun

mu_sun = 1.32712440018ell; % gravitational parameter of the sun [km~3/s”2]
%

% load asteroid list, asteroid database and previous results
load('AsteroidsUPDATES") % opens the matrix 'asteroids'
load('AsteroidDatabaseUPDATES') % opens the array 'AsteroidDatabase’
asteroids_dVmin = zeros(counthelp(AsteroidDatabase,size(asteroids,1)),32);
% load('final resultsUPDATES") % opens the matrix 'asteroids_dVmin'

%

% continued-fraction values for seebatt function in lambert solver

c(1) = 9/ 7;
c(2) = 16 / 63;
c(3) = 25/ 99;
c(4) = 36 / 143;
c(5) = 49 / 195;
c(6) = 64 / 255;
c(7) = 81 / 323;
c(8) = 100 / 399;
c(9) = 121 / 483;
c(10)= 144 / 575;
c(11)= 169 / 675;
c(12)= 196 / 783;
c(13)= 225 / 899;

c(14)= 256 /1023;
c(15)= 289 /1155;
c(16)= 324 /1295;
c(17)= 361 /1443;
c(18)= 400 /1599;
c(19)= 441 /1763;
c(20)= 484 /1935;
% continued-fraction values for kbatt function in lambert solver

d(1) = 1/ 3;
d(2) = 4 /  27;
d(3) = 8 / 27;
d(4) = 2/ 9;
d(s) = 22 / 81;
d(6) = 208 / 891;
d(7) = 340 / 1287;
d(8) = 418 / 1755;
d(9) = 598 / 2295;
d(10)= 700 / 2907;
d(11)= 928 / 3591;
d(12)= 1054 / 4347;
d(13)= 1330 / 5175;
d(14)= 1480 / 6075;
d(15)= 1804 / 7047;
d(16)= 1978 / 8091;
d(17)= 2350 / 9207;
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d(18)= 2548 /10395;
d(19)= 2968 /11655;
d(20)= 3190 /12987;
d(21)= 3658 /14391;

%

% loop through the asteroid list and run the delta-v solver

%
for i =
%

1l:size(asteroids,1)

disp(i) % show index of current asteroid

%
for

end
end
%

m = 180

disp(m) % show index of current mission duration

%

% find the first empty line in the final results matrix and set

% linecount equal to this value (previous results are not overwritten

% but added to the final results matrix)

linecount = findline(asteroids_dvmin,1,0);

%

% get name and spk id for selected asteroid

name = char(strrep(asteroids(i),’' ',"'"));

spk_id = str2double(AsteroidDatabase{i,3});

closeApproach = AsteroidDatabase{i,10};

number = size(closeApproach,1);

%

% convert ephemeris data to state vector matrix

convertEphemeris(name,spk_id,mu_sun)

%

% run the battins delta-v solver

asteroids_dvVmin(linecount:(linecount + number - 1),:) = ...
delta v_solver_b_lowres(name,spk_id,closeApproach,mu_sun,c,d,m);

%

cd('c:/Users/loes_mt/Documents/MATLAB/2 numerical approach/')

%

save('final_resultsUPDATES', 'asteroids_dVmin')

Published with MATLAB® 7.12
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Algorithmus 2:  Subroutine zum Auffinden eines bestimmten Wertes innerhalb einer beliebi-
gen Spalte einer Matrix.

function [ index ] = findline( array,column,value )
%FINDCELL find the line index for the specified value
%
stop = false;
for i=1:size(array,column)
if array(i,column) == value && stop == false
index = i;
stop = true;
end
end
end

Published with MATLAB® 7.12

Algorithmus 3:  Konvertiert die binare Ephemeridendatei eines Asteroiden in eine Matrix mit
Datums-, Positions- und Geschwindigkeitsangaben.

function [] = convertEphemeris(name,SPK_ID,mu_sun)
%  creating statevector matrix from bsp/spk files loaded with smb_spk
%  SPK_ID = string of SPK ID for the required asteroid
clear target et jdate modjdate i
%
%  conversions
rad2deg = 180/pi; % factor for converting radiant values to degree values
%
% adding paths for mice sources
cd( ...
‘c:/Users/loes_mt/Documents/MATLAB/2_numericalapproach/EphemerisConversion/")
%
%  load kernel files
cspice_furnsh('de421.bsp');
bsp_filename = sprintf('%s.bsp',strrep(name,’' ',"'"));
cspice_furnsh(bsp_filename);
cspice_furnsh('naif0ee9.tls');
%
% define target & timeframe
if ischar(SPK_ID)
target = SPK_ID;
else
target = num2str(SPK_ID);
end
et = cspice_str2et('l Jan 2011 00:00:00.000 UTC'):86400:cspice_str2et( ...
‘2 Jan 2052 00:00:00.000 UTC');
et = et(1l:(end-1));
%
% define epoch timeframe
jdate = cspice_et2utc(et,'J',1);
modjdate = zeros(size(et,2),1);
%
for i=1:size(et,2)
% convert et to Modified Julian Date
modjdate(i,1) = str2double(jdate(i,4:12)) - 2400000.5;
end
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%

% define some parameters

frame = 'J2000";

abcorr = 'LT+S"';

observer = 'Sun’;

%

% read state vectors for specified epochs

[state,~] = cspice_spkezr(target,et,frame,abcorr,observer);

%

% write statevectors & epochs to matrix and save as file

asteroidvectors_all = [modjdate state'];

save('asteroid2011to2052', 'asteroidvectors_all"')

%

asteroid _oscel = cspice_oscelt(asteroidvectors all(1,2:7)"',et(1),mu_sun);

asteroid_orbel [ ...
asteroid_oscel(1l)/(1-asteroid_oscel(2)) ...

% semimajor axis [km]
asteroid_oscel(2) ... % eccentricity [-]
asteroid _oscel(3)*rad2deg ... % inclination [deg]
asteroid _oscel(4)*rad2deg ... % LAN [deg]
asteroid _oscel(5)*rad2deg ... % argument of perigee [deg]
asteroid_oscel(6)*rad2deg ... % mean anomaly at epoch [deg]
modjdate(1,1) ... % epoch [ModJDate]
15

save('asteroid orbel', 'asteroid orbel')

%

% clear all loaded kernel data

cspice_kclear

clear target et jdate modjdate i frame abcorr observer state asteroidvec-
tors_all

Published with MATLAB® 7.12
Algorithmus 4: Berechnungsroutine fiir die Ermittlung des Gesamtantriebsbedarfs fiir den
Flug zu einem Asteroiden.

function [dVmin] = delta_v_solver_b_lowres(Name,spk_id, closeApproach,
mu_sun,c,d,mDuration)

%  input:

% Name = asteroid name

% spk_id = the SPK ID of the asteroid

% closeApproach = 1xN matrix of cloase approach dates in ModJDate
% mu_sun = suns gravitational parameter

% c = continued-fraction algorithm input for lambert solver

% d = continued-fraction algorithm input for lambert solver

% mDuration = fixed mission duration [days] (total round-trip time)

% multiple solving of lamberts problem to find the minimum delta-v for
% an asteroid round-trip mission, return min delta-v for each close
%  approach date

%  parameters
mu_e = 3.986e5; % gravitational parameter of the earth [km”3/s”2]
mu_a = 9; % gravitational parameter of the asteroid assumed



Quellcode XL

% to be zero
%
rLEO = 6378.19 + 200; % radius of earth departure orbit [km]

rA0 = 1; % radius of asteroid orbit [km] (not zero to
% avoid divition through zero)

%

rRE = 6378.19 + 120; % radius for the beginning of earth re-entry
rESOI = 9.25e5; % radius of the earths sphere of influence
rASOI = 1; % radius of the asteroids sphere of influence
%

%  some conversions

day2sec = 24*3600; % factor to transform days to seconds

%
= = = — o o i ceo oo

%

o o e oo
%  loading ephemeris data for earth and asteroid and align matrices by dates
%

load('earth2011to02052"') % loading pre-calculated earth vectors to variable
% 'earthvectors_all'

startEarth = findline(earthvectors_all,1,mjuliandate(2011,1,1));

stopEarth = findline(earthvectors_all,1,mjuliandate(2052,1,1));
earthvectors_all = earthvectors_all(startEarth:stopEarth,:);

%

load('asteroid2011to02052') % loading pre-calculated earth vectors to variable
% 'asteroidvectors_all'

startAst = findline(asteroidvectors_all,1,mjuliandate(2011,1,1));

stopAst = findline(asteroidvectors_all,1,mjuliandate(2052,1,1));
asteroidvectors_all = asteroidvectors_all(startAst:stopAst,:);

%

% load asteroids osculating orbital elements

load('asteroid orbel')

%

% preallocation of algorithm matrices

dvmin_LaunchDate = zeros(((mDuration+150)/5+1),23);

results = (mDuration-30+1)*5-50; % number of results

dVmin_dur = zeros(results,22);

dvVmin = zeros(size(closeApproach,1),32);

for i=1:size(closeApproach,1) % seperate calculations for all close approaches
%
% initial earth departure date
LaunchDate = findline(asteroidvectors_all,1,closeApproach(i)) - ...
mDuration - 50;
%
%  lamber solver loops
LDloop = 1;
for LDshift = 0:5:(mDuration+150) % loop launch date until the launch
date shifted to (mission duration
+ 150) days from initial launch date
means +100 days from close
approach date

3% 3R R ¥
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durationloop = 1;

for

stay = 10:5:30 % loop stay time from 10 to 30 days

%

switched_out = false;

t_break = 0;

%

for dT_out = 10:1:(mDuration-10-stay) % loop outbound/inbound

% trajectory duration
A
% ca = at close approach date

% ed = at earth departure date

% aa = at asteroid arrival date

% ad = at asteroid departure date

% ea = at earth arrival date

% earth radius vector at launch date
ré_ed = earthvectors_all(LaunchDate + LDshift,2:4);
% earth velocity vector at launch date
VE_ed = earthvectors_all(LaunchDate + LDshift,5:7);
% asteroid radius vector at asteroid arrival date
rA_aa = asteroidvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT_out,2:4);
% asteroid velocity vector at asteroid arrival date
VA _aa = asteroidvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT_out,5:7);
%
% find the border for shor to long transfer (outbound)
dnu_out = acosd(dot(rE_ed,rA _aa)/(norm(rE_ed)*norm(rA _aa)));
rA_aal = asteroidvectors_all(LaunchDate+LDshift+dT_out+1,2:4);
dnu_outl = acosd(dot(rE_ed,rA_aal)/(norm(rkE_ed)*norm(rA_aal)));
%
if (dnu_out > dnu_outl)

if (dnu_out > 170) || (switched out == true)

switched_out = true;

t_break = dT_out;
outType = '1';
outTypenum = -1;
else
outType = 's';
outTypenum = 1;
end
else
if switched_out == false
outType = 's';
outTypenum = 1;
else
outType = '1';
outTypenum = -1;
end
end

%

% call lambert solver

[vT_out_d(1,:),vT_out_d(2,:)] = lambertb(rkE_ed,rA_aa,
outType,dT_out*day2sec,mu_sun,c,d);

%

% calculate earth departure & asteroid arrival velocities
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v out(1,:) = ...
sgrt((2*mu_e/rLEO) + (norm(vT out d(1,:)-vE_ ed))"2 -
(2*mu_e/rESOI)) - sqrt(mu_e/rLEO) ...
sqrt((2*mu_a/rA0) + (norm(vT_out_d(2,:)-vA aa))"2 -
(2*mu_a/rASOI)) - sqrt(mu_a/rA0) ...
1

%

vT_out = [v_out(1,:) outTypenum dT_out];

% VvT_out = [earth dep. deltaV, arrival deltaV, type,

%  outbound transfer duration]

% inbound trajectory duration from mission duration, stay
% time and outbound duration

dT_in = mDuration - dT_out - stay;

% asteroid radius vector at asteroid departure date

rA_ad = asteroidvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT_out ...

+ stay,2:4);
% asteroid velocity vector at asteroid departure date

vA_ad = asteroidvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT_out ...

+ stay,5:7);

% earth radius vector at earth arrival date

réE_ea = earthvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT_out ...
+ stay + dT_in,2:4);

% earth velocity vector at earth arrival date

VE_ea = earthvectors_all(LaunchDate + LDshift + dT out ...
+ stay + dT_in,5:7);

%

% find the border for short to long transfer (inbound)

if (dT_in < t_break) || (switched out == false)
inType = 's';
inTypenum = 1;

else
inType =
inTypenum

n =
1.
=
“e

end

%

% call lambert solver

[vT_in_d(1,:),vT_in_d(2,:)] = lambertb(rA_ad,rE_ea,inType,
dT_in*day2sec,mu_sun,c,d);

%

% calculate asteroid departure & earth re-entry velocities

v_in(1,:) = [ ...
sqrt((2*mu_a/rA0) + (norm(vT_in_d(1,:)-vA_ad))*2 -
(2*mu_a/rASOI)) - sqrt(mu_a/rA0) ...
sqrt((2*mu_e/rRE) + (norm(vT_in_d(2,:)-vE_ea))"2 -
(2*mu_e/rESOI)) ...
1

%

vT_in = [v_in(1,:) inTypenum dT_in];

6 VvT_in = [asteroid dep. deltaV, arrival deltaV, type,

4 inbound transfer duration]

3% 3R R X
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end

Algorithmus 5:

fun

%
%
%
%
%
%
%

% concentrating inbound and outbound data

dvVmin_dur(durationloop,1:9) = [vT_out(1:4) stay vT_in(1:4)];
% calculation of total deltaVv
dvmin_dur(durationloop,10) = sum([vT_out(1:2) vT_in(1)]);
% add transfer trajectory velocity vectors to matrix
dVmin_dur(durationloop,11:22) = [vT_out_d(1,:)
vT_out_d(2,:) vT_in_d(1,:) vT_in_d(2,:)];
% dVmin_dur = [columns 1 to 8 = values from all outbound/
%  inbound duration loops,last column contains total deltaV]
%
% increase lambert loop counter for data saving reasons
durationloop = durationloop + 1;
end
end
% find minimum deltaV from the different outbound/inbound
% constellations
[~,ind_LaunchDate] = min(dVmin_dur(:,10));
% concentrate values for a certain launch date
dVmin_LaunchDate(LDloop, :) = [earthvectors_all(LaunchDate + ...
LDshift,1) dVmin_dur(ind_LaunchDate,:)];
% dVmin_LaunchD = [launch date, configuration of the trajectory]
%
LDloop = LDloop + 1;
end
%
% create matrix with one line per close approach, it contains also the
% minimum delta-v for this date and all asteroid orbit elements
[~,ind] = min(dVmin_LaunchDate(:,11));
dVmin(i,:) = [closeApproach(i) dVmin_LaunchDate(ind,:) spk_id ...
asteroid orbel];
%
% save the minimum launch date delta-v matrix to a file
save(sprintf('%s_%.0f %.0f lowres',6Name,closeApproach(i),mDuration),
"dVmin_LaunchDate');

Published with MATLAB®

Vallado [69].

ction [vo,v,errorb] = lambertb ( ro, r, dm, dtsec, mu, c, d )

function lambertb

this function solves lambert's problem using battins method. the method is
developed in battin (1987). it uses continued fractions to speed the
solution and has several parameters that are defined differently than
the traditional gaussian technique.

author : david vallado 719-573-2600 1 mar 2001
editor : martin loscher aug 2011

inputs description range / units

7.12

Modifizierte Version aus der Originalversion des Battin Lambert Solvers von
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% ro - ijk position vector 1 km

% F - ijk position vector 2 km

% dm - direction of motion '1','s’
% nrev - number of revs to complete 0, 1,
% dtsec - time between rl and r2 s

% outputs

% \Y/o) - ijk velocity vector km / s
% \% - ijk velocity vector km / s
% error - error flag ‘ok', ...

% coupling

% arcsinh - inverse hyperbolic sine
% arccosh - inverse hyperbolic cosine
% sinh - hyperbolic sine

% references
% vallado 2001, 464-467, ex 7-5

% [vo,v,errorb] = lambertb ( ro, r, dm, nrev, dtsec );

Y e implementation  ---------------"------------__-
errorb = ' ok';

small = le-8;

y = 0;

%

magr = sqrt(sum(r.”2));

magro = sqrt(sum(ro.”2));

rcrossr = Cross( ro,r );

magrcrossr = sqrt(sum(rcrossr.”2));
%

cosdeltanu = sum(ro.*r)/(magro*magr);
if dm == 's'

sindeltanu = magrcrossr/(magro*magr);
else

sindeltanu = - magrcrossr/(magro*magr);
end;

dnu = atan2( sindeltanu,cosdeltanu );
%
% the angle needs to be positive to work for the long way
if dnu < ©
dnu = 2*pi + dnu;

end

%

ror = magr/magro;

eps = ror - 1;

tan2w = ( ©.25*eps”™2 ) / ( sqrt( ror ) + ror*( 2 + sqrt( ror ) ) );
rop = sqrt( magro*magr )*( (cos(dnu*@.25))"2 + tan2w );

%
if ( dnu < pi )
1 = ( (sin(dnu*@.25))7*2 + tan2w ) / ...
( (sin(dnu*@.25))72 + tan2w + cos( dnu*@.5 ) ); % © < dnu < pi

+

else
1 = ( (cos(dnu*@.25))72 + tan2w - cos( dnu*@.5 ) ) / ...
( (cos(dnu*0.25))72 + tan2w );
end
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%

m = ( mu*dtsec”2 ) / ( 8*rop”3 );
X = 10;
Xn = 1; % © for par and hyp, 1 for ell
chord = sqrt( magro”2 + magr”~2 - 2*magro*magr*cos( dnu ) );
s = ( magro + magr + chord )*0.5;
loops = 1;
%
liml = sqrt(m/1);
yl = 6;
%
while ((abs(xn - x) >= small) && (loops <= 30))
X = Xn;
tempx = seebatt(x,c);
denom =1/ ( (1 + 2*x + 1) * (4*x + tempx*(3 + x) ) );
hl = (1l+x )2 * (1+ 3* + tempx )*denom;
h2 =m*( x - 1 + tempx )*denom;

A e T T evaluate cubic ------------------
b = 0.25*27*h2 / ( (1 + h1)"3 );
%
if b < -1 % reset the initial condition
xn = 1 - 2*1;

else
if y1 > 1liml
xn = xn * (liml/y1l);
else
u =0.5*b / (1 +sqrt(1+b ) );
k2 = kbatt(u,d);
y =((1+h1)/3)(2+sqrt(1+b) / (1+ 2*u*k272 ) );
xn = sgrt( ( (1 - 1)*0.5 )*2 + m/(y*2) ) - (1 + 1 )*0.5;
end;
end;
%
y1 = sqrt(m / ((1 + x)*(1 + x)) );
loops = loops + 1;
end
%
a = ( mu*dtsec”2 ) / ( 16*rop”2*xn*y~2 );
%
% ---mmmmmmmmmmmm - find eccentric anomalies -----------------
% mmmmmmm e hyperbolic -------------------~-~-----

if ( a < -small )
argl = sqrt( s / ( -2*a ) );
arg2 = sqrt( (s - chord ) / ( -2%a ) );
% ------- evaluate f and g functions --------
alph = 2 * asinh( argl );
beth = 2 * asinh( arg2 );

dh = alph - beth;
f =1 - (a/magro)*(1 - cosh(dh) );
g = dtsec - sqrt( -a*3/mu )*( sinh(dh) - dh );
gdot = 1 - (a/magr)*(1 - cosh(dh) );
else
% mmmmmmm e elliptical ---------------------

if ( a > small )
sqrt( s / ( 2*a ) );
sqrt( ( s - chord ) / ( 2*a ) );
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bete = 2*asin(arg2);
if ( dnu > pi )
bete = -bete;

end
am = s * 0.5;
tm = sqrt(am”3/mu) * (pi - bete + sin( bete ) );

if ( dtsec > tm )
alpe = 2*pi - 2*asin( argl );

else
alpe = 2*asin( argl );
end
de = alpe - bete;
f =1 - ( a/magro )*( 1 - cos(de) );
g = dtsec - sqrt( a*3/mu )*( de - sin(de) );
gdot = 1 - ( a/magr )*( 1 - cos(de) );
else
% mmmmmmmm e parabolic ---------------------
errorb = 'a = 0 s
f = 0;
g = 0;
gdot = 0;
end
end
%
vo = ( r - f*ro )/g;
v = ( gdot*r - ro )/g;
end

Published with MATLAB® 7.12

Algorithmus 6:  Modifizierter Algorithmus zur Bildung des Kreuzproduktes zweier dreidimen-
sionaler Vektoren.

function [ ¢ ] = Cross( a,b )

%CROSS fast cross product for 3dim vectors

%  this script is easily calculating cross products without complicated
%  functions

c = [a(2)*b(3)-a(3)*b(2); a(3)*b(1)-a(1)*b(3); a(1)*b(2)-a(2)*b(1)];
end

Published with MATLAB® 7.12

Algorithmus 7:  Modifizierter Algorithmus zur Lésung des ersten im Lambert Solver benétig-
ten, Kettenbruches.

% ------- two recursion algorithms needed by the lambertb routine
function seebatt = seebatt( v, c )

%

B mmmmmmmmemeeemmeeeeeeoo-- implementation  -------------------ooo---

eta=v / (1+ sqrt(l + v) )"2;
% mmmmmmmmemeeemeo-- process forwards ----------------------

% ktr = 20;
1 + c(20)*eta;

+
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sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2 =
sum2 =
term2
%

seebatt = 8*(1 + sqrt(1 + v)) /

c(19)*eta
1 + sum2;
c(18)*eta
1 + sum2;
c(17)*eta
1 + sum2;
c(16)*eta
1 + sum2;
c(15)*eta
1 + sum2;
c(14)*eta
1 + sum2;
c(13)*eta
1 + sum2;
c(12)*eta
1 + sum2;
c(11l)*eta
1 + sum2;
c(10)*eta
1 + sum2;

/
/

term2;
term2;
term2;
term2;
term2;
term2;
term2;
term2;
term2;

term2;

c(9)*eta / term2;

1 + sum2;
c(8)*eta /
1 + sum2;
c(7)*eta /
1 + sum2;
c(6)*eta /
1 + sum2;
c(5)*eta /
1 + sum2;
c(4)*eta /
1 + sum2;
c(3)*eta /
1 + sum2;
c(2)*eta /
1 + sum2;

term2;
term2;
term2;
term2;
term2;
term2;

term2;

c(1l)*eta / term2;

1 + sum2;

(3 + ...
a7/ ...

(5 + eta + (c(1l)*eta/term2 ) ) ) );

Published with MATLAB® 7.12
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Algorithmus 8: Modifizierter Algorithmus zur Berechnung des zweiten, im Lamber Solver
eingesetzten, Kettenbruches.

74 S two recursion algorithms needed by the lambertb routine
function kbatt = kbatt( v, d )
%
term2 = 1 + d(21)*v;
for i = 1:19
sum2 = d(21 - i) *v / term2;
term2 = 1 + sum2;

end
kbatt = d(1) / term2;

Published with MATLAB® 7.12

Algorithmus 9:  Hauptfunktion fiir das Updaten der Asteroidendatenbank.

% get recent Asteroid close approach file
closeApproachFile = uigetfile({'*.csv', 'close approach database',},...
‘Select recent close approach database');
%
% get recent general Asteroid Data file
generalAstDataFile = uigetfile({'*.csv', 'general asteroid data file',},...
‘Select recent general asteroid data file');
%
% get old asteroid Database file
oldAsteroidDatabase = uigetfile({ *.mat','old asteroid database',},...
‘Select old asteroid database');
%
% read recent Asteroid close Approach Data & unify its asteroids
ApproachData = textscan(fopen(closeApproachFile),
'%s %s %*s %*s %*s %*s %*s %*s %*s','Delimiter',';', 'HeaderlLines',®);
asteroids = unique(ApproachData{1,1});
%
% ask for file specifications and save recent asteroids list
options.Resize = 'On’;
filename = inputdlg({'MOID [AU]';
'DATE [YYYY-MM-DD]'},...
'File specification’',1,...
{'02';'2011-10-24"},0ptions);
%
save(sprintf('Asteroids_%sAU %s',filename{1,1},filename{2,1}), 'asteroids");
%

% create the new asteroid database

AsteroidDatabaseNEW = createRecentAsteroidDatabase(asteroids,ApproachData,...
generalAstDataFile,filename{1,1},filename{2,1});

% clear AsteroidDatabase

%

% generate dismissed, new and old asteroids lists

load(oldAsteroidDatabase)

AsteroidDatabaseOLD = AsteroidDatabase;

clear AsteroidDatabase

%

asteroidsDISMISSED =

setdiff(AsteroidDatabaseOLD(:,1),AsteroidDatabaseNEW(:,1));
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save('AsteroidsDISMISSED', 'asteroidsDISMISSED")

%

% search for updated values between old and new database

AsteroidDatabaseUPDATES = findUpdatesInActualDatabase(AsteroidDatabaseNEW,
AsteroidDatabaseOLD);

%

% create the asteroids file that belongs to the updated database

clear asteroids

asteroids = AsteroidDatabaseUPDATES(:,1);

save( 'AsteroidsUPDATES', 'asteroids')

%

clear all
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Algorithmus 10: Funktion zum Erzeugen der aktuellen Asteroidendatenbank aus den Roh-

daten der Close Approaches.
function [AsteroidDatabase] = createRecentAsteroidDatabase(asteroids,
ApproachData, generalAstDataFile,MOID,date)
creating an asteroid database from mixed data to close approaches and
general data

3R 3R R ¥

read general Asteroid Database (names, IDs,...)
AsteroidData = textscan(fopen(generalAstDataFile),

'%S %S %S %S %S %s %s %s','Delimiter',',','HeaderLines’,1);
% clean name strings from '"' and
AsteroidData{1,1} = strrep(AsteroidData{1,1},"'""',"");
%
%
%  process new asteroid Database & save it
for m = 1l:size(asteroids,1)
namestring = isstrprop(asteroids{m,1}, ‘alpha‘);

if namestring(1l) == true
stopNumbered = m - 1;
break

end

end
%

for i = 1:stopNumbered % change the second number, depending on the ending point

% of asteroids with numerical names

disp(i)

%

% find all close approaches

PosInApproachData = strcmp(asteroids(i),ApproachData{1,1});

closeApproach = mjuliandate(datevec( ...
ApproachData{1,2}(PosInApproachData), 'yyyy-mmm-dd"));

%  find position in Asteroid Data array
for k = 1l:size(AsteroidData{1,1},1)
startName = strfind(AsteroidData{1,1}(k), '(");
stopName = strfind(AsteroidData{1,1}(k)," )");
Name = char(AsteroidData{1,1}(k));
isName = strcmp(Name((startName{1}+1):(stopName{1}-1)),asteroids(i));
if isName == true
Position = k;
else
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end

end

%

% create final database array

AsteroidDatabase(i,:) = [
asteroids(i) ...
AsteroidData{1,1}(Position)
AsteroidData{1,2}(Position)
AsteroidData{1,3}(Position)
AsteroidData{1,4}(Position)
AsteroidData{1,5}(Position)
AsteroidData{1,6}(Position)
AsteroidData{1,7}(Position)
AsteroidData{1,8}(Position)
closeApproach(1:end)

5
end
for i = (stopNumbered+l):size(asteroids,1) % change the first number, depending

% on the starting point for asteroids with "literal names"

disp(i)

%

% find all close approaches

PosInApproachData = strcmp(asteroids(i),ApproachData{1,1});

closeApproach = mjuliandate(datevec( ...
ApproachData{1,2}(PosInApproachData), 'yyyy-mmm-dd"));

%  find position in Asteroid Data array
for k = 1:size(AsteroidData{1,1},1)
Name = char(AsteroidData{1,1}(k));
stopName = strfind(AsteroidData{1,1}(k), (");
aName = strrep(Name(1l:(stopName{1}-1))," ',"'");
bName = strrep(aName,'1',"'");
cName = strrep(bName,'2',"'");
dName = strrep(cName, '3',"'");
eName = strrep(dName, '4',"'");
fName = strrep(eName, '5',"'");
gName = strrep(fName, '6',"'");
hName = strrep(gName,'7',"'");
iName = strrep(hName,'8',"'");
jName = strrep(iName, '9',"'");
kName = strrep(jName, '0',"");
isName = strcmp(kName,asteroids(i));

if isName == true
Position = k;

else

end

end

%

% create final database array

AsteroidDatabase(i,:) = [
asteroids(i) ...
AsteroidData{1,1}(Position)
AsteroidData{1,2}(Position)
AsteroidData{1,3}(Position)
AsteroidData{1,4}(Position)
AsteroidData{1,5}(Position)
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end
%
%

save(sprintf('AsteroidDatabase %sAU %s',MOID,date), 'AsteroidDatabase’)

AsteroidData{1,6}(Position)
AsteroidData{1,7}(Position)
AsteroidData{1,8}(Position)
closeApproach(1:end)

B

save asteroid database array for later calculation use

Published with MATLAB® 7.12

Algorithmus 11: Funktion zum Auffinden der Anderungen zwischen alter und neuer Asteroi-

dendatenbank.

function [AsteroidDatabase] = findUpdatesInActualDatabase( ...
AsteroidDatabaseNEW,AsteroidDatabaseOLD)

%
%
%
m
%

find the new astreroids and approaches in the Asteroid Database and

extract them

1;

for i=1:size(AsteroidDatabaseNEW,1)

%

% does the asteroid already exist in the old list
currentAsteroid = AsteroidDatabaseNEW{i,1};

currentSPKID = AsteroidDatabaseNEW{i,3};

isName = ismember(currentAsteroid,AsteroidDatabaseOLD(:,1));

%

% if the asteroid exists, does he have different close approaches

if isName == true
%

% find his position in the old list

Position = strcmp(currentAsteroid,AsteroidDatabaseOLD(:,1));

%

sameSPKID = AsteroidDatabaseOLD{Position,3} == currentSPKID;

%
if sameSPKID == true

% compare close approaches

newApproaches = setdiff(AsteroidDatabaseNEW{i,10},...
AsteroidDatabaseOLD{Position,10});

% if there are different close approaches, use only the new ones

if isempty(newApproaches) == false

AsteroidDatabase{m,1}
AsteroidDatabase{m,2}
AsteroidDatabase{m,3}
AsteroidDatabase{m,4}
AsteroidDatabase{m,5}
AsteroidDatabase{m,6}
AsteroidDatabase{m,7}
AsteroidDatabase{m,8}
AsteroidDatabase{m,9}

AsteroidDatabaseNEW{i,1};
AsteroidDatabaseNEW{i,2};
AsteroidDatabaseNEW{i,3};
AsteroidDatabaseNEW{i,4};
AsteroidDatabaseNEW{i,5};
AsteroidDatabaseNEW{i,6};
AsteroidDatabaseNEW{i,7};
AsteroidDatabaseNEW{i,8};
AsteroidDatabaseNEW{i,9};

AsteroidDatabase{m,10} = newApproaches;

m=m+ 1;
end
else
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AsteroidDatabase{m,1} = AsteroidDatabaseNEW{i,1};
AsteroidDatabase{m,2} = AsteroidDatabaseNEW{i,2};
AsteroidDatabase{m,3} = AsteroidDatabaseNEW{i,3};
AsteroidDatabase{m,4} = AsteroidDatabaseNEW{i,4};
AsteroidDatabase{m,5} = AsteroidDatabaseNEW{i,5};
AsteroidDatabase{m,6} = AsteroidDatabaseNEW{i,6};
AsteroidDatabase{m,7} = AsteroidDatabaseNEW{i,7};
AsteroidDatabase{m,8} = AsteroidDatabaseNEW{i,8};
AsteroidDatabase{m,9} = AsteroidDatabaseNEW{i,9};
AsteroidDatabase{m,10} = AsteroidDatabaseNEW{i,10};
m=m+ 1;
end
else
AsteroidDatabase{m,1} = AsteroidDatabaseNEW{i,1};
AsteroidDatabase{m,2} = AsteroidDatabaseNEW{i,2};
AsteroidDatabase{m,3} = AsteroidDatabaseNEW{i,3};
AsteroidDatabase{m,4} = AsteroidDatabaseNEW{i,4};
AsteroidDatabase{m,5} = AsteroidDatabaseNEW{i,5};
AsteroidDatabase{m,6} = AsteroidDatabaseNEW{i,6};
AsteroidDatabase{m,7} = AsteroidDatabaseNEW{i,7};
AsteroidDatabase{m,8} = AsteroidDatabaseNEW{i,8};
AsteroidDatabase{m,9} = AsteroidDatabaseNEW{i,9};
AsteroidDatabase{m,10} = AsteroidDatabaseNEW{i,10};
m=m+ 1;

end
%
end
%
% save the updated database to an extra file
save( 'AsteroidDatabaseUPDATES', 'AsteroidDatabase"’)
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Algorithmus 12: Funktion zum Laden der Asteroidenliste und Abruf der Ephemeriden. Die hier
dargestellte Version wird nach einem Update der Asteroidendatenbank zum
Nachladen neuer oder geanderter Ephemeriden verwendet.

clear all
clc
%
load('AsteroidsUPDATES.mat")
for i = 1:size(asteroids,1)
to_go = size(asteroids,1l) - i;
disp(to_go)
errorEph(i) = loadEphemeris(asteroids(i));
end
%
% retry ephemeris loading for failed ones
reloading = find(errorEph);
while isempty(reloading) == false
for i = reloading
to_go = size(asteroids,1l) - i;
disp(to_go)
errorEph(i) = loadEphemeris(asteroids(i));
end
reloading = find(errorEph);
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end
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Algorithmus 13: Funktion zur Erzeugung und Ausfiihrung des Befehles fiir das Laden der
Ephemeridendateien aus dem HORIZONS System.

function errorEph = loadEphemeris( name )

%LOADEPHEMERIS load ephemeris file from JPL horizons server

%

% enter the SPK ID and the name of the body, that you want the spk/bsp file
for

%  the file will be created by the Horizons server and downloaded to your

%  computer, where the file name will be the SPK_ID

%

requestCommand = sprintf('tclsh smb_spk win -b "%s;" "2010-Dec-31 ©00:00:00"
"2052-Jan-2 00:00:00" martin.loescher@gmx.net
"%s.bsp"',char(name),strrep(char(name),"' ',""));

%

system(requestCommand)

%

if ans ~= @

errorEph = 1;
else

errorkEph = 0;
end
end
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Algorithmus 14: Zusammenfiilhrung zweier Ergebnislisten nach einem Update der Asteroi-
dendatenbank und anschlieBender Neuberechnung des Gesamtantriebsbe-
darfs.

% get recent asteroid Database file

recentAsteroidDatabase = uigetfile({'*.mat', 'recent asteroid database',},...
'Select recent asteroid database');

load(recentAsteroidDatabase)

%

% select old final results file

OLDfinalResultsFile = uigetfile({'*.mat','old final results file',},...
'Select old final results file');

load(OLDfinalResultsFile)

asteroids_dVmin_OLD = asteroids_dVmin;

%

% select additional/newer final results file

NEWfinalResultsFile = uigetfile({'*.mat’,
‘new/additional final results file'},...
‘Select new/additional final results file');

load(NEWfinalResultsFile)

asteroids_dVmin_NEW = asteroids_dVmin;

%

% ask for file specifications

options.Resize = 'On’;

filename = inputdlg({'MOID [AU]';

'DATE [YYYY-MM-DD]'},...
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'File specification’',1,...
{'02';'2011-10-24"},0ptions);
%
clear asteroids_dVmin
%
allTargets = cell2mat(AsteroidDatabase(:,3));
allApproaches = AsteroidDatabase(:,10);
%
% temporary preallocation of asteroids_dVmin
asteroids_dVmin = zeros(1,32);
%
for i = 1:size(allTargets,1)
disp(i)
resultsFromNew = asteroids_dVmin_NEW(:,25) == str2num(allTargets(i,:));
resultsFromOld = asteroids_dVmin_OLD(:,25) == str2num(allTargets(i,:));
dvmin_NEW = asteroids_dVmin_NEW(resultsFromNew, :);
dvVmin_OLD = asteroids_dVmin_OLD(resultsFromOld,:);
for k = 1:size(allApproaches{i},1)
approachInNew = dVmin NEW(:,1) == allApproaches{i}(k);
approachInOld = dvmin_OLD(:,1) == allApproaches{i}(k);
approach _New = dVmin_NEW(approachInNew,1);
approach_0ld = dVmin_OLD(approachInOld,1);
if isempty(approach_New)
asteroids_dVmin = [asteroids_dVmin; dVmin_OLD(approachInOld,:)];
else
asteroids_dvVmin = [asteroids_dVmin; dVmin_ NEW(approachInNew,:)];

end

end
end
%
% remove temporary first line in asteroids_dVmin
asteroids_dVmin(1,:) = [];
%
save(sprintf('final results %sAU %s',filename{1,1},filename{2,1}),

‘asteroids_dVmin');
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Algorithmus 15: Hauptfunktion zum Starten des Postprocessings.

%  filter final results for maximum delta-v
%
ResultsFile = uigetfile({'*.mat', 'complete final results',},...
‘Select the complete final results file');
load(ResultsFile)
%
AsteroidDBFile = uigetfile({'*.mat', 'asteroid database',},...
‘Select the recent Asteroid Database file');
load(AsteroidDBFile)
%
% ask for maximum delta-v
options.Resize = 'On’';
dVmax = inputdlg({'max dV [km/s]"';
'MOID [AU]';
'Date [YYYY-MM-DD]'},...
'File specifications',1,...
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{'7.5";
'92";
'2011-10-24"},0ptions);
%
filtered = asteroids_dVmin(:,12) <= str2double(dVmax{1,1});
filtered dV_asteroids = asteroids_dVmin(filtered,:);
%
% get the names for the filtered asteroids and add them to the data array
filtered_dV_asteroids = getAstNames-
FromDB(AsteroidDatabase,filtered_dV_asteroids);
%
% get the delta-v vectors of earth and asteroid that belong to the
% asteroids
run dVtoasteroids
% save the final results
cd('c:/Users/loes_mt/Documents/MATLAB/2 numerical approach/postprocessing')
max = strrep(dvVmax{1,1},"'.'," ");
%
save(sprintf('filteredAsteroids_dV=%s_ %sAU %s',max,dVmax{2,1},dVmax{3,1}),
'filtered_dV_asteroids')
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Algorithmus 16: Unterfunktion fiir das Postprocessing zur Ermittlung von Orbitelementen und
der Vektoren der Einzelmandéver fiir den Transfer zum Asteroiden.

mu_sun = 1.32712440018e11;
load('earth2011to02052")
%
statevectors = zeros(size(filtered dV_asteroids{1,1},1),28);
manoeuvres = zeros(size(filtered_dV_asteroids{1,1},1),6);
rel velocity = zeros(size(filtered _dV_asteroids{1,1},1),1);
%
for i = 1:size(filtered dV_asteroids{1,1},1)
disp(i)
%
% create state vectors for asteroid
convertEphemeris(cell2mat(filtered_dV_asteroids{1,1}(i)),
filtered dV_asteroids{1,3}(i,25),mu_sun)
load('asteroid2011to02052")
%
% determine the state vectors
% earth at earth departure
ed _date = filtered_dV_asteroids{1,3}(i,2);
ed_ind = findline(earthvectors_all,1,ed date);
ed_pv = earthvectors_all(ed _ind,2:7);
%
aa_date = filtered_dV_asteroids{1,3}(i,2) + ...
filtered dV_asteroids{1,3}(i,6);
aa_ind = findline(asteroidvectors_all,1,aa_date);
aa_pv = asteroidvectors_all(aa_ind,2:7);
%
ad_date = filtered_dV_asteroids{1,3}(i,2) + ...
filtered dV_asteroids{1,3}(i,6) + filtered dV_asteroids{1,3}(i,7);
ad_ind = findline(asteroidvectors_all,1,ad date);
ad_pv = asteroidvectors_all(ad_ind,2:7);
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%

ea_date = filtered_dV_asteroids{1,3}(i,2) + ...
filtered dV_asteroids{1,3}(i,6) + filtered dV_asteroids{1,3}(i,7) + ...
filtered_dV_asteroids{1,3}(i,11);

ea_ind = findline(earthvectors_all,1,ea_date);

ea_pv = earthvectors_all(ea_ind,2:7);

%

statevectors(i,:) = [ed _date ed pv aa_date aa_pv ad_date ad pv ...
ea_date ea_pv];

manoeuvres(i,:) = [-(filtered_dV_asteroids{1,3}(i,16:18)-aa_pv(4:6)) ...
filtered dV_asteroids{1,3}(i,19:21)-ad pv(4:6)];

%

closeApproachDate = filtered_dV_asteroids{1,3}(i,1);

cA_earth_vel = norm(earthvectors_all(findline(earthvectors_all,1,
closeApproachDate),5:7));

cA_ast_vel = norm(asteroidvectors_all(findline(asteroidvectors all,1,
closeApproachDate),5:7));

rel velocity(i,1) = cA _ast_vel - cA earth_vel;

%

end
filtered_dV_asteroids{1,4} = statevectors;
filtered_dV_asteroids{1,5} = manoeuvres;

filtered_dV_asteroids{1,6} = rel_velocity;
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Algorithmus 17: Unterfunktion fiir das Postprocessing zur Ermittlung der Asteroidennamen
und Konvertierung des Datums in koordinierte Weltzeit (UTC).

function [filtered_dV_asteroids,dates] = getAstNamesFromDB(...
AsteroidDatabase,filtered dV_asteroids)
load('earth_orbel")
%
for i = 1:size(filtered dV_asteroids,1)
name = filtered dV_asteroids(i,25) == str2double(AsteroidDatabase(:,3));
asteroid names(i,1l) = AsteroidDatabase(name,1);
% create gregorian dates from modified julian dates
dates(i,:) = {mjuliandate2utc(filtered_dV_asteroids(i,2)) ...
mjuliandate2utc(filtered_dV_asteroids(i,2) + ...
filtered dV_asteroids(i,6)) ...
mjuliandate2utc(filtered_dV_asteroids(i,2) + ...
filtered_dV_asteroids(i,6) + filtered_dV_asteroids(i,7)) ...
mjuliandate2utc(filtered_dV_asteroids(i,2) + ...
filtered dV_asteroids(i,6) + filtered dV_asteroids(i,7) +

filtered_dV_asteroids(i,11))};
end
% write array with asteroid names & calculation results
filtered_dV_asteroids = {asteroid_names dates filtered dV_asteroids};
%
% change inclination from geocentric to ecliptic
filtered_dV_asteroids{1,3}(:,28) = abs(filtered_dV_asteroids{1,3}(:,28) - ...
earth_orbel(1,3));
end
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Algorithmus 18: Berechnung des Antriebsbedarfs fiir Abbruchbahnen einer vorgegebenen
Transferbahn. Beinhaltet die Erzeugung der Konturgrafiken fiir Antriebsbe-
darf und Wiedereintrittsgeschwindigkeit.

function [] = AbortTrajectory optional(filename,launchdate)
% calculate the delta-v for an abort during the outbound transfer for a
% given basic launch date

mu_sun = 1.32712440018ell; % gravitational parameter of the sun [km~3/s”2]
mu_e = 3.986e5; % gravitational parameter of the earth [km"3/s”2]
%

rRE = 6378.19 + 120; % radius for the beginning of earth re-entry
rESOI = 9.25e5; % radius of the earths sphere of influence

%

day2sec = 24*3600;

% values for seebat

c(1) = 9/ 7;
c(2) = 16 / 63;
c(3) = 25/ 99;
c(4) = 36 / 143;
c(5) = 49 / 195;
c(6) = 64 / 255;
c(7) = 81 / 323;
c(8) = 100 / 399;
c(9) = 121 / 483;
c(10)= 144 / 575;
c(11)= 169 / 675;
c(12)= 196 / 783;
c(13)= 225 / 899;

c(14)= 256 /1023;
c(15)= 289 /1155;
c(16)= 324 /1295;
c(17)= 361 /1443;
c(18)= 400 /1599;
c(19)= 441 /1763;
c(20)= 484 /1935;
% values for kbatt

d(1) = 1/ 3;
d(2) = 4 /  27;
d(3) = 8/ 27;
d(4) = 2/ 9;
d(s) = 22/ 81;
d(6) = 208 / 891;
d(7) = 340 / 1287;
d(8) = 418 / 1755;
d(9) = 598 / 2295;
d(1e)= 700 / 2907;
d(11)= 928 / 3591;
d(12)= 1054 / 4347;
d(13)= 1330 / 5175;
d(14)= 1480 / 6075;
d(15)= 1804 / 7047;
d(16)= 1978 / 8091;
d(17)= 2350 / 9207;

d(18)= 2548 /10395;
d(19)= 2968 /11655;



Quellcode Lvii
d(20)= 3190 /12987;
d(21)= 3658 /14391;
%
% adding paths for mice sources
cd('c:/users/ravenstation/Documents/MATLAB/2_numerical approach/ EphemerisCon-

version/"')
cspice_furnsh('naifeee9.tls');

%

% get outbound transfer duration & earth departure date

load(filename)
lind = findline(dVmin_LaunchDate,1,launchdate);

dT_out = dVmin_LaunchDate(lind,5);
t_launch = dVmin_LaunchDate(lind,1);

t_launchEt cspice_str2et(datestr(addtodate(datenum(‘'1l Jan

(t_launch - 55562), 'day')));

%

% load earth state vectors

load('earth2011to02052"') % loading pre-calculated earth vectors to variable
earthvectors_all'
startEarth = findline(earthvectors_all,1,mjuliandate(2011,1,1));
stopEarth = findline(earthvectors_all,1,mjuliandate(2052,1,1));
earthvectors_all = earthvectors_all(startEarth:stopEarth,:);

%

%

% get initial state of transfer orbit

rT_launch = earthvectors_all(findline(earthvectors_all,1,t launch),2:4);

vT_launch = dVmin_LaunchDate(lind,12:14);

%

% get transfer orbit osculating elements

t_outEt = t_launchEt:86400:(t_launchEt + (dT_out*86400) + 86400);
oscel T = cspice_oscelt([rT_launch'; vT_launch'],t_launchEt,mu_sun);

disp(oscel T(3))

%

% change orbit inclination to ecliptic
load('earth_orbel');
oscel T(3) =

%

% calculate transfer orbit state vectors for each "outbound orbit day"
outboundState
outboundState(:,1) = t_launch:(t_launch + dT_out + 1);

%
for

end
%
%
m =
%
for

oscel T(3) - earth_orbel(3)*(pi/180);

= zeros(dT_out + 2,7);

i = 1:(dT_out+1)

outboundState(i,2:7) = cspice_conics(oscel T,t outEt(i));

abort trajectory solver

1;

tAb = t_launch:1:(t_launch + dT_out) % day of abort

switched = false; % initial value for transfer type border

%
for tF =
%

1:360 % duration of return trajectory

% outbound transfer time
% earth departure date [ModJDate]
2011 ©0:00:00'),
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end

% get vectors for abort
ind_ab = findline(outboundState,1,tAb);

rSC_ab = outboundState(ind_ab,2:4);
vSC_ab = outboundState(ind_ab,5:7);
ind_ea = findline(earthvectors_all,1,tAb + tF);

reE_ea = earthvectors_all(ind ea,2:4);
VE_ea = earthvectors_all(ind _ea,5:7);
dnu = acosd(dot(rSC_ab,rtE_ea)/(norm(rSC_ab)*norm(rE_ea)));
%
% find the border for long transfer
rE_eal = earthvectors_all((ind ea + 1),2:4);
dnul = acosd(dot(rSC_ab,rtE_eal)/(norm(rSC_ab)*norm(rE_eal)));
%
if (dnu > dnul)

if (dnu > 170) || (switched == true)

switched = true;

Ttype = '1";
else
Ttype = 's';
end
else
if switched == false
Ttype = 's’;
else
Ttype = '1";
end
end

%

% call lambert solver

[vT_ab(1,:),vT_ab(2,:)] = lambertb(rSC_ab,rE_ea,Ttype,
tF*day2sec,mu_sun,c,d);

%

% abort maneuver

dV_ab_vec = vT_ab(1,:) - vSC_ab;

dv_ab = norm(dV_ab_vec);

%

% re-entry velocity

vSC_ea = sqrt((2*mu_e/rRE) + (norm(vT_ab(2,:)-vE_ea))”2 - ...

(2*mu_e/reESOI));
%
% write values to matrix
abort_dV_vec{k,m} = dV_ab_vec;
abort_dV(k,m) = dV_ab;
reentry_vel(k,m) = vSC ea;

save(sprintf('%s_abort dV',filename), 'abort dV')
save(sprintf('%s_abort dV vec',filename), 'abort _dV vec')
save(sprintf('%s_abort reentry vel',filename), 'reentry vel')
save(sprintf('%s_outbound trajectory',filename), 'outboundState")

%

cspice_kclear
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= = = m o o o ieCelo___

%
o e o oo
% create contour plot from filled delta-v matrix
figure(1)
max_available dV = dVmin_LaunchDate(lind,3) + dVmin_LaunchDate(lind,7);
spacing = (max_available dV+0.1)/15;
contouring = @:spacing:(max_available dV+0.1);
contourf(abort_dV, contouring);
Z(1,1:181) = 1;
line(0:180,180:-1:0,Z, 'Color','w', 'LineWidth',2,'Tag', '180 days');
text((dT_out/2),(180-dT_out/2),1,'180 days', 'Color', 'k', 'BackgroundColor"’,
'w', "FontWeight', "'bold")
hold on
%
xlabel('day of abort during outbound flight [days]', 'FontWeight', 'bold")
ylabel('return flight time since abort [days]', 'FontWeight', 'bold")
set(gca, 'YTick',0:30:360)
title({sprintf('Abort Trajectory delta-v of %s for different abort times and
return flight times',...
filename(1l:strfind(filename, ' '))), '(nominal mission duration is 180
days)'},...
'"FontWeight', 'bold', 'FontSize',12)
% add colorbar and change color focus
colorbar
hl= colorbar;
set(get(hl, 'ylabel'), 'String"’, ‘delta-v  [km/s]', ‘Rotation’, 90, "Font-
Weight', 'bold")
hold off
%
% create contour plot for the re-entry velocities
figure(2)
re_contouring = 11:0.1:12.1;
contourf(reentry_vel,re_contouring);
Z(1,1:181) = 1;
line(0:180,180:-1:0,Z, 'Color','w', 'LineWidth',2,'Tag', '180 days');
text((dT_out/2),(180-dT_out/2),1, '180
days', 'Color', 'k', 'BackgroundColor', 'w', 'FontWeight"', 'bold")
hold on
%
xlabel('day of abort during outbound flight [days]', 'FontWeight', 'bold")
ylabel('return flight time since abort [days]', 'FontWeight', "bold")
set(gca, 'YTick',0:30:360)
title({sprintf('Abort Trajectory re-entry velocity of %s for different abort
times and return flight times',...
filename(1l:strfind(filename, ' '))), '(nominal mission duration is 180
days) '}, 'FontWeight', 'bold', 'FontSize',12)
% add colorbar and change color focus
colorbar
h2= colorbar;
set(get(h2, 'ylabel'), 'String', ‘'re-entry velocity [km/s]', 'Rotation', 90,
'FontWeight', 'bold")
hold off
end

Published with MATLAB® 7.12
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