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Ce Halbachse des Ellipsoids in z-Richtung

c; Koeffizenten der Tschebyscheff-Polynome

Chnm Koeffizienten der Legendre-Polynome (Kugelflichenfunktionen)

cy Jahrhundert (Century)

D Differenz der mittleren Léngen zwischen Sonne und Mond

d Tage

Do Diskriminante zur Bestimmung einer Okkultation

E Empfénger bzw. Exzentrische Anomalie

e Einheitsvektor

e Exzentrizitat
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E, Einheitsvektor zur Definition der x-Richtung eines Kordinatensystems
E5 Einheitsvektor zur Definition der y-Richtung eines Kordinatensystems
E; Einheitsvektor zur Definition der z-Richtung eines Kordinatensystems
€, Richtungsvektor der Antenne

€q.corr Richtungsvektor der Antenne, korrigiert um den Antennen-Einbauwinkel

eHGA Richtungsvektor der HGA

F mittlere Abstand des Mondes zum Aufsteigenden Knoten

f Funktion zur iterativen Bestimmung des spekularen Punktes

f Frequenz

e Empfangs-Frequenz

fr Abplattung eines Planeten

fs Sende-Frequenz

fs Frequenzen im S-Band

fras von der Bodenstation empfangene Frequenz

fr,sc von der Raumsonde empfangene Frequenz

fsas von der Bodenstation gesendete Frequenz

fssc von der Raumsonde gesendete Frequenz

fa Frequenzen im X-Band

G Antennengewinn

g mittlere Anomalie des Erdorbits

9okl Gerade Satellit — Bodenstation zur Bestimmung einer Okkultation
Gr Gewinn der Empfangsantenne

Gr Gewinn der Sendeantenne

Je Schwerebeschleunigung auf der Erde (Normwert an der Oberflache bei 45° geo-

graphischer Breite: 9,80665 m s~ 2)

h Hohe iiber der Planeten-Oberfliche

hr Stunde

I Inklination zur Laplace-Ebene

I integrierter Elektroneninhalt

I zeitliche Anderung des integrierten Elektroneninhalts

) Einheitsvektor in Richtung der i-Achse
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i Inklination

J Inklination der Laplace-Ebene gegeniiber des Erdaquators
J Einheitsvektor in Richtung der j-Achse

JR Anderung der Inklination der Laplace-Ebene

K Léange des Knotens der Laplace-Ebene

Transponder-Umsetzungsverhéltnis

k Einheitsvektor in Richtung der k-Achse

k Stefan-Boltzmann-Konstante (5,67032 - 1078 Wm 2K %) bzw. Wellenzahl

KR Anderung der Linge des Knotens der Laplace-Ebene

L Mittlere Lange zur Epoche

l Mittlere Anomalie des Erdmondes

I Mittlere Anomalie der Sonne

LA Beschleunigung der mittleren Lénge

LR Anderung der mittleren Linge

M Mittlere Anomalie

Me Elektronenmasse

min Minute

M,, mittleres Molekular-Gewicht

Mg Masse der Sonne

mo Monat

N Matrix zur Beschreibung der Erd-Nutation

N Lange des Knotens der Laplace-Ebene auf dem Erdadquator

N Refraktivitat

n normierter Vektor in Ausbreitungsrichtung des Radiosignals

n Brechungsindex

N, Elektronendichte

N, molekulare Teilchendichte

Ny, Normalenvektor am Ellipsoid im spekularen Punkt

Niop Randbedingung fiir die Refraktivitdt an der oberen Grenze der neutralen At-
mosphéare

NR Anderung der Linge des Knotens auf der Laplace-Ebene
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P

nm
Pr

psp

Ptop
Py,

PR

Q-

q1

q2

q3

qa

o

7o

Matrix zur Beschreibung der Erd-Prézession

Lange des Perizentrums

Winkel zur Beschreibung der Préazession der Erde
Trager-Leistung (Carrier)

Doppler-Vorhersage fiir den Downlink

Elemente der Matrix zur Beschreibung der Erd-Prazession
Signal-Rauschleistung (Noise)

assoziierte Legendre-Polynome (Kugelfunktionen)
assoziierte Legendre-Polynome (Kugelfunktionen)

Druck in Abhéngigkeit vom Radius

Vektor zum spekularen Punkt im planetozentrischen Koordinatensystem mit
den Komponenten xy),, ys, und zg,

abgestrahlte Leistung

Randbedingung fiir den Druck an der oberen Grenze der neutralen Atmosphére
Doppler-Vorhersage fiir den Uplink

Anderung der Linge des Perizentrums

vektorieller Anteil einer Quaternion

Quaternion

zeitliche Ableitung einer Quaternion

erster vektorieller Anteil einer Quaternion (Eulerparameter)
zweiter vektorieller Anteil einer Quaternion (Eulerparameter)
dritter vektorieller Anteil einer Quaternion (Eulerparameter)
skalarer Anteil einer Quaternion (Eulerparameter)
Elementarladung eines Elektrons

Richtungscosinusmatrix

Richtungsvektor vom Satellit zur Bodenstation zur Bestimmung einer Okkul-
tation

Radius
Beschleunigungsvektor
Position des Satelliten bzgl. des Planeten zur Bestimmung einer Okkultation

geringste Entfernung zwischen einem in der Planeten-Atmosphére gebrochenen
Mikrowellenstrahl und dem Planeten-Mittelpunkt
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1 Vektor vom Planeten-Mittelpunkt zum Satelliten

9 Vektor vom Planeten-Mittelpunkt zur Bodenstation

71950 Positionsvektor im mittleren Erd—Aquatorsystem von 1950

ﬁa Transformationsmatrix zur Korrektur des Richtungsvektors der Antenne um

den Einbauwinkel

Tq Apozentrums-Abstand

R;; Elemente der Richtungscosinusmatrix R
Thar Vektor in kartesischen Koordinaten
T'mod Vektor in mean-of-date Koordinaten

Rp Radius des Planeten

rp Abstand vom Planeten zum Sender

Tp Perizentrums-Abstand

R,cy Referenz-Radius

T'Sat Entfernung Satellit - Bodenstation

T'iod Vektor in true-of-date Koordinaten

Ttop Randbedingung fiir den Radius an der oberen Grenze der neutralen Atmosphé-
re

R, Matrix zur Rotation der Erde um die x-Achse

R. Matrix zur Rotation der Erde um die z-Achse

ro Abstand von der Sonne zum Empfinger

To-E Vektor von der Sonne zum Empfanger

To—S Vektor von der Sonne zum Sender

S Sender

S Weg

Snm Koeffizienten der Legendre-Polynome (Kugelflichenfunktionen)

sec Sekunde

T Zeit in Julianischen Jahrhunderten seit dem 1. Januar 2000, 12 Uhr UT1

t,t Zeitpunkte

To Zeit in Julianischen Jahrhunderten seit dem 1. Januar 2000, 12 Uhr UT1 bis

zum Tagesanfang des aktuellen Tages (0 Uhr UT1)
tq untere Grenze des Intervalls zur Verwendung der Tschebyscheft-Polynome

ty obere Grenze des Intervalls zur Verwendung der Tschebyscheff-Polynome
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tgr Gruppenlaufzeit

T, Tschebyscheff-Polynom n-ten Grades

T, Temperatur in Abhéngigkeit vom Radius

T Rauschtemperatur

Tiop Randbedingung fiir die Temperatur an der oberen Grenze der neutralen At-
mosphére

U Geschwindigkeitsvektor des Systems S’ relativ zum System S

U normierter Geschwindigkeitsvektor w, d. h. Richtungsvektor des Geschwindig-

keitsvektors u

Uy Vektor vom spekularen Punkt zum Satelliten

Uo Vektor vom spekularen Punkt zur Bodenstation

v Geschwindigkeitsvektor gemessen im System S

v’ Geschwindigkeitsvektor gemessen im System S’

Uy radiale Geschwindigkeit

Vot Rotationsgeschwindigkeit des Kometen um z-Achse

yr Jahr

« Brechungswinkel

Q. Faktor von 7 zur Definition des spekularen Punktes pg,

B Normierte Geschwindigkeit des Empfangers zum Zeitpunkt des Empfangs
0y Faktor von 7 zur Definition des spekularen Punktes p,,

Bg Normierte Geschwindigkeit des Senders zum Zeitpunkt der Aussendung
B Geschwindigkeitsvektor u bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit ¢

B, Geschwindigkeitsvektor v bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit ¢

By Geschwindigkeitsvektor v’ bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit c

r Gravitationskonstante (I' = 6.6720 - 1071 m3 kg=! s72)

vy Einfallswinkel bzw. Ausfallswinkel bzgl. dem Normalenvektor N, am speku-

laren Punkt
YR Lorentzfaktor
Af Frequenz-Verschiebung
AfpL Doppler-Frequenzverschiebung im Downlink
Afs Doppler-Verschiebung im S-Band

Afur Doppler-Frequenzverschiebung im Uplink
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Afy Doppler-Verschiebung im X-Band

Alpp Phasenweglénge

At Integrationszeit

Aty Zeitverzogerung durch das Gravitationsfeld der Sonne

Atyy, Laufzeitdnderung

Avy Geschwindigkeitsdnderung einer Raumsonde im Perizentrum seiner Umlauf-

bahn hervorgerufen durch einen bestimmten Grad n des Gravitations-Potentials

AP Anderung des Phasenwinkels

AV Verschiebung des Friihlingspunktes durch die Erd-Nutation

) skalarer Anteil einer Quaternion

Onm Kronecker-Symbol

€ Winkel zwischen mittlerem Aquinoktiom und mittlerem Aquator (mittlere
Schiefe)

¢ Winkel zwischen wahrem Aquinoktiom und wahrem Aquator (wahre Schiefe)

€0 Dielektrizitatskonstante des Vakuums

n Antenneneffizienz

S} Matrix zur Beschreibung der Erd-Rotation

Wahre Anomalie

K charakteristische Atmosphéren-Konstante

A Winkel zur Beschreibung der Prazession der Erde
Wellenlénge

Ao Wellenldnge im Vakuum

Ae Geodétische/Geozentrische Linge

Ag Geographische Lénge

by Parameter zur Variation der Lénge eines Vektors zur Bestimmung einer Ok-
kultation

i Gravitations-Parameter (1= G- M)

p Gravitations-Parameter des Planeten (u, = G - Mp)

e Gravitations-Parameter der Sonne (ue = G - Mg)

11 Matrix zur Beschreibung der Pol-Bewegung der Erde

11 Winkel zur Beschreibung der Prazession der Erde

P Ortsvektor des Mondes Phobos im mitdrehenden Orbitsystem
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Pk Dichte des Kometen

ot Geschwindigkeits-Fehler (Standardabweichung)

o Transponder-Phasenrauschen (Standardabweichung)

) Geographische Breite

@ Geodéatische Breite

dp Brewster-Winkel

035 Gravitations-Potential der Sonne und des Planeten zum Zeitpunkt des Emp-
fangs

Og Gravitations-Potential der Sonne und des Planeten zum Zeitpunkt der Aus-
sendung

v Gravitations-Potential

v, Drehwinkel einer Quaternion

Q Rektaszension des aufsteigenden Knotens

w Argument des Perihels bzw. Winkelgeschwindigkeit, Kreisfrequenz

Qur Lange des aufsteigenden Knotens des Mondes

Wp Plasmafrequenz

We Winkelgeschwindigkeit der Erde

\Y Nabla-Operator






1 Einleitung

In der Entwicklung der Raumfahrt nahm mit der Verfligbarkeit grofter Tragersysteme die
Erforschung des Sonnensystems und damit seiner Planeten durch interplanetare Raum-
sonden eine zentrale Rolle ein. Dadurch konnten umfangreiche Informationen iiber den
Aufbau von Planeten, Asteroiden und Kometen gewonnen werden. Davon haben un-
terschiedliche Gebiete der Grundlagenforschung profitiert, und es wurden wesentliche
Fortschritte bei der Beantwortung von Fragen nach der Herkunft des Lebens und nach
der Entstehung unseres Sonnensystems erzielt.

Die inneren Planeten unseres Sonnensystems haben bis heute grundlegend unterschied-
liche Entwicklungen durchlaufen, obwohl fiir Merkur, Venus, Erde und Mars &hnliche
Ausgangssituationen bestanden haben miissen. Atmosphére, Magnetfeld und fliissiges
Wasser stellen auf der Erde lebenserhaltende Komponenten dar. Auf unseren Nachbar-
planeten konnten sie entweder gar nicht erst entstehen, oder sie verschwanden im Lauf
der letzten Jahrmillionen. Die Untersuchung der hierfiir verantwortlichen Phénomene
kann daher fiir die Erforschung der méglichen weiteren Entwicklung unserer Erde von
entscheidender Bedeutung sein.

Neben den Planeten ist auch die wissenschaftliche Untersuchung von Kometen in-
teressant. Sie durchlaufen das Sonnensystem auf meist sehr exzentrischen Bahnen und
werden als Tréger der urspriinglichen Materie angesehen. Daher leistet ihre Erforschung
einen wichtigen Beitrag zur Analyse der urspriinglichen Struktur des Sonnensystems.

Bei allen Missionen zur Beantwortung von Fragestellungen dieser Art kam die Radio-
Science-Technik zum Einsatz. Die Radio-Science-Technik zeichnet sich dadurch aus, dass
Frequenzverschiebung, Laufzeit, Amplitude und Polarisation des zur Erde iibertragenen
Radiowellen-Trégersignals gemessen wird und hierbei auf Eigenschaften des zwischen Sen-
der und Empfénger befindlichen Mediums oder auf das Gravitationsfeld und damit auch
auf den inneren Aufbau planetarer Kérper geschlossen werden kann. Nutzt man weiter-
hin Planeten-Okkultationen oder spezielle Radar-Konfigurationen aus, so konnen zusétz-
lich vertikale Dichte- und Temperaturprofile von Planeten-Atmosphéren, ionosphérische
Dichteprofile oder auch Aussagen iiber die Rauhigkeit und die Dielektrizitéats-Konstante
von Oberflichen planetarer Korper getroffen werden. Im Laufe der Entwicklung die-
ser Experimentier-Technik hat es sich aufterdem als vorteilhaft erwiesen, hochstabile
Referenz-Frequenzquellen, sog. Ultrastabile Oszillatoren (USO), an Bord der Raumson-
den zu integrieren und nicht nur die Frequenz-Stabilitdt der Bodenstation zu nutzen.

Im Folgenden werden nach einer Vorstellung der Radio-Science-Experimente an Bord
der ESA-Missionen MARS EXPRESS, VENUS EXPRESS und ROSETTA die Simulations-
Methoden vorgestellt, die zur Planung und Durchfithrung dieser Experimente entwickelt
werden mussten. Ein Ziel war es dabei, die jeweils benétigten Simulations-Rechnungen
moglichst nutzerfreundlich und kurzfristig erstellen zu konnen. Weiterhin sollte die mogli-
che Messgenauigkeit in den Berechnungs-Methoden beriicksichtigt werden, um den Radio-
Science-Simulator (RSS) auch fiir die Auswertung derartiger Messungen einzusetzen. Die
Qualitédt der Simulation héngt entscheidend von der Genauigkeit ab, mit der bahndy-
namische Effekte von planetaren Sonden modelliert werden kénnen. Die Verwendung
hochpréziser Referenz-Systeme und Zeit-Basen unter Beriicksichtigung von Effekten der
Speziellen und Allgemeinen Relativitidtstheorie, sowie die genaue Bestimmung planetarer
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Ephemeriden sind entscheidende Voraussetzungen, die geforderten Genauigkeiten sowohl
bei den Simulationen der unterschiedlichen Radio-Science-Experimente als auch der wis-
senschaftlichen Datenauswertung zu erzielen.

Zusétzlich soll es mit dem RSS ermoglicht werden, bereits bei der Auslegung einer
Mission entscheidende Vorraussetzungen fiir die Erzielung optimaler wissenschaftlicher
Ergebnisse zu erfiillen. Der RSS basiert dabei auf der Programmiersprache MATLAB/
SIMULINK und ist zu einem unverzichtbaren Werkzeug geworden, das unabhingig und
flexibel fiir verschiedenste Anwendungen im Sonnensystem eingesetzt werden kann.
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2.1 Technik der Radio-Science

Die Technik der Radio-Science untersucht Anderungen elektromagnetischer Wellen bzgl.
Frequenz- bzw. Phase, Gruppenlaufzeiten, Amplituden und Polarisationswinkel eines
oder mehrerer Radio-Trégersignale, die sich im interplanetaren Raum ausbreiten und
von einer Bodenstation auf der Erde oder einer Raumsonde empfangen werden. Die
Anderungen der Parameter des Radiosignals entstehen durch die relative Bewegung zwi-
schen Raumsonde und Bodenstation (Dopplereffekt), durch die Ausbreitung in neutralen
(Planetenatmosphéren) und ionisierten Medien (Ionosphéren, Sonnenwind und Korona)
oder durch Reflexion an Oberflichen. Des Weiteren wird das Signal durch die Schwe-
reeinwirkung von Himmelskorpern auf die Raumsonde und schlieflich auch von Inter-
ferenzphédnomenen durch andere Messsysteme an Bord der Raumsonde und am Boden
beeinflusst. Nach Beriicksichtigung des Dopplereffekts werden die Beitrage korrigiert, die
sich auf Grund der klassischen Bahndynamik sowie anderer modellierbarer physikalischer
Effekte ergeben. Die Differenzbetrége, die sog. Residuen, enthalten dann die physikali-
schen Effekte, die planetaren Atmosphéren, Ionosphéren, oder Gravitations-Anomalien
zuzuordnen sind.

Jede Sonde einer Weltraummission steht zeitweise iber Radiowellen in Kontakt mit den
Bodenstationen auf der Erde. Kommandos fiir Manéver werden mit grofsen Sendeanten-
nen zur Raumsonde gesendet (Uplink), und ebenso sendet die Sonde wissenschaftliche
Daten zuriick zur Bodenstation (Downlink). Zusétzlich werden dabei regelméfig Mes-
sungen zur Bestimmung von Entfernung (Ranging) und Geschwindigkeit (Doppler) der
Raumsonde durchgefiihrt (s. a. Kapitel 2.5). Die Abbildung 2.1 zeigt die im Jahre 2002
errichtete Bodenstation der ESA in New Norcia im Westen Australiens, wie sie fiir die
Kommunikation mit den Raumsonden zur Verfiigung steht.

In der Regel kommunizieren Bodenstationen mit den Raumsonden, indem die Kom-
mandos in den Bodenstationen fiir den Uplink auf eine Tragerfrequenz moduliert werden.
Im koharenten Modus empfingt die Raumsonde das Uplink-Signal, demoduliert es und
erzeugt die Downlink-Frequenz, deren ganzzahlige Vielfache wiederum ganzzahlige Viel-
fache der Uplink-Frequenz sind. Kohérenz bedeutet dabei, dass die Signale aus einer
Referenz-Quelle stammen und somit eine zeitlich konstante Phasenbeziehung zueinander
haben. Wiirden sie aus zwei verschiedenen Quellen gesendet werden, wéren die Wellen-
ziige beider Signale nicht korreliert und somit inkohérent. Der Einbau einer Quelle fiir
die Generierung von Radiosignalen in die Raumsonde, in der Regel ein Ultrastabiler Os-
zillator (USO - Ultra Stable Oscillator), ist bei einer Ein-Wege-Verbindung (One- Way)
notwendig. Sie bringt einige Vorteile, wie spater noch erldautert wird (s. a. Kapitel 2.3)
[Pit01], [HERT02].

2.2 Das Bodensegment

Neben der Raumflugsonde selbst spielt das Bodensegment die entscheidende Rolle bei der
Durchfithrung von Radio-Science-Missionen. Darunter versteht man alle Einrichtungen,
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Abbildung 2.1: Bodenstation der ESA in New Norcia nahe Perth, Australien [ESA04]

technische Anlagen und Installationen auf der Erde, die zur Aufrechterhaltung der Kom-
munikation und zum Empfang der wissenschaftlichen Daten benétigt werden. Die emp-
fangenen Daten werden vom Bodensegment zur Auswertung an die verschiedenen wis-
senschaftlichen Einrichtungen weitergeleitet. Der Vorteil von Radio-Science-Missionen
ist, dass ohne Weiteres die bereits vorhandene Infrastruktur genutzt werden kann.

Das Bodensegment besteht vor allem aus verschiedenen iiber den Erdball verteilten
Bodenstationen (Abbildung 2.2), in denen die fiir Radio-Science bendtigten Anlagen
bereits integriert sind. Die Verteilung der Stationen iiber den gesamten Globus ist Vor-
aussetzung fiir die stdndige Sichtbarkeit des Raumflugkorpers, also fiir eine liickenlose
Kommunikation.

Die Europiische Weltraumorganisation (ESA - European Space Agency) greift zur
Durchfiihrung ihrer Missionen auch auf das amerikanische Netzwerk von Bodenstationen
(DSN - Deep Space Network) der Nationalen Weltraumorganisation der USA (NASA -
National Aeronautics and Space Administration) zuriick, das u. a. die Bodenstations-
Komplexe in Goldstone (USA), Madrid (Spanien) und Canberra (Australien) enthélt.
Sie verfiigen jeweils iiber 34 m- bzw. 70 m-Radioteleskope. Seit 2003 steht der ESA eine
eigene Bodenstation mit einem 35m-Spiegel in New Norcia nahe Perth (Australien) zur
Verfiigung. Es steht dort u. a. eine vom Bundesministerium fiir Bildung und Forschung
finanzierte Empfangseinheit zur Verfligung, die speziell fiir die Anforderungen der Radio-
Science-Technik optimiert wurde. Wie auch bei den Einrichtungem der NASA werden mit
Hilfe eines Wasserstoff-Masers dufserst stabile Trégersignale fiir den Uplink im Bereich
des X-, S- und zukiinftig auch im Bereich des Ka-Bandes (s. a. Tabelle 2.1) erzeugt.

Ein Hy-Maser emittiert beim Ubergang des Wasserstoff-Molekiils von einem héheren
in einen niedrigen Energiezustand ein elektromagnetisches Schwingungsquant einer de-
finierten Frequenz. Er arbeitet dabei mit einer Frequenz-Stabilitit von Af/f = 1071°
bei einer Integrationszeit von iiber 1000 Sekunden. Damit besitzt der Maser eine sehr
hohe Dauergenauigkeit und wird bei diesen Stationen fiir die Synchronisation und die Si-
gnalauswertung verwendet. Das Aussenden des Signals geschieht iiber Parabel-Reflektor-
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Abbildung 2.2: Netzwerk von Bodenstationen der ESA und NASA [ESA04]

Antennen mit einem hohen Antennengewinn (s. a. Abschnitt 2.3), um mit mdoglichst
geringer Sendeleistung die Ubertragung zur Sonde zu gewihrleisten.

Zur Erhohung der Aufldsung und zur Sicherstellung der Eindeutigkeit empfangener
Daten ist es zusétzlich moglich, mehrere Antennen zusammenzuschalten. Von dieser Mog-
lichkeit wird allerdings nur selten Gebrauch gemacht, so z. B. bei der Very Long Baseline
Interferometry (VLBI).

2.3 Die Raumsonde

An Bord der Raumsonde kénnen die Radio-Signale entweder im Falle des Zwei-Wege-
Verfahrens (Two-Way) simultan und kohdrent in einem Transponder in einen ande-
ren Frequenzbereich umgestezt werden oder durch einen an Bord befindlichen USO
fiir das Ein-Wege-Verfahren (One-Way) selbst erzeugt werden. Dabei ist zu beachten,
dass die Stabilitdt des USO nicht die des Masers in der Bodenstation erreicht, son-
dern etwa im Bereich von Af/f = 107! bei einer Sekunde Integrationszeit liegt. In
beiden Féllen kann die Umsetzung bzw. Aussendung der Signale vom Raumfahrzeug
fir den Downlink im sog. Dualfrequenz-Modus, z. B. im X- und S-Band vorgenom-
men werden (s. a. Abbildung 2.3). Dabei kommt das Ein-Wege-Dual-Frequenz-Downlink
(ONED - One- Way-Dual-Frequency-Downlink) bzw. Zwei-Wege-Dual-Frequenz-Downlink
(TWOD - Two-Way-Dual-Frequency-Downlink) in Frage.

Dies hat den Vorteil, dass Effekte, die durch die klassische Dopplerverschiebung auf-
treten, von denen, die durch die Ausbreitung eines Signals durch ein dispersives Medium
entstehen, getrennt werden kénnen (s. a. Anhang A). Jedoch muss auch beachtet werden,
dass sich bei TWOD-Messungen ein verkiirztes Zeitfenster ergibt, weil die Anfangsphase
der Messung verloren geht, bevor die Radioverbindung aufgebaut werden kann. Vor allem
bei Okkultations-Experimenten und langen Signallaufzeiten kann dies problematisch wer-
den. Die Frequenzen und Wellenléngen fiir die verschiedenen Bander beim Downlink sind
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dual-frequency downlink
Two-way radio link TWOD

S-band uplink, telecommanding
-
S-band downlink

X-band downlink, telemetry

COne~way radio link ONED
S-band downlink

X-band downlink, telemetry

Abbildung 2.3: Transponderkonfigurationen fiir Radio-Science-Messungen

in Tabelle 2.1 zusammen mit den Umsetzungsverhéltnissen vom Up- zum Downlink dar-
gestellt.

Band S X Ka
Frequenz |G H z| 2,3 8,4 32
Wellenlénge [em] 13 3,6 0,94
Umsetzungsverhéltnis Up-/Downlink [-] | 221/240 | 749/880 | n/a

Tabelle 2.1: Downlink- Ubertragungsfrequenzen, zugehorige Wellenlingen und Umset-
zungsverhdaltnisse

Fiir die Radio-Science-Experimente werden die sog. Telemetry, Tracking € Command
(TT&C)-Subsysteme der Radiotibertragung in der Raumsonde genutzt. Eine Prinzipskiz-
ze eines typischen Raumsonden-Radio-Subsystems mit redundantem Transponder zeigt
Abbildung 2.4 exemplarisch fiir die ROSETTA Mission (s. a. Kapitel 3.2) der ESA. Die
in diesem Blockdiagramm auftauchende Radio Frequency Distribution Unit (RFDU) ist
dabei das System, mit dem die Transpondersignale auf die entsprechenden Antennen
geschaltet werden. Wichtig ist weiterhin die Hochgewinn-Antenne (HGA - High Gain
Antenna), die als Hauptsende- und Empfangsinstrument dient. Alle fiir Radio-Science
relevanten Signale werden {iber diese Antenne abgestrahlt bzw. empfangen. Der Gewinn

4mn
ist einer der wichtigsten Parameter einer Antenne und geht direkt in das Signal-Rausch-
Verhéltnis Po /Py — also dem Verhéltnis von Tragerleistung Po zu Rauschleistung Py —
ein, das bestimmt wird durch
& Pr-Gr Gg 1

L 2.2

Py (47r§\3at)2 Ts k-B (22)
Dabei bezeichnet 1 die Antenneneffizienz, \ die Wellenldnge, A den Antennendurchmes-
ser, Pr die abgestrahlte Leistung, G den Gewinnn der Sendeantenne, Gr den Gewinn
der Empfangsantenne, Ts die Rauschtemperatur, B die Bandbreite, rg,: die Entfernung
Satellit — Bodenstation und k die Stefan-Boltzmann-Konstante.
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Abbildung 2.4: Ein TTE&C-Subsystem mit redundanten Transpondern, USO und Ra-
dio Frequency Distribution Unit (RFDU) am Beispiel des ROSETTA-
Satelliten

Es ist zu beachten, dass ein grofer Antennendurchmesser zwar den Gewinn erhoht,
die Gesamtoberfliche der Raumsonde dadurch allerdings vergrofert wird. Gerade bei
Missionen zu sonnennahen Planeten wie Merkur oder Kérpern mit geringer Masse (z. B.
Asteroiden oder Kometen) ist dies ein nicht zu vernachléssigender Aspekt, da der Solar-
druck bzw. kometare Ausgasungen schnell zu Bahnstérungen fiithren. Bei der Auslegung
der HGA sollten zudem Effekte beachtet werden, die durch Langzeitfliige hervorgeru-
fen werden. Durch Mikrometeoriteneinschliage oder Staubablagerungen wird dabei die
absolute Fliache und die Effizienz der Antenne vermindert.

Die Messsignale in der Radio-Science werden zudem wesentlich durch die Ubertra-
gungseigenschaften der Satelliten und der Bodenstation beeinflusst. Diese Einfliisse wur-
den durch Mitarbeiter der an den Radio-Science-Experimenten der Missionen MARS
ExPrESS, VENUS EXPRESS und ROSETTA beteiligten Universitaten in Koln und Miin-
chen an verschiedenen Konfigurationen bzw. Bauteilen untersucht. Die Ergebnisse dieser
Messungen, auf die in dieser Arbeit nicht ndher eingegangen werden soll, sind ausfiihrlich
in [Rem04]| sowie [RHPWO01]| dargestellt.

2.4 Der Orbit

Jedes Radio-Science-Messverfahren stellt unterschiedliche Anforderungen an den Orbit
eines Satelliten bzw. einer Sonde. Fiir den Messzeitraum diirfen z. B. keine Orbitkorrek-
turen der Sonde durchgefiihrt werden. Bei Orbits um Planeten stellt dies kaum Probleme
dar, weil hier bei einer ausreichend hohen Bahn nur selten Korrekturen wegen des Atmo-
sphéreneinflusses vorzunehmen sind und die gegeniiber anderen Storeinfliissen dominante
Kraft die Gravitation ist. Jedoch sollten auch sog. Wheel-Offloading-Mandver bertick-
sichtigt werden, bei denen die zur Lageregelung notwendigen Drallrdder bei Erreichen
der maximalen Drehzahl wieder in niedrige Drehzahlbereiche zurtickgefiihrt werden. Bei

X-band Transmitter [«~——TM

— TC
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MARs EXPRESS geschieht dies in Verbindung mit Korrekturen zur Orbit-Optimierung
etwa in jedem dritten Apozentrum, d. h. etwa einmal innerhalb von 24 Stunden.

Einen Sonderfall stellen Kometen dar. Sie entwickeln starke Ausgasungsaktivitdten in
ausreichender Nahe zur Sonne. Dies und der Sonnenwind stellen unsymmetrische Ein-
fliisse auf den Sondenorbit dar, der durch die geringe Gravitation leichter beeinflussbar
ist. Hinzu kommen kurze Umlaufzeiten in Folge der geringen Groéfse des Kometen. Daher
durchfliegt die Sonde die verschiedenen Einflusszonen sehr oft. Die Stérungen wirken sich
im schwachen Gravitationsfeld des Kometen sehr viel stirker auf die Sonde aus als bei
Umléufen um Planeten. Deshalb muss bei Kometenmissionen wie ROSETTA der Orbit
ebenfalls regelméfig korrigiert werden, wodurch sich die moglichen Messzeiten verklei-
nern. Der Sonnenstand stellt eine weitere Storgrofe dar. Die Sonnenstrahlung kann zu
zusétzlichem Rauschen in den Messsignalen der Bodenstation und im Satelliten fiihren,
was das exakte Bestimmen der Beobachtungs-Parameter erschwert.

2.5 Geschwindigkeits- und Positionsmessungen von
Raumsonden

Zur Positions-Bestimmung einer Raumsonde wird in der Regel eine Zwei-Wege-Verbin-
dung zwischen Satellit und Bodenstation eingerichtet. Da die Frequenzparameter wie
Wellenlédnge und Phase theoretisch berechnet werden, lasst sich aus den Abweichungen
der gemessenen Werte von diesen theoretischen Gréfsen die Position mehrdeutig ermit-
teln. Hat man die Position mit Hilfe des Ranging-Verfahrens grob berechnet, kann mittels
des Doppler-Verfahrens (Range Rate) — also der radialen Geschwindigkeits-Komponente
der Sonde — die Position genau bestimmt werden.

Die Geschwindigkeitsmessung von Raumsonden beruht auf dem Doppler-Effekt. An-
hand eines ausgetauschten Signals zwischen relativ zueinander bewegtem Empfinger F
und Sender S kann die radiale Komponente der Sondengeschwindigkeit ermittelt werden
(s. a. Abbildung 2.5).

t (t417)/2

| Uplink >
S < Downlink ‘ E

T'Sat (t)

t?

Abbildung 2.5: Prinzip der Signaliibertragung zwischen Raumfahrzeug und Bodenstation

Dabei sendet der Sender S zum Zeitpunkt ¢ ein Signal, das zum Zeitpunkt ¢’ wieder
aufgefangen wird. Das Signal breitet sich entlang des Weges 7rg4¢ mit der Lichtgeschwin-
digkeit ¢ aus. Der Empfénger F verstirkt und reflektiert das Signal ndherungsweise zum
Zeitpunkt (¢t +t")/2. Fiir die Zeit zwischen Emission und Wiederempfang gilt unter Ver-
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nachléssigung der Zeit, die das Signal im Empfénger verbringt:

2 t+t
t—t=2=. ) 2.3
: ( . ) (23)

Ausgedriickt in einer Frequenz-Verschiebung A f kann dies fiir Geschwindigkeiten deut-
lich unterhalb der Lichtgeschwindigkeit (v < ¢) angenéhert werden durch

Af = fs- (1 - %) ; (2.4)

wenn fg der Sende-Frequenz entspricht. Wie sich in den folgenden Kapiteln noch her-
ausstellen wird, ist eine ndherungsweise Herleitung, wie sie hier vorgestellt wurde, nur
zur groben Abschétzung geeignet. Eine genauere Betrachtung der auftretenden Effekte
ist jedoch fiir eine prézise Planung notwendig und wird in Kapitel 5.4.8 ndher erlautert.
Der Doppler-Effekt wird auch in der Literatur (u. a. in [Gil65]) ausfiihrlich behandelt.

2.6 Das Radio-Science-Messverfahren

Das Radio-Science-Messprinzip beruht auf der physikalischen Erkenntnis, dass bei einer
radialen Relativgeschwindigkeit zwischen Sender und Empfénger sowie im Falle einer
Signalausbreitung in einem Medium mit dem Brechungsindex n Phasenwegédnderungen
zwischen Sender S und Empfianger E entstehen. Im zeitlichen Ablauf ergeben sich da-
durch messbare Frequenzanderungen.

Die Anderung des Phasenweges Al,p in einem Medium mit dem Brechungsindex n
gegeniiber dem Ausbreitungsfall im Vakuum entlang des Weges s ist gegeben durch

E

Alpy, = /(n —1)ds (2.5)

S

und entspricht einer Anderung des Phasenwinkels A® von

21

Ad =
Ao

Alpyp, (2.6)
wenn Ao die Wellenlinge des Signals im Vakuum darstellt. Bei einer zeitlichen Anderung
des Phasenweges resultiert daraus eine Frequenzdnderung

Af = 1A® 1A )
21 At Ao At

(2.7)

Andert sich z. B. die Frequenz um ein Hertz, so hat sich der Phasenweg um eine Wel-
lenlénge pro Sekunde gedndert. Sendet ein Satellit mit der radialen Geschwindigkeit v,
mit einer Frequenz fg und empfingt die Bodenstation das Signal mit der um eine Diffe-
renzfrequenz A f verschobenen Frequenz fg , so gilt fiir den Fall, dass sich die Welle in
einem ionisierten Medium (Plasma) ausbreitet:

3 E
v fs Alpp v, 40,3% d
Af(Hz) = fqg — = fg— — 2 = fg— — 5= — [ N.ds. 2.
f(H2)=fs = fr fSc c At fSc ¢ fs dt/ e ds (2:8)
S

Dabei héngt der gemessene Parameter (Observable) direkt von dem totalen Elektronen-
inhalt TEC in m ™2

E
TEC = /Ne ds (2.9)
S
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und der Léange s des zuriickgelegten Signalweges (Range) ab. Die Differenzfrequenz setzt
sich somit aus dem klassischen Doppler-Anteil der Bahnbewegung (erster Term auf der
rechten Seite von Gleichung 2.8) und dem dispersiven Dopplereffekt (zweiter Term) zu-
sammen. Der dispersive Dopplereffekt beinhaltet die zeitliche Anderung des integrierten
Elektroneninhalts TEC in m ™2 entlang des Ausbreitungsweges s.

Die Gruppenlaufzeit ¢4, also die Laufzeit des Signals von Sender zu Empfanger, ist
gegeben durch:

tor(s) _/ﬁ A 3% /N ds. (2.10)

Vgr € c f2

Hier ist der erste Term auf der rechten Seite die Vakuum-Lichtlaufzeit und der zwei-
te Term die dispersive Gruppenlaufzeitverzogerung (range delay). Fiir das Zwei-Wege-
Verfahren miissen die obigen Formeln auf Grund der im Transponder stattfindenden
Frequenzumsetzung entsprechend modifiziert werden [Yue83|.

Will man sich der Bestimmung nichtdispersiver Parameter wie dem Gravitationsfeld
planetarer Korper und ihrer Atmosphéren widmen, ist man auf die Messung des Dopp-
lereffektes angewiesen. Die Gleichungen 2.8 und 2.10 zeigen, dass man moglichst hohe
Ubertragungsfrequenzen wihlen muss, um den dispersiven Plasmabeitrag bei der Mes-
sung der Differenzfrequenz A f zu minimieren. Entsprechend gilt, dass zur Bestimmung
des integrierten Elektroneninhaltes TEC die niedrigen Frequenzen die stirksten Signale
liefern [HER02)].

2.7 Radio-Science-Experimente

2.7.1 Okkultation

Eine wesentliche Beobachtungsmethode bei Radio-Science-Messungen ist die Okkulta-
tions-Technik, mit deren Hilfe in der Vergangenheit sehr erfolgreich planetare Atmosphéa-
ren- und Plasma-Umgebungen analysiert wurden [Tyl93|. Eine Okkultation ist allgemein
definiert durch eine vollstdndige Verdeckung eines Korpers durch einen anderen. Fiir die
Radio-Science bedeutet dies, dass eine Raumsonde von der Erde aus gesehen hinter einem
Himmelskorper verschwindet. Bewegt sich die Raumsonde auf seiner Trajektorie von
der Erde aus gesehen hinter dem umkreisten Himmelskorper, durchquert das Signal bei
Eintauchen in und beim Austritt aus der Verdeckung dessen Atmosphére und Ionosphére
(Abbildung 2.6). Bei den Okkultations-Experimenten sendet die Raumsonde dann bei
Eintritt (Ingress) und bei Austritt (Egress) eine elektromagnetische Welle zur Erde. Um
einen Datenverlust zu vermeiden, muss eine ultrastabile Referenzfrequenzquelle (USO) an
Bord des Satelliten installiert werden, damit Ingress und Egress im Ein-Wege-Verfahren
durchmessen werden kénnen [Atr86].

Dabei wird das gesendete Signal durch Wechselwirkung mit der Atmosphére bzw.
Ionosphére beeinflusst. Hier ist zu beriicksichtigen, dass der Ausbreitungsweg einer elek-
tromagnetischen Welle auf Grund des Brechungseffektes im Medium nicht mehr notwen-
digerweise geradlinig verlduft und damit ebenfalls Phasenwegéinderungen erzeugt werden
(Abbildung 2.7). Bedingt durch die Geschwindigkeit des Satelliten misst die Bodensta-
tion auswertbare Frequenzédnderungen, die Riickschliisse auf die Struktur von Atmosphé-
re und Ionosphére erlauben. Bestimmender Faktor fiir die Gréfe der Abweichung von der
Sendefrequenz ist die Zunahme der Elektronendichte in der Ionosphére [FEG9|, [FKET1],
[Esh73].
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HGA in Richtung Erde gerichtet .
Ubertragung des one-way Signals

S/C Okkultation durch te—
lonosphére und Atmosphére

S/C Okkultation durch
“planetare Scheibe”

S/C Austritt aus
Okkultation, weiterhin
one-way Signal
Ubertragung — —— —

S/C Okkultation durch ———
lonosphére und Atmosphéare

Abbildung 2.6: Funktionsweise eines Okkultations-Erperimentes im Ein- Wege-Modus am
Beispiel der MARS EXPRESS Mission

Die atmospharischen Verteilungen von Temperatur, Druck und Dichte konnen so mit
Hilfe der Untersuchung der planetennahen Schichten in Abhéngigkeit von der Hohe wéh-
rend der Okkultation ermittelt werden. Streueffekte u.a. an Staub und Wolken wir-
ken démpfend und verringern dadurch die Signal-Amplitude, also die Intensitéit des ge-
sendeten Signals. Zusétzlich kann durch eine Verdnderung der Polarisation des Signals
auf die Starke des Magnetfeldes geschlossen werden. In der Praxis werden speziell ent-
wickelte Ray-Tracing-Verfahren eingesetzt, um den Strahlenweg durch die Atmosphé-
re/Tonosphére zu berechnen. Verdnderungen der Signalstruktur von einer Okkultation
zur néchsten erlauben Riickschliisse auf zeitliche Verdnderungen der Atmosphére oder auf
globale atmosphérische Effekte, wie z. B. planetare Schwerewellen. Bei Kenntnis der so-
laren Aktivitdt und der dynamischen Eigenschaften des solaren Windes konnen weiterhin
Kopplungsprozesse zwischen Atmosphére bzw. Ionosphére und Sonnenwind untersucht
werden [Atr86], [HER102].

In einem raumlich variierenden Medium, in dem die Wellenléinge A eines elektromagne-
tischen Signals im Vergleich zur Anderung des Brechungsindexes n sehr klein ist, wird die
sich ausbreitende Welle in Richtung der hoheren Brechungsindizes gekriimmt. Die Stér-
ke dieser Kriimmung héngt vom Brechungsindex n ab. Dieses relativ einfache Modell,
wie es auch in Abbildung 2.7 dargestellt ist, liefert eine gute Ndherung zum Versténdnis
der grundlegenden Phénomene einer wahren Atmosphére und ist daher niitzlich, um die
Okkultations-Geometrie zu berechnen. Dabei wird die Brechung in der Atmosphére n(r),
die proportional zur Vakuumdichte ist, als Funktion des Radius rg beschrieben, wihrend
die Brechung durch den Brechungswinkel v und die Strahlen-Asymptote a angegeben
werden kann [Rem04|, [BW70]. Die Variation von Brechungswinkel, Strahlen-Asymptote
und Brechung wird fiir eine sphérisch symmetrische Atmosphére durch die folgende Be-
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asymptotes

SIC

Abbildung 2.7: Radiowellen-Pfadgeometrie eines Okkultations-Experimentes (idealisiert
und tbertrieben). Die geringste Entfernung zwischen Radiowelle und
Planeten-Mittelpunkt ist ro, der Einflussparameter der Wellenasympto-
ten st a.

ziehung dargestellt [PNCT04]:

[e. o]

1d d
ala) = —2a / L — (2.11)
n dr (n r)2 — a?
r=ro
Fjelbo [FKET1] konnte zeigen, dass die Variation des Brechungswinkels «, der Strahlen-
Asymptote a und der Refraktivitat N durch die Abel-Transformation beschrieben sind:

(2.12)

a=0o0
minn(re) = — / % da .
a—ay \/ a“ — al
a1 ist dabei die Strahlen-Asymptote des Strahlenweges, der dem Planeten am néchsten

kommt. Dieser kiirzeste Abstand wird mit r9; bezeichnet. Es wird nun die Refraktion N
eingefiihrt:

N =(n—1)-10°. (2.13)

Um Parameter wie Temperatur 7, und Druck p, zu berechnen, ist es notwendig, die atmo-
sphérische Zusammensetzung zu kennen. Die molekulare Teilchendichte N, in m ™3 kann
dann mit Hilfe der charakteristischen Atmosphéren-Konstante x beschrieben werden:

Np=#r-N, (2.14)

wobei £ = 1,804 - 10%?*m =3 fiir die Mars-Atmosphiire und £ = 8,21 - 10??>m 3 fiir die
Venus-Atmosphére gesetzt werden kann. Néheres zu den Berechnungs-Methoden fiir die
Erd-Atmosphére kann z. B. in [Lei94], [Rem04], [DHS*85] und [BBC94| gefunden werden.
Die Refraktion N in Abhéngigkeit vom Radius r ist in der neutralen Atmosphére unab-
héngig von der Frequenz und in der Ionosphére umgekehrt proportional zum Quadrat
der Frequenz [HPT105]:

po(r) 40,3 - N (r)
k- k-T.(r) - 12

N(r) = 1075, (2.15)
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wobei k fiir die Boltzmann-Konstante, IV, fiir die Elektronendichte und f fiir die Frequenz
steht. Unter Annahme hydrostatischem Gleichgeweichts und Anwendung des idealen Gas-
gesetzes kann nun der Druck p, und die Temperatur T, berechnet werden [HPTT05]:

Ttop
pr(r) = DPtop + Mm : / Nm(r) e (T) dr ) (216)
Ptop = Ntop ke k- Ttop y (217)
Ttop
N, M,
Tr —  _top | To _m Nm . 2.1
() = FE Tt e [ V) -ga)dr 218)

T

wobei gg (r) die Gravitations-Beschleunigng, M,,, das mittlere Molekular-Gewicht und der
Index ¢ die jeweilige Randbedingung an der oberen Grenze der neutralen Atmosphére
bezeichnet.

1. Changes in the field strength,
frequency, and phase

% 2. Balligtic data

h 4

3. Refraction angle and its derivative
with respect to the impact parameter

4, Refractive index

. 5, Atmospheric
composition

6. Gas density

7. Equations of an ideal
gas and hydrostatic

equilibriuem
L f 3 w
8. Atmospheric 9. Elect
stratification and - SIECIFON | 10, Temperature | | 11. Pressure
density
turbulence

Abbildung 2.8: Flussdiagramm zur Veranschaulichung der Prinzipien zur Bestimmung
der atmosphdarischen und ionosphdrischen Parameter mit Hilfe der Radio-

Okkultations- Technik [Yak02]
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Die Abbildung 2.8 zeigt das prinzipielle Vorgehen bei der Berechnung von atmo-
sphérischen und ionosphirischen Parametern eines Okkultations-Experimentes. Ahnli-
che Messungen wurden schon frither von diversen Raumsonden mittels Okkultations-
Experimenten durchgefiihrt. So konnte z. B. die NASA-Raumsonde MARS GLOBAL SUR-
VEYOR (MGS) Vertikalprofile von Druck und Temperatur der Marsatmosphére von der
Oberflache bis zum 10 Pa-Niveau aufzeichnen.

Bei der Okkultation mit der Ionosphére wird ein vertikales Profil der Elektronendichte
aufgenommen. Dieses Profil wird als eine Funktion der Hohe und der planetaren Breite bei
jeder Okkultation gemessen. Damit erzielt man eine Beschreibung des globalen Verhaltens
der Ionosphére, abhingig vom Magnetfeld des Planeten, der solaren Aktivitdt und dem
solaren Wind wéahrend eines Tages bzw. wahrend der Jahreszeiten.

Die mit der Radio-Science-Messtechnik durchgefiihrten Messungen sind prinzipiell in-
tegrale Messungen, d. h. sie geben keine direkte Auskunft iiber lokale Eigenschaften von
Medien. Trotzdem koénnen mit diesen Messungen die Effekte einer Ionosphére von der
einer Neutralgas-Atmosphére getrennt werden. Dies ist moglich,

e wenn lonosphére und Atmosphéire wie bei Mars radumlich getrennt sind, d. h. bei
einer planetaren Okkultation wird die vom Satelliten emittierte elektromagnetische
Welle zuerst die lonosphére und dann die Atmosphére erfassen;

e weil die Refraktivitdt negativ wird, sobald das Signal die Ionosphére durchdringt;

e weil die Peak-Hohe in der Ionosphére und in der sensiblen Neutralatmosphére un-
terschiedlich hoch ist; und

e weil der Zwei-Wege-Downlink die Bestimmung des Elektroneninhaltes entlang des
Ausbreitungsweges erméglicht, da die Refraktivitét eines Plasmas im Gegensatz zur
neutralen Atmosphére von der Frequenz der elektromagnetischen Welle abhéngt

(s. a. Anhang A).

Positive Refraktivitdt zeichnet dabei die Neutralatmosphére aus, die in einem linearen
Zusammenhang zur Massendichte der atmosphérischen Bestandteile steht. Diese Zusam-
menhénge werden beispielhaft in der Abbildung 2.9 gezeigt. Abgebildet ist ein Profil der
Refraktivitat gemessen von MGS im X-Band als Funktion der Hohe iiber der Oberflache
des Planeten Mars.

Samtliche Operationen vor und wahrend der Eintrittsphase in die Okkultation werden
durch den kohérenten simultanen TWOD zur Bodenstation durchgefiihrt. Wéhrend der
Verdeckung durch den Planeten schaltet die Sondenkonfiguration auf den ONED um.
Diese Konfiguration ermdglicht eine schnellere Verbindungsaufnahme beim Austritt aus
dem Planetenschatten und wird daher bevorzugt in dieser Phase eingesetzt [PH03].

Kriterien fiir die Nutzbarkeit eines Orbits

Um einen Orbit fiir Okkultations-Messungen nutzen zu kénnen, muss das Raumfahrzeug
zeitweise durch den Planeten verdeckt werden. Bei abgeplatteten Himmelskorpern kann
bei geeigneter Wahl der Umlaufbahn der Jo-Term des Gravitations-Potentials genutzt
werden, um die Orbitebene langsam zu drehen und so in regelméfigen Absténden sog.
Okkultations-Perioden hervorzurufen. Bei nahezu kugelférmigen Planeten wie der Venus
ist dies nicht moglich, so dass auf eine entsprechende Position des Planeten bzgl. der Erde
gewartet werden muss. Weiterhin ist es wiinschenswert, dass das Radiosignal moglichst
lange durch Ionosphére und Atmosphére hindurch gesendet wird. Dies wird durch mog-
lichst niedrige planetare Geschwindigkeiten der Raumsonde erreicht, so z. B. bei einem
weit entfernten Apozentrum.
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Abbildung 2.9: Héhe iiber der Refraktivitdt der Marsatmosphdre bzw. -ionosphdre am Be-
sipiel der MGS-Aufzeichnungen [PHOS3]

2.7.2 Bistatisches Radar

Durch rdumliche Trennung des Transmitters (Raumsonde) vom Sender (Bodenstation
auf der Erde) erhélt man eine Konfiguration, die man Bistatisches Radar (BSR - Bistatic
Radar) nennt (s. a. Abbildung 2.10). Mit dieser Messtechnik ist es moglich, die Oberfla-
chentextur (Rauhigkeit, Neigungen usw.) von Planeten mit einer Genauigkeit im Wellen-
langenbereich (s. a. Tabelle 2.1) zu bestimmen. Auferdem ist es moglich, durch differen-
tielle Reflexion von orthogonaler Polarisation mit dem bistatischen Radar Eigenschaften
des Oberflaichenmaterials zu bestimmen, wie z. B. die Dielektrizitatskonstante. Mit dieser
Materialkonstante ist es dann moglich, die Dichte des Oberflichenmaterials abzuschét-
zen. Bei der Messung des Signals an der Bodenstation auf der Erde deutet die Grofe der
Amplitude des reflektierten Signals auf die Reflektivitédt der Oberflache hin, wihrend auf
die Rauhigkeit der Oberfliche aus der Aufweitung des empfangenen dopplerverschobenen
Signals geschlossen werden kann. Die Geometrie des bistatischen Radars an Bord eines
Orbiters um einen Planeten eignet sich zudem hervorragend zum Vermessen der Plane-
tenoberfliche von verschiedenen Breiten, Léangen und Einfallswinkeln [Sim93], [CCRO01],
[Fab00].

Konkret werden bei BSR-Experimenten die meist durch einen USO an Bord einer
Raumsonde erzeugten Radiosignale auf die Oberflache eines Himmelskorpers gesendet,
an ihm reflektiert und auf der Erde empfangen und ausgewertet. Bei Frequenzen im MHz-
Bereich kann zwar eine Eindringtiefe von bis zu 20 m erreicht werden, jedoch setzt man
in diesem Bereich die bistatische Methode nicht ein. Bei Frequenzen im G H z-Bereich ist
praktisch keine Eindringtiefe vorhanden.

Bei den Apollo-Missionen wurde diese Art von Radio-Science-Experimenten bereits
durchgefiihrt, um die Mondoberflache zu untersuchen. Die Ausdehnung der dabei unter-
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monostatic radar bistatic radar

transmitter receiver

Abbildung 2.10: Monostatisches und bistatisches Radar: Im Gegensatz zu allgemein ein-
gesetzten Radargerdten (monostatic), wie sie in Flugzeugen und Schiffen
Verwendung finden, werden beim bistatischen Radar Sender und Emp-
fanger getrennt. [Pdt01]

suchten Gebiete betrug ca. 10 km Breite bei einer Lénge, die der Orbitalbewegung der
Antenne in der Sendezeit entsprach [LIO1].

Zur Durchfiihrung von BSR-Experimenten an Bord von Raumfahrzeugen sind ver-
schiedene technische und bahndynamische Voraussetzungen zu erfiillen:

1. Zunéchst verbessert ein USO die Messqualitdt deutlich, da nur durch ihn der fiir
die Durchfithrung der Experimente vorausgesetzte Ein-Wege-Modus (one-way-link)
mit der notwendigen Genauigkeit und Stabilitit (Af/f = 107!3) etabliert werden
kann.

2. Weiterhin ist eine HGA notwendig, die eine mdglichst hohe Biindelung besitzt,
um das Signal mit der entsprechenden Stérke zu senden und somit eine leichtere
Auswertung der empfangenen Daten zu ermdoglichen.

3. Von Wichtigkeit ist ferner die genaue Kenntnis der Bahnelemente der Raumsonde,
deren Orbithohe und der Sonnenabstand des zu beobachtenden Himmelskorpers,
sowie eine freie Sichtlinie ( Visibility) vom Zielgebiet zur Bodenstation auf der Erde.
Diese ist erforderlich, um eine exakte Bestimmung des Zielgebietes im vorgewéahlten
Missionsfenster und den Empfang der gewonnenen Daten durch die Bodenstation
zu gewahrleisten.

Wichtig zur Durchfithrung ist, dass die zu untersuchenden Flichen von der jeweiligen
Position des Flugkorpers aus direkt gesehen werden konnen. Zunéchst wird die Antenne
direkt auf das entsprechende Oberflichenmerkmal ausgerichtet, wobei zu beachten ist,
dass zur Fixierung eines ausgezeichneten Punktes im Orbit der Sonde eine Drehgeschwin-
digkeit gegeben werden muss, die wihrend des Uberfluges auch variieren kann.

Die Dielektrizititskonstante e des Oberflachenmaterials wird aus der Amplitude des
Echos bzw. aus den Polarisations-Eigenschaften sowie dem Einfallswinkel gefolgert, wobei
der sog. Brewster-Winkels ®p von besonderer Wichtigkeit ist: Trifft linear polarisierte
elektromagnetische Strahlung, deren elektrisches Feld in der Einfallsebene liegt, unter
diesem Winkel auf die zu untersuchende Oberfliche, so verschwindet das reflektierte
Signal. Die Dielektrizitatskonstante e ergibt sich dann aus [Hau04b|

e =tan’® ®p. (2.19)

Fiir die Dielektrizitdtskonstante € kénnen die in Tabelle 2.2 angebenen Werte fiir unter-
schiedliche Bodenbeschaffenheiten angenommen werden.



2.7 Radio-Science-Experimente

17

‘ Oberfliche ‘ Wert ‘
Staub 22 C/(V m)
Wassereis 3,2C/(V m)
festes Gestein | 6,0 C/(V m)

Tabelle 2.2: Werte der Dielektrizititskonstante fiir unterschiedliche Oberflachen [Sim05]

Voraussetzung fiir eine erfolgreiche Messung ist, dass der Brewster-Winkel im Mess-
zeitraum iiberstrichen wird. Dies stellt im Weiteren besondere Anforderungen an die
Lageregelung des Satelliten. Man unterscheidet dabei drei Moglichkeiten der Ausrich-
tung:

1. Bistatic Radar Specular-Pointing

Beim Specular-Pointing folgt das Radiosignal der Raumsonde immer dem speku-
laren Punkt auf der Oberfliche des Korpers, d.h. dem Punkt mit den idealen Re-
flexionseigenschaften. Durch die Bewegung der Raumsonde um den Korper bewegt
sich auch der spekulare Punkt entlang einer Bodenspur. Dieses Experiment stellt
fiir den Empfang der Signale in der Bodenstation die einfachsten Bedingungen dar
(Abbildung 2.11).

Specular Pointing

Abbildung 2.11: Bistatisches Radar: Specular-Pointing-Szenario

2. Bistatic Radar Spot-Pointing

Beim Spotlight-Experiment wird die Antenne auf einen festen Punkt auf der Pla-
neten-Oberfliche gerichtet und so aus verschiedenen Blickwinkeln betrachtet. Die
Riickstreuung erhélt man aus der Echoamplitude und Polarisation. U.a. erhofft
man sich auf diese Art Eis am stidlichen Pol des Planeten Mars zu finden [PHO3|.

3. Bistatic Radar Inertial Pointing

Das Inertial Pointing wird dann angewandt, wenn aus operationellen Griinden keine
dynamische Lageregelung wihrend des Messzeitraumes durchgefiihrt werden kann.
Zu Beginn des Experimentes wird die Lage der Raumsonde so eingestellt, dass
wahrend der Messung der spekulare Punkt am Ort der Zielgebietes durchlaufen
wird. Das Signal 1duft dann eine Bodenspur auf dem zu untersuchenden Korper ab.
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Spot Pointing

Abbildung 2.12: Bistatisches Radar: Spot-Pointing-Szenario

Inertial Fixed Pointing

Abbildung 2.13: Bistatisches Radar: Inertial-Pointing-Szenario

4. Bistatic Radar Backscatter

Beim Backscatter-Experiment zeigt die HGA in entgegengesetzte Erd-Richtung,
d. h. die Raumsonde befindet sich zwischen Planet und Erde. Diese Messungen
versprechen besonders bei Gebieten mit starken Reflexions-Eigenschaften wie z. B.
Polkappen bessere Ergebnisse.
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Kriterien fiir die Nutzbarkeit eines Orbits

Der spekulare Punkt auf der Oberfliche ist immer dann sinnvoll definiert, wenn die
Raumsonde sich nicht in einer Okkultation befindet. Grundsétzlich sind dann BSR-
Messungen moglich. Jedoch sollte der Abstand zwischen Raumsonde und Bodenpunkt
nicht zu grofs werden, damit das reflektierte Signal eine entsprechende Stérke aufweist. Es
bietet sich weiterhin an, Zielregionen aus wissenschaftlichen Gesichtspunkten heraus zu
definieren, um die Auswahl zu vereinfachen. Besonders selten ergeben sich Moglichkeiten,
Punkte nahe der Pole mit BSR zu erfassen, wenn die Rotationsachse des Himmelskor-
pers nahezu senkrecht auf der Ekliptik steht. Diese Punkte sind dann nur unter sehr
grofen Einfallswinkeln (vom Bodenpunkt aus gesehen nahe dem Horizont) zu beobach-
ten, was eine Abschwéchung des reflektieren Signals zu Folge hat. Des Weiteren ist zu
beachten, dass die Raumsonde wihrend des BSR nicht an unzuléssigen Stellen, wie z. B.
Radiatoren, von der Sonne erhitzt wird.

2.7.3 Gravitations-Anomalien

Die genaue Bahnverfolgung bzw. Orbitanalyse eines Satelliten mit Methoden der Radio-
Science-Technik erlaubt die Bestimmung des Gravitations-Potentials eines Himmelskor-
pers. Fiir Mars und Venus konnten Kugelfunktionsentwicklungen bereits bis zu Grad und
Ordnung 85 bzw. 180 erstellt werden [Sim03], [KBS99|, [BVBR9S8|. Dies bedeutet, dass
bei beiden Planeten rdumliche Aufldsungen des Gravitationsfeldes von ca. 200 km mog-
lich sind. Bei MARS EXPRESS und auch VENUS EXPRESS wird deshalb auf die Erstellung
globaler Gravitationsmodelle verzichtet und dafiir Wert auf die Untersuchung spezieller
Ziele wie Hot Spots, Vulkane und Einschlagkrater gelegt. Die Radio-Science-Messungen
und die mit der HRSC-Kamera gewonnenen topographischen Informationen erlauben es
dann, Aussagen iiber Dichtemodelle der Planetenkruste zu treffen. Voraussetzung ist, dass
der Satellit sich nahe iiber dem Zielobjekt befindet und das Radiofrequenz-Subsystem
im Zweiwege-Zweifrequenz Verfahren (TWOD) arbeitet. Die Bahnverfolgung mit Hilfe
der Zwei-Wege-Radio-Science-Messung liefert sehr genaue Daten iiber Entfernung und
Geschwindigkeit (Range und Range Rate) entlang der Sichtlinie Bodenstation — Satellit,
aus denen die Bahnédnderungen verursacht durch Gravitationskréfte untersucht werden
konnen. Stand der Wissenschaft sind Geschwindigkeitsmessungen mit einer Genauigkeit
von etwa 0,004 mm/s bei einer Integrationszeit von 10 Sekunden [HPT*05|. Bei nied-
rigen Orbithéhen unter 400 km werden selbst relativ kleine Schwankungen der Oberfla-
chendichte und andere Oberflaichencharakteristika messbar. Beispielsweise ist es somit
moglich, in einem Wiirfel mit 50 km Kantenldnge eine Reduzierung der Dichte um 0,3
g/cm? festzustellen [Tyl93].

Das von einem mit Masse behafteten Himmelskorper ausgehende Gravitations-Potential
resultiert aus dessen Gesamtmasse und wird bei genauerer Betrachtung von ihrer raum-
lichen Verteilung bestimmt. Aus diesem Grund erfdhrt ein Satellit, der sich auf einer
hoch inklinierten Bahn um einen abgeplatteten Planeten bewegt, in der Aquatorebene
eine hohere Beschleunigung als an den Polen bei gleichem Abstand zum Planetenzen-
trum. Demnach beeinflussen inhomogene Massenverteilungen und das daraus folgende
Gravitationsfeld die Bahnen von Raumfahrzeugen derart, dass diese iiber der Zeit mit
zunehmendem Ausmafs von den klassischen ungestorten Keplerbahnen abweichen.

Die Bahnverfolgung mit Hilfe der Zwei-Wege Radio-Sondierungs-Messung liefert sehr
genaue Daten {iber Entfernung und Geschwindigkeit (range und range rate) entlang der
Sichtlinie zwischen Bodenstation und Satellit, aus denen die Bahndnderungen verursacht
durch Gravitationskrafte untersucht werden kénnen. Aus den Zusammenhéngen zwischen
Masse und Gravitationskriften lassen sich somit Riickschliisse auf den inneren Aufbau
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von Himmelskorpern ziehen. Die Dichteverhéltnisse planetarer Kérper oder ihrer Monde
liefern dariiber hinaus wichtige Anhaltspunkte iiber ihre Zusammensetzung, da diese
Parameter stark von Materialeigenschaften abhédngen [Tyl93].

Um inhomogene, von einer idealen Kugel abweichende, Masseverteilungen zu bertick-
sichtigen, wird das Gravitations-Potential in Abhéngigkeit von Abstand r, Referenzradius
R, .y, geographischer Lange A\, und Breite ® allgemein dargestellt durch [Hau04c|:

U(r, @, \,) _ K Z Z ( ref) Py (sin @) [Enm cos(mAg) + Snm sin(m)\g)] . (2.20)

nOmO

Dabei stellen C,,,,, und S,,,,, die normalisierten Gravitations-Koeffizienten (s. a. Anhang
B) dar. Die auftretenden Funktionen P, sind die normalisierten assoziierten Legendre-
Polynome geméf:

P,(u) = (W= 1)" (2.21)

2\ 2 d"
Pyn(u) = (1—u ) g
wobei diese nach Anhang B normalisiert werden kénnen. Eine rekursive Berechnungsme-
thode des Gravitations-Potentials wird in Kapitel 5.4.2 beschrieben.

Die Koeffizienten S,,,, und C,,,, konnen durch Radio-Science-Messungen bestimmt wer-
den, was mit zunehmendem Grad und hoéherer Ordnung mit grofsem Rechenaufwand und
sehr genauen Daten verbunden ist. So konnte aus den Daten der MARINER 10 Sonde
nach zwei Vorbeifliigen im Mérz 1974 und 1975 das Gravitationsfeld des Merkurs ledig-
lich bis zu Grad und Ordnung 2 bestimmt werden [KS94|. Dementgegen ermoglichten
die MAGELLAN- und PIONEER-VENUS-ORBITER-Daten die Bestimmung des Gravitati-
onsfelds bis zu Grad und Ordnung 60 [ACET87], [KS94|, [KBCT93|. Inzwischen ist das
Gravitationsfeld der Venus bis zu Grad und Ordnung 180 bekannt [KBS99|. Die Be-
schreibung des Erdgravitationsfeldes ist am weitesten fortgeschritten. Aus einer Vielzahl
von Satellitendaten sind die Gravitations-Koeffizienten bis zu Grad und Ordnung 360
bestimmt [LKFT98].

Die aus dem Gravitations-Potential resultierende Beschleunigung # auf einen Satelliten
ergibt sich zu [MG99]:

P =VU(r,®, N, . (2.22)

Die Geschwindigkeits-Anderung Awvy einer Raumsonde im Perizentrum seiner Umlauf-
bahn hervorgerufen durch einen bestimmten Grad n des Gravitations-Potentials eines
Planeten mit dem Radius R,y und dem Gravitations-Parameter p kann bei gegebenen
Perizentrums-Abstand 7,, grofer Halbachse a sowie Exzentrizitit e bestimmt werden
durch [Bor91]:

n __ 1% Rref " - —2 —2
i - o (52) [ )

m=0

Im Falle der VENUS EXPRESS Mission fiihrt dies mit den von [KBS99| gegebenen Gra-
vitations-Parametern der Venus bei einem Perizentrums-Abstand von 250 km zu einer
Geschwindigkeits-Anderung Avy von 0,017 mm/s.

Bei der VOYAGER Mission diente die Verfolgung der Fly-By-Trajektorien zur Vermes-
sung von Saturn, Jupiter, Uranus und Neptun, die jeder fiir sich das Zentrum eines
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komplexen Systems aus Monden, Ringen und etlichen kleinen Objekten bilden. Fly-By-
Verfahren werden eingesetzt, um Massen zu bestimmen. Der typische Vorbeiflug erfolgte
dabei in einem Abstand zwischen 10000 und 100000 km vom Zentralplaneten oder einem
der kleineren Satelliten. Aus jeder dieser Begegnungen konnte die Masse des gesamten
Systems und des Zentrums mit einer Genauigkeit von 0,001 % bestimmt werden. Die
Masse der mafigeblichsten Monde konnte bis auf 1% genau ermittelt werden, obgleich
sich die Sonde nur einigen dieser Objekte deutlich ndherte. Weitere Informationen folg-
ten aus der Bestimmung der Storungen, die einzelne Satelliten auf die Bewegung des
Zentralkorpers ausiiben, die wiederum die VOYAGER-Sonde auf ihrer Bahn durch das
System beeinflusste. Ein solcher Fly-By ist auch bei der ROSETTA-Mission geplant, bei
der u. a. an einem Asterioiden Radio-Science-Messungen durchgefiihrt werden sollen.
Auch im Verlauf der MARS EXPRESS-Mission sollen bei Vorbeifliigen am Mond Phobos
Radio-Science-Experimente durchgefiihrt werden.

Kriterien fiir die Nutzbarkeit eines Orbits

Fiir die Nutzbarkeit eines Orbits zur Messung von Gravitations-Anomalien ist es wichtig,
dass moglichst héufig niedrige Perizentrumslagen durchflogen werden, da dort die Wir-
kung des Gravitations-Potentials besonders grofs ist. Ein Verlagerung des Perizentrums
wahrend der Mission ist wichtig, um unterschiedliche Regionen bzw. definierte Zielgebiete
des Planeten untersuchen zu konnen. Weiterhin ist die Sichtbarkeit der Raumsonde von
der gewéahlten Bodenststion aus notwendig.

2.7.4 Sonnenkorona

Die Korona ist die dufere, sich radial ausdehnende Schicht der Sonnenatmosphére. Die
Ausdehnung der Korona schwankt stark und ist in Zeiten geringer Sonnenaktivitédt mehr
als doppelt so grof wie der Sonnendurchmesser. Wéahrend der Zeit hoher Sonnenflecken-
aktivitit hingegen ist sie nahezu kugelformig und symmetrisch. Die Struktur der Korona
ist zeitlich und 6rtlich veranderlich und wird von Beschleunigungsprozessen auf der Sonne
und im sonnennahen Raum bestimmt. Die Struktur ist im Wesentlichen durch koronale
Locher, koronale Streamer, und Koronale Massenauswiirfe (CME - Coronal Mass Ejecti-
ons) gekennzeichnet. Die Helligkeit der Korona ist aufgrund ihrer geringen Dichte nicht
sehr hoch. Nahe am Sonnenrand betrégt sie ungeféahr ein Millionstel der photosphérischen
Helligkeit, und sie nimmt mit zunehmender Entfernung zur Sonne weiter ab. Damit ist
die Helligkeit der Korona bedeutend geringer als die des Himmelshintergrunds, und es
ist schwierig, von der Erde aus Beobachtungen durchzufiihren. Sonnenfinsternisse stel-
len allerdings eine aufserordentlich gute Moglichkeit zur Untersuchung der Sonnenkorona
dar.

Aus diesem Grund sind die Beobachtungen, die von Satelliten oder Raumstationen aus
gemacht werden, sehr wertvoll. Sie liefern u. a. viele Informationen iiber die Rontgen-
strahlung und die ultraviolette Strahlung der Sonne, die von der Erdatmosphére absor-
biert werden. Ziele der Radio-Science-Untersuchungen sind die Messung des Elektronen-
Inhaltes (TEC) als Funktion von Entfernung und solarer Breite, die Modellierung von
Elektronen-Dichteprofilen in der Korona, die Bestimmung von Dichtefluktuationen, die
Ableitung von Geschwindigkeits- und Beschleunigungs-Profilen des Sonnenwindes und
die Sondierung bzw. radiale Entwicklung von CME (s. a. [HEP*95]). Zum Einsatz kom-
men dabei Gruppenlaufzeitmessungen bzw. das Ranging-Verfahren, Dopplerfrequenz-
Messungen, sowie Messungen der spektralen Eigenschaften des Trégersignales im TWOD-
Verfahren. Die Aufzeichnung der Polarisation des Tragersignales (Faraday-Rotation) an
der Bodenstation liefert Information iiber das koronale Magnetfeld.
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Die Untersuchung der Sonnenkorona mit Radio-Science-Methoden ist am besten im
Falle der Oberen Konjunktion mdoglich, d. h. die Sonne befindet sich zwischen Zielplanet
und Erde. Fiir die zu untersuchenden Effekte in der Sonnenkorona ist dabei ein Abstand
von weniger als 40 Sonnenradien (1 Sonnenradius = 696.000 km) zwischen Planet und
Sonne in der projizierten Himmelsebene (Plane of Sky) erforderlich [PH03|.

Bei der Messung befindet sich die Sonne also zwischen Erde und Raumsonde, so dass
das Radiosignal auf seinem Weg von der Bodenstation zum Satelliten und zuriick die
Korona durchquert. Das Signal kann die freien Elektronen des Plasmas zu kollektiven
Schwingungen, sog. Plasmaschwingungen, anregen. Die Frequenz w des Signals beim
Durchlaufen des ionosphérischen Plasmas ergibt sich aus

w? = w) + Ak (2.24)

mit der Plasmafrequenz

Ne ) qg
wp = el (2.25)
wobei k fiir die Wellenzahl (27/)), ¢ fiir die Lichtgeschwindigkeit, N, fiir die Elektro-
nendichte, ¢ fiir die Elementarladung eines Elektrons, m. fiir die Elektronenmasse und
go fiir die Dielektrizitdtskonstante des Vakuums steht. Die Laufzeiténderung At eines
Radiosignals beim Durchgang durch das Plasma ist ein Maf fiir den Elektroneninhalt
entlang der Verbindungslinie s zwischen Sender S und Empfanger E:

E

1
Atppb=— [ (n—1)ds . (2.26)
2

Mit dem Brechungsindex n folgt daraus fiir die Anderung der Phasenweglinge Alyp, beim
Durchqueren der Ionosphére:

E

Alpp, = [ (n—1)ds . (2.27)
/

Weiteres Umformen fiihrt schlieklich auf das als Gesamtelektroneninhalt (TEC - Total
Electron Content) bezeichnete Integral [Hau04b:

m3
Alyy, = % / No(s)ds . (2.28)
S

Mit Hilfe von Sonnenkorona-Experimenten kéonnen Daten iiber das Magnetfeld, den Son-
nenwind, den kosmischen Staub und iiber Rontgen- und Gammastrahlen-Ausbriiche der
Sonne ermittelt werden. Neben der Bestimmung des TEC als gesamten Elektronenin-
halt der Sonnenkorona gelten die Messung der Geschwindigkeit des Sonnenwindes, das
Ermitteln des Turbulenzspektrums sowie die Identifikation von sonnenkoronalen Mas-
seausbriichen als weitere wissenschaftliche Ziele von Sonnenkorona-Experimenten. Die
gewonnenen Erkenntnisse sind u. a. fiir die Klimaforschung von groffem Interesse, denn
die Aktivitdt der Sonne ist einer der wesentlichen klimabeeinflussenden Faktoren fiir die
Erde [Pat01].

Die dispersiven Effekte der Sonnenkorona auf das Radiosignal — also Einfliisse auf
Laufzeit, Dopplerverschiebung und Dopplerrauschen — dominieren das Radiosignal ab
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einem Winkelabstand von 10 Grad. Dies entspricht den o. g. 40 Sonnenradien in der
Himmelsebene [P&t99].

Durch die dispersiven Effekte 1aft sich die Elektronendichte im Plasma der Sonnenko-
rona auf dem vom Sendestrahl durchquerten Weg ermitteln. Auf diese Weise erhélt man
eine Karte der unterschiedlichen Elektronendichten, aus der man wiederum verschiedene
Phénomene ableiten kann.

Die Anzahl der Elektronen in der Korona ist zeitlich und ortlich nicht gleichméafig
verteilt. In Abhéngigkeit der Sonnenaktivitéit aber auch des Ortes lassen sich sog. Coronal
Streamer und Coronal Holes bestimmen. Bei Coronal Streamers handelt es sich um
Gebiete hoher Elekronendichte, in denen man auch Masseausbriiche beobachten kann.
Vorwiegend sind diese Streamer in niedrigen heliographischen Breiten zu finden, wo sie
eine Art Giirtel — den Coronal Streamer Belt — bilden. Dieser Giirtel ist Ausgangspunkt
flir den langsamen Sonnenwind. Er wird deshalb langsam genannt, weil die von der Sonne
wegstromende Materie von geschlossenen Magnetfeldern abgebremst wird [Har01].

Coronal Holes sind Gebiete niedriger Elektronendichte. Diese Gebiete sind hauptséch-
lich an den Polen der Sonne zu finden. Sie sind Ausgangspunkt des schnellen Solarwindes.
Die abfliefende Materie aus diesen Gebieten wird nicht gebremst, da die Magnetfeldli-
nien nicht geschlossen sind [NAS02]. Dieser schnelle Solarwind ist aufgrund seiner hohen
Geschwindigkeit besonders interessant, weil die Teilchen das Magnetfeld der Erde tiber-
winden konnen. In Zeiten hoherer Sonnenaktivitdten nimmt die Anzahl der koronalen
Locher an den Aquatorregionen zu.

Der ermittelte Elektroneninhalt wird in Hexem (1 Hexem = 10'®Elektronen/m?)
dargestellt. Auswertungen und Analysen der Sonnenkonjunktion wihrend der ULYSSES
Mission im Jahr 1995 werden in [PBET95] gezeigt. Ein Ergebnis dieser Arbeit ist u. a. die
formelméfige Darstellung des Elektroneninhalts als Funktion der heliographischen Brei-
te. Weitere Ergebnisse der Sonnenkorona-Experimente wiahrend der ULYSsES Mission
sind in [BPE196] und [BVPT94] beschrieben.

Kriterien fiir die Nutzbarkeit eines Orbits

Damit ein Orbit fiir Sonnenkorona-Experimente nutzbar ist, muss er zwei wesentliche
Kriterien erfiillen:

1. Der Orbit muss wie bereits erlautert im Zeitraum einer Oberen Konjunktion des
Planeten, d. h. von der Erde aus gesehen in einem Winkelabstand von weniger als
10° neben der Sonne, stehen.

2. Die Orbitbahn oder Teile davon miissen von einer Bodenstation der Erde aus sicht-
bar sein.
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2.7.5 Physikalische Faktoren und Bodenstations-Konfiguration bei
Radio-Science-Experimenten

Die Tabelle 2.3 zeigt zusammenfassend die in den vorherigen Kapiteln vorgestellten Ein-
satzgebiete der Radio-Science. Zu den verschiedenen Experimenten werden jeweils die
physikalischen Faktoren angegeben, die nach Auswertung der Messungen bestimmt wer-
den sollen. Zusétzlich werden Angaben fiir die an der Bodenstation notwendigen Ein-
stellungen gemacht. Dazu zdahlt Open Loop (OL), d. h. es wird von der Bodenstation im
Spectrum Analyser Mode empfangen. Im Closed Loop (CL) dagegen wird von der Bo-
denstation das Trégersignal mit einem Phase Locked Loop Empféanger empfangen. Ein
Senden mehrerer Frequenzen kann dabei auch angewendet werden. Die Angabe ONES
bzw. ONED beinhaltet, dass es sich um einen One- Way-Single- Frequency-Modus bzw.
One-Way-Dual-Frequency-Modus handelt. Analog gilt dies auch fiir den Two- Way-Modus
(TWOS/TWOD).

‘ Experiment ‘ Physikalische Faktoren ‘ Sende-Konfiguration ‘
Okkultation Atmosphérische Dichte-, | ONED OL | X+8S down
Temperatur- und  Druck-
Profile; Struktur der Iono-

sphére
Bistatisches Rauheit und dielektrische Ei- | ONES OL | X+8 down
Radar genschaften von Oberflachen beide Polari-

sationen
Sonnenkorona | Struktur der Sonnenkorona, | TWOD CL,| S wup, X+S
Interaktion des Plasma des | kohédrent | OL | down
Sonnenwindes mit der plane-
taren Atmosphédre und Iono-
sphére bzw. mit der Gas- und

Staubhiille
Gravitation Gravitations-Anomalien TWOD CL | X wup, X+S
kohérent down
Dual- Gesamter  Elektroneninhalt | TWOD CL | X up, X+S
Frequenz- (TEC) down

Ranging

Tabelle 2.3: Physikalische Faktoren und Sende-Konfigurationen

2.7.6 Fehler-Abschitzung

Um die Genauigkeit der Messungen angeben zu koénnen, ist eine Fehler-Abschétzung
notwendig. Die stiarksten Rausch-Beitrage, die zum Fehler bei Doppler-Geschwindigkeits-
Messungen fiihren, sind das thermale Rauschen des Signal-Empféngers am Boden bei Ein-
Wege-Messungen bzw. des Signal-Empfangers am Boden sowie an Bord der Raumsonde
bei Zwei-Wege-Messungen. Der Geschwindigkeits-Fehler (Standardabweichung) o, der
durch das Rauschen der Bodenstation die Messergebnisse verfilscht, ist gegeben durch
[HER™02] und [PNCT04]:

¢ 2B Py
= 2.29
T ratN TP (2:29)
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wahrend das Transponder-Phasenrauschen o4 durch

4 f At
g4 =
¢ \/50

angegeben werden kann. Dabei stellt B die Empfinger-Bandbreite, Po die empfangene
Tréager-Leistung und Py die Rausch-Leistungsdichte (engl: noise power density) dar. Das
Transponder-Phasenrauschen wurde experimentell durch [RHPWO01| mit einem elektri-
schen Qualifikations-Modell am Boden bestimmt. Der gesamte Geschwindigkeits-Fehler
oy fiir die MARS EXPRESS Mission ist in Tabelle 2.4 fiir eine Integrationszeit At von einer
Sekunde im X- und S-Band dargestellt. Typische Integrationszeiten fiir Radio-Science-

Oy (230)

S;08AU [ X; 08 AU [ S; 25 AU | X; 2,5 AU
Thermales Rauschen (Bodenstation) 0,9 0,01 2,00 0,03
Transponder-Phasenrauschen 0,42 0,26 0,42 0,26
Gesamter Fehler (zwei-Wege Modus) 0,99 0,26 2,04 0,26

Tabelle 2.4: Doppler-Geschwindigkeitsfehler o, (mm/s) bei einer Sekunde Integrations-
zeit fir die MARS EXPRESS Mission [RHPWO01].

Beobachtungen liegen zwischen einer und zehn Sekunden, was zu einem Doppler-Fehler
im X-Band fiir einen Abstand von 0,8 AU, grofse Sonnenwinkel und ruhige Sonnenwind-
Phasen von 0,26 bis 0,3 mm/s Doppler-Fehler fiihrt. Damit liegt die Empfindlichkeit
des Elektroneninhaltes aus differentiellen Doppler-Messungen bei einer Sekunde Integra-
tionszeit in der Gréfenordnung von 0,02 Hexem pro Sekunde.
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3 ESA-Missionen mit Beitragen der
Radio-Science-Messtechnik

In den kommendenen Jahren will die ESA im Rahmen ihres Programmes zur Erforschung
des Sonnensystems verschiedene Missionen vorbereiten; einige werden bereits durchge-
fiihrt. Neben den im Jahre 2003 und 2004 gestarteten Missionen MARS EXPRESS und
ROSETTA laufen bereits die Planungen fiir zukiinftige Missionen zu den Planeten Venus
(VENUS EXPRESS) und Merkur (BEPI COLOMBO). In diesem Kapitel werden zu jeder
Mission zunéchst Forschungsthemen, technischer Aufbau und Missionsablauf skizziert.
Anschliefsend folgt jeweils die Beschreibung der Radio-Science.

3.1 MARS EXPRESS

MARS EXPRESS ist die erste européaische Marsmission und gehort mit zu den F-Missionen
der ESA. Dabei steht F fiir flexibel und bezeichnet die neue Strategie: Wenig Management
und erweiterte Industrieverantwortung sollen die Kosten niedrig halten. Deshalb und
wegen der kurzen Vorbereitungszeit von 36 Monaten wurden viele Instrumente aus der
MARs 96 Mission tibernommen. Die Mission besteht aus einem Orbiter (MEO — MARS
EXPRESS Orbiter) und dem Lander BEAGLE 2.

3.1.1 Forschungsgegenstinde und Aufbau der Sonde

Zu den wissenschaftlichen Zielen des Orbiters zdhlen, die gesamte Oberflache des Mars
mit einer Auflésung von 10 m/Pixel und ausgewéihlte Gebiete mit einer Auflésung von
2 m/Pixel fiir geologische Zwecke zu fotografieren, die Erstellung einer mineralogischen
Karte (100 m Auflésung), die Untersuchung der atmosphérischen Zusammensetzung und
ihrer globalen Zirkulation, die Bestimmung der Struktur unterhalb der Oberflache bis zu
einer Tiefe von einigen Kilometern, die Einwirkung der Atmosphére auf die Oberfliche
sowie die Wechselwirkungen der Atmosphére mit dem interplanetaren Raum. Die Auf-
gabe des BEAGLE 2 Lander war die Suche nach Lebensspuren und die Untersuchung der
Geologie, Mineralogie, Geochemie sowie des Wetters an der Landestelle.

Der MEO ist eine Sonde mit zwei gegeniiberliegend angebrachten Solarpanels. Die 1042
kg Startmasse verteilen sich auf 439 kg fiir den Zentralkorper, 116 kg fiir wissenschaftliche
Instrumente, 60 kg fiir den Lander und 427 kg fiir den Treibstoff. Der Hauptkorper hat
eine Abmessung von 1,5 x 1,8 x 1,4 m mit einer Aluminium-Wabenstruktur und einer
Aufsenhaut ebenfalls aus Aluminium. Die Solar Panels haben eine Spannweite von etwa
12 m. Eine 1,8 m durchmessende HGA und zusétzlich zwei Niedriggewinn-Antennen
(LGA - Low Gain Antenna) sind auf der Seite montiert, die in die gleiche Richtung wie
die Solarflichen zeigen. Zwei 20 m lange Dipolantennen — ein Teil der Radaranlage —
befinden sich auf der anderen Seite.

Der Sondenkérper ist um das Hauptantriebssystem herum aufgebaut, welches aus
einem zweistrahligen 400 N Haupttriebwerk mit zwei 267 [ fassenden Tanks und einem
35 [ fassenden Druckbehélter mit Helium besteht. Fiir die Mission werden voraussichtlich
370 kg Treibstoff benttigt. Wahrend der interplanetaren Reise wurden die Bahnkorrek-
turen {iber acht, jeweils an den Ecken des Hauptkorpers angebrachten, 10 N Steuerdiisen
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Abbildung 3.1: MARS EXPRESs [ESA0//

durchgefiihrt. Die Bahnkontrolle (dreiachsenstabilisiert) erfolgt tiber zwei Dreiachsen-
Inertialmesseinheiten, zwei Sternenkameras, zwei Sonnensensoren, Gyroskopen, Beschleu-
nigungsmessgeraten und vier 12 Nms Reaktionsradern.

Die Regelung der Temperatur wird durch aktiv kontrollierte Heizgerate und eine viel-
schichtige Isolation sichergestellt. Diese Sondenkonfiguration wurde optimiert fiir die vor-
gesehene Soyuz-Fregat-Tragerrakete, war aber, falls erforderlich, auch mit einer Delta 2-
Rakete kompatibel.

Die Energieversorgung liefert 660 W mit den 11,42 m? Silikonzellen der Panels bei
einer Sonnenentfernung von 1,5 AU. Die Energie wird von drei Lithiumionenbatterien
mit einer Speicherkapazitdt von insgesamt 64,8 Ah gespeichert. Alle Systeme arbeiten
mit 28 V (DC). Die Spitzenanforderungen an die Energieversorgungs-Einheit werden
etwa 450 W betragen.

Die Telekommunikation erfolgt {iber die Hochgewinn-Parabolantenne und die zwei
Niedriggewinn-Antennen, die isotop senden und empfangen kénnen. Diese {ibernehmen
auch den Uplink und Downlink mit den Bodenstationen auf der Erde im X-Band (7,1
GHz) und im S-Band (2,1 GHz). Dartiber hinaus sind zwei Ultrahochfrequenz (UHF -
Ultra High Frequency)-Antennen montiert worden, die die Verbindung mit BEAGLE 2
halten und diesem als Funkrelais dienen sollten.

Die Sonde besitzt aufierdem zwei Daten- und Kontrollmanagementeinheiten mit einem
10 GByte Informationspeicher, dem sog. Solid State Mass Memory (SSMM). Dieser Spei-
cher ist notwendig, um die Daten zu sammeln, bis sie in der Kommunikationsphase mit
der HGA zur Erde gesendet werden. Im Rahmen der Mission werden sieben verschiedene
Orbiter-Experimente durchgefiihrt [GNHO1], [Wil01], [RMS01].

3.1.2 Missionsablauf

Die Raumsonde startete am 2. Juni 2003, und MARS EXPRESS erreichte am 25. Dezem-
ber 2003 den Mars. Sechs Tage zuvor 16ste sich die Landeeinheit. Der MEO erreichte mit
seinen Haupttriebwerken einen hochelliptischen Orbit von 250 x 180000 km und einer
Inklination von 25 °. Danach wurde mit weiteren Impulsen der Orbiter in die vorgesehene
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Umlaufbahn mit einer Perizentrumshéhe von 250 km und einer grofsen Halbachse von
9300 km in Polarnéhe (87 ° Inklination) sowie einer Periode von 7,5 Stunden gebracht.
Diese Bahn wurde Ende Januar 2004 erreicht. Anfang Mai 2004 wurde die Grofe Halb-
achse der Bahn auf 8580 km abgesenkt. Die nominale Missionszeit wurde fiir 687 Tage
(1 Marsjahr) geplant und kann auf bis zu drei Jahren verldngert werden.

BEAGLE 2 trat etwa fiinf Tage nach seiner Ablosung in die Marsatmosphére ein. Nach
der Abbremsung durch Atmosphére und Fallschirm sollten sich etwa ein Kilometer iiber
der Oberfliche mit Gas gefiillte Kissen um den Lander aufblasen, um ihn beim Auf-
schlag zu schiitzen. Nach der Landung sollten sich die Kissen zusammenfalten und die
Solarzellen sollten sich aufklappen. Es war geplant, die UHF-Antenne und den Robotarm
auszufahren. Der Robotarm sollte Proben sammeln und ein Mole (Maulwurf) genanntes
Gerét sollte mit einer Geschwindigkeit von 10 e¢m/min iiber den Boden kriechen, um
Bodenproben von etwa 60 ¢ fiir Gasanalysen zu sammeln. Der BEAGLE 2 war auf den
MEO als Funkstation angewiesen, so dass keine sténdige Verbindung moglich war. Die
Kommunikation sollte durch die Verwendung von MARS ODYSSEY als weiterer Relais-
station verbessert werden |[Wil01], [RMSO01]. Allerdings ist es der ESA nicht gelungen,
Signale von BEAGLE 2 zu empfangen.

3.1.3 Radiosondierung an Bord von MARS EXPRESS

Da die Funktionsweise der Radio-Science-Experimente bereits in Kapitel 2 erlautert
wurde, soll hier nur auf die speziellen wissenschaftlichen Ziele der MARS EXPRESS Radio-
Science-Experimente (MaRS) eingegangen werden.

Experimente der Neutralgasatmosphére

Mit einem der Experimente, dem sog. Okkultations-Experiment, sollen Dichte-, Druck-
und Temperaturprofile als Funktion der Hohe in der Neutralatmosphére des Mars mit
einer Aufldsung von wesentlich kleiner als 100 m bestimmt werden. An Hand der Mes-
sungen soll die Struktur der Marsatmosphére, ihre Zirkulation und Dynamik wéhrend
eines Marstages und wiahrend der Jahreszeiten besser verstanden werden.

Experimente der Ionosphire

Photochemische Prozesse beeinflussen die ionosphérische Hauptschicht des Mars dhnlich,
wie es in der Erdatmosphére beobachtet wird. Die Marsatmosphére besitzt kein eigenes
Magnetfeld. In einem solchen Korper wird die Elektronen-Dichte-Verteilung durch Wech-
selwirkung der solaren Strahlung und des Sonnenwindes mit dem Planeten aufrecht erhal-
ten. Ein typischer Wert fiir das ionosphérische Dichte-Maximum betrigt 100 Elektronen
em ™3 bei einer Hohe von 110 bis 135 km.

Die Hohe der Mars-lonopause ist bisher nicht genau bekannt. Des Weiteren bleibt zu
kldren, ob die Ionosphére auf der Nachtseite durch horizontalen Transport von Teilchen
von der Tagseite aus oder durch Impact-lonisation (Elektronenniederschlag) aufrecht
erhalten wird. Auch diese Fragestellungen sollen mit dem Okkultations-Experiment be-
antwortet werden.

Sonnenkorona-Experimente

Jeweils im Herbst der Jahre 2004 und 2006 befand bzw. wird sich der Planet Mars
in Oberer Konjunktion mit der Sonne befinden. Innerhalb 10° Elongation (entspricht
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40 Sonnenradien) beziiglich der Sonnenscheibe werden die dispersiven Effekte (Laufzei-
tanderung, Dopplerverschiebung und Dopplerrauschen) auf Radiosignale durch die Son-
nenkorona bestimmt. Deswegen konnen in dieser Zeit keine verlésslichen Ergebnisse iiber
die Marsatmosphére und das Gravitationsfeld des Mars ermittelt werden. Diese Zeit kann
aber genutzt werden, um die Sonnenkorona zu sondieren. Die erste Konjunktion hat am
15. September 2004 stattgefunden; die zweite wird sich im Oktober 2006 ereignen.

Da die beeinflussenden Effekte der Korona wie oben beschrieben schon innerhalb 10°
Elongation auftreten, hat die erste Messung im August 2004 begonnen und endete im
Oktober 2004. Zum Zeitpunkt der Konjunktionen befand sich die Sonde in einem schein-
baren Abstand von drei Sonnenradien zur Sonnenscheibe [Wen00].

3.2 ROSETTA

Die ESA plante zunéchst, im Jahr 2003 die Raumsonde ROSETTA zum Kometen 46P / Wir-
tanen zu starten. Wahrend des achtjiahrigen Fluges sollte die Sonde Vorbeifliige an den
Asteroiden Otawara im Jahre 2006 und an Siwa 2008 durchfiihren. Nach der Ankunft bei
Wirtanen war geplant, den Kometen 18 Monate lang auf seinem Weg zum Bahnperihel
zu begleiten. In dieser Phase der sich steigernden Ausgasungsaktivitdt des Kometen soll-
ten dessen Kern und Koma genau untersucht werden. Bisher geschah dies nur bei kurzen
Vorbeifliigen an Kometen. Rosetta sollte hierzu in einen stabilen Orbit einschwenken und
einen Lander absetzen.

Am 14. Januar 2003 gaben Arianespace und die ESA jedoch die Verschiebung der
ROSETTA Mission bekannt. Begriindet wurde dies durch einen vorhergegangenen Fehl-
start der Tragerrakete Ariane 5 und Bedenken hinsichtlich der Sicherheit bei weiteren
Starts. Innerhalb des engen Startfensters zum Erreichen Wirtanens war eine Losung der
Probleme nicht mehr moglich, so dass der Start abgesagt wurde.

Nach diesem Startfenster ist Wirtanen auf der geplanten Trajektorie nicht mehr erreich-
bar, da eine bestimmte Konstellation zwischen Erde, Mars und Wirtanen gegeben sein
muss, um die notwendigen Swing-By-Manover auszufithren. Die ESA wollte jedoch einen
Start innerhalb der folgenden zwei bis zweieinhalb Jahren ermdglichen und erreichte dies
durch eine Neuplanung der Mission mit der Auswahl eines anderen Zielkometen. Sogar
das Erreichen des urspriinglich geplanten Kometen Wirtanen auf einer anderen Trajek-
torie wurde dabei erwogen.

Die Analyse der Umlaufbahnen um mehrere Kometen, die wihrend des Auswahlpro-
zesses diskutiert wurden, konnten mit Hilfe des Radio-Science-Simulators (RSS) durchge-
fithrt werden, wie hier noch gezeigt werden soll (s. a. Kapitel 6.9). Inzwischen wurde von
der ESA der Komet 67P /Churyumov-Gerasimenko als neues Ziel der Mission ausgewéhlt.

3.2.1 Forschungsgegenstinde und Aufbau der Sonde

Am Zielkometen 67P /Churyumov-Gerasimenko sollen Erkenntnisse iiber Masse und Struk-
tur des Kometenkerns sowie tiber dessen chemische, mineralogische und isotopische Zu-
sammensetzung gewonnen werden. Es werden speziell fliichtige Partikel, hitzebestdndige
Metalle und deren Wechselwirkungen im Kometenkern untersucht. Des Weiteren gilt das
Interesse den dynamischen Prozessen bei der Anndherung des Kometen an die Sonne.
Durch ROSETTA werden Daten iiber diese Prozesse in der Oberflachenschicht und in der
inneren Hiille (Staub-/Gas-Interaktion) gesammelt.

Allgemein zdhlen Kometen zu den &ltesten Objekten im Sonnensystem. Nach heuti-
gem Erkenntnisstand setzen sie sich zum Grofiteil aus Staub (ca. 50%), HoO (ca. 45%)
und CO (ca. 5%) zusammen. Bei jedem Durchgang durch das Sonnensystem verdndert
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sich die Zusammensetzung des Kerns durch Aktivierung verschiedener Ausgasungspro-
zesse. Somit unterliegt der Kern einem Evolutionsprozess. Als Ausgangszustand wird ein
weitestgehend homogener inaktiver Kern fiir jeden Kometen angenommen. Durch den
Evolutionsprozess der Ausgasung entwickelt sich der Kern, und es enstehen Sublima-
tionsfronten, die je nach Bestandteil in unterschiedlichen Tiefen liegen konnen. Der Kern
geht also zu einem inhomogenen Zustand tiber.

Man unterscheidet zwei Klassen von Kometen, die langperiodischen, deren Apozen-
trum auflerhalb des Sonnensystems und deren Ursprung in der Oortschen Wolke liegt,
und die kurzperiodischen der Jupiterfamilie, deren Apozentrum nahe der Jupiterbahn
liegt und die aus dem Kuiper-Giirtel stammen. Wirtanen z&hlt zu den kurzperiodischen
Kometen und wurde 1948 durch den amerikanischem Astronom C. A. Wirtanen entdeckt.
Die Kurzperiodizitat hat zur Folge, dass der Kometenorbit durch Jupiter stark gestort
wird, wodurch sich die Bahnelemente des Kometen immer wieder dndern. Vor allem der
Perihelabstand hat sich zwischen den 40er und 60er Jahren des letzten Jahrhunderts von
1,6 AU im Jahr 1947 auf 1,06 AU 1967 stark verringert. Auflerdem muss angenommen
werden, dass sein Kern nach obigem Ansatz nicht mehr homogen aufgebaut ist, wodurch
der Prozess der Ausgasung wéhrend eines Umlaufs sehr wahrscheinlich vielschichtig ab-
lauft [Enz99|, [Sch01], [Ben99b].

Der Komet 67P/Churyumov-Gerasi-
menko (s. Abbildung 3.2.1) wurde im
Oktober 1969 durch Klim Churyumov
und Svetlana Gerasimenko zuféllig auf
einem Foto des Kometen Comas Sola
entdeckt. Er ist fiir einen kurzperiodi-
schen Kometen aufergewo6hnlich aktiv
und bildet selbst nach seinem Perihel-
Durchgang starke Komaausgasungen
und einen weiten offenen Schweif aus,
was durch die starke Abnahme seines
Perihelabstandes bei jedem Umlauf er-
klart werden kann. Verursacher dieser
Regression ist die Gravitationswirkung
des Jupiter [Kid03].

Abbildung 3.2: 67P/Churyumov-Gerasimenko
(Falsch-Farben-Bild) [Kid03]

Die Orbitelemente des Kometen 67P /Churyumov-Gerasimenko sowie seine physischen
und dynamischen Parameter sind in Tabellen 3.1 und 3.2 zusammengestellt.

‘ Orbitelement ‘ Wert ‘ Einheit ‘
Grofse Halbachse a 3,507197023 AU
Exzentrizitat e 0,631654977 -
Inklination i 7,1210278 Grad
Rektaszension des aufsteigenden Knotens 2 50,9492582 Grad
Argument des Perihels w 11,4437604 Grad
Perihelabstand von der Sonne 1,291858568 AU
Apohelabstand von der Sonne 5,72253548 AU

Tabelle 3.1: Orbitelemente 67P/Churyumov-Gerasimenko im Jahr 2003 [JPL04]
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‘ Parameter ‘ Wert ‘ Einheit ‘
Dichte Komet py, 1250 kg/m?
Rotationsgeschwindigkeit um z-Achse v,.q¢ 1,41897 1074 /s
Halbachsen des Ellipsoids ae, be, ce 2,46; 1,85; 1,85 km

Tabelle 3.2: Physikalische Parameter, 67P/Churyumov-Gerasimenko im Jahr 2003
[LTWT 03]

3.2.2 Missionsablauf

Der Start zu 67P/Churyumov-Gerasimenko mit einer Ariane 5 fand am 2. Marz 2004
um 7:17 Uhr UTC statt. Nach einem Gravity-Assist am Mars im Februar 2007 und
zwei weiteren an der Erde (November 2007 und November 2009) wird die Sonde den
Asteroiden Steins passieren. Dieser hat einen Durchmesser von nur wenigen Kilometern
und wird im September 2008 erreicht werden. Nach dem zweiten Swing-by-Mandver an
der Erde iiberfliegt ROSETTA den Asteroiden Lutetia, der einen Durchmesser von etwa
100 km hat. Das Rendezvous wird im Juni 2010 bei 4,0 AU Sonnenentfernung stattfinden.
Im November 2014 wird ROSETTA den Zielkometen Churyumov-Gerasimenko erreichen
und geht dann in die Driftphase iiber. Die Orbitphase soll im April 2015 eingeleitet
werden. Der Absetzvorgang des Landers ist fiir September 2015 vorgesehen. ROSETTA
wird Churyumov-Gerasimenko insgesamt 17 Monate lang begleiten [ESA04].

Bisher wurden an Kometen nur Messungen aus der Ferne durch Teleskope oder bei kur-
zen Vorbeifligen (G10TTO 1986 am Halleyschen Kometen) vorgenommen. Mit ROSETTA
soll erstmals ein Komet ldngerfristig wihrend seines Flugs zum Bahnperihel untersucht
werden. Dabei wird das erste Rendezvous zwischen Komet und Sonde bei ca. 4,5 AU
stattfinden. Wéhrend die Sonde den Kometen durch seinen Perihel begleitet, wird sie un-
tersuchen, wie sich die Aktivitat des Kerns und die Zusammensetzung der Koma &ndern.
Hierzu wird einerseits der Orbiter in seiner Umlaufbahn genutzt, aber auch ein Lander
wird direkte Messungen auf der Kometenoberfliche vornehmen. Da tiber Churyumov-
Gerasimenko aus bisherigen Beobachtungen nur grobe Details und Annahmen (Grofe,
Masse, Rotationszustand, aktive Flachen) bekannt sind, wird die Sonde nicht direkt in
einen Orbit um den Kometen einschwenken. Nach dem ersten Rendezvous setzt eine so
genannte Driftphase ein, in der ROSETTA praktisch neben dem Kometen her fliegt und so
erste Beobachtungen durchgefiihrt werden kénnen. Nach einer allméhlichen Annéherung
ist ein endgiiltiges Einschwenken in einen stabilen Orbit geplant. Anschliefsend soll nach
heutigen Planungen in polaren Bahnen zwischen fiinf und 25 Kernradien die Oberflache
kartographiert werden. Durch diese Arbeiten werden die Regionen speziellen Interesses
herausgefiltert, welche eingehend studiert werden sollen. Auferdem wird ausgehend von
den gewonnenen Daten der Landeplatz ausgewéhlt. Das Absetzen des Landers soll so
aus dem Perihel eines exzentrischen Orbits geschehen, dass dabei das Perihel nahe iiber
dem Landepunkt liegt. Zum Ende der Mission wird der kometare Bahnperihel erreicht
werden.

Die gesamte ROSETTA Mission erstreckt sich iiber einen langen Zeitraum und iiber
grofse Entfernungen. Wahrend der langen Anflugphase wird die Sonde sich grofstenteils
in einem Schlafmodus befinden. Uber die letzten zwei Jahre begleitet ROSETTA dann
Churyumov-Gerasimenko und befindet sich sehr nahe am Kometenkern innerhalb der
Koma. Um all diese Anforderungen zu erfiillen, muss ROSETTA sehr robust gebaut werden
und einen hohen Grad an Autonomie aufweisen [Sch99].
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3.2.3 Radiosondierung an Bord von ROSETTA

Im Rahmen der Mission nimmt das Institut fiir Raumfahrttechnik der Universitdat der
Bundeswehr Miinchen (UniBwM) mit Radio-Science-Experimenten an der Mission teil.
Es werden Abweichungen der {ibertragenen Radiowellen in Frequenz, Phase, Spektrum
und Polarisation genutzt, um Aussagen treffen zu kénnen iiber Gravitationsfeld des Ko-
meten, Zusammensetzung seiner Koma und weitere Storungen auf die Umlaufbahn der
Sonde durch Staub und Gas. Auferdem sollen hiermit die Oberflicheneigenschaften des
Kometen erforscht werden.

Die Anderungen hinsichtlich der Durchfithrung der Mission haben nur geringe Aus-
wirkungen, da die Planung einer solchen Mission ohne weiteres an andere Zielkdrper
angepasst werden kann. Zudem ist es gerade das Ziel der vorliegenden Arbeit, Wege
aufzuzeigen fiir die Implementierung einer solchen Missionsdnderung. Die grundlegenden
Fragestellungen zur Durchfiihrung einer Mission dndern sich dabei nicht.

Zur Berechnung der Umlaufbahnen eines Satelliten um kleine unregelméfig geformte
Himmelskorper miissen andere Annahmen als bei Planeten getroffen werden:

e Durch die unregelméfige Form und das somit unregelméfige Gravitationsfeld miis-
sen zur Berechnung des Gravitations-Potentials langere Reihenentwicklungen durch-
gefithrt werden, die Stérterme héherer Ordnung enthalten.

e Die geringe Zentralmasse lasst dufsere Storungen stéirker hervortreten, die vor allem
durch Strahlung und Gezeitenkréfte der Sonne entstehen.

e Fir Kometen kommt die Bahnstorung durch Sublimation von Gas, Staub und
Wasser hinzu.

All diese Einfliisse miissen bei der Auswahl eines geeigneten Zeitpunkts fiir Radio-Science-
Experimente beachtet werden. Ausserdem sollte z. B. die Vermessung des Gravitations-
feldes in grofem Abstand zur Sonne beginnen, da dann die Stérungen durch Sonnemasse,
Strahlung und Ausgasung am geringsten sind.

3.3 VENUS EXPRESS

Die VENUS EXPRESS Mission der ESA z&hlt wie die MARS EXPRESS Mission zu den sog.
F-Missionen. Bei VENUS EXPRESS wird das gleiche Design und die gleiche Konstruktions-
weise wie bei MARS EXPRESS verwendet. Zudem werden die Auftrédge an die gleichen
Unternehmen erteilt, wodurch die Erfahrungen von MARS EXPRESS wiederverwendet
werden konnen. Durch diese Mafsnahmen sollen Entwicklungszeit und Preis erheblich
verkiirzt bzw. gesenkt werden [ESA04].

3.3.1 Forschungsgegenstinde und Aufbau der Sonde

Der Planet Venus ist der nachste Nachbar der Erde und kommt der Erde bis zu 40 Mil-
lionen km nahe. In Bezug auf Gréfe und Masse ist die Venus der Erde sehr &hnlich,
jedoch betrdgt die Oberflichentemperatur bis zu 500 °C, und die Atmosphére enthélt
neben vielen Treibhausgasen auch giftige Gase.

Das Wetter kann nicht mit irdischen Verhéltnissen verglichen werden, u. a. weil sich
die Venus in retrograder Richtung einmal in 243 Tagen um die eigene Achse dreht. In
der oberen Atmosphére existieren Hurrikans, die sich innerhalb von vier Tagen um den
ganzen Planeten bewegen konnen. Die Oberflache wird bzw. wurde von starker Vulkanak-
tivitat geformt [ESA04]. Somit liegt der Schwerpunkt der Mission auf der Untersuchung
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der Venus-Atmosphére, des Wetters und der Venus-Oberflache. Dazu sollen folgende For-
schungsziele erreicht werden:

e Untersuchung der Zusammensetzung der Venusatmosphére und ihre Wechselwir-
kungen mit der Oberfliche und mit dem Sonnenwind

e Erstellung einer Karte mit der Temperaturverteilung der Oberfliche
e Untersuchung der Wolken und deren Zusammensetzung

e Untersuchung markanter Punkte auf der Oberflache mittels bistatischem Radar

3.3.2 Missionsablauf

Im November 2005 wird die Raumsonde — in der Abbildung 3.3 als Fotomontage dar-
gestellt — wie schon MARS EXPRESS mit einer Soyuz-Fregat-Rakete von Baikonur in
Kasachstan aus starten und von ihr auf einen Transferorbit zur Venus gebracht. Nach
einer 153 Tage langen Weltraumreise wird die Sonde die Venus und fiinf Tage spéter
den Zielorbit erreichen. Im Gegensatz zu MARS EXPRESS besitzt VENUS EXPRESS keine
separate Landesonde |[ESA04].

Abbildung 3.3: Die VENUS EXPRESS Raumsonde vor der Venus [ESA04]

3.3.3 Radiosondierung an Bord von Venus Express

Okkultations-Experimente

Bei den Okkultations-Messungen befindet sich die Atmosphére der Venus im Strahlenweg
zur Erde. Auf Grund der hohen Dichte der Atmosphére wird das Radiosignal gebrochen,
da es wie Licht eine elektromagnetische Welle ist. Dadurch kann die Antenne nicht direkt
in Richtung der Bodenstation auf der Erde ausgerichtet werden. Bei der Venus soll die
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Tonosphére (ab 80 km) bis zur lonopause (300 bis 600 km) vermessen werden. Hierbei
will man die exakte Hohe der Ionosphére, die von Faktoren wie Sonnenwind und Sonnen-
aktivitdt abhingt, feststellen. Die Genauigkeit fiir die Bestimmung der Elektronendichte
liegt bei 100 e~ /cm? bei einer Hohenauflssung von 100 m. Ebenso soll die Neutral-
gasatmosphére (35 bis 100 km) untersucht werden. Es ist geplant, ein Hohenprofil der
Atmosphére mit ihrer Zusammensetzung an neutralen Elementen zu erstellen. Insbeson-
dere bei den Okkultations-Experimenten spielen bei der Venus die Strahlbrechungseffekte
eine entscheidende Rolle. Die Sendeantenne darf nicht direkt auf die Erde gerichtet wer-
den, weil der Strahl die Bodenstation durch die starke Brechung nicht erreichen wiirde.
Es miissen daher mit dem Radio-Science-Simulator aufwendige Lageregelung-Manover
berechnet werden, um die Antenne so auszurichten, dass der gebrochene Strahl sténdig
die Bodenstation erreichen kann.

Bistatische Radar-Experimente

Das Instrument VENUS EXPRESS Radio Science Experiment (VeRa) soll verschiedene
Zielgebiete auf der Venusoberfliche mit Hilfe von bistatischen Radar-Messungen auf de-
ren elektrische Eigenschaften untersuchen. Dabei erscheinen besonders die in Tabelle 3.3
liegenden Gebiete als geologisch interessant. Auch hier miissen die Brechungseffekte der
Atmosphére beriicksichtigt werden. Im Vergleich zum Vakuum-Fall kann der spekula-
re Punkt auf der Oberfliche der Venus bei hohen Einfallswinkeln um bis zu 500 km
abweichen, so dass zuséatzliche Lageregelungsmanover notwendig werden.

Gewiinschte Zielregionen auf der Venus
Name Position Ost-West | Position Nord-Siid
Gulnevere Planitia 270°E - 330°E 40°N - 50°N
Ishtar Terra 300°E - 30°E 57°N - 7T0°N
Atlanta Planitia 150°E - 180°E 57°N - 7T0°N
Ovada Regio 60°E - 110°E 10°S - 10°N
Diana Chasma I 135°E - 155°E 30°S - 20°S
Diana Chasma II 145°FE - 160°E 20°S - 10°S
Name Position Radius
Thetis Regio 110°E 10°S 1000 km Radius
Alpha Regio 5°E / 25°S 700 km Radius
Beta Regio 285°E / 30°N 1000 km Radius
Maxwell Montes 5°E / 65°N 700 km Radius

Tabelle 3.3: Die Position der Venus-Zielgebiete fiir bistatisches Radar

Abbildung 3.4 zeigt die Regionen fiir bistatisches Radar in rot und die markanten
Punkte in blau. Fiir diese Gebiete sollen Messungen mit bistatischem Radar durchgefiihrt
werden.

Sonnenkorona-Experimente

VeRa soll auch die Sonnenkorona niher untersuchen. Durch das Vorhandensein eines
ultra-stabilen Oszillators (USO) an Bord und durch den kiirzeren Abstand zur Erde
wahrend dieser Messungen in der Sonnen-Konjunktion sind hier ergdnzende Ergebnisse
zu Messungen des MARS EXPRESS Radio-Science Experiment (MaRS) Instrumentes zu
erwarten.
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Abbildung 3.4: Regionen auf der Venus, die sich fir Messungen mit bistatischem Radar
eignen [UCLO3]
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3.4 Weitere Missionen

Der Radio-Science-Simulator (RSS) 1&#t sich iiber die bisher vorgestellten Verwendungen
hinaus auch fiir Problemstellungen nutzen, die bei anderen Missionen gelten. Dabei konn-
ten z. T. auch Fragen zu der geplanten BEPT COLOMBO Mission der ESA zum Planeten
Merkur ([ESA00], [ESA04]) sowie der ARCHIMEDES BALLOON Mission (|Gri04]) des In-
stituts fiir Raumfahrttechnik der Universitéat der Bundeswehr in Zusammenarbeit mit der
Mars Society néher untersucht werden. Dabei ging es u. a. um mdgliche Szenarien und
das Verhalten beim Eintritt des Ballons in die Atmosphére. Da diese Missionen jedoch
fiir die in dieser Arbeit durchgefiihrten Untersuchungen zur Radio-Science keine weitere
Rolle spielen, sollen sie hier nicht néher beschrieben werden.
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4 Referenz-Systeme und Zeit-Basen

4.1 Zeit-Basen

Der Erfolg von Radio-Science-Experimenten beruht zu einem grofsen Teil auf dem Ver-
standnis der Konventionen von Referenz- und Zeit-Systemen. Neben der Bestimmung von
Positionen im Sonnensystem ist es auch bei der Frequenzmessung mit Genauigkeiten im
Bereich von 10~ notwendig, iiber genauste Verfahren und Definitionen zur Zeitmessung
zu verfiigen. Beispielsweise wiirde ein Zeitfehler von einer Sekunde bei der Bestimmung
der Erd-Position zu einem Fehler von ca. 30 km fithren. Da die auf der Erde gebrauch-
liche Zeitmessung auf der nicht konstanten Erddrehung beruht, ist diese Zeitbasis nicht
flir interplanetare Raumfahrtmissionen geeignet. Weiterhin ist die Einteilung von Tagen
in Monate flir numerische Berechnungen besonders durch deren unterschiedliche Lange
und die Einfithrung von Schaltjahren ungiinstig. Es wird daher deutlich, dass die fiir uns
gewohnten Zeit-Systeme nur im Alltagsleben sinnvoll sind.

Daher muss unter einer Vielzahl von geeigneten Koordinatensystemen und Zeit-Basen
unterschieden werden, welche im Folgenden ausfiihrlich erldutert werden sollen. Diese
finden bei zahlreichen Berechnungen innerhalb des Radio-Science-Simulators (RSS) Ver-
wendung finden. Weitere Angaben zu Zeit-Standards sind aufierdem in [HEH 03], [Sch00]
und [Dia03] gegeben. Abbildung 4.1 zeigt zunéchst die Unterschiede zwischen verschie-
denen Zeit-Standards in den Jahren 1950 bis 2020, wobei deutlich zu erkennen ist, dass
die UTC-Zeit weder kosntant noch stetig verlduft.

4.1.1 Julianisches Datum (JD)

In astronomischen Berechnungen wird eine kontinuierliche Tagesziéhlung genutzt, um die
unregelmafige Zahlweise des Kalenders zu vermeiden. Das Julianisches Datum (JD -
Julian Date) zahlt die Tage seit 1. Januar 4712 v. Chr. um 12 Uhr inklusive der Angabe
von Bruchteilen eines Tages. Da das JD am 1. Januar 2000 bereits 2.451.545 Tage betrug,
ist bei der numerischen Berechnung zu beachten, dass bei einer iiblichen Rechengenau-
igkeit von 15 Stellen nur ein prézise Angabe bis hin zu Millisekunden méglich ist. Die
genaue Berechnungsmethode des JD findet sich in Anhang C.

4.1.2 Modifiziertes Julianisches Datum (MJD)

Da das JD inzwischen eine so grofle Zahl geworden ist, wurde zur leichteren Handhabung
das Modifiziertes Julianisches Datum (MJD - Modified Julian Date) eingefiihrt. Dazu
wurde das JD am 17. November 1858 um Mitternacht zuriickgestellt, was zur Gleichung
4.1 fiithrt:

M.JD = JD — 2.400.000,5% . (4.1)

Neben dem MJD sind weitere modifizierte Zahlweisen denkbar. So wird vielfach das JD
auf die z. Z. gebrauchliche Standard Epoche, also z. B. den 1. Januar 2000, bezogen.
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Abbildung 4.1: Unterschiede in Sekunden zwischen verschiedenen Zeit-Standards wdh-
rend der Jahre 1950 bis 2020 (Die periodischen Terme von TCB und
TDB sind um den Faktor 100 vergrioflert dargestellt, um sie sichtbar zu
machen) [SF92]

4.1.3 International Atomic Time (TAI)

Die Atomzeit Internationale Atomzeit (TAI - Internatinal Atomic Time) liefert eine prak-
tikable Realisierung eines gleichférmigen Zeit-Systems und wird auf der Erdoberflache
gemessen. Die Einheit der TAI ist eine SI Sekunde. Sie wird monatlich im BIPM Cir-
cular T bekannt gegeben und ist iiber das Bureau International des Poids et Mesures
abrufbar [Dia03].

4.1.4 Global Positioning System Time (GPS)

Die Referenz-Zeit des amerikanischen Global Positioning Systems (GPS - amerikanisches
Satelliten-Navigations-System) wurde zu Beginn des Navigations-Systems eingefiihrt und
verlauft parallel zu der TAI (s. a. Kapitel 4.1.3). Diese Zeitbasis findet im Radio-Science-
Simulator (RSS) jedoch keine Anwendung und soll daher hier nicht niher erldutert wer-
den.

4.1.5 Terrestrial Time (TT)

Die Zeitdefinition Terrestrial Time (TT) bzw. die frither als Terrestrial Dynamical Time
(TDT) bezeichnete Zeit soll als eine auf dem Erdgeoiden gemessene Zeit verstanden
werden und wurde als gleichférmige Zeitform definiert. T'T ist die unabhéngige Variable
der geozentrischen Ephemeriden und ersetzte 1984 die Ephemeriden Zeit (ET - Ephemeris
Time). Der Unterschied zwischen TT und der Atomzeit TAI ist konstant und betréagt
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32,184 Sekunden [MG99]:

TT =TAI + 32,184° . (4.2)
So erhélt man ebenso die Beziehung

UTrc =TT —32,184° — LS . (4.3)

Es sollte an dieser Stelle zuséatzlich erwiahnt werden, dass T'T keine relativistischen Kor-
rekturen berticksichtigt.

4.1.6 Universal Time Coordinated (UTC)

Die Koordinierte Weltzeit (UTC - Universal Time Coordinated) erhélt man von Atom-
uhren, die mit gleichen Geschwindigkeiten wie die TAI bzw. die Terrestrial Time (TT)
laufen. Diese Zeit-Basen wurden ausfiihrlich in den Kapiteln 4.1.3 und 4.1.5 beschrieben.
Das UTC Zeitformat liegt immer innerhalb von 0,7 Sekunden Differenz zu Universal
Time 1 (UT1). Durch die Einfihrung von Schaltsekunden (LS - Leap Seconds) wird
sichergestellt, dass dieser Unterschied nicht {iberschritten wird. Allerdings ist diese Zeit-
definition dadurch nicht stetig. Es unterscheidet sich von TAI um die bisher eingefiihrten
Schaltsekunden:

TAI =UTC + LS . (4.4)

Der Internationale Erdrotations-Dienst (IERS - International Earth Rotating Service)
kann diese Schaltsekunden falls notwendig jeweils Ende Juni oder Dezember eines Jahres
hinzufiigen. Damit kann die UTC Zeit nur fiir einen vergangenen Zeitpunkt bestimmt
werden. Vorhersagen werden jedoch auch von dem IERS veroffentlicht, was besonders
fiir die Planung zukiinftiger Missionen auf Basis von UTC wichtig ist. Die zugehorigen
Angaben im Radio-Science-Simulator (RSS) werden aktualisiert, sobald tiber das IERS-
Bulletin A die Einfiihrung einer weiteren Schaltsekunde gemeldet wurde. Im Zeitraum
seit 1999 war dies aber nicht mehr notwendig.

4.1.7 Univeral Time (UT)

Traditionell wird die Zeit in Tagen zu je 86400 SI-Sekunden gemessen. Jeder Tag hat 24
Stunden, wobei mit der Zahlung jeweils um 0 Uhr zu Mitternacht begonnen wird. Die
Bewegung der wahren Sonne wurde dafiir durch das Konzept einer fiktiven Sonne ersetzt,
die kontinuierlich wandert und die Universal Time (UT) definiert. Diese Zeitdefinition ist
nicht zu verwechseln mit der Mittleren Siderischen Greenwich Zeit (GMST - Greenwich
Mean Siderial Time), die den Winkel zwischen dem Friihlingspunkt zum aktuellen Datum
und dem Greenwich-Meridian angibt. Der mittlere Friihlingspunkt basiert auf einem
Referenz-System, das untergeordnete Effekte wie die Prézession des Erdaquators, aber
nicht periodische Effekte wie die Nutation der Erdachse, beriicksichtigt [Dia03].

Ausgedriickt in SI-Sekunden betrégt die Lange eines Siderischen Tages (d. h. die Ro-
tationsperiode der Erde) 23"56™4,091° 4 0,005°. Dies fiihrt zu einer Abweichung von
1/1,00273790935. So ist der siderische Tag um etwa vier Minuten kiirzer als der Sonnen-
tag mit 24 Stunden. Dadurch haben Siderische Zeit und Sonnenzeit eine unterschiedliche
Laufgeschwindigkeit.
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4.1.8 Universal Time (UT1)

Das Zeitformat UT1 ist z. Z. die gebrduchliche Realisierung einer mittleren Sonnenzeit
mit einer konstanten mittleren Linge eines Sonnentages von 24 Stunden mit UT1 = UT.
Damit ist die UT1 gleichbedeutend mit einer Messung des aktuellen Rotationszustandes
der Erde. Daraus resultiert, dass die Lénge einer Sekunde im UT1 Zeitformat wegen
der variierenden Bewegung der Erde um die Sonne und Erdrotation nicht konstant ist
(s. a. 4.1). Daher wird UT1 definiert als Funktion der siderischen Zeit [MG99|. Fiir
jeden Tag wird 0 Uhr UT1 definiert als der Zeitpunkt, an dem die Mittlere Siderische
Greenwich Zeit (GMST - Greenwich Mean Sidereal Time) den folgenden Wert besitzt
[MG99], [Dia03|:

GMST(0"UT1) = 24110,54841° + 8640184, 812866° - Ty
+0,093104% - T3 — 0,0000062° - Ty (4.5)

wobei Ty die Zeit in Julianischen Jahrhunderten seit dem 1. Januar 2000, 12 Uhr UT1
bis zum Tagesanfang des aktuellen Tages (0 Uhr UT1) angibt:

JD(0"UT1) — 2451545

T, =
36525

(4.6)

Fiir einen beliebigen Zeitpunkt des Tages kann dieser Ausdruck verallgemeinert werden,
um den Greenwich Stundenwinkel (GHA - Greenwich Hour Angle) zu erhalten. Dazu
muss diese Zeit mit dem Faktor 1,00273790935 multipliziert und das Ergebnis zu 4.5
addiert werden:

GMST(UT1) = 24110,54841° + 8640184, 812866° - Tj
+ 1,00273790935 - UT1 + 0,093104° - T
— 0,0000062° - T3 | (4.7)

wobei T' die Zeit in Julianischen Jahrhunderten seit dem 1. Januar 2000, 12 Uhr UT1
angibt:

JD(UT1) — 2451545
36525

T:

(4.8)

Die Lage der Ekliptik und des mittleren Erdaquators zur Standard-Epoche am 1. Januar
2000 um 12 Uhr UT1 definiert das J2000 EME (mittlerer Erddquator - Earth Mean Equa-
tor) Koordinatensystem. Die Terme zweiter und dritter Ordnung in 4.5 und 4.7 ergeben
sich aus dem Einfluss der Planeten auf das Zweikorper-System Sonne — Erde/Mond. Sie
beinhalten jedoch nicht planetare und lunare Prazession sowie Nutation, die die Position
des Frithlingspunktes in einem inertialen System beeinflussen. Die fiir Computer-Software
am besten geeignete Beziehung beinhaltet ausschlieklich das JD(UT1) (s. a. [Mee00] und
[ValO1]):

GMST(°) = 280,46061837 + 360,98564736629 - (JD — 2451545,0)
T3
38710000

mit 7" aus 4.8. Der Unterschied zwischen UT1 und Internationaler Atomzeit (TAI - In-
ternational Atomic Time) bzw. TT (Atomzeiten, s. a. 4.1.3 und 4.1.5) kann nur riick-
wirkend bestimmt werden. Diese Abweichung wird regelméfig durch den Internationalen
Erdrotations-Dienst (IERS - International Earth Rotating Service) in seinem Bulletin A,

+ 0,000387933 - T2 — (4.9)
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das tiber http://maia.usno.navy.mil bezogen werden kann, veréffentlicht und durch die
Einfithrung von maximal zwei Schaltsekunden pro Jahr realisiert.

UT1 kann auch durch den vorhergesagten Unterschied zu UTC, den Wert DUT1, oder
fiir die Vergangenheit durch den Wert AUT bestimmt werden. Diese Differenz kann eben-
falls durch das IERS-Bulletin A des U.S. Naval Observatory (http://maia.usno.navy.mil)
bezogen werden und wird im Radio-Science-Simulator (RSS) in regelméfigen Abstédnden
aktualisiert, um exakte gemessene Daten bzw. aktuelle Vorhersagen zu erhalten:

UI'N=UTC+ DUT1 bzw. UT1 =UTC + AUT . (4.10)

Damit kann UT1 aus UTC bestimmt werden.

4.1.9 Geocentric Coordinate Time (TCG)

Die Zeitbasis Geocentric Coordinate Time (TCG) représentiert die Zeitkoordinate eines
vierdimensionalen, d. h. eines relativistischen, Referenz-Systems und unterscheidet sich
von TT um einen konstanten Faktor, der zu der folgenden Bezichung fiihrt:

TCG =TT + L¢ - (JD — 2443144, 5) - 86400s (4.11)

mit Lg = 6,9692903 - 1010, Aus praktischen Griinden kann diese Gleichung auch um-
geformt werden zu:

TCG =TT +2,2s/cy - (JD — 2443144, 5) - 864005 |, (4.12)

wobei ¢y einem Jahrhundert (Century) entspricht.

4.1.10 Barycentric Dynamic Time (TDB)

In einem allgemeinen relativistischen Rahmen stellt die Zeit keine absolute Grofe dar,
sondern hingt von Ort und Bewegung der Uhr ab. Die Barycentric Dynamic Time (TDB)
orientiert sich deshalb am Massenzentrum des Sonnensystems und ist die unabhingige
Variable der baryzentrischen planetaren Ephemeriden. Der Unterschied zu TT ist relativ
klein und kann durch die folgende Formel angenéhert werden [Fis96]:

TDB =TT + 0,001658% - sin g + 0,000014 - sin(2g) , (4.13)
wobei ¢ die mittlere Anomalie des Erdorbits darstellt:
g = 357,53 +0,9856003 - (JD(UT1) — 2451545,0) [deg] . (4.14)

Eine genauere Formel kann in [Sei92] gefunden werden, allerdings liegen die Ungenau-
igkeiten im Bereich von weniger als 20 Mikrosekunden, so dass diese fiir die meisten
Berechnungen vernachlassigt werden konnen.

4.1.11 Barycentric Coordinate Time (TCB)

Die Barycentric Coordinate Time (TCB) wurde eingefiihrt, um die Bewegung von Objek-
ten im Sonnensystem in einem nicht-rotierenden relativistischen Rahmen zu beschreiben,
der im Baryzentrum des Sonnensystems zentriert ist. TCB und TCG zeigen einen Un-
terschied in der Laufgeschwindigkeit, der von dem Gravitations-Potential der Sonne in
mittlerer Erde-Sonne-Entfernung von einer AU und von der Erdgeschwindigkeit abhéngt.
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Der aufsummierte Unterschied zwischen TCB und TT betriagt um die Standard-Epoche
J2000 (1. Januar 2000) ca. 11 s [MG99]:

TCB=TCG+ L¢ - (JD — 2443144, 5) - 86400s + P (4.15)
mit
P =~ 0,0016568° - sin (35999, 37° - T + 357,5°) (4.16)
+ 0,0000224° - sin (32964,5° - T + 246°)
+ 0,0000138° - sin (71998,7° - T + 355°)
+ 0,0000048° - sin (3034,9° - T + 25°)
+ 0,0000047° - sin (34777,3° - T + 230°)
und

Lc = 1,4808268457 - 1078 . (4.17)

Den grofsten Beitrag zu P liefert der erste Term, so dass die weiteren Terme auch ver-
nachlassigt werden konnen:

P ~0,0016568° - sin g + 0,000014° - sin(2g) . (4.18)

Die Zeitdefinition TCB wird jedoch in den weiteren Betrachtungen nicht verwendet.

4.1.12 Dynamische Zeitbasis fiir die JLP DE 405 Ephemeriden (T.,;)

Wiéhrend des Zeitraums 1984 bis 2003 war die Ephemeriden-Zeitbasis beziiglich des Bary-
zentrums des Sonnensystems die in Kapitel 4.1.10 beschriebene Zeitbasis TDB. Seit 2004
wurde dieses Zeitformat jedoch durch die Definition der Dynamische Zeitbasis fiir die
JLP DE 405 Ephemeriden (T¢,p) ersetzt [U. 02]. Ty, ist ndherungsweise gleich TDB, so
dass fiir die meisten Berechnungen unter Einhaltung einer gentigend hohen Genauigkeit

T,pn ~ TDB (4.19)

angendhert werden kann [U. 02]. Da die maximale Abweichung dieser beiden Zeit-Systeme
jedoch 14 ps betragen kann, wurden beide Formate im Radio-Science-Simulator (RSS)
beriicksichtigt. Ndhere Angaben zu den JPL DE 405 Ephemeriden, deren Referenz-
Koordinatensysteme und Bezugsquellen finden sich in den Kapiteln 4.4 und 5.4.3.

4.1.13 Spacecraft Time (OBT)

Die Raumsonde hat an Bord eine Uhr, die von einem Oszillator gesteuert wird. Alle
Aktivitdten an Bord basieren daher auf dieser Uhr, ebenso wie Zeiten fiir Komman-
dos und Lageregelungs-Profile. Diese sog. An-Bord-Zeit (OBT - Onboard Time) hat
einen ganzzahligen und genauen Anteil (Sekunden und Sekundenteile). Viele Prozesse
an Bord nutzen nur die ganzen Sekunden; so z. B. hat bei MARS EXPRESS der Ubergang
von Kommando-Zeit bis Ausfithrung eine Verzogerung von bis zu mehreren Sekunden
[Rod03].

Um Informationen zu Aktivitdten zur Raumsonde zu senden, die OBT bendtigen,
muss am Boden eine Zeit-Korrelation stattfinden, was im Missions-Kontroll-System der
ESOC (MCS - Mission Control System ESOC) vollzogen wird. Dazu ist das folgende
grundlegende Vorgehen notwendig: Die Raumsonde sendet spezielle Zeit-Datenpakete,
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die einen OBT-Stempel beinhalten. Sobald diese Pakete die Bodenstation erreichen, wer-
den sie zuséitzlich mit UTC beschriftet. Die Raumflugdynamik-Abteilung (FD - Flight
Dynamics Department) liefert weiterhin Profile fiir die Ein-Weg-Lichtlaufzeit wahrend
der Missionszeit, also der Zeit, die ein Signal von der Aussendung der Raumsonde bis
zum Empfang an der Bodenstation benttigt. Nun zieht MCS von dem UTC-Zeitstempel
diese Lichtlaufzeit und andere bekannte Verzogerungen ab. Nachdem mehrere dieser Mes-
sungen vollzogen wurden, kann eine Tabelle mit korrespondierenden OBT- und UTC-
Zeiten erstellt werden, deren Eintrage regelméfig durch eine Funktion linear angenahert
werden konnen. Dies kann dann wiederum genutzt werden, um UTC in OBT zu iber-
setzen. Wenn dieser Prozess von UTC in OBT MCSFIT genannt wird, so kann gesagt
werden:

OBT = MCSFIT(UTC) . (4.20)

OBT wird zusétzlich wichtig, wenn die Lageausrichtung der Raumsonde aus digitalen
Werten des Lagesensors, die an Bord zwischengespeichert und spéter mit den Telemetrie-
Daten zur Erde gesendet werden, rekonstruiert werden. Fiir die Mitarbeiter des Radio-
Science-Teams ist jede dieser Verzogerungen fiir die spétere Analyse ihrer Daten von
Wichtigkeit.

4.1.14 Lichtlaufzeit-Korrekturen

Die Lichtlaufzeit vom Zeitpunkt der Aussendung des Radio-Signals bis zum Empfangs-
Zeitpunkt kann bei interplanetaren Missionen nicht vernachlassigt werden. Ein Okkul-
tations-Ereignis an der Venus wird sich z. B. zu einem fritheren Zeitpunkt ereignen,
als es auf der Erde beobachtet werden kann. Wegen der endlichen Geschwindigkeit des
Lichtes sind die geometrisch relevanten Positionen von Raumsonde, Planet und Erde
beim Empfang des Signals anders als beim Aussenden des Signals. Diese Lichtlaufzeit-
Korrekturen koénnen je nach relativer Position von Planet und Erde Werte von bis zu
13 Minuten bei Venus bzw. 22 Minuten bei Mars ausmachen. Die Lichtlaufzeit muss ite-
rativ beginnend vom Startwert, bei dem unendliche Lichtgeschwindigkeit angenommen
wird, berechnet werden. Die Unterschiede der Lichtlaufzeiten fiir Uplink und Downlink
kénnen dabei nicht vernachldssigt werden und werden daher getrennt berechnet. Alle
Simulationen fiir Doppler, Ranging, Okkultation, bistatisches Radar usw. miissen die-
sen Effekt berticksichtigen. Des Weiteren mufs die Verzogerung im Gravitationsfeld der
Sonne nach der Allgemeinen Relativitétstheorie bei der Bestimmung der Lichtlaufzeit
mit berticksichtigt werden. Dabei konnen verschiedene Ansétze gewéhlt werden, die u. a.
in [Hau02], [Hak99|, [RSM*79], [IGAB99|, [MAWW&4| sowie [Sha64]| erldutert sind. Im
Radio-Science-Simulator (RSS) findet die folgende Gleichung Verwendung:

_2I'Ms  [ro-p(t) +To-p(t) - n

At
"R ro_s(t) + ro_s(t) -

(4.21)

Dabei bezeichnet Atg,. die Zeitverzogerung durch das Gravitationsfeld der Sonne. I' ent-
spricht der Gravitationskonstante, M, der Masse der Sonne und ¢ der Lichtgeschwindig-
keit. Weiterhin geht der Vektor von der Sonne zum Sender r_g sowie von der Sonne zum
Empfinger ro_g in die Berechnung mit ein. n bezeichnet den normierten Einheitsvektor
in Ausbreitungsrichtung des Radiosignals.

Der durch die Allgemeine Relativitédtstheorie entstehende Einfluss auf die Verzogerung
der Gruppenlaufzeit ist erheblich. Im Falle der Venus kann nahe der Oberen Konjunktion
die zusétzliche Laufzeit-Verzogerung etwa 0,2 ms im Zwei-Wege-Verfahren betragen, was
zu einem Entfernungsfehler von 30 km oder einen fiktivem TEC 4-10° Hexem im S-Band



44 4 Referenz-Systeme und Zeit-Basen

fithrt [F1i03]. Auch im Zusammenhang mit der Messgenauigkeit an der Bodenstation von
10~ wird deutlich, welchen Einfluss eine deratige Laufzeit-Verzogerung hitte. Weitere
Einzelheiten hierzu werden in [Hau02| und [HEH'03]| erléutert.

4.2 Zeit-Konventionen fiir den Radio-Science-Simulator

(RSS)

Die Zeit-Konvertierung von TDB zur Berechnung von planetaren Ephemeriden in die
Zeitbasis UTC, die der mittleren Sonnenzeit angepalt wird, wurde oben erldutert. Wenn
diese Konvertierung Fehler enthélt, so ist auch der Zeitstempel, mit dem die Messergeb-
nisse an der Bodenstation beaufschlagt werden, falsch. Dies bedeutet, dass die Vorhersa-
gen fiir die zu messenden Grofen nicht zu den richtigen Zeitpunkten mit den tatséachlichen
Werten verglichen werden und so die wissenschaftlichen Interpretationen beeinflussen, da
diese wissenschaftlichen Resultate erst durch den Unterschied zwischen Vorhersage und
Messwert gewonnen werden. Da besonders bei VeRa Lageregelungs-Manover zeitkritisch
durchgefiihrt werden miissen, wiirde ein Zeitfehler verursachen, dass dieses Manéver zu
einem astronomisch falschen Zeitpunkt durchgefithrt und daher zu fehlerhaften wissen-
schaflichen Ergebnissen fiihren wiirde.

Die Auswahl der korrekten Zeitbasen u. a. fiir den Radio-Science-Simulator (RSS) wird
bestimmt durch die wissenschaftlichen Aufgaben, die ausgefithrt werden sollen. Diese
sind:

e Vorhersage der Doppler- und Ranging-Werte fiir eine gewéhlte TDB-Zeit an der
Bodenstation.

e Ausfithrung einer Kommando-Sequenz an Bord, d. h. einer Ausrichtung zur kor-
rekten OBT-Zeit.

e Rekonstruktion von Lageregelungs-Mandvern basierend auf den Informationen der
Lage-Sensoren, die versehen mit OBT-Zeitstempel, an Bord gespeichert werden.

Die Vorhersage von Doppler- und Ranging-Daten sowie Lageregelungs-Mandvern hangt
stark von der Orbit-Dynamik der Raumsonde ab, die wiederum von den planetaren Eph-
emeriden beeinflusst wird. Diese Ephemeriden werden iiber Programme berechnet, die
sich auf das JPL DE 405 Modell (s. a. Kapitel 5.4.3) stiitzen, das als inertiale Referenz
das J2000 EME Koordinatensystem mit dem Baryzentrum des Sonnensystems als Ur-
sprung nutzt. Fine Ausgabe in ein anderes System, z. B. in ein planetozentrisches System,
muss durch ein weiteres Programm berechnet werden. Die Positionen der Planeten wer-
den rein geometrisch ausgegeben, d. h. es wird hier eine unendliche Lichtgeschwindigkeit
angenommen. Die Zeitbasis fiir die unabhéngige Variable Zeit ist TDB bzw. T¢pp. (Die
mogliche Verwendung von TCB wird hier nicht diskutiert.) Es ist daher notwendig, dass
Umrechnungen von TDB in UTC und umgekehrt in den Vorhersage-Routinen beriick-
sichtigt werden. Lichtlaufzeit-Korrekturen und andere bekannte Verzogerungen miisssen
zusétzlich beachtet werden. Die OBT, die die exakte Ausfiilhrung von Kommandos an
Bord steuert, hingt, wie oben erwadhnt, von den planetaren Ephemeriden und dem Or-
bit der Raumsonde ab. Daher miissen auch die Software-Routinen die Umrechnung von
TDB/TCB in UTC und weiter in OBT beherrschen. Schaltsekunden werden ebenso wie
DUT1-Vorhersagen des IERS fiir die Missionsdauer in der Simulations-Software beriick-
sichtigt.

Um die Frequenzénderungen des Doppler-Effekts und die Ranging-Laufzeit fiir eine
bestimmte UTC-Zeit an der Bodenstation sowie die relevanten Zeitpunkte einer Ok-
kultation jeweils fiir Ein-Weg- und Zwei-Wege-Verbindungen zu berechnen, wird das
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Zeit-Modul (s. a. 5.4.1) im RSS genutzt. Lichtlaufzeit-Korrekturen werden direkt im
Ephemeriden-Modul vorgenommen. Mit den oben gegebenen Formeln kann nun direkt
von TDB in UTC konvertiert werden:

UTC = UT1—DUT1=TDB — LS —32,184° — P
TDB — LS — 32,184° — 0,001658° - sin g . (4.22)

Um ein Kommando zum exakten OBT-Zeitpunkt an Bord auszufiihren, muss weiterhin
die Beziehung 4.20 bekannt sein.

4.3 Himmels- und Erd-Referenz-Systeme

Zusatzlich zu den diskutierten Effekten der Zeit-Basis muss die Tatsache beachtet werden,
dass das fest in der Erde liegende Referenz-System — das Internationale Erd-Referenz-
System (ITRS - International Terrestial Reference System) — nicht inertial fest im Raum
liegt. Daher miissen Koordinaten wie die einer Bodenstation auf der Erdoberfliche im geo-
zentrischen ITRS-System je nach Bewegungszustand der Erddquator-Ebene, der Erdorbit-
Ebene und der Rotations-Achsen transformiert werden, um die korrekten Positions- und
Geschwindigkeits-Vektoren der Bodenstation u. a. zur Bestimmung von Range- und
Doppler-Werten zu erhalten. Dieses inertial feste Referenz-System wird auch Interna-
tionales Himmels-Referenz-System (ICRS - International Celestial Reference System) ge-
nannt, dessen Ebene mit dem mittleren Erd-Aquator zur J2000-Epoche fest verbunden
ist. Zusammengefasst kann deshalb gesagt werden, dass die im I'TRS gegebenen Koor-
dinaten in das ICRS iiberfithrt werden miissen, um z. B. die Lage einer Bodenstation
im Raum zu beschreiben. Weitere Erlauterungen zu dieser Thematik finden sich auch in
[HEHT03], [Sch00], [SFJ98|, [Moy00] und [MG99].

4.3.1 Anderung von Koordinaten durch die Priizessions-Bewegung

Die Anwesenheit von anderen Himmelskérpern im Sonnensystem ruft eine monotone
Bahnstorung der Orbit-Ebene der Erde hervor, die auch als planetare Prazession bekannt
ist. Zur gleichen Zeit wird die Rotationsachse der Erde beeinflusst durch das Drehmo-
ment, das von Sonne und Mond auf den Aquator-Wulst der Erde ausgeiibt wird. Diese
Bewegung wird auch als lunisolare Prazession bezeichnet. Die kombinierten Prézessions-
Effekte, die sich auf die Orientierung von Ekliptik und Erd-Aquator auswirken, werden
in Abbildung 4.2 illustriert, in der die Bewegung beider Ebenen gegeniiber dem mittleren
Aquator und der Ekliptik zur Standard-Epoche J2000 verdeutlicht wird.

Das System, das durch den mittleren Aquator und Frithlingspunkt von J2000 definiert
ist, wird mit ICRS bezeichnet. Die kombinierte Prézession p erhélt man durch die in
[MG99] aufgefiihrte Gleichung

p=A—1II=5029",0966 - T +1”,11113 - T — 0”,000006 - T° , (4.23)

wobei T' die Zeit in Julianischen Jahrhunderten (s. Gleichung 4.8) bezeichnet. Dies be-
deutet, dass bereits im Jahr 2006 ein Effekt von 0,08° berticksichtigt werden muss, was
einem moglichen Zeitfehler von ungefdhr zwanzig Sekunden beziiglich des Jahres 2000
entspricht.

Nach Abbildung 4.2 kann die Tranformation von Koordinaten eines Vektors ryoprg im
ICRS beziiglich des mittleren Aquators und Friihlingspunkts von J2000 in Koordinaten
beziiglich des mittleren Aquators und Friithlingspunkts einer beliebigen anderen Epoche
I'mod folgendermafen geschrieben werden [MG99|:

Tmod = P - TrcRs (4.24)
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Equator (t)

Abbildung 4.2: Die Effekte von Prizession auf Ekliptik, Erd-Aquator und Lage des Frih-
lingspunktes [MG99]

wobei die Matrix P und deren Elemente p;; in den Gleichungen (5.46) und (5.47) in
[MG99] beschrieben werden.

4.3.2 Rotation um den Himmels-Ephemeriden-Pol

Die Prézessions- und Nutations-Theorien der Internationalen Astronomischen Union
(IAU - International Astronomical Union) fithren zur Orientierung der Erdrotations-
Achse zu einem beliebigen Zeitpunkt, d. h. zur Orientierung der Himmels-Ephemeriden-
Pol (CIO - Celestial Intermediate Origin) beziiglich des ICRS. Die CIO unterscheidet sich
geringfiigig von der Orientierung der Rotations-Achse. Die Einfithrung der CIO héngt
mit der Tatsache zusammen, dass die Rotations-Achse durch die Wirkung von Sonne
und Mond eine vorhersagbare tégliche Bewegung um den CIO vollfiihrt. Daher kann
diese nicht als genauer Referenz-Pol fiir theoretische Betrachtungen und astronomische
Beobachtungen genutzt werden. Die Rotation um die CIO-Achse selbst wird durch die
GMST beschrieben, die den Winkel zwischen Richtung zum Friihlingspunkt und dem
Greenwich Meridian angibt. Wenn die Differenz zwischen UT1 und UTC oder UT1 und
TAI gegeben ist, wie sie von dem ITERS verdffentlicht wird, kann die GMST durch die
Gleichung 4.7 fiir jeden beliebigen Zeitpunkt bestimmt werden. Ahnlich wie die GMST
misst die Scheinbare Siderische Greenwich Zeit (GAST - Greenwich Apparent Sidereal
Time) den Stundenwinkel des wahren Friihlingspunktes. Beide Werte unterscheiden sich
durch die Nutation in Richtung der Rektaszension:

GAST — GMST = AV cos € (4.25)
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auch bekannt als Gleichung des Aquinoktiom (engl.: equinor). Wird A¥ in Bogensekun-
den ausgedriickt, lautet die Korrektur:

GAST — GMST = AU %6 .

Mit ausreichender Genauigkeit konnen die Ausdriicke fiir € und AW wie folgt formuliert
werden:

e = 23°43929111 — 46",8150 - T — 0”,00059 - T2 + 0,001813" - T®  (4.26)
AV = —17,200" - sinQy | (4.27)

wobei Qs durch
Qpr = 125°02/40, 280" — 1934°08'10,539” - T + 7,455” - T? +0,008” - T3 (4.28)

und 7" durch Gleichung 4.8 jedoch auf der Basis des Zeit-Systems TT (s. a. Kapitel 4.1.5)
gegeben ist [MG99|.

Soll die Genauigkeit auf Abweichungen unter 1 m an der Erdoberfliche erhéht werden,
miissen zur Berechnung des Winkels AW auch die Mittlere Anomalie des Erdmondes [,
die Mittlere Anomalie der Sonne ', der mittlere Abstand des Mondes zum Aufsteigenden

Knoten F sowie die Differenz der mittleren Langen zwischen Sonne und Mond D bekannt
sein [U. 83]:

[ = 134°57'46.733" + 477198°52'02.633" - T + 31.310" - T? + 0.064" - T3
I = 357°31’39.804” + 35999°03'01.224" - T — 0.577" - T2 — 0.012" - T3

F = 93°16'18.877" +483202°01'03.137" - T — 13.257" - T? 4+ 0.011" - T3
D = 297°51'01.307" + 445267°06'41.328” - T — 6.891” - T? + 0.019” - T? .(4.29)

Alternativ konnen auch Reihenentwicklungen dieser Terme aus [Sei82| bzw. [U. 83] her-
angezogen werden. Diese erhdhen die Genauigkeit jedoch nur unwesentlich. Es ergibt sich
fiir A¥ dann:

AV = — 17,200 - sin Qy — 1,319 -sin (2- (F — D+ Q)
— 0,227 -sin (2 (F+ Q) + 0,206 - sin (2 - Q)
+ 0,143 -sinl . (4.30)

Fiir das Jahr 2006 betriagt die Korrektur GAST — GM ST ungefdhr 2,4 Bogensekunden
was einer Zeitkorrektur von ungeféhr 0,17 Sekunden entspricht. Wenn GAST bekannt ist,
fihrt die Matrix R, zur Transformation zwischen dem wahren Tages-Koordinatensystem
und dem System ©(t), das mit dem Erd-Aquator und dem Greenwich Meridian verankert
ist, zu:

O(t) = R.(GAST) . (4.31)

4.3.3 Anderung von Koordinaten durch die Nutations-Bewegung

Neben der sikularen Prézessionsbewegung wird die Orientierung der Rotationsachse der
Erde weiterhin durch kleine periodische Storungen, die als Nutation bezeichnet werden,
beeinflusst. Diese werden durch monatliche und jéhrliche Schwankungen des Drehmomen-
tes von Mond und Sonne hervorgerufen. Die Transformation von Koordinaten beziiglich
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des mittleren Aquators und der mittleren Ekliptik r,,,q in Koordinaten beziiglich des
wahren Aquators und der wahren Ekliptik r;,q kann geschrieben werden als

Tiod = N(T) *Tmod - (432)

Die Zeit T ist dabei in Julianischen Jahrhunderten in Gleichung 4.8 gegeben. Die Ma-
trixelemente n;; von N sind in [MG99| beschrieben, wobei neben der mittleren Schiefe e
auch die wahre Schiefe ¢ = € + Ae bekannt sein muss mit € nach 4.26 und

Ae = 9,203 cosQp + 0,574 - cos(2- (F— D+ Q)
+0,098 - cos(2 - (F + Qar)) — 0,090 - cos(2 - Qpr) (4.33)

mit 7, F' sowie D nach 4.28 bzw. 4.29. Kombiniert man nun die Gleichungen 4.24 und
4.32, so erhilt man

rioa = N(T)-P-ricrs - (4.34)

An dieser Stelle sollte erwahnt werden, dass die oben beschriebenen Transformationen
die Bewegung der Erde als starren Korper im Raum und UTC beziiglich des mittleren
Aquators (Standard-Epoche J2000) nach Gleichung 4.7 bzw. 4.9 beschreiben. Wenn der
wahre Friihlingspunkt berticksichtigt werden soll, muss zusétzlich beachtet werden, dass
der wahre Erdrotations-Winkel um AW - cose variiert (s. a. Abbildung 4.3). Dieser Effekt
soll in dem néchsten Kapitel ndher erldutert werden.

Mean equinox Ecliptic

True equinox Y"

True equator Mean equator

Abbildung 4.3: Die Wanderung von Aquator, Ekliptik und Frihlingspunkt verursacht
durch die Nutation [MG99]

4.3.4 Transformation in den International Reference Pole

Das System, das genutzt wird, um die Eroberfliche global und geodétisch zu beschrei-
ben, ist das I'TRS. Wegen Bewegungen innerhalb der Erde und der Deformation der
Erdoberfliache, ist eine Achse, die durch die Standorte mehrerer Observationen definiert
wurde, beziiglich der Rotations-Achse des Himmels-Pols nicht fest. Die Bewegung einer
der beiden Achsen gegeniiber der anderen wird als Pol-Bewegung bezeichnet [Dia03]. Die
momentane Erdrotations-Achse folgt ndherungsweise einer kreisférmigen, periodischen
Spur von ungefihr 20 m Durchmesser um den Himmels-Pol. Die Transformation von ak-
tuellen Tages-Koordinaten, wie sie in der Theorie fiir Préazession und Nutation definiert
wurde, in ein kérperfestes ITRS wird gegeben durch [MG99|

rirrs = II(t) - ©(t) - rioq - (4.35)
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Dabei beschreibt @ die Erd-Rotation um die CIO-Achse, wahrend II fiir die Pol-Bewe-
gung steht. Um die Transformation vom ICRS oder dem mittleren Aquator und Friih-
lingspunkt von J2000 zum ITRS (oder Referenz-Pol und Greenwich-Meridian) fiir eine
andere Epoche zu berechnen, miissen die Matrizen fiir Prézession (P), Nutation (N),
Erd-Rotation (@) und Pol-Bewegung (IT) nun schrittweise angewendet werden:

rITRS:H-Q-N-P-rICRS . (436)
Die Matrix IT ist dabei gegeben durch

1 0  +z
II = 0 1 —y . (4.37)
-z, +yp 1

Die Entfernungen z, und y, sind in Abbildung 4.4 dargestellt. Thre Werte bewegen
sich im Bereich von 1076 bis 1077 Radian [Lei94] und werden im IERS Bulletin B
verdffentlicht. Gemessene Werte und eine Vorhersage fiir die Polbewegung findet sich
im IERS Bulletin A, das ebenso wie das Bulletin B iiber das U.S. Naval Observatory
(http://maia.usno.navy.mil) bezogen werden kann. Der Radio-Science-Simulator (RSS)
wird regelméfig aktualisiert, um hochprézise Berechnungen zu garantieren. Der Beitrag
der Polbewegung II fithrt zu einem Drehwinkel von etwa 0,3 Bogensekunden und ist
damit dquivalent zu einem Zeitfehler von 0,02 Sekunden.

4.3.5 Erd-Ellipsoid-Koordinaten von Bodenstationen

Die Kenntnis iiber die exakte Position der Bodenstation ist unerlafslich fiir die Vorhersage
von Doppler-Effekten, Entfernungen und Okkultationen. Dazu wird das geophysikalisch
definierte ITRF als ein Referenz-Ellipsoid fiir die Erde genutzt, um die Koordinaten zu
definieren. [MG99]| gibt die Gleichung an, um kartesische Koordinaten 7, zu berechnen,
wenn die geodétische Lange A. (entspricht der geozentrischen Lénge), die geodéatische
Breite ¢ sowie die Hohe h iiber dem Referenz-Ellipsoid mit dem Radius R,.; und der
Abplattung fp gegeben ist:

(N + h) cosp cosA.
Thar = (N + h) cosp sinA. , (4.38)
(1= f)*N +h) sing

wobel
Rpe
N = Ref (4.39)
\/1 — fp(2 — fp)sin?p
und
1/fp = 298,257223563 . (4.40)

Die Bewegung einer Bodenstation in einem inertialen Referenz-System wird dominiert
durch die Erdrotation von 460 m/s am Erddquator und der translatorischen Bewegung
der Erde um das Baryzentrum des Sonnensystems von etwa 30 km/s. Wenn die Bewegung
der Bodenstation im ICRS angegeben wird, muf die Position ryrrg im inertialen ITRS
mit den oben angegebenen Matrizen transformiert werden, was zu folgendem Ausdruck
fiihrt:

ricrs = PT(t) - NT(t) - ©"(t) - TI"(t) - rrrRs - (4.41)

Weiterhin miissen fiir die prazise Berechnung der Position einer Bodenstation die Ver-
schiebungen durch Gezeiten und Plattentektonik modelliert werden. Diese Effekte werden
hier jedoch nicht berticksichtigt.
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Greenwich
meridian

celestial meridian
through vernal
equinox

conventional
terrestrial
equator

true celestial
equator

Abbildung 4.4: Erd- und Himmels-Referenz-Systeme [Lei94]. Um zeitabhdingige Positio-
nen von Bodenstationen auf der Erde zu vermeiden, wird das ITRS ge-
nutzt, das sich auf den Erdpol (CTP - Conventional Terrestial Pole) be-
zieht. Dieser weicht vom Himmels-Ephemeriden-Pol (CIO - Celestial In-
termediate Origin) ab.

4.3.6 Geschwindigkeit der Bodenstation im Internationalen
Himmels-Referenz-System (ICRS)

Bei Berticksichtigung des ICRS kann die Geschwindigkeit einer Bodenstation vicgrs an-
gendhert werden durch die folgende Gleichung:

d deT(t
VICRS = JTICRS ™ PT(t) - NT(t) - dt( )

Hier wurden die langsamen Variationen von P, IN und IT vernachléssigt. Weiterhin folgt
aus Gleichung 4.31

- I7(t) - rrrRs (4.42)

0T (t) = R.(—GAST) = R, (— A cose — GMST) (4.43)
und
cos(GAST) —sin(GAST) 0
OT(t) = | sin(GAST) cos(GAST) 0 (4.44)
0 0 1
sowie

dO7(t)  d(GAST) —sin(GAST) —cos(GAST)

0
= . cos(GAST) —sin(GAST) 0 (4.45)
dt dt 0 0 0
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mit der Definition

d(GAST)

- =Wa - (4.46)

Gleichung 4.45 kann auch ausgedriickt werden als
-1

deT(t)
dt

0 0

—we-| 1 0 0 ]-0T@1) . (4.47)
0 0 0

Nun kann die Geschwindigkeit einer Bodenstation viogrg im ICRS hergeleitet werden:

0 -1 0
vicrs =we - PT(t) - NT@) - | 1 0 0 |-0T@) 1l (t) - rirps . (4.48)
0 0 O
Fiir die mittlere Winkelgeschwindigkeit der Erde wg in Radian pro Sekunde kann nach
[ValO1]

wes <_s ) = (1,002737909350795 + 5,906 - 107" T~ 5,910 - T*). 2
(4.49)

gesetzt werden.

4.3.7 Venus- und Mars-Ellipsoid

Die Venus hat eine kugelférmige Auspriagung mit einem Aquatorradius von 6051,8 km.
Fiir den Mars wird ein rotations-symmetrisches Ellipsoid angenommen. Dabei haben die
polare und dquatoriale Halbachse eine Linge von 3376,20 km bzw. 3396,19 km [SABT00].

4.4 Planetare Ephemeriden und Koordinaten

Die Position von Planeten wird mit Hilfe des JPL DE 405 Ephemeriden-Modells berech-
net (s. a. Kapitel 5.4.3). Die Ephemeriden-Daten sind in der baryzentrischen Zeitbasis
Tepn und im baryzentrischen J2000 EME Koordinatensystem geometrisch gegeben, d. h.
es wird unendlich grofe Lichtgeschwindigkeit angenommen. Nach Einbindung von Effek-
ten, die durch die Lichtgeschwindigkeit hervorgerufen werden, konnen im Radio-Science-
Simulator (RSS) fiir einen Beobachter an einer bestimmen Bodenstation Okkultations-
Szenarien, Antennen-Lage-Mandver sowie Doppler- und Range-Vorhersagen ermittelt
werden. Dabei muss z. B. beachtet werden, dass eine Okkultation am Planeten Venus,
die zum Zeitpunkt ¢ty stattfindet, an der Bodenstation auf der Erde erst zur Zeit to + At
beobachtet wird. Zur Berechnung der Ephemeriden miissen innerhalb des RSS alle UTC-
Zeiten nach Kapitel 4.1 in Tep,- bzw. TDB-Zeiten transformiert werden. Eine ndhere
Erlduterung der betreffenden Module findet sich in Kapitel 5.4. S&mtliche Rotations-
Parameter und planetare Koordinaten, die fiir die Beschreibung einer Raumsonde um
einen Planeten notwendig sind, wurden aus [SAB100] iibernommen.
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5 Der Radio-Science-Simulator (RSS)

5.1 Zielsetzung

Der Radio-Science-Simulator (RSS) wurde im Rahmen dieser Arbeit am Institut fiir
Raumfahrttechnik der Universitit der Bundeswehr in Miinchen entwickelt. Er baut auf
dem Klein-Satelliten-Simulator (KSS) [Zei00| auf, der ausschlieklich kreisnahe Umlauf-
bahnen von Klein-Satelliten im Erdorbit bestimmen konnte. Ziel war es, mit dem RSS
ein unabhéngiges Software-Paket zu erstellen, mit dem es mdglich ist, schnell und ein-
fach Planungen, Untersuchungen und Berechnungen fiir verschiedenste Radio-Science-
Experimente durchzufiihren. Die notwendigen Berechnungsmethoden sollen zudem im
Bereich der moglichen Messgenauigkeit von ca. 1 mH z durchgefiihrt werden kénnen. Da
es kein vergleichbares Werkzeug gibt (s. a. Kapitel 5.3), steht dem Institut somit ein
eigenstindiges Software-Paket zur Verfiigung, mit dem Aufgabenstellungen in Studien-
und Entwicklungsphasen, aber auch wahrend der Durchfiihrung und Auswertung von
interplanetaren Raumfahrtmissionen bearbeitet werden konnen. Des weiteren handelt es
sich um das erste Software-Paket, das verschiedenste Aufgabenbereiche umfasst, die bis-
her separat bearbeitet wurden. Kennzeichnend fiir den RSS ist sein modularer Aufbau.
Durch diese Struktur ist es moglich, Erweiterungen, Weiterentwicklungen, neue Missio-
nen oder dhnliches auf einfache Weise hinzuzufiigen, ohne dass der bestehende Aufbau
des Programms veréndert werden muss [SHP04].

Den Schwerpunkt der Anwendung dieser Simulations-Software stellt die Planung und
Durchfiihrung sowie Auswertung von Radio-Science-Experimenten dar. Dabei kénnen
grundlegende Berechnungen durchgefiihrt werden. Dazu zahlt u. a.:

e Berechnung der Bahnelemente von Weltraumsonden unter Beriicksichtigung einer
Vielzahl von Storeffekten

e Berechnen von Planeten- und Mond-Ephemeriden

e Position verschiedener Bodenstationen und deren Sichtbarkeits-Zeitraume

e Berechnen von Okkultations-Zeitpunkten

e Berechnen der Lageregelungsdaten von Okkultations- und bistatischen Radar-Experimenten

e Berechnung hoch préziser Doppler- und Range-Vorhersagen zur Auswertung der
wissenschaftlichen Experimente

Um die genannte Zielsetzung zu erreichen, erfiillt der RSS folgende Anforderungen:
e Geringe Kosten durch institutsinterne Entwicklung
e Hohes Entwicklungspotential
e Hohe Flexibilitdt durch modularen Aufbau

Ubersichtlichkeit durch Verwendung von SIMULINK

Unabhéngige Berechnungs-Moglichkeiten
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e Anwenderfreundliche Bedienung durch Benutzeroberflachen (GUI)
e Einfaches Einbinden bereits existierender Programme

e Zusitzliche Moglichkeit zum Einlesen und Verwenden von Orbit-Datensétzen ex-
terner Herkunft

5.2 Konzept und Aufbau

Das Konzept des RSS sieht die Entwicklung eines flexiblen Instrumentes vor, mit dem
kiinftige Missionen im Bereich der Radio-Science effektiv geplant, durchgefiihrt und an-
schlieffend analysiert sowie ausgewertet werden konnen. Dies wird durch die Benutzung
des kommerziell vertriebenen Programmpakets MATLAB/SIMULINK (s. a. [GG02]) als
Grundlage realisiert, da es sehr flexibel einsetzbar ist und durch seine vielfachen, aber
einfachen Erweiterungs-Moglichkeiten iiberzeugt. Mit dieser Software ist es mdglich, vor
allem Programme fiir Vektor- und Matrizenoperationen einfach zu erstellen. Aufierdem
verfligt MATLAB iiber zahlreiche sog. Toolboxes, iiber die auf bereits erstellte Funktio-
nen zuriickgegriffen werden kann. Eine wichtige Toolbox bei der Erstellung des RSS ist
SIMULINK |[Mat02al, bei der der Benutzer iiber eine graphische Oberfliche Programmab-
ldufe iber Signalflusspléne erstellen kann. Diese iibersichtlichen Flussplédne ermoglichen
es, ein solch komplexes Software-Werkzeug so zu entwickeln, dass es auch iiber Jahrzehnte
hinweg genutzt und weiterentwickelt werden kann. Es kann in der MATLAB-/SIMULINK-
Umgebung zudem auf eine sehr grofe Anzahl von bereits vorhandenen allgemeinen Funk-
tionsblocken zuriickgegriffen werden. Zusétzlich konnen speziell fiir den RSS geschaffene
eigene Funktionen eingesetzt werden, welche in der RSS-Bibliothek abgelegt sind. Nur
mit dieser Struktur des RSS ist es moglich, die komplexen Fragestellungen zu bearbeiten
und den hohen Anforderungen des ESA gerecht zu werden.

Die unter MATLAB und SIMULINK erstellten Programme lassen sich ohne weiteres
miteinander verkniipfen. Dies ermdglicht einen modularen Aufbau des RSS, so dass jedes
Programm auf Ergebnisse anderer Module zuriickgreifen kann. Auch ein Importieren
von Programmen, die in einer anderen Programmiersprache (C-++ und Fortran) erstellt
wurden, ist durch sog. S-Functions [Mat02b| mdglich und wurde im Rahmen der RSS-
Entwicklung durchgefiihrt. Um die Verkniipfung der einzelnen Programme zu erleich-
tern, die Benutzung anschaulicher zu gestalten und somit den RSS leichter handhaben
zu konnen, werden sog. Graphical User Interfaces (GUI) [Mat96] eingesetzt. GUIs sind
graphische Benutzeroberflichen, die unter MATLAB mittels eines speziellen Editors oder
auch manuell programmiert werden kénnen. Vor dem Start einer Missions-Simulation
wird der Benutzer durch mehrere Benutzeroberflichen geleitet, um u. a. die gewiinschten
Module des RSS zu aktivieren. Weiterhin werden Startwerte und Parameter eingegeben
bzw. gedndert. Dies zeigt Abbildung 5.1 am Beispiel der Haupt-Benutzeroberfldche des
RSS.

Durch die modulare Struktur des RSS ist es moglich, jeweilige Missionsanforderungen
anzupassen und sie eventuell zu erweitern. Der RSS besteht aus einzelnen Modulen, die
jeweils einen Teilaspekt der Mission untersuchen. Als Beispiel sei hier das Orbitmodul an-
gefiihrt, das Geschwindigkeits- und Positionsvektoren einer Raumsonde bestimmt. Diese
Daten konnen dann von anderen Modulen fiir weitere Berechnungen genutzt werden.
Die Abbildung 5.2 zeigt die Struktur des RSS mit seinen Modulen (in der Farbe Cyan)
sowie den Speicherplétzen fiir Variable (gelb eingefarbt), die moduliibergreifend genutzt
werden. Diese Speicherplétze werden auch als Data Storage Arrays bezeichnet.

Bei der Programmierung ist zu beachten, dass den Modulen in SIMULINK eine Priori-
tét zugeordnet wird, um die richtige Reihenfolge bei der Abarbeitung der verschiedenen
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Abbildung 5.1: Die Haupt-Benutzeroberfliche des RSS

Module in jedem Rechenschritt zu gewahrleisten. Damit wird sichergestellt, dass unterge-
ordnete Module ausschlieflich auf bereits aktualisierten Daten in den Data Storage Arrays
zugreifen. Im RSS wird daher dem Zeit-Modul , in dem mit Hilfe der MATLAB-Uhr das
aktuelle Julianische Datum bestimmt wird, die héchste Prioritét eingerdumt. Danach fol-
gen das Orbit-Modul zur Bestimmung der Raumsonden-Position sowie das Ephemeriden-
Modul, in dem die Planeten-Positionen berechnet werden. Auswerte-Module, wie z. B.
das Doppler-Modul sind in dieser Hierarchie weiter unten angesiedelt. Zur Uberpriifung
der Reihenfolge der Arbeitsschritte kann die Ausfiihrungsreihenfolge aller SIMULINK-
Rechenoperationen angezeigt werden. Damit die Module im Gesamten abgearbeitet wer-
den, bevor eine andere Rechenoperation durchgefiihrt wird, sollten diese als sog. Atomic
Units definiert werden.

5.3 Moglichkeiten zur Verwendung alternativer Software

Fiir die Planung von interplanetaren Missionen sowie besonders von Radio-Science-Expe-
rimenten gibt es keinerlei mit dem RSS vergleichbare Werkzeuge. Die einzelnen Agen-
turen und Institute verwenden jedoch zum grofen Teil das sog. SPICE-Softwarepaket
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Abbildung 5.2: Struktureller Aufbau des RSS
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des Jet Propulsion Laboratory, Pasadena, USA (JPL). Die Bezeichnung SPICE steht
dabei fir die fiinf Teilbereiche Spacecraft, Planet, Instrument, C-Matriz und Event und
wurde von der Navigation Ancillary Information Facility (NAIF) des JPL entwickelt.
SPICE besteht aus den zwei Komponenten kernel files und der SPICE Toolkit Softwa-
re, die sich aus verschiedenen FORTRAN-Funktionen zusammensetzt. Diese Funktionen
kénnen vom Nutzer individuell in die eigene Programmierung eingebunden werden.
Auch die ESA hat sich die Nutzerrechte dieser Software gesichert, so dass fiir die
Missionen MARS EXPRESS und VENUS EXPRESS entsprechende kernel files zur Verfii-
gung gestellt werden. Sie enthalten z. B. die Orbitelemente der Raumsonde wahrend des
gesamten Missionszeitraums. Diese missionsspezifischen Daten, Dokumente sowie die ei-
gentliche Software kénnen vom FTP-Server naif.jpl.nasa.gov/pub/naif/ bezogen werden.
Bei der Nutzung von SPICE ist zu beriicksichtigen, dass zwar Positionsdaten von Pla-
neten, Bodenstationen und Raumsonden iiber entsprechende SPICE-Funktionen ausge-
lesen werden konnen, es stehen jedoch keine Berechnungsmethoden zu Verfiigung, die
z. B. spezielle geometrische Konstellationen oder Doppler-Frequenzsignale theoretisch
vorhersagen konnen. Weiterhin rechnet SPICE nicht relativistisch, wie es fiir einige Fra-
gestellungen der Radio-Science (s. a. Kapitel 5.4.8) notwendig ist. Zudem sind fiir die
Nutzung von SPICE die bereits erwahnten kernel files notwendig. Ohne diese kann je-
doch im Gegensatz zu den Moglichkeiten des RSS keine Berechnung durchgefiihrt werden.

5.4 Module des Radio-Science-Simulators (RSS)

Auf die Module des RSS, die z. T. schon erwéhnt wurden, soll nun ausfiihrlich eingegangen
werden. Die folgenden Kapitel stellen die wichtigsten Module und Berechnungsmethoden
des RSS vor. Auf die Ergebnisse dieser Module wird dann in Kapitel 6 ndher eingegangen.

5.4.1 Zeit-Modul

Im Zeit-Modul wird zur Startzeit der Simulation, die im Julianischen Datum vorliegt,
mit Hilfe der internen MATLAB-Uhr je nach Schrittweite die seit Beginn der Simulation
verstrichene Zeit hinzu addiert. Die Simulationen arbeiten mit variablen Schrittweiten,
um Nulldurchgénge, z. B. bei der Feststellung von Okkultationen oder Eklipsen, zeitlich
genau identifizieren zu konnen. Somit erhdlt man das aktuelle Julianische Datum, das
von anderen Modulen genutzt werden kann. Da das Julianische Datum wie in Kapitel
4.1.1 beschrieben bereits am 1. Januar 2000 einen Wert von 2.451.545 Tagen erreicht
hatte, liegt die Genauigkeit des Moduls durch die Anzahl verfiigbarer Stellen auf einem
handelsiiblichen PC im Bereich einer Millisekunde.

Zusatzlich werden fiir die unterschiedlichen Berechnungen innerhalb des RSS die jeweils
entsprechenden Zeitformate genutzt, wie sie bereits in Kapitel 4.1 beschrieben wurden.
Dabei sind Transformationen von verschiedenen Zeit-Formaten notwendig. Dies soll an
einem Beispiel in Abbildung 5.3 gezeigt werden.

5.4.2 Orbit-Modul

Das Orbitmodul dient zur Berechnung der Bahnparameter des Satelliten und stellt somit
einen wesentlichen Bestandteil des RSS dar, da fast alle anderen Module auf die hier
ermittelten Daten angewiesen sind. Es berechnet Ort und Geschwindigkeit des Satelliten
zu jedem Zeitpunkt in planetozentrischen Koordinaten im Aquator-System des Planeten.
Als Einheiten wurden km fiir die Position und km/s fiir die Geschwindigkeit gewéhlt. Aus
diesen Daten werden dann die klassischen Bahnparameter des Satelliten-Orbits bestimmt.
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Abbildung 5.3: Verwendung verschiedener Zeit-Formate im RSS am Beispiel des
Ephemeriden-Moduls, Orbit-Moduls und Bodenstations-Moduls sowie der
FEin- und Ausgabe. UTC(S/C) bezeichnet dabei die UTC-Zeit am Ort der
Raumsonde wihrend UTC(ERT) die um die Lichtlaufzeit korrigierte Zeit-
angabe an der Bodenstation ist.

Bei der Berechnung konnen verschiedene Storfaktoren beriicksichtigt werden. Zu diesen
Storbeschleunigungen gehoren je nach Auswahl des Benutzers:

e Gravitative Anziehung von Sonne, Planeten und Monden des Sonnensystems,
e Druck durch Photonen der Sonne sowie Albedo-Strahlung des Planeten,

e Beschleunigung durch das ausgedehnte Gravitations-Potential des Zentralkorpers,
um den die Raumsonde fliegt,

e Sonnenwind.

Das Gravitations-Potential des Zentralkorpers wird mit Hilfe einer rekursiven Berech-
nungsmethode zur Bestimmung der Legendre-Polynome bestimmt [MG99|. All Polynome
P werden dabei ausgehend von dem Startwert Pyg = 1 durch

Ppm(u) = (2m —1) /1 —u? Py_1m-1 (5.1)

bis zum gewiinschten Grad und Ordnung berechnet, wobei u und 1 — u? fiir sin ® bzw.
cos ® stehen. ® bezeicht dabei die geozentrische Breite. Mit diesen Ergebnissen konnen
dann die verbleibenden Polynome bestimmt werden durch

Pm+17m(u) - (2m + 1) U Pm,m(u) (5.2)
und die rekursive Formel

Pan(u) = - ! — (20— 1) u Pain(w) — (0 m 1) Pyayn(u) (5.3)

fiir n > m+ 1.

Fiir die Berechnung der Beschleunigung aufgrund des Sonnenwindes, einem Strom von
vor allem Protonen und Elektronen, wird angenommen, das sich dieser mit einer konstan-
ten Geschwindigkeit von 450 km /s radial von der Sonne weg bewegt. Die Protonendichte
in einem Sonnenabstand von 1 AU wird zu 6,6 - 106 m ™3 gesetzt. Da der Sonnenwind
variabel ist, stellen diese Angaben Mittelwerte dar [KR95].
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Fiir den Start der Simulation benétigt das Orbitmodul Anfangswerte der Orbitele-
mente, welche vor der eigentlichen Simulation aus Missions-Datenbestdnden ausgelesen
werden. Der interne Integrator des RSS wurde anhand des Erd-Satelliten Explorer 12
validiert. Diese anspruchsvolle hochelliptische Bahn des Satelliten wird z. T. durch die
Gravitationseinfliisse des Mondes erheblich gestort [Low72]. Dennoch konnte iiber einem
Simulations-Zeitraum von mehreren Jahren eine sehr gute Ubereinstimmung zwischen
gemessener Bahn und Simulation des RSS festgestellt werden.

In spéateren Planungsstadien einer Raumsonden-Mission kann es u. U. notwendig sein,
dass sich die verschiedenen an der Mission beteiligten wissenschaftlichen Teams auf diesel-
ben Bahndaten beziehen. Gerade bei komplexen Missionen wie z. B. der MARS EXPRESS
Mission, werden zur Bahnoptimierung sowie zur Entladung der Drallrdder an Bord stan-
dig Orbitmandver durchgefiihrt, die jedoch nicht vom RSS simuliert werden. Um die
Genauigkeit hier zu erhohen, verfiigt das Orbit-Modul daher zusétzlich iiber weitere Ver-
sionen, die vom Nutzer gewéhlt werden kdnnen. So kann z. B. ein sog. MAPPS-File
der ESA eingelesen werden, das genaue Orbitinformationen jeweils zum Apo- und Pe-
rizentrum der Bahn enthélt. Zwischen diesen gegebenen Bahnpunkten kann dann der
Integrator des RSS genutzt werden, um eine moglichst genaue Bahnbestimmung unter
Berticksichtigung der angegebenen Storkréifte sicherzustellen. In jedem Perizentrum wird
dann die Bahn durch die ESA-Datenpunkte aktualisiert.

Weiterhin werden von der ESA wihrend einer Mission Vorhersage-Daten (Planning
Orbit) sowie die wirklich geflogene Bahn (reconstructed Orbit) berechnet und den Wissen-
schaftlern zur Verfligung gestellt. Auch diese Daten kénnen vom RSS eingelesen werden,
so dass die Ausgaben des RSS fiir die Planung der Radio-Science-Experimente sowie Ana-
lyse der Radio-Science-Messwerte zur Verfiigung stehen. Da diese Datensétze zunéchst
aus Zustandsvektoren zu verschiedenen Zeitpunkten bestehen, kann innerhalb des RSS
gewahlt werden, mit welcher Genauigkeit zwischen den entsprechenden Stiitzstellen in-
terpoliert werden soll. Es stehen fiir erste Planungsberechnungen die lineare Interpolation
sowie fiir hochgenaue Vorhersagen die kubische Spline-Interpolation zur Verfiigung. Auch
ein Glatten von numerischem Rauschen der Eingabe-Daten ist moglich. Besonders fiir
die Erstellung von sog. Doppler-Vorhersagen (s. a. Kapitel 5.4.8) wird diese Variante des
Orbit-Moduls genutzt. Die Informationen, die in dem ESA-Orbit-File gespeichert sind
und vom RSS ausgelesen werden kénnen sind:

e Datum und Zeit im TDB-System (s. a. Kapitel 4.1.10)

e Positions-Vektor in km, gegeben in planectozentrischen J2000 EME Koordinaten
(s. a. Kapitel 4.3)

e Geschwindigkeits-Vektor in km/s, gegeben in planetozentrischen J2000 EME Ko-
ordinaten (s. a. Kapitel 4.3)

5.4.3 Ephemeriden-Modul

Fiir die Berechnungen im Rahmen von Radio-Science-Experimenten ist eine fortlaufende
Ausgabe der Position bestimmter Himmelskorper (Ephemeriden) notwendig. Diese Aus-
gabe erfolgt durch das Ephemeriden-Modul, das mit baryzentrischen J2000 EME Koor-
dinaten arbeitet. Mit Hilfe des Moduls ist es moglich, die Ephemeriden aller Planeten des
Sonnensystems sowie des Erdmondes zu jedem beliebigen Zeitpunkt zu berechnen. Die Al-
gorithmen zur Berechnung von Planeten-Positionen und -Geschwindigkeiten folgen dem
JPL DE 405 Modell ([Sta98], [Dyn04]) des JPL und stehen damit in Ubereinstimmung
mit den Berechnungen von ESA und Nationale Weltraumorganisation der USA (NASA -
National Aeronautics and Space Administration). Zur Einbindung dieses Modells in den
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RSS wurde auf die vom JPL veroffentlichten Tschebyscheff-Koeftfizienten zuriickgegrif-
fen, mit deren Hilfe die entsprechenden Polynome (s. a. Anhang F) zur Berechnung der
Ephemeriden gebildet werden koénnen.

Urspriinglich wurden die Ephemeriden innerhalb des RSS mit Hilfe der VSOPS8T7-
Theorie nach |[BF88| berechnet, die aus Reihen periodischer Terme fiir die Planeten
Merkur bis Neptun besteht. Nach einer bestimmten Rechenvorschrift konnen aus die-
sen Datenreihen die heliozentrischen ekliptischen Koordinaten der Planeten berechnet
werden. Jedoch stellt das JPL-Modell eine aktuellere und damit auch deutlich genauere
Alternative dar, so dass diese letztendlich im RSS Verwendung findet (s. a. [ME98]).

Die Daten aus dem Ephemeriden-Modul sind fiir den RSS wichtig, da hiermit u. a.
Storeinfliisse von Planeten und Monden auf Raumsonden berticksichtigt werden und de-
ren Sichtbarkeiten bzw. Verdeckungen von Bodenstationen bestimmt werden koénnen.
Fiir die Bestimmung von Ephemeriden ist eine genaue Kenntnis von Referenz-Systemen
und Zeitbasen notwendig. Diese sind in Kapitel 4 ausfiihrlich beschrieben. Weiterhin
werden Effekte der Lichtlaufzeit (s. a. Kapitel 4.1.14) bei der Berechnung beriicksich-
tigt, so dass dem RSS durch dieses Modul stindig der um diesen Beitrag korrigierte
Vektor von der Raumsonde zur Bodenstation getrennt fiir den Uplink und den Down-
link iibergeben wird. Dazu muss die baryzentrische Position der Bodenstation mit Hilfe
der Ephemeriden-Rechnung iterativ fiir den zunéchst unbekannten Zeitpunkt des Sende-
bzw. Empfangs-Zeitpunktes auf der Erde bestimmt werden. Im ersten Iterationsschritt
wird dabei der Zeitpunkt, an dem das Signal an der Raumsonde eintrifft bzw. diese ver-
lafst, fiir die Bestimmung der Bodenstations-Position herangezogen. Dies entspricht einer
unendlich schnellen Lichtgeschwindigkeit. In den weiteren Rechenschritten wird nun mit
Hilfe dieser ersten Naherung die Lichtlaufzeit berechnet und fiir den Uplink von dem Zeit-
punkt des ersten Iterationsschrittes abgezogen bzw. fiir den Downlink zu diesem addiert.
Das Verfahren wird fortgesetzt bis eine entsprechend hohe Genauigkeit erzielt ist.

Die Genauigkeit der Ephemeriden nach dem JPL DE 405 Modell liegt fiir die inneren
Planeten des Sonnensystems bei mindestens 0,001 Bogensekunden, was in der Entfernung
des Mars einem Kilometer entspricht [Sta98]. Da diese im Jahr 1997 veroffentlichten
Ephemeriden fiir den Zeitraum 1600 n. Chr. bis 2200 n. Chr. Giiltigkeit besitzen, ist die
Genauigkeit in der fiir den RSS relevanten Epoche deutlich hoher. Sie liegt in der Ordung
10 Meter fiir die inneren Planeten und erreicht noch nach mehr als einem Jahrzehnt fiir
den Abstand Erde — Mars einen Fehler von weniger als 200 Meter [Sta03].

5.4.4 Bodenstations-Modul

Das Bodenstations-Modul des RSS stellt mit Hilfe der im Orbit- und Ephemeriden-Modul
(Kapitel 5.4.2 und 5.4.3) berechneten Daten den Beginn und das Ende eines Sichtbarkeits-
Zeitraumes einer vom Benutzer gewihlten Bodenstation auf der Erde fest. U. a. stehen
die Bodenstation New Norcia (34 m Antennen-Durchmesser) nahe Perth, Australien, der
ESA, Canberra (70 m), ebenfalls Australien, Goldstone (70 m und 34 m), USA, sowie
Madrid (70 m und 34 m), Spanien, zur Verfiigung (s. a. Tabelle 5.1).

Um die Bodenstation in dem inertial festen J2000 EME Koordinatensystem beschrei-
ben zu konnen, wird bei der Berechnung auf die Vorgehensweise in Kapitel 4.3 zurtickge-
griffen. Die Genauigkeit des Moduls liegt daher im Bereich dieser physikalischen Modelle.
Fiir die Festlegung der Bodenstations-Positionen werden Daten des Global Positioning
Systems (GPS) mit entsprechender Genauigkeit zugrunde gelegt.

Zur Berechnung der Sichtbarkeit ist die Definition des Winkels iiber dem Horizont
notwendig, ab dem die Station Signale empfangen kann. Im Allgemeinen wird dazu in-
nerhalb des RSS ein Winkel von 10° angenommen, da dies auch der Festlegung der ESA
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‘ Station ‘ Bez. ‘ Durchm. ‘ Westl. Liange ‘ Nordl. Breite ‘ Hohe
New Norcia | NNO 34 m 116° 117 29,4082” | -31° 02’ 53,6030” | 252,224 m
Madrid DS63 70 m 355° 45 07,5100” | 40° 25’ 52,3733” | 864,846 m
Madrid DS65 34 m 355° 44’ 55,2353” | 40° 25’ 37,8836” | 834,055 m
Goldstone DS14 70 m 243° 06’ 37,6236” | 35° 25’ 33,2817 | 964,131 m
Goldstone DS15 34 m 243° 06’ 46,0976 | 35° 25’ 18,6718” | 973,211 m
Canberra DS43 70 m 148° 58 52,4794 | -35° 24’ 08,7616” | 699,060 m

Tabelle 5.1: Eine Auswahl im RSS bericksichtigter Bodenstationen (Werte bezogen auf
den WGS-8/ Referenz-FEllipsoid)

fiir den Sichtbarkeitsbeginn bzw. das -ende entspricht.

Weiterhin werden die Daten des Vektors Bodenstation — Raumsonde fiir den Downlink
in das topozentrische Koordinatensystem transformiert, so dass wiahrend der sichtbaren
Periode nach jedem Zeitschritt der Azimuth- und Elevationswinkel fiir die Bodenstation
vorliegt. Diese Winkel sind zur richtigen Ausrichtung der Antenne beim Empfang von
Signalen der Raumsonde notwendig.

5.4.5 Okkultations-Modul

Das Okkultations-Modul dient zur Berechnung von Unterbrechungen der Sichtbarkeiten.
Die Raumsonde ist von der Bodenstation auf der Erde aus dann nicht sichtbar, wenn die
Sonde durch einen Himmelskorper verdeckt wird. Das Modul ermdoglicht die Bestimmung
von Eintritts- und Austrittszeitpunkten von Atmosphéren- und Planeten-Okkultationen.
Dies ist notwendig fiir die Planung von Okkultations-Experimenten und muss bei allen
anderen Experimenten berticksichtigt werden, da wéhrend einer Planeten-Okkultation
keine Radio-Signale von der Raumsonde zur Bodenstation gesendet werden kénnen. Des
Weiteren werden u. a. die Parameter des Satellitenorbits, Koordinaten des Aufpunktes
(Punkt auf der Planetenoberfliche, an dem eine Okkultation stattfindet) und der Sonnen-
stand festgehalten und gespeichert. Zusétzlich ist eine graphische Ausgabe moglich, mit
der man sich z. B. Dauer der Okkultation, Position der Sonde im Orbit zum Zeitpunkt der
Okkultation sowie den Sonnenstand am Aufpunkt anzeigen lassen kann. Zur Berechnung
greift das Okkultations-Modul auf das Orbit-Modul und Ephemeriden-Modul zurtick.
Bei der Berechnung wird von einer elliptischen Form des Himmelskorpers ausgegangen.
Dabei wird untersucht, wie sich die Gerade zwischen Raumsonde und Bodenstation bzgl.
des Ellipsoids verhélt. Besitzt die entsprechende quadratische Gleichung nur eine Losung,
tangiert das Radiosignal genau die Planenten- bzw. Atmosphérenoberfliche und es liegt
eine Okkultation vor.

Da diesen Berechnungen hauptsachlich Daten aus dem Ephemeriden- sowie Bodensta-
tions-Modul zugrunde liegen, entspricht die Rechengenauigkeit den Angaben in den Kapi-
teln 5.4.3 und 5.4.4. Unter der Annahme eines maximalen Fehlers bei der Ephemeriden-
Berechnung von 200 m und einer Raumsonden-Geschwindigkeit von 5 km/s liegt der
Zeitfehler bei hochstens 0,04 Sekunden. Ausgaben dieses Moduls sind u. a. Sichtbarkeits-
Daten, die neben der Ausrichtung der Bodenstation bzgl. der Raumsonde auch die
Zeitraume der Okkultation enthalten. Ergebnisse von Okkultations-Berechnungen fiir
die Planung bzw. Durchfiihrung von Radio-Science-Experimenten an Bord von MARS
ExpPrESS und VENUS EXPRESS werden in Kapitel 6.2 dargestellt.
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Mathematische Bestimmung von Okkultationen

Das Verfahren, das vom RSS zur Bestimmung einer Okkultation genutzt wird, basiert auf
der Berechnung der Schnittpunkte zwischen einer Geraden und einem Ellipsoid. Dabei
wird der Planet bzw. die Atmosphére des Planeten durch ein Ellipsoid dargestellt. Die
Verbindungslinie zwischen Bodenstation und Satellit wird zu einer Geraden ausgedehnt.
Es bestehen drei Moglichkeiten, wie das Ellipsoid und die Gerade zueinander stehen
koénnen:

1. Kein Schnittpunkt: Es besteht keine Okkultation (s. a. Bild 5.4).

2. Ein Schnitt- bzw. Berithrungspunkt: In diesem Fall kann ein Okkultationseintritt
oder -austritt vorliegen (s. a. Bild 5.5). Es ist jedoch moglich, dass sich der Satellit
vor dem Planeten befindet. Auch dann hétte die Gerade einen Schnittpunkt mit
dem Ellipsoid (s. a. Bild 5.6). Dann liegt jedoch keine Okkultation vor.

3. Zwei Schnittpunkte: Es liegt eine Okkultation vor, wenn sich der Satellit hinter
dem Planeten befindet (s. a. Bilder 5.7 und 5.8).

Richtung zur Erde
Satellit

Bahn des Satelliten Planet

Abbildung 5.4: Okkultations-Geometrie: kein Schnittpunkt, keine Okkultation

Zur Berechnung der Okkultation wird ein Ellipsoid in kartesischen Koordinaten durch
die Gleichung 5.4 dargestellt:

Lo (5.4)

Eine Gerade g, im Raum durch den Punkt 79 kann in Vektorschreibweise durch
Gokk = A1- T+ 7o (5.5)

ausgedriickt werden. Sie wird durch einen Richtungsvektor » und einen Parameter \;
beschrieben. Im Okkultations-Modul wird fiir den Vektor = der Richtungsvektor vom
Satelliten zur Bodenstation gesetzt. Der Aufpunkt der Geraden ist die Position des Sa-
telliten, wodurch der Ortsvektor r( festgelegt wird (vgl. Bild 5.9).

Um den Schnittpunkt zwischen Geraden und Ellipsoid (Planet) zu ermitteln, miis-
sen die jeweiligen Komponenten der Geraden in die Gleichung des Ellipsoids eingesetzt
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Richtung zur Erde

Bahn des Satelliten

Abbildung 5.5: Okkultations-Geometrie: ein Berihrungspunkt, Eintritt in eine bzw. Aus-
tritt aus einer Okkultation

Richtung zur Erde

Bahn des Satelliten

Abbildung 5.6: Okkultations-Geometrie: ein Bertihrungspunkt, keine Okkultation

Richtung zur Erde

Bahn des Satelliten

N =
Satellit

Abbildung 5.7: Okkultations-Geometrie: zwei Schnittpunkte, Okkultation
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Satellit Richtung zur Erde

Bahn des Satelliten

Abbildung 5.8: Okkultations-Geometrie: zwei Schnittpunkte, keine Okkultation

Richtung Bodenstation

T

y T r
Satellit

Abbildung 5.9: Gerade vom Satelliten in Richtung der Bodenstation
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werden:

()\l Tx + Tox)2 ()\l ’I”y + ’I”()y)2 ()\l T + TOz)2

2 2 2
ae be Ce

~1 . (5.6)

Aus der Gleichung 5.6 ergibt sich eine quadratische Gleichung fiir A;, wenn die Halbachsen
ae, be und c. des Ellipsoids und der Richtungsvektor r bekannt sind. Nach weiterem
Umformen erhilt man:

2 2 2
2T Ty Tz T0x Ty Toy T2 T0z
Aj (a—§+b2+—§> + 2/\1( 2 T TTa )

e e e e (&
(2) 2
0
+ (—$+b2y+ >—1:0. (5.7)
Die Koeffiezienten der Potenzen von \; werden nun zusammengefasst zu Ay, Byund Cj:
2 Z r2
_ x
Ay = ; + = + —=
T2T0x ryTOy 7270z
B, =
a? b2 c?
TOac (2)y 7”(2)2
Cy = —+b2+—— . (5.8)

So ergibt sich als allgemeine Losung fiir A;:

2
B, B3 —44,0, 59

+
24, 2 A, ’

A2 =—

d. h. die Schnittpunkte der Geraden g, mit dem Ellipsoid liegen bei g, = A 1/2°7+70.

In Gleichung 5.9 wird der Term unter der Wurzel als die Diskriminante Doy bezeich-
net. Der Wert dieser Diskriminanten Doy ist im folgenden mafigeblich fiir mogliche
Losungen A; 1 /2. So sind als Lésung fiinf Félle denkbar:

1. )\171/2 =0:
Schnittpunkt und Satellit fallen in einem Punkt zusammen. Dieses Ergebnis kann
in einer sinnvollen Umlaufbahn nicht auftreten.

2. )\171/2 e C:
Es liegt keine Okkultation vor (vgl. Bild 5.4).

3. )\171/2 eER A )\l,l #* )\172 AN )\171 <0 A )\172 <0:
In diesem Fall befindet sich der Satellit direkt vor dem Planeten. Es liegt keine
Okkultation vor (vgl. Bild 5.8).

4. )\171/2 eER A )\l,l = )\172 A )\171 <0 A )\172 <0:
Es liegt kein Ein- oder Austritt in die Okkultation vor, da A\; negativ ist und der
Satellit sich somit vor dem Planeten befindet (vgl. Bild 5.6).

9. )\171/2 eER A )\l,l #* )\172 AN )\171 >0 A )\172 > 0O:
In diesem Fall befindet sich der Satellit hinter dem Planeten. Es liegt eine Okkul-
tation vor (vgl. Bild 5.7).
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6. )\171/2 eR A )\l,l = )\l72 AN A1 >0 A )\172 > 0:
Es liegt ein Eintritt in eine Okkultation oder ein Austritt aus einer Okkultation
vor. Der Satellit befindet sich dabei hinter dem Planeten, da ;1 bzw. ;o positiv
ist (vgl. Bild 5.5).

Ein Eintritt bzw. Austritt liegt also dann vor, wenn die beiden Losungen A; 1 /o reell und
gleich sind, d. h. die Diskriminante Null wird. Als Forderung fiir einen Eintritt in eine
Okkultation oder einen Austritt aus einer Okkultation ergibt sich somit:

Dowk =B3 —4A\C\x=0 A A#0 (5.10)

Die Unterscheidung zwischen einem Eintritt oder einem Austritt in die bzw. aus der
Okkultation ist anhand der Betrachtung der Anzahl der Lésungen kurz vor oder nach
dem jeweiligen Ereignis moglich.

5.4.6 Eklipse-Modul

Das Eklipse-Modul des RSS bestimmt Schattenphasen des Satelliten, also diejenigen
Zeitraume, in denen die Sonne vom Zentralkorper verdeckt wird und somit die Solarzellen
keine Energie liefern kénnen. Fiir die Missions-Planung ist dies von besonderer Wichtig-
keit, da wiahrend der Eklipse die Batterien an Bord der Raumsonde fiir die Energiever-
sogung der Subsysteme sowie der Instrumente in Anspruch genommen werden miissen.
Diese haben jedoch eine maximale Entladetiefe und eine begrenzte Anzahl von Ladezy-
klen, so dass die Missionsdauer von der Eklipse-Dauer und -Frequenz beeinflusst wird,
was bei der Planung bertiicksichtigt werden muss.

Das Eklipse-Modul folgt den schon im Okkultations-Modul (s. a. Kapitel 5.4.5) herge-
leiteten mathematischen Beziehungen. Jedoch wird im Falle des Eklipse-Moduls die Bo-
denstation auf der Erde durch den Sonnenmittelpunkt ersetzt. Durch den Wegfall von Be-
rechnungen zur inertialen Lage der Bodenstation, Koordinaten-Transformationen sowie
weiteren optionalen Funktionen kann das Eklipse-Modul gegeniiber dem Okkultations-
Modul vereinfacht werden, um die Rechenzeit zu optimieren. Die Wahl des Sonnenmit-
telpunktes als Referenzpunkt der Rechnung hat zur Folge, dass eine Unterscheidung
zwischen Halb- und Kernschatten nicht moglich ist. Vielmehr wird durch den Sonnen-
mittelpunkt als Bezugspunkt ein Ein- und Austrittszeitpunkt fiir die Schattenphase der
Raumsonde berechnet, der zwischen den zu erwartenden Zeitpunkten fiir den Halb- und
Kernschatten liegt. Die Wahl nur eines Punktes statt zweier Punkte auf der Sonnen-
oberfliche im Abstand von jeweils 696.000 km vom Sonnenmittelpunkt verringert den
Rechenaufwand deutlich und kann damit gerechtfertigt werden, dass der Fehler aufgrund
des relativ grofen Abstandes zwischen Planet und Sonne im Vergleich zum Abstand
der Raumsonde zum Planeten fiir die notwendige Genauigkeit zu vernachléssigen ist. Im
Beispiel von betragt der Unterschied zwischen Halb- und Kernschatten weniger als 10
Sekunden. Berechnungen von Eklipse-Phasen wurden wie in Kapitel 6.6 dargestellt u. a.
fiir die MARS EXPRESS Mission durchgefiihrt.

5.4.7 Bistatisches Radar-Modul

Wie schon in Kapitel 2.7.2 beschrieben, soll beim bistatischen Radar-Experiment die
Antenne der Raumsonde auf den Punkt auf der Oberflache des zu untersuchenden Kor-
pers gerichtet werden, an dem das dort reflektierte Signal die Bodenstation auf der Erde
erreicht. Daher bildet die Berechnungs-Methode, durch die bei gegebener Position der
Raumsonde und der Bodenstation auf der Erde der sog. spekulare Punkt auf einem Him-
melskorper berechnet wird, die Grundlage des Bistatic-Radar-Moduls. Die Himmelskor-
per werden im Allgemeinen als Ellipsoid angenommen, da sich besonders in den polaren
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Regionen eines abgeplatteten Planeten wie dem Mars Fehler bis zu 20 km ergeben kon-
nen, die nicht zu vernachléssigen sind. Daher soll diese Methode im folgenden hergeleitet
werden. Eine Ausnahme bildet die Berechnung des spekularen Punktes bei der Venus.
Durch deren kugelférmige Ausprégung ist hier ein Verfahren notwendig, das in Anhang
D néher erlautert wird. Die Genauigkeit dieses Moduls wird daher grofitenteils durch
Fehler bei der Modellierung des Himmelskorpers beeinflufst. Da topographische Details
hier unberiicksichtigt bleiben, kann sich eine lokale Anderung der Position des spekularen
Punktes ergeben, die jedoch durch die relativ grofe Ausleuchtfliche auf der Oberfliche
ohne Einflufs auf die Messung bleibt. Ergebnisse von Berechnungen fiir Bistatic-Radar-
Experimente werden im Kapitel 6.3 néher erlautert. Im Folgenden soll jedoch zunéchst
auf die angewandten Methoden eingegangen werden.

Funktion g,

In einer ersten Funktion wird zunéchst die Bedingung verwendet, dass der spekulare
Punkt p,, auf dem Ellipsoid liegen muss. Die Funktion g; ist dabei abhéngig von den
Koordinaten ), ysp und zs, des spekularen Punktes und hat folgende Form:

2 2 2
T Y z
gl(xspayspazsp) = s2p + _b82p + _s2p —1=0 . (5.11)
Qe e Ce

Dabei sind die Werte ae, be und c. die Lange der Halbachsen des zu definierenden Ellip-
soids in x-, y- und z-Richtung.

Der Vektor py), kann als Summe von Vektoren geschrieben werden, die in die jeweiligen
Richtungen vom Planetenzentrum zum Satelliten (r;) und zur Bodenstation (r2) zeigen
(s. a. Abbildung 5.10). Dabei beschreiben o, und f, die Lénge dieser Vektoren:

Psyp=0arT1+Grra . (5.12)

Weiterhin werden die Vektoren

Top/ e x1/ae To/ae
Pop=| Ysp/be |, 7T1"= 1| y1/be und  r2" = | y2/be (5.13)
Zep/Ce 21/¢Ce 29/Ce

eingefiihrt. Da p;}% durch den Ausdruck pg, - p, definiert ist, ergibt sich

2 2 2

*2 xsp ysp ZSp
Pow=—5+—5 +—5 . 5.14
a2 b2 c? ( )

Die Funktion g; nach Gleichung 5.11 vereinfacht sich dadurch zu

91(Tsp, Ysp, 2sp) = P:;% -1. (5.15)
Da der Vektor p,,, wie in Gleichung 5.12 gezeigt wurde, auch in Abhéngigkeit von a
und [, geschrieben werden kann, ist g; nur noch von zwei Variablen abhéingig.
Funktion g,

In der Funktion g, wird die Bedingung der idealen Reflexion umgesetzt. Dafiir werden
zunéchst einige neue Vektoren eingefiithrt. Die Definition der Normalen am Ellipsoid im
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Bodenstation

Satellit

Abbildung 5.10: Geometrie zur Berechnung des spekularen Punktes (1)

spekularen Punkt wird durch die Bildung des Gradienten der Ellipsoidgleichung 5.11
erreicht:

sp/ag
Ny =gradg, =2 ysp/0; | . (5.16)
Zsp/ o
Zusétzlich werden die beiden Vektoren w; und wo definiert, die sich jeweils vom speku-
laren Punkt zum Satelliten bzw. zur Bodenstation erstrecken (s. a. Abbildung 5.11):
U = T1-DPg (5.17)
Uy = T3Py, - (5.18)

Nun kann man die Gleichung

Nsp-ul Nsp-'LLQ

—— = C0SY = (5.19)
[N spl - |ui] [N spl - |uz]

aufstellen, wobei der hier eingefiihrte Winkel v den Einfallswinkel bzw. den Ausfallswinkel
beschreibt (s. a. Abbildung 5.11). Beide miissen bei idealer Reflexion identisch sein. Nach
Umformung erhalt man nun folgende Gleichung;:

(Nop-u1) - |ug| = (Ngp - uz) - lua]| . (5.20)
Durch Einsetzen von Gleichung 5.17 und 5.18 folgt fiir die Klammerausdriicke:

Ngp-ur = Ng-r1—Ngy by, , (5.21)

Ngy-us = Ng-r2— Ny pg, - (5.22)
Mit dem Ausdruck 5.16 ergibt sich fiir den identischen Subtrahenden

2 2 2
_ Lsp Ysp Zsp _
Nsp~psp—2'(?+b—2+c—2>—2; (5'23)

€ € €
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wobei der Klammerausdruck aufgrund der Ellipsoid-Definition 1 ergibt. Gleichungen 5.21
und 5.22 kénnen nun wie folgt dargestellt werden:

Nsp'ul:Nsp'r1—2N5p~u2:Nsp-'r2—2 : (524)

was mit Gleichung 5.20 auf den Ausdruck fiir g, fiihrt:

1 1
go = (§Nsp"’"1 - 1) ’ ’u2‘ - <§NSP'T2 - 1) : ’ul, =0 . (5'25)

Bodenstation

Satellit

Abbildung 5.11: Geometrie zur Berechnung des spekularen Punktes (2)

Numerische Iteration

Um den spekularen Punkt zu ermitteln, wird eine Newton-Iteration durchgefiihrt. Die
beiden Funktionen g, (Gleichung 5.15) und g, (Gleichung 5.25) werden dabei zur Funk-
tion f zuammengefaft:

f= ( g; > . (5.26)

Zum Aufstellen der Jacobi-Matrix

| 9g1/0a, 0g,/0p5,
Vi _[89;/3047« D92/, (5:27)
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werden die Ableitungen von g; und g, nach a, und (3, benétigt:

99, Py

8(17« = 2 p:p ! 8ozr = 2 p:p ' TT ) (528)
891 8pj:p
aﬁr = 2 p:p : aﬁr = 2- p:p ’ T; ’ (529)
892 1 8Nsp 1 aUQ
ZJ2 - L N -1 —1)-
ooy, 2 Oa, 1tz 27 %P " ooy,
10Ny, 1 Ouy
_Z ot — [ =N oo —1 - )
2 O, T2 Uy (2 sp T2 > da, (5 30)
892 1 6N5p 1 aUQ
= = Cpy N -1 —1).
o5, ~ zap T et TN g
1 3N5p 1 3’U,1
—= cry-u; — | =Ngy 1o —1] - . 5.31
505, T2 W (2 sp T2 > 95, (5.31)
Dabei miissen weiterhin die Ableitungen von N, u; und us bestimmt werden:
2
8N leiv/ae
a—sp = 2 . T17y/bz s (532)
or 71,2/ C2
2
8N T27$/ae
Wsp = 2 . T27y/bz s (533)
" T,/ C2
0 . 0 .
ur . uwirm 7 Ui __wi-m : (5.34)
oo, Uy 0B, uq
0 . 0 .
Uz U271 7 Uz _ U272 ' (5.35)
oo, U 0B, Ug

Mittels der Newton-Iteration werden die Werte o, und (3, fiir die Ermittlung des spe-
kularen Punkts nach Gleichung 5.12 berechnet. Die Vorschrift fiir die Iteration lautet:

Qr.n _ Qrn—1 _i
< ﬁr,n > B ( ﬂr,nfl ) Vf ' (536)

Der Abbruch der Iteration wird durch eine vorgegebene maximale Differenz von py,,,_4
und pg,, ,, bestimmt. Somit kann nun der Vektor zum spekularen Punkt angegeben wer-
den. Die Ermittlung des spekularen Punkts auf einer Kugel kann analog durchgefiihrt
werden und soll daher hier nicht ndher erlautert werden. Nahere Angaben hierzu finden
sich in Anhang D.

Weitere Berechnungen

Weiterhin werden beim Aktivieren des bistatischen Radar-Moduls weitere Uberpriifungen
durchgefiihrt. Dabei wird u. a. untersucht, ob der spekulare Punkt von der gewéhlten
Bodenstation aus sichtbar ist und in einem vorher definierten Zielgebiet liegt. Zusétz-
lich werden mit den im Start-GUI des RSS vorgenommenen Mindest-Anforderungen, wie
z. B. die minimale Léange eines Messzeitraumes vor und nach Erreichen des spekula-
ren Punkts (nur bei inertialer Ausrichtung der Raumsonde) oder der minimale Winkel
der Raumsonde iiber dem Horizont am Ort des spekularen Punkts, weitere ungeeignete
Zeitrdume aussortiert. Des Weiteren werden die zur Lieferung an die ESA notwendigen
Request-Files ausgegeben, welche einige Werte beinhalten, die die zu erwartende Qualitét
der Messung beschreiben. Dazu gehoren u. a.:
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Name der Zielregion,

Geographische Lange und Breite des spekularen Punkts,
Einfallswinkel des Radio-Signals am Ort des spekularen Punkts,
Abstand der Raumsonde zum spekularen Punkt,

Abschétzung der ausgeleuchteten Region im X-Band,

Notwendiger Rotationswinkel, den die Raumsonde bei einer Drehung aus der Erd-
Richtung tiberstreichen muss,

Geschwindigkeit des spekularen Punkts auf der Oberflache sowie

Winkel zwischen der negativen X-Achse der Raumsonde (entgegengesetzt zur Aus-
richtung der HGA) und der Sonnenrichtung (zur Abschétzung von Aufheizraten
der Raumsonde),

5.4.8 Doppler-Modul

Der Dopplereffekt tritt in der Raumfahrt auf, wenn sich Sender und Empfinger einer
elektromagnetischen Welle, z. B. ein Satellit und eine Bodenstation der Erde, relativ zu-
einander bewegen (s. a. Kapitel 2.5). Dadurch verschieben sich die Frequenzen sowohl
bei One-Way- als auch bei Two- Way-Signalen in Abhéngigkeit von der Relativgeschwin-
digkeit von Sender und Empfinger. Mit Hilfe dieses messbaren Dopplereffektes wird
im Allgemeinen die Relativgeschwindigkeit zwischen der Bodenstation auf der Erde und
einem Satelliten berechnet. Da die Geschwindigkeiten sehr grofs sind und das Signal einen
nicht zu vernachliassigenden Weg durch das Gravitations-Potential der Sonne zuriicklegt,
miissen fiir genaue Berechnungen relativistische Effekte berticksichtigt werden. Auch die
unterschiedlichen Gravitations-Potentiale der Planeten spielen zusétzlich eine zu beriick-
sichtigende Rolle. Besonders zu erwéihnen sind hier auch die Einfliisse der variierenden
Erdrotation, Prazession, Nutation und Polbewegung, die einen nicht zu vernachléssigen
Effekt auf die Doppler-Werte haben. Diese Effekte sind bereits ausfiihrlich in Kapitel 4.3
beschrieben worden und gehen in die Berechnung der theoretischen Doppler-Werte, den
sog. Doppler-Vorhersagen, mit ein.

Die so bestimmten Doppler-Vorhersagen beinhalten allerdings bewufst nicht Effekte

beim Durchdringen der Erd-Atmosphére, da diese durch die Angabe von aktuellen meteo-
rologischen Daten der Bodenstation getrennt berechnet werden und von der Frequenz des
Signals abhéngen. Die Ergebnisse, die der Dopplereffekt liefert, konnen genutzt werden,
um Aussagen iiber die Atmosphére eines Planeten zu treffen, durch dessen Atmosphé-
re das Signal lauft. Dies geschieht durch Auswertung der Residuen, d. h. den Vergleich
berechneter Doppler-Vorhersagen mit den gemessenen wahren Doppler-Werten.

Berechnung theoretischer Doppler-Vorhersagen

Auf die genaue Herleitung der Formel fiir den relativistischen Doppler-Effekt wird an die-
ser Stelle verzichtet. Die angegebene Formel und Hinweise auf die Herleitung, sowie wei-
terfithrende Literatur zu diesem Thema konnen [Sch96|, [HEHT 03], [Hau04b], [Hau04c],
[H&au02], [Sof89], [Ash03], [Tip94| und [Sch02| entnommen werden. Die Formel, die im
Doppler-Modul umgesetzt wurde, lautet:

Af | 1-meBp+50e°—F
fs 1-n-Bg+18s7— %

c2

(5.37)
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Die Formelzeichen haben dabei folgende Bedeutung;:

e Af ist die Doppler-Frequenzverschiebung mit Af = fg— fg, wobei fg die Frequenz
beim Senden und fg die Frequenz beim Empfang des Signals bezeichnet.

e n ist der normierte Vektor von Sender zum Zeitpunkt der Aussendung zu Em-
pfanger zum Zeitpunkt des Empfangs, d. h. in Ausbreitungsrichtung des Signals.
Er beinhaltet neben der Lichtlaufzeit die Verzogerung bedingt durch Effekte der
Allgemeinen Relativitéts-Theorie.

e By ist die normierte Geschwindigkeit des Senders mit Bg = *2, wobei vg die
Geschwindigkeit des Senders zum Zeitpunkt der Aussendung ist.

e B ist die normierte Geschwindigkeit des Empfangers mit 85 = Y&, wobei v die
Geschwindigkeit des Empfangers zum Zeitpunkt des Empfangs ist.

e c ist die Lichtgeschwindigkeit im Vakuum.

e &g ist das Gravitations-Potential der Sonne und des Planeten, in dessen Ein-
flusssphére sich der Sender befindet, mit &g = —£ @ — f—}ﬁ, wobei po und g, die
Gravitations-Parameter von Sonne bzw. Planet in den Absténden 7 und rp zum

Zeitpunkt der Aussendung darstellen.

o ®p ist das Gravitations-Potential der Sonne und des Planeten, in dessen Einfluss-
sphére sich der Empfanger befindet, mit &5 = —ﬁf—Q — f—}ﬁ, wobei o und p, die
Gravitations-Parameter von Sonne bzw. Planet in den Absténden ro und rp zum

Zeitpunkt des Empfangs darstellen.

Alle Grofen werden dabei im geozentrischen System zum Zeitpunkt der Aussendung
und des Empfangs bestimmt, wobei sich der Zeitpunkt der Aussendung des Signals beim
One-Way-Verfahren gegeniiber dem Two-Way-Vefahren unterscheidet. Beim Gravita-
tionspotential der Bodenstation muss zuséatzlich das Zentrifugalpotential, das durch die
Erddrehung entsteht, berticksichtigt werden [Ash03]:

@Z:—%- (w@-sin (g—g0> '7”)2. (5.38)

Dabei stellt wg, die Winkelgeschwindigkeit der Erde in Radian pro Sekunde (s. a. Glei-
chung 4.49), ¢ die geographische Breite der Bodenstation und r die Entfernung vom
Erdmittelpunkt zur Bodenstation dar.

Zur Veranschaulichung der verschiedenen Gréfsen wurde als Beispiel die MARS EXPRESS
Mission vom 26. September 2004 um 12 Uhr gewahlt. Zu diesem Zeitpunkt haben die
einzelnen Terme im UPLINK n&herungsweise die in Tabelle 5.2 dargestellten Werte. Es
wird deutlich, dass bei gesendeten Frequenzen im X-Band der Beitrag der Doppler-
Verschiebungen durch Gravitations-Potentiale (gravitative Rotverschiebung) etwa 100
Hz erreichen kann.

Alternativ kann innerhalb des RSS auch die folgende Gleichung, wie sie von [MA95]
angegeben wird, zur Bestimmung des Dopplereffektes herangezogen werden:

Af . YI-B5-(-Bp'n) a5 @

=1- + = -— . (5.39)
2 2
s Vi-8E-(1=Bs-m) & €
Beide Formeln stellen unterschiedliche Nédherungen dar. Die Unterschiede der beiden
Formeln liegen im Falle der MARS EXPRESS Mission maximal im Bereich von Af/fg =
103, Bei einer eingesetzten Frequenz im X-Band kann dies eine Frequenzverschiebung
A f von bis zu wenigen Millihertz bewirken.
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Term | Grofienordnung | Einfluss im X-Band
n-Bp|~-2-107" ~10° Hz
n-Bg |~ 7-1076 ~10° Hz
% 2 |~ 3-107Y ~ 10! Hz
6% |~ 5-107° ~ 10> Hz
e | ~—6-107° ~ 102 Hz
‘g_g ~—1-1078 ~10° Hz
f—g ~—9-10713 ~1072Hz

Tabelle 5.2: Veranschaulichung der verschiedenen Grifien zur Berechnung der Doppler-
Vorhersagen

Relativistische Addition

Die relativistische Addition ergibt sich als Folge der Zeit- und Léngendilatation in be-
wegten Bezugssystemen. Da nichts schneller sein kann als das Licht, muss dieser Erkennt-
nis auch bei der Addition zweier Geschwindigkeiten wie z. B. zur Bestimmung von B¢
und By aus baryzentrischen Planetenbewegungen und planetozentrischen Sender- bzw-
Empfinger-Bewegungen Rechnung getragen werden. Weil diese Effekte bei interplaneta-
ren Missionen wie der MARS EXPRESS Mission im Millihertz-Bereich auftreten, wurden
sie im RSS mit beriicksichtigt ([BRF98]):

1

v= 0188 W'+ (r—1) (v 4) @+ g ul (5.40)
mit
1
YR = \/T—ﬂﬁ als Lorentzfaktor. (5.41)

Dabei haben die Gréfen folgende Bedeutung:

oV Geschwindigkeitsvektor gemessen im System S,

oV Geschwindigkeitsvektor gemessen im System S,

ou Geschwindigkeitsvektor des Systems S’ relativ zum System S,

e 3, Geschwindigkeitsvektor u bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit c,

e 3, Geschwindigkeitsvektor v bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit c,

e 3, Geschwindigkeitsvektor v" bezogen auf die Lichtgeschwindigkeit ¢ und

L7} normierter Geschwindigkeitsvektor u, d. h. Richtungsvektor des
Geschwindigkeitsvektors wu.

Betrachtet man all diese Effekte zur Berechnung des Doppler-Effektes, konnen zur
Auswertung des Experimentes entsprechende Ausgabe-Daten mit den Original-Daten
der Messung verglichen werden.

Genauigkeit der Doppler-Vorhersagen

Zur Untersuchung der Genauigkeit des Moduls wurden Doppler-Werte der Mission MARS
ExPrESS vom 1. Juli 2004 herangezogen. Zu diesem Zeitpunkt weisen die vorhergesagten
Doppler-Werte ein numerisches Rauschen von ca. 1 mHz auf, was einem Geschwindig-
keitsfehler von 35 pm /s entspricht. Unter Berticksichtigung der Standardabweichung kann
man zudem feststellen, dass 68% (1o) der Werte innerhalb von 0,3 mHz bzw. 11 pm/s
Rauschen liegen.
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Ein weitere Analyse der Genauigkeit kann durch die Auswertung der Doppler-Vor-
hersagen, also die Bestimmung der Frequenz-Residuen (s. a. Abbildung 5.12), erreicht
werden. Am 24. Mai 2004 wurde die an der Bodenstation Madrid (DSS 65) gemessene
Frequenz im X-Band wéhrend eines MARS EXPRESS Radio-Science-Experimentes im
Zwei-Wege-Modus kurz vor Eintritt in die Mars-Tonosphére mit den Doppler-Vorhersagen
des Electrical Engineering Department der Stanford University und des RSS verglichen.
Dabei ldsst sich deutlich erkennen, dass die Qualitdt der Vorhersagen des RSS nahe der
Nulllinie liegt, wihrend die Residuen der Stanford University eine Abweichung von ca.
169 mH z zeigen. Jedoch ist in beiden Datensédtzen ein linearer Trend zu erkennen, was
auch fiir die hohe Qualitét der Doppler-Bestimmung mit Hilfe des RSS spricht.

250
{ { — Residuals with RSS Predicts
—— Residuals with STANFORD Predicts
, , —— RSS mean deviation: -1.58 mHz
200k o ] —— STANFORD mean deviation: 168.92 mHz
yiregy “I'I R A I :I. y 1 Ao : Il i 1y 1L, AT, '\.. ”.h“kllh
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N : : : : :
I
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[
©
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Abbildung 5.12: Frequenz-Residuen im X-Band des MARS EXPRESS Radio-Science Fx-
perimentes gemessen am 24. Mai 2004. Auswertung der Daten mit
Doppler-Vorhersagen des RSS bzw. des des FElectrical Engineering De-
partment der Stanford University

Die auftretenden Abweichungen und Ungenauigkeiten sind durch nicht beriicksichtigtes
interplanetares Plasma und die Effekte der Erdatmosphére, Fehler bei der Bestimmung
der genauen Umlaufbahn der Raumsonde, Messungenauigkeiten sowie numerische Fehler
im Grenzbereich der MATLAB-Genauigkeit (15 signifikante Stellen) zu erkléren. Weite-
re Beispiele berechneter Doppler-Vorhersagen fiir die Auswertung des MARS EXPRESS
Radio-Science-Experiments (MarS) finden sich in Kapitel 6.7.
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5.4.9 Fly-By-Modul

Das Fly-By-Modul wurde fiir die Identifizierung von Vorbeifliigen der MARS EXPRESS
Raumsonde an den Marsmonden Phobos- (s. Abbildung 5.13) und Deimos entwickelt. Es
bestimmt Anndherungen unterhalb eines vom Nutzer angegebenen Mindestabstandes.
Die Programmierung dieses Moduls folgt dabei den in [JSC89] modellierten Umlauf-

Abbildung 5.13: Der Mars-Mond Phobos aufgenommen von der HRSC-Kamera an Bord
der Raumsonde MARS EXPRESS (Copyright ESA/DLR/FU Berlin, G.
Neukum) [DLRO04/

bahnen der beiden Marsmonde. In dieser Arbeit sind entsprechende Angaben zu den
Bahnelementen sowie ihrer Anderungsraten angegeben. Dabei gehen Beobachtungen von
der Erde sowie von Mars-Satelliten aus in die Modellierung ein und wurden entsprechend
ihrer Genauigkeit gewichtet. Die Angabe der Genauigkeit des Modells ist schwierig, da
bisher nur wenige Positionsbestimmungen der Mars-Monde durchgefiihrt wurden. Es wird
jedoch von einem maximalen Fehler von 15 km fiir Phobos und 12 km fiir Deimos aus-
gegangen [JSC89|.

Die Orbitelemente Phobos und Deimos wurden bzgl. dem in der Orbitebene des Mon-
des mitdrehenden Koordinatensystem beschrieben (s. a. Tabelle 5.3) und koénnen mit
Hilfe der fiktiven sog. Laplace-Ebene in das Koordinatensystem des mittleren Erdaqua-
tors von 1950 iiberfiihrt werden. Die Laplace-Ebene ist so definiert, dass sich in ihr alle
angreifenden Storkréfte gegenseitig auftheben und ist damit die mittlere Umlaufbahn eines
Himmelskorpers, die sich im Gegensatz zu realen Bahn nicht &ndert. Die verschiedenen
Koordinatensysteme sowie die benétigten Winkel sind in Abbbildung 5.14 skizziert.
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ORBIT PLANE

PERIAPSIS
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1950.0 EME

Abbildung 5.14: Lage der Koordinatensysteme zur Bestimmung der Orbitelemente von

Phobos nach [JSC89]

Grofe Halbachse [km] a
Exzentrizitit [-| e
Inklination zur Laplace-Ebene [°] I
Mittlere Lange zur Epoche |[°] L
Anderung der mittleren Linge [°/Tag] LR
Beschleunigung der mittleren Linge [°/Tag?] LA
Léange des Perizentrums [°| P
Anderung der Linge des Perizentrums [°/Tag] PR
Léange des Knotens der Laplace-Ebene [°] K
Anderung der Linge des Knotens der Laplace-Ebene [°/Tag] KR
Lénge des Knotens der Laplace-Ebene auf dem Erdédquator [°] N
Anderung der Linge des Knotens auf der Laplace-Ebene [°/Tag] | NR
Inklination der Laplace-Ebene gegeniiber des Erddquators [°| J
Anderung der Inklination der Laplace-Ebene [°/Tag] JR

9377,241
0,015107
1,082

138,003
1128,844407
0,93600 -10~8
46,085
0,435047897
209,682
-0,436014608
47,405

-0,89202 1077

37,262
0,45685 1075

Tabelle 5.3: Bahndaten des Mondes Phobos nach [JSC89]
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Mit Hilfe verschiedener Rotationen kann nun die Position 71959 von Phobos im mitt-
leren Erd-Aquatorsystem von 1950 bestimmt werden:

r1950 = R.(—N) R, (—J) R.(—-K)R,(-I) R,(N+ K—P—a)p , (5.42)

wobei R, und R, die Rotationsmatrizen um die X- bzw. Z-Achse mit den angege-
benen Winkeln darstellen. p beschreibt den Ortsvektor des Mondes im mitdrehenden
Orbitsystem, der sich wie folgt bestimmen lafst:

r
p=10 , (5.43)
0
wobei r der radiale Abstand zum Mittelpunkt des Zentralkorpers ist und mit
a(l—e?)
=—= 5.44
14+ ecosf ( )

berechnet werden kann, wenn die Grofse Halbachse a und die Exzentrizitét e bekannt sind.
Die Wahre Anomalie 8 kann tiber die Mittlere Anomalie M bzw. Exzentrische Anomalie
E in Abhingigkeit der Ephemeridenzeit T, und dem Gravitations-Parameter p mit
Hilfe der Keplergleichung iterativ bestimmt werden:

1+4+e E

o tan;) und (5.45)

0 =2-atan(

M=F—esin E= \/ %(Teph - tbegin) ) (546)

wobei M = L — P nach Tabelle 5.3 und tpg;, dem 1. Januar 1950 um 0 Uhr entspricht.
Da die MARS EXPRESS Positionen im Erddquator-System des Jahres 2000 angegeben
werden, ist eine weitere Transformation in dieses Koordinatensystem notwendig (s. a.
Kapitel 4.3.1).

Im Rahmen des MARS EXPRESS Radio-Science-Experimentes (MaRS) wurden mehrere
Phobos-Vorbeifiige mit Hilfe des RSS identifiziert. U. a. die Anndherungen am 30. Mai
und 9. Juni 2005 im Abstand von 319 km bzw. 305 km flossen in die Missionsplanung
der ESA mit ein.

5.4.10 Lageregelungs-Modul

Das Lageregelungs-Modul dient zur Berechnung der Lagewinkel der Sonde wéihrend einer
Simulation. Dabei soll beriicksichtigt werden, dass Radio-Signale in Planeten-Atmosphé-
ren und -lonosphéren gebrochen werden. Damit das Signal die Erde dennoch erreicht,
muss die Antenne an Bord der Raumsonde entsprechend vorgehalten werden. Zu diesem
Zweck werden verschiedene Koordinatensysteme definiert. Es gibt hierbei zwei Klassen
von Koordinatensystemen: Referenz-Koordinatensysteme und Pointing-Koordinatensys-
teme. Die Referenz-Koordinatensysteme beschreiben das Bezugssystem auf das sich die
angegebenen Lagewinkel bezichen wahrend die Pointing-Koordinatensysteme die einzu-
nehmende Ausrichtung angeben, wie z. B. ein Koordinatensystem, dessen x-Achse immer
auf die Erde gerichtet ist. Zum Vergleich sind in Tabelle 5.4 alle Koordinatensysteme des
Lageregelungs-Moduls zusammengefasst. Im Kernstiick des Lageregelungs-Moduls wer-
den die verschiedenen Koordinatensysteme in Subsystemen definiert. Dieser modulare
Aufbau erméglicht ein leichtes Erweitern durch neuen Koordinatensysteme. Dadurch ist
es moglich, die Eulerwinkel bzw. die Quaternionen zu bestimmen. Zuséatzlich hat man
die Moglichkeit, den Einbauwinkel der Antenne zu beriicksichtigen. Beispiel-Rechnungen
dieses Moduls werden in Kapitel 6.3 und 6.8 dargestellt.
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Die Referenz-Koordinatensysteme des Lageregelungs-Moduls

Name im Modul
x-Achse
y-Achse
z-Achse

Orbital Frame

E wird durch die Tangente am Orbit gebildet
E5 ist definiert als E1 x E3

E3 zeigt zum Planeten-Mittelpunkt

Name im Modul
x-Achse

y-Achse
z-Achse

Initial Body Frame

FE ist die Normale auf der Fldche, die gegeniiber der Seite
mit der HGA liegt

E5 ist definiert als E1 x E3

E3 ist die Normale auf der Fldche, die gegeniiber der Seite
mit dem Adapter fiir die Tragerrakete liegt

Name im Modul
x-Achse
y-Achse
z-Achse

Occultation Entry Based Coordinate System

FE zeigt von der Sonde zur Erde

E5 steht senkrecht auf den Vektoren zur Erde und zur Sonne
E5 ist definiert als 1 x E

Name im Modul
x-Achse
y-Achse
z-Achse

J2000 EME

FE zeigt in Richtung des Friihlingspunktes
E5 ist definiert als 1 x E3

E3 zeigt zum Nordpol

Die Pointin

g-Koordinatensysteme des Lageregelungs-Moduls

Name im Modul
x-Achse
y-Achse
z-Achse

Nadir Pointing Frame

E wird durch die Tangente am Orbit gebildet
E, ist definiert als 1 x E3g

E3 zeigt zum Planeten-Mittelpunkt

Name im Modul
x-Achse
y-Achse
z-Achse

Earth Pointing Frame

FE zeigt von der Sonde zur Erde

E5 steht senkrecht auf den Vektoren zur Erde und zur Sonne
E5 ist definiert als 1 x E

Name im Modul
x-Achse
y-Achse

z-Achse

Earth Pointing Ray-Corrected Frame

FE| zeigt in Antennenrichtung

E5 steht senkrecht auf dem planetozentrischen Positionsvekor
der Raumsonde und FE;

E 5 definiert als E1 x Eq

Name im Modul
x-Achse
y-Achse

z-Achse

Specular Point Looking Frame

E zeigt auf den spekularen Punkt

E5 steht senkrecht auf dem planetozentrischen Positionsvekor
der Raumsonde und FE;

E 5 definiert als E1 x Eq

Tabelle 5.4: Die Koordinatensysteme des Lageregelungs-Moduls
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Verwendung von Quaternionen

Quaternionen wurden zur mathematischen Beschreibung von Drehbewegungen erstmals
bei der Skylab Mission verwendet. Bei der Benutzung von Quaternionen muss die Rei-
henfolge der Drehungen bzw. die Drehsequenz nicht beachtet werden. Eine Einfiihrung
in die Theorie der Quaternionen ist in [Ham69|, [Sch85] und [Sid97| zu finden.

Eine Quaternion besteht aus zwei Elementen — Vektor und Skalar. Vektor und Ska-
lar werden als hyperkomplexe Summe geschrieben, wobei unterschiedliche Schreibweisen
moglich sind [Héu04al:

qg=q+0=q-i+q J+qg -k+q={bb} . (5.47)

Die Grofen q1 -4, g2-7 und g3 -k stellen hierbei den vektoriellen Anteil und g4 den skalaren
Anteil der Quaternion dar. Dabei konnen die Eulerparameter ¢1, g2, g3 und g4 als Kom-
ponenten einer Quaternion q betrachtet werden. Uber die Definition der Eulerparameter
lassen sich die Komponenten der Quaternion bestimmen:

_ Yy
@ = epsin—t

_ Yy
G2 = eysin—

_ Yy
g5 = exsin—t

\

q = 0087‘1 . (5.48)

In diesem Fall rotiert man mit dem Winkel ¥, um den Einheitsvektor e. Da eine Drehung
auch mittels einer Matrix beschrieben werden kann, muss sich die Quaternion auch mit
Hilfe der Richtungscosinusmatrix bestimmen lassen. Dabei gilt nach [H&du04a]:

1

n = g o (Ro3 — Ra32)
1
@ = 1o (Rs1 — Ri3)
1
g3 = in (Ri2 — R21)
1
@ = 1 (14 R11 + Roo + R33) . (5.49)

R;; sind dabei die Elemente der Richtungscosinusmatrix R. Die Drehung eines Vektors
rq0 in den Vektor r, mit Hilfe der Quaternion g ist folgendermafen definiert:

re=q4rq0q - (5.50)
Mehrere Drehungen kénnen iiber das Produkt der jeweiligen Quaternionen beschrieben
werden:

43=4d>9, - (5.51)
Fiir die Bestimmung der Drehung gilt [Hau04a]:

rq = 5 Tq,0 5_1

= rgocosV,+eq(es 1rq0) (1 —cosV¥y)+ (eg X Tg0)sin¥, . (5.52)

Aus der Quaternion lasst sich die Drehmatrix bestimmen tiber:

N Grad-d-6¢ 2metaa) 2(0e—ea)
R= 2 e—au) G-d+6-6 2(@e+aq) . (5.53)
213+ 2q1) 2(@e—aq) G-4G -6+ 4
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Lageregelungs-Manover

In [Rem04] konnten beispielhaft fiir die Venus Brechungsindizes als Funktion der Hohe be-
stimmt werden. Damit konnten weiterhin die Strahlenwege berechnet werden, auf denen
Radiowellen die Bodenstation erreichen konnen. Dazu wurde die kugelférmig modellierte
Venusatmosphére in Zonen mit konstantem Brechungsindex und konstanter Dicke aufge-
teilt. Die maximale Atmosphérenhéhe wurde mit 250 km angenommen. Bei Verwendung
dieses Schichtmodells dndert sich der Brechungsindex nur mit der Hohe.

Der aus diesem Modell gewonnene Datensatz enthélt ca. 250.000 Strahlengénge und
ist im RSS gespeichert. Darin enthalten ist u. a. der Winkel 7, der die Brechung zwi-
schen eingehendem und ausgehendem Strahl angibt. Zusétzlich werden zur Berechnung
der Antennenrichtung noch die Position der Erde und die Position der Raumsonde in
planetozentrischen Koordinaten benétigt [HEHT03].

Aus diese Daten kann nun die Antennenrichtung wie folgt berechnet werden: Die Strah-
lenwege, die aus der Datendatei gelesen wurden, werden so gedreht, dass alle ausgehenden
Strahlen die Erde erreichen. Der Strahl mit der geringsten Distanz zur Raumsonde, wie in
Abbildung 5.15 gezeigt, wird als Richtungsvektor der Antenne e, verwendet [HEHT03].

i+2

gewiihlter Strahl

Atmosphire

Abbildung 5.15: Abbildung der Strahlgeometrie und die Auswahl des Strahles

Sollte die Antennenachse nicht mit der kérperfesten x-Achse zusammenfallen, ben6tigt
man die Einbauwinkel. Diese Einbauwinkel werden als Eulerwinkel angegeben, welche
die Drehung der Antennenachse gegeniiber den korperfesten Achsen beschreiben. Aus
den Eulerwinkeln lésst sich die Transformationsmatrix R, berechnen. Fiir die gedrehte
Antennenrichtung gilt:

€qcorr = Ry - €4 . (5.54)
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Die berechnete Antennenrichtung liegt in planetozentrischen Daten vor. Fiir die Be-
stimmung der Lagewinkel wird jedoch ein anderes Referenzsystem verwendet. Zu Beginn
der Okkultation ¢t = ¢y kann dazu z. B. das Referenzsystem S; mit Ursprung in der
Raumsonde wie folgt definiert werden [HEH03]:

e F; zeigt in Erdrichtung
e E steht senkrecht auf den Vektoren zur Sonne und zur Erde (E;)
e F5 bildet mit F{ und E5 ein Rechtssystem

Zu Beginn einer Okkultation ist die HGA zunéchst auf die Erde gerichtet.
€EHGA = €q,corr (tO) — El . (555)

Da sich zu Zeiten t > ¢y die Antennenrichtung e, corr () von der x-Achse E unterschei-
det, muss die Richtung der HGA epga in die Antennenrichtung e, corr gedreht werden,
was leicht mit Quaternionen beschrieben werden kann:

€a,corr (t) = Ej (t) El q_l (t) . (556)
Durch die Gleichung

P
q4=5u4q (5.57)

lassen sich zusétzlich mit der schiefsymmetrischen Matrix

0 W, —Wwy Wy
o= v U wowy (5.58)
Wy Wy 0 w,

Wy —wy —w, 0

die Winkelgeschwindigkeiten bestimmen. Der Winkelgeschwindigkeitsvektor w; im Refe-
renzsystem St ldsst sich durch die zugeordnete Quaternion wj bestimmen. Dabei findet
keine Drehung um die x-Achse selbst statt, so das g; bzw. w, grundséatzlich gleich Null
sind.

Zur Approximation komplexer Funktionen oder Datensequenzen wie der Lageregelung
eines Satelliten in einem bestimmten Zeitraum werden in der Raumfahrttechnik auch
Tschebyscheff-Polynome verwendet. Insbesondere bei der Approximation von Datense-
quenzen besitzen die Tschebyscheff-Polynome Vorteile gegeniiber anderen Verfahren. Da-
durch reichen bei der gebrauchlichen Verwendung von Polynomen 6. Grades bereits sechs
Koefhizienten fiir jedes Element der Quaternion aus, um die Drehbewegungen der Raum-
sonde wahrend eines Zeitraumes geniigend genau beschreiben zu kénnen. Die Verwendung
von Tschebyscheff-Polynomen wird im Anhang F n&her beschrieben.

Die Komponenten ¢ (t) (k = 1,2,3,4) der Quaternion g werden im Modul nun mit
Hilfe dieser Tschebytscheff-Polynome approximiert (vgl. Gleichung F.9):

N-1
(k) 20—ty —t 1
=Y T (7(1 =) - 500 - (5.59)

Hierbei ist ¢, der Beginn der Okkultation, wahrend ¢, das Ende der Okkultation dar-
stellt. Da die Quaternionen nur zu diskreten Zeitpunkten vorliegen, die nicht zwangslaufig
mit den Nullstellen der Tschebyscheff-Polynome {ibereinstimmen, miissen diese Punkte
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interpoliert werden. Hierzu werden im RSS kubische Spline-Funktionen verwendet. Zur
Bestimmung der Winkelgeschwindigkeiten wird g benotigt. Die Komponenten von g,
gr (t) (k = 1,2,3,4), lassen sich iiber Gleichung F.13 bestimmen zu:

N-1 (k)

: c; ] 2
= ) J (5.60)

5T .
=1 <2t;£ti,:lta)> ty — ta
2t — (tp + ta) 2t — (tp + ta) 2t — (tp + ta)
T; T\ ——
tb—ta tb—ta tb_ta

Damit kann die gesamt Okkultation beschrieben werden. Die im RSS berechneten und
als Tschebyscheff-Polynome vorliegenden Lagewinkel und Winkelgeschwindigkeiten kon-
nen nun zur Beantragung und Planung von Okkultations-Experimenten herangezogen
werden. Analog kann die Berechnung auch fiir bistatische Radar-Experimente genutzt
werden. Dadurch ist sichergestellt, dass trotz atmosphérischer Brechung die von der
Raumsonde ausgesendeten Radio-Signale die Bodenstation auf der Erde erreichen. Die
Genauigkeit der Berechnungen zur Ausrichtung der Raumsonde sollte mindestens 0,01°
betragen, da dies die von der Raumsonde MARS EXPRESS oder Venus Ezpress einge-
stellbare Ausrichtgenuigkeit darstellt. Die Angabe ist jedoch vor allem bei Nutzung der
Venus-Modellatmosphére nur schwer moglich.

5.4.11 Kometen- und Asteroiden-Simulation

Der RSS besitzt eine Kometen- und Asteroiden-Datenbank, mit der es mdoglich ist, auch
Orbit- und Lande-Simulationen bei kleinen Himmelskérpern durchzufithren. Diese Da-
tenbank enthélt jeweils die folgenden Angaben fiir einen Himmelskorper:

e Kometennummer im RSS

e Halbachsen des Ellipsoids in km in der Reihenfolge (x,y,z), wobei z die Rotations-
achse darstellt

e Potentialkoeffizienten zur Beschreibung des Gravitationsfeldes des Kometen

e Dichte des Kometen in kg/m3

e Rotationsgeschwindigkeit um die z-Achse des Kometen in s

e Epoche des Periheldurchgangs des Kometen

e Winkel zur Beschreibung der Lage des Kometen im Raum
e Ausstromgeschindigkeit der Wassermolekiile

e Klassische Orbitparameter

Da in einem Orbit um einen Korper mit sehr geringer Gravitationswirkung auch Stor-
kréafte, die im Falle von Planeten z. T. vernachléssigt werden konnen, relativ grofen
Einfluss haben, muss die ungestorte Bewegungsgleichung in der Simulation um verschie-
dene Storterme erweitert werden. Auferdem spielen bei Kometen auch Ausgasungen von
Wasser und Spurengasen eine Rolle, die je nach Annédherung des Korpers an die Sonne
unterschiedlich aktiv sind. Neben den Gasproduktionsraten sind auch Form und Ro-
tationsrate des Kometen bei der Modellierung der verschiedenen Storbeschleunigungen
wichtig. Die einzelnen Modelle fiir die verschiedenen Storanteile sollen hier nicht weiter
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erlautert werden. Es wird im Folgenden jedoch auf die genutzte Fachliteratur hingewie-
sen. Die im RSS umgesetzte Bewegungsgleichung lautet demnach wie folgt:

. 1%
r= _?”_3 “T + Qgray + Qsol + Qrad + Quind T Akoma (561)

Die einzelnen Terme dieser Gleichung haben folgende Bedeutung;:

° _7% -r: Zweikorperproblem, bei dem Sonde und Komet als Punktmasse angenom-

men werden; r stellt den Abstandsvektor der beiden Punktmassen dar, u ist der
Gravitations-Parameter des Kometen

® ag.qy: Storbeschleunigung durch das Gravitations-Potential des ausgedehnten Zen-
tralkorpers u. a. nach [GBO1]

e a,,: Storbeschleunigung durch die Sonnengravitation u. a. nach [BMW71]| sowie
[ValO1]

® a,,q: Storbeschleunigung durch die Sonnenstrahlung u. a. nach [GMP96|

® ayuing: Storbeschleunigung durch den Einfluss des Sonnenwindes u. a. nach [BC94|
sowie [Ivo9s|

® Qkoma: Storbeschleunigung durch die Koma des Kometen u. a. nach [Sch01], [Ben99a],
[SS99| sowie [Miil99]

Nach erfolgter Orbitsimulation stehen dem Anwender u. a. folgende Ausgabemdglich-
keiten zu Verfiigung:

Orbitparameter als Funktion der Zeit

Position der Sonde bzgl. des Kometen

Geschwindigkeitsprofil als Funktion der Zeit

Storbeschleunigungen als Funktion des Orbitradius

Storbeschleunigungen als Funktion der wahren Anomalie

Storbeschleunigungen als Funktion des Sonnenabstandes

Waurde eine Landesimulation durchgefiihrt, kénnen zusétzlich folgende Daten ausgegeben
werden:

e Position des Landers beziiglich des Kometen
e Sinkgeschwindigkeiten des Landers als Funktion der Zeit

Es stehen weiterhin verschiedene Mdéglichkeiten zur grafischen Ausgabe zur Verfiigung,
die in Benutzeroberflichen ausgewéhlt werden kénnen. Diese werden z. T. in Kapitel 6.9
gezeigt.

An die Genauigkeit des Moduls werden weniger hohe Anspriiche gestellt als bei ande-
ren Berechnungen des RSS, da die Untersuchungen nur einen generellen Uberblick zu den
moglichen Missions-Szenarien geben sollen. Durch die Verwendung zahlreicher physikali-
scher Modelle und die nur wenig bekannten Orbitelemente der Kometen- und Asteroiden
kénnen hier nur bedingt genaue Ergebnisse erziehlt werden.
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5.4.12 Atmosphiren-Eintritts-Modul

Das Atmosphéren-Eintritts-Modul des RSS erméglicht es, den Eintritt einer Lande-
einheit in die Marsatmosphére bis hin zu seiner Landung zu simulieren. Dies beinhal-
tet sowohl die Abbremsung durch die Atmosphére als auch die Abbremsung mit Hilfe
eines Fallschirms und/oder mittels Bremsraketen sowie die Berechnung des Widerstands-
Koeffizienten und eine Untersuchung des auf den Eintrittskorper wirkenden Wérmestro-
mes. Mit Hilfe einer Monte-Carlo-Simulation kénnen sowohl der Landeplatz als auch
die moglichen Abweichungen berechnet werden. Unter Zuriickgreifen auf die Klima-
Datenbank des Mars (MCD - Mars Climate Database) (s. a. Kapitel 5.5.2) kann der
genaue Anstromzustand des Eintrittskorpers simuliert werden. Dadurch lassen sich Ein-
trittsbahnen und Landepunkte unter realen Annahmen sehr genau abschétzen. Zusétzlich
ist das Modul in der Lage, den statischen Auftrieb fiir spezielle Eintrittsmissionen zu be-
rechnen. Bei entsprechender Wahl der Eingabeparameter ist auch die Simulation eines
Aerobraking-Manévers in der Atmosphére moglich.

Das Atmosphéren-Eintritts-Modul nutzt zahlreiche Gleichungen zur Bestimmung der
Eintrittsbahn und der auftretenden Kréfte, die hier jedoch nicht im einzelnen beschrie-
ben werden sollen. Die exakte Bewegungsgleichung fiir einen Raumflugkérper, der in
eine Atmosphére eintritt, in der der Druck exponentiell mit der Hohe abnimmt, sowie
die Berechnung weiterer notwendiger acrodynamische Parameter kann z. B. [And85] und
[Han88| entnommen werden. Hier finden sich auch Angaben zur Berechnung des Wérme-
stromes und Wérmeiiberganges, die durch [Str78| ergénzt werden. Ballistische Parameter
und Reibungskoeffizienten fiir den Abstieg am Fallschirm sind in [MS99] zu finden. Die
Angabe der Genauigkeit des Moduls ist durch die verschieden genau angebbaren Para-
meter sowie durch die Modell-Atmosphére nur bedingt moglich.

Die Ausgabe des Moduls enthélt u. a. die Beschleunigung, Geschwindigkeit und Mach-
zahl gegeniiber Zeit und Hohe. Weiterhin kann der Flugbahnwinkel, der Wéarmefluss sowie
die aufgenommene Warme angegeben werden.

5.4.13 Antriebs-Modul zur Optimierung der Trajektorie

Da es die Radio-Science-Technik erlaubt, Gravitationsfelder von Himmelskérpern im De-
tail zu untersuchen, ist es wiinschenswert, schon bei der Planung von Missionen eine fiir
diese Messmethode optimale Flugbahn zu finden, die moglichst prézise wissenschaftli-
che Ergebnisse garantiert. Dazu wurde im Orbit-Modul (s. a. Kapitel 5.4.2) des Radio-
Science-Simulators (RSS) ein Antriebs-Modul integriert, das unter Verwendung eines ge-
eigneten Optimierungs-Programmes die Sondentrajektorie in hinreichender Entfernung
durch das Gravitationsfeld des zu untersuchenden Objektes fithrt. Dabei sollen geeignete
Korrektur-Mandver mit Hilfe von Triebwerken durchgefiihrt werden. Das Modul verfiigt
iiber ein Optimierungs-Verfahren, das den optimalen Zeitpunkt des Manovers ermittelt,
um dadurch die Vorbeiflugdistanz zwischen Raumsonde und Zielobjekt zu minimieren.
Das Steuerungssystem ist fiir jegliche Orbitformen und -ausrichtungen anwendbar. Rea-
lisiert wird dies durch zwei unterschiedliche Steuerstrategien, die beide auf das gradi-
entenfreie Optimierungsprogramm EXTREM nach Jacob [Jac82| zur Minimumsuche zu-
riickgreifen. Die Genauigkeit dieses Moduls liegt in derselben Grofenordnung wie der des
Orbit-Moduls, da diese Berechnungen zur Trajektorie der Raumsonde benétigt werden.

Das Modul konnte seine Leistungsfahigkeit u. a. bei der Demonstration von mogli-
chen Vorbeiflug-Manévern wéhrend der ROSETTA Mission an den Asteroiden Lutetia
und Steins, an dem Kometen Churyumov-Gerasimenko sowie einer Phobos-Passage wéh-
rend der MARS-EXPRESS Mission zeigen (s. a. Kapitel 6.9). Zudem kann das Modul
zur Planung von sog. Gravity Assist Manovern eingesetzt werden, bei denen durch einen
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Impulsaustausch zwischen Himmelskorper und Raumsonde, die Bahnform verdndert wer-
den kann, um z. B. weit entfernete Ziele im Sonnensystem zu erreichen. Die Optimierung
derartiger Flugbahnen wurde ebenfalls im Rahmen von Untersuchungen der ROSETTA
Mission mit Hilfe des RSS durchgefiihrt.

Bei der Optimierung von Trajektorien beliebiger Start- und Zielorbits handelt es
sich um ein komplexes Problem mit vielen lokalen Extrema. Eine analytische Berech-
nung durch ein Gradientenverfahren ist sehr aufwendig oder nicht moglich. Aus diesem
Grund muss eine gradientenfreie Methode angewendet werden, welche von der KEigen-
schaft profitiert, dass sie keine Ableitungen der Giitefunktion bendtigt, um ein Opti-
mum zu finden. Diese Eigenschaft bietet das Verfahren EXTREM nach Jacob [Jac82|. Der
Vorteil dieses Optimierungsverfahrens besteht darin, dass auf Grund der hohen Flexibi-
litdt in der Formulierung der Giitefunktionen sich dieser Algorithmus auf einen breiten
mathematisch- naturwissenschaftlichen Problembereich anwenden lasst. Des Weiteren ist
eine relativ schnelle Konvergenz und einfache Bedienbarkeit des Verfahrens gegeben. Je-
doch ist EXTREM stark abhéngig von den Anfangswerten und Hauptsuchrichtungen, was
bei verschiedenen Berechnungen mit Hilfe dieses Verfahrens innerhalb des RSS demons-
triert werden konnte.

Um die Trajektorie der Sonde zu optimieren, miissen zundchst die nichtlinearen Dif-
ferentialgleichungen ermittelt werden, welche die Relativbewegung zwischen der Raum-
sonde und dem Fly-By-Objekt beschreiben. Es handelt sich hierbei um eine restringierte
Dreikérperbewegung. Als Annahmen gelten dabei, dass Sonde und Objekt Massenpunk-
te sind und dass sich das Objekt auf einem elliptischen Orbit um die Sonne befindet.
Es werden Tragheitskrifte, Gravitationskrafte und Triebwerkskrafte berticksichtigt. Der
Schubvektor geht als Storterm in die Differentialgleichungen ein und wird durch zwei
Schubwinkel charakterisiert. Durch die Einfiihrung der Schubwinkel wird es moglich, die
Schubrichtungen unabhéngig voneinander zu modifizieren.

Bei dem zu losenden Gleichungssystem handelt es sich um sechs gekoppelte nichtli-
neare Differentialgleichungen, die in zwdlf gekoppelte Bezichungen transformiert werden
miissen, um numerisch gelost werden zu kénnen. Um eine Optimierung durchzufiihren,
muss die sog. Giitefunktion unter Nebenbedingungen minimiert werden. Die Optimie-
rungsroutine berechnet iterativ, ausgehend von gegebenen Anfangswerten, das diesen
Werten néchstgelegene Maximum einer Funktion oder eines Funktionals. Diese Giite-
funktion kann multivariabel und gegebenenfalls durch beliebig viele Nebenbedingungen
beschriankt sein. Ausgehend von den gewéhlten Anfangswerten, welche Schiatzwerte der
exakten Losung bilden, muss im Rahmenprogramm zusétzlich eine sogenannte Haupt-
suchrichtung festgelegt werden. Die Optimierungsroutine sucht im ersten Abschnitt das
Extremum entlang dieser vorgegebenen Richtung.

Nach dem Start des Verfahrens wird zunécht aus den Anfangswerten der Giitefunk-
tionswert bestimmt. Hierbei wird gepriift, ob die Startwerte die Nebenbedingungen ver-
letzen. Ist dies nicht der Fall, so erfolgt der erste Suchschritt fiir das Extremum entlang
der Hauptsuchrichtung. Nach jedem Schritt wird der Wert der Giitefunktion mit den
neuen Koeffizienten berechnet. Hierbei wird stets untersucht, ob diese Koeffizienten die
Nebenbedingungen erfiillen. Bei einer Verletzung dieser Beschrinkung war dieser Such-
schritt nicht zuléssig und die Suche wird in die entgegengesetzte Richtung mit halber
Schrittweite fortgesetzt. Wird jedoch keine Grenze iiberschritten, stellt der Algorithmus
fest, ob der neue Giitefunktionswert kleiner oder grofer als der vorhergehende ist. So
wird entlang der bestehenden Suchrichtung weiter verfahren, bis der extremale Wert
entlang der Hauptsuchrichtung ermittelt ist. Anschliefend wird eine Nebensuchrichtung
eingeschlagen, welche mit Hilfe einer Gram-Schmidt-Orthogonalisierungs-Prozedur recht-
winkelig zur Hauptsuchrichtung definiert wird. In dieser Richtung wird in analoger Weise
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Abbildung 5.16: Schematische Darstellung des Optimierungsalgorithmus

mit gleicher Schrittweite weitergesucht. Ist auch hier wiederum ein extremaler Wert ge-
funden, so ist dieser das lokale Extremum der ersten Optimierungsstufe.

In der zweiten Stufe legt das Programm eine zweite Hauptsuchrichtung fest, die durch
den optimalen Wert der ersten Stufe verlauft. Entlang dieser Richtung wird die erlduterte
Vorgehensweise wiederholt. Dieses Naherungsverfahren wird erst abgebrochen, wenn die
Differenz zweier aufeinander folgender Giitefunktionswerte eine zuvor festgelegte Tole-
ranz unterschreitet oder die Hochstgrenze der erlaubten Iterationen iiberschritten ist.
Der resultierende Giitewert ist das lokale Minimum bzw. Maximum der Funktion bei
gegebenen Anfangswerten und Nebenbedingungen. Dieses Verfahren wird nochmals in
Abbildung 5.16 illustriert.

Innerhalb des Antriebs-Moduls werden zwei unterschiedliche Strategien zur Optimie-
rung der Trajektorie verfolgt. Bei der kombinierten Steuermethode wird zunéchst ein
Inklinations-Man6ver im Knoten der Sondenbahn durchgefiihrt. Hierzu erfolgt ein Frei-
flug bis zum aufsteigenden Knoten. Anschliefsend wird das Triebwerk geziindet, um die
Inklination zu reduzieren. Ziel dieses Mand6vers ist es, die Bahn in den Zielorbit zu legen
und somit ein Transfer dhnlich dem Hohmann-Mandéver zu starten. Fiir das Inklinations-
Manéver wird erwartungsgemaéfs viel Treibstoff benotigt, wodurch die kombinierte Steu-
ermethode vorwiegend bei schwach inklinierten Orbits Anwendung findet. Im Gegensatz
dazu wird bei der direkten Steuermethode keine Inklinations-Anderung im Knoten vor-
genommen. Es wird vielmehr durch zweckméfige Approximation der Anfangswerte ein
direkter Transfer ermdoglicht. Diese Methode wird bei stark inklinierten Orbits verwendet.

Bei der Initialisierung der Routine werden zunéchst Anfangswerte bestimmt, die fiir
die spdtere Optimierung benotigt werden. Die zu bestimmenden Anfangswerte sind die
Freiflug- und Brennzeiten, sowie die Schubwinkel des Triebwerks. Bei der Berechnung die-
ser Anfangswerte hat der Benutzer die Moglichkeit, iiber eine Benutzeroberfliche mini-
male und maximale Zeiten anzugeben, innerhalb derer der Transfer durchgefiihrt werden
soll.
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Die Trajektorien von Sonde und Rendezvous-Objekt und somit der Giitefunktionswert
werden durch Epemeridenberechnung bestimmt. Hierzu werden die Bewegungsgleichun-
gen gelost. In Brennphasen bestimmt die Optimierungsprozedur die Beschleunigung der
Sonde mit Richtung und Betrag. Das zeitliche Intervall der jeweiligen Phase wird eben-
falls durch das Optimierungsverfahren festgelegt. Auf diese Weise alternieren Freiflug-
und Beschleunigungsabschnitte. Ergebnisse dieses Moduls werden ausfiihrlich in [Lie05]
dargestellt.

5.5 Ausgewiahlte Funktionen des RSS

Im Radio-Science-Simulator (RSS) stehen neben den in Kapitel 5.4 vorgestellten Modulen
weitere Auswerteverfahren zur Verfiigung, fiir die kein eigenes Modul notwendig ist. Diese
sollen in den folgenden Kapiteln kurz erlautert werden.

5.5.1 Auswertung von Gravitations- sowie
Sonnenkorona-Experimenten

Die Routinen zur Bestimmung von moglichen Gravitations-Anomalie- sowie Sonnenko-
rona-Experimenten analysieren mit Hilfe der ausgegebenen Sichtbarkeitszeitraume, Pe-
rizentrumslagen und Planetenkonstellationen je nach Anforderung des Benutzers die ge-
eigneten Messzeitrdume. Dabei sucht das Programm zur Bestimmung von Gravitations-
Messzeitraumen diejenigen Perizentrumslagen, die innerhalb einer vorher definierten Ziel-
region liegen und die zusétzlich von der gewéhlten Bodenstation aus sichtbar sind. Der
entsprechende Messzeitraum beginnt in der Regel 20 Minuten vor der Perizentrums-
Passage und endet 20 Minuten danach. Solte die Sichtbarkeit wahrend dieses Zeitrau-
mes beginnen oder enden, wird er entsprechend gekiirzt. Jedoch wird sichergestellt, das
die Perizentrums-Passage selbst immer durchflogen wird, um so sicherzustellen, dass die
néchste Anndherung an den Planeten erreichen wird. Um das globale Gravitationsfeld
einen Himmelkorpers zu untersuchen, kénnen weiterhin auch Messzeitraume im Apozen-
trum ausgegeben werden, die sich nicht nach speziellen Zielregionen richten. Hier wird
ausschlieflich die Sichtbarkeit von der gewihlten Bodenstation aus iiberpriift. Ahnlich
arbeitet die Funktion zur Bestimmung von Zeitrdumen fiir Sonnenkorona-Experimenten.
Befindet sich die Raunmsonde innherhalb eines festgelegten Winkelabstandes (in der Re-
gel drei Grad) zur Sonne, werden entsprechende Ausgaben geschrieben. Je nach Wahl des
Nutzers konnen sich diese Messzeitraume iiber den gesamten sichtbaren Orbit ausdehnen
oder werden auf das Apozentrum der Bahn beschrankt.

5.5.2 Datenbestande zum Mars-Klima

Bei verschiedenen Phasen von Raumfahrtmissionen, z. B. bei Landemandvern oder sehr
niedrigen Orbitbahnen, kann es zu einem Kontakt des Flugkdérpers mit der Atmosphére
von Planeten kommen. Diese beeinflusst das Verhalten des Raumfahrzeugs u. U. erheb-
lich. Auch Brechung und Ablenkung des von der Raumsonde zur Erde gesendeten Radio-
signales wird durch die Atmosphére des Planeten verursacht und kann bei Planeten mit
sehr dichter Hiille zu weitreichenden Konsequenzen bei der Planung von Radio-Science-
Missionen fiithren. Diese sind in die Planung der Missionen einzubeziehen. Deshalb sind
theoretische Vorhersagen iiber erwartete Zustédnde der Atmosphére am jeweiligen Ort
des Raumflugkoérpers bzw. auf dem Weg des Radiosignals fiir die Missionsplanung von
Bedeutung. Im Rahmen der Entwicklung des RSS wurde daher zunéchst die MCD inte-
griert. Grundlage dieser Einbindung in den RSS bildet die Entwicklung des Laboratoire de
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Meteorologie Dynamique in Paris in Zusammenarbeit mit der ESA, dem Atmospheric,
Oceanic and Planetary Physics Department der Oxford University, dem Instituto de
Astrofisica de Andalucia in Granada und dem Centre National D’Etude Spatiale mit
Hauptsitz ebenfalls in Paris. Die von diesen Instituten erstellte Datenbank enthélt Atmo-
sphérenwerte, die mit der Hochleistungssimulation General Circulation Model (GCM) er-
mittelt wurden. Das der Datenbank zugrunde liegende Modell wurde durch bisher vorlie-
gende Beobachtungen der Marsatmosphére bestatigt und gibt die zum jetzigen Zeitpunkt
besten bekannten Daten und physikalischen Gesetze der Marsatmosphére wieder. In die-
sem Modell werden u. a. Strahlungseffekte innerhalb der Marsatmosphére durch Kohlen-
dioxid, Wasserdampf, Mineralstaub, Eispartikel und Kohlendioxid-Eispartikel sowie Wér-
meleitungseigenschaften des Bodens, Konvektion, C'Os -Kondensation und -Sublimation
durch physikalische Modelle und Messergebnisse beriicksichtigt. Der Aufbau der MCD
wird in [LCRT99] néher erldutert. Die Datenbank greift bei der Simulation auf die bis
heute genaueste Datenbank der Marsumgebung zuiick und kann somit fiir alle Wetterver-
héltnisse bis hin zu globalen Staubstiirmen Daten zur Verfiigung stellen. Sogar jahreszeit-
liche und 6rtliche Schwangungen der Atmosphére sowie durchschnittliche Windgeschwin-
digkeiten werden berticksichtigt. Im Rahmen der Entwicklung des RSS gelang die Kon-
vertierung des vorhandenen Atmosphérenmodells fiir den Planeten Mars auf Windows
basierte Systeme sowie die Einbindung in die MATLAB-Umgebung. Damit unterstiitzen
diese Datenbestédnde verschiedene Module des RSS wie das Atmosphéren-Eintritts-Modul
(s. Kapitel 5.4.12).

5.5.3 Simulation einer Mission mit dem RSS

Der RSS benétigt in seiner Grundversion ca. 65 M B Speicherplatz. Darin enthalten
sind u. a. die Datensétze zur Bestimmung der Ephmeriden (s. a. Kapitel 5.4.3) mit
einem Datenvolumen von knapp 25 M B sowie die RSS-Bibliothek mit verschiedenen
Funktionen, die etwa 7 M B Speicherplatz einnimmt. Der RSS ist voll funktionstiichtig,
sobald die Ordner Installation, RSS_Library und RSS_Simulator in das Verzeich-
nis C:\RSS oder D:\RSS kopiert werden. Das MATLAB-Skript matlabrc.m im MATLAB-
Installationsverzeichnis muss zusétzlich durch die gleichnamige Datei im Ordner Instal-
lation ersetzt werden. Beim Start von MATLAB wird nun der RSS automatisch gestartet
und in das RSS-Stammverzeichnis gewechselt. Wird die Klima-Datenbank des Mars (s. a.
Kapitel 5.5.2) benotigt, so muss der entsprechende Ordner (ca. 930 M B) zusétzlich in
das RSS-Verzeichnis kopiert werden. Orbit-Daten der ESA befinden sich in den Ordnern
DDID_raw und DDID_Database.

Nach Start des RSS durch den Befehl simrss wird der Nutzer je nach Wahl der Module
in der Haupt-Benutzeroberfliche des RSS (s. a. Abbildung 5.1), durch weitere Eingabe-
Oberflachen gefithrt, um die notwendigen Start-Parameter einzugeben. Dazu gehoren
u. a. die Auswahl der Bodenstation, des Zeitraumes, von gewiinschten Ausgabe-Daten
und -Grafiken sowie die Genauigkeit und maximale Schrittweite der Rechnung. Es ist
auch moglich, mehrere Simulationen mit diesen Eingabe-Parametern zu starten — der
sog. Multiple Simulation Option —, wobei der Nutzer eine Liste von Zeitrdumen, Bo-
denstationen und Orbit-Files angibt, die dann nacheinander abgearbeitet werden. Fiir
bestimmte Rechnungen kann statt der variablen Schrittweite auch eine feste Schrittwei-
te eingestellt werden. Ebenso konnen spezielle Blocke zur genauen Identifizierung von
Nulldurchgéngen, die z. B. bei der Bestimmung von Okkultations-Zeitpunkten bendtigt
werden, deaktiviert werden, um eine Erhéhung der Rechengeschwindigkeit zu erreichen.
Dabei ist zu beachten, das die Genauigkeit u. a. von Sichtbarkeitszeitpunkten nur im
Bereich der aktuellen Schrittweite liegt. Die Rechenzeit variiert stark je nach Wahl der
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Module. Auf einem modernen PC mit einem 3,5 G H z-Prozessor kann eine vollstédndige
Planungs-Simulation fiir einen einmonatigen Missionszeitraum und einer Schrittweite von
180 s mit allen verfiigharen Modulen in ca. 2 Stunden beendet werden. Dabei werden
Ausgabe-Dateien mit einem Volumen von bis zu 5 M B angelegt. Fiir eine Doppler-
Vorhersage-Datei (s. a. Kapitel 5.4.8) iiber einen Zeitraum von 30 Minuten mit einer
Schrittweite von 1 s werden nur wenige Minuten bendtigt.

5.5.4 Erstellung von theoretischen Vorhersagen zur Auswertung der
Messergebnisse

Neben der Planung von Messzeitrdumen zur Durchfithrung der Experimente ist der
Radio-Science-Simulator (RSS) weiterhin in der Lage, wichtige Beitrdge zur spéteren
Analyse der Radiosignale, wie sie von der jeweiligen Bodenstation aufgenommen werden,
zu leisten. Aufgabe des RSS ist es, theoretische Vorhersagen {iber die

e Doppler-Beitréige fiir Uplink und Downlink inklusive Effekten der Allgemeinen und
Speziellen Relativitétstheorie (s. a. Kapitel 5.4.8) sowie Lichtlaufzeiten (s. a. Ka-
pitel 4.1.14),

e Hohe der Raumsonde iiber dem Planeten wihrend jeder Okkultation (s. a. Kapitel
5.4.5) sowie

e Postion und Winkelangaben der notwendigen Ephemeriden (s. a. Kapitel 5.4.3)

zu liefern. Dazu werden in der Regel nach Durchfiihrung der Messung von der ESA
rekonstruierte hochprézise Orbit-Daten verwendet. Diese beinhalten das Gravitations-
Potential des Planeten bis zu Grad und Ordnung 50. Nach Einlesen durch das Orbit-
Modul und Interpolation der Position und Geschwindigkeit legen die entsprechenden
Module sog. Predict-Files ab, wie in [Pdt04a] definiert. Diese enthalten die in [P&t04b]
definierten Angaben, wie z. B. Doppler-Werte fiir den Uplink und Downlink, Lichtlauf-
zeiten, Okkultations-HOhen sowie Planeten-Positionen. So kénnen u. a. aus der Differenz
zwischen der an der Bodenstation gemessenen Empfangsfrequenz und der aus den Vor-
hersagen berechneten Frequenz (s. a. Anlage E) wissenschaftliche Aussagen z. B. iiber
Planeten-Atmosphéren oder die Sonnenkorona getroffen werden.

5.5.5 Auswertung der Simulation

Nachdem die SIMULINK-Simulation im Rahmen des Radio-Science-Simulators (RSS)
abgeschlossen ist, folgt eine Auswertung der Ergebnisse. Dabei werden die abgespeicher-
ten Daten weiterverarbeitet. Dieses Vorgehen optimiert enorm Rechengeschwindigkeit
und Speicherbedarf des Simulators, da wahrend der eigentlichen Simulation nur die ab-
solut notwendigen Parameter berechnet und gespeichert werden. Alle weiteren Auswer-
tungen werden im Anschluss je nach Wahl der Module und geméfs der Anforderungen des
Benutzers durchgefiihrt. Dies hat zur Folge, dass Berechnungen fiir Sonnenkorona- und
Gravity-Experimente vollstandig aus dem SIMULINK-Modell ausgegliedert wurden und
erst nach Beendigung der Simulation durchgefiihrt werden. Ein weiterer Vorteil dieser
Vorgehensweise besteht darin, dass z. T. bestimmte nachtriglich gednderte Parameter
erneut ausgewertet werden konnen, ohne dass eine weitere vollsténdige Simulation erfor-

derlich wird.
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5.5.6 Erstellung von Requests

Als weiterern bedeutenden Bestandteil enthélt der Radio-Science-Simulator (RSS) die
Moglichkeit zur Erstellung von sog. Requests (MREQ), wie sie fiir die Beantragung von
Messzeitraumen im Rahmen von ESA-Missionen notwendig sind. Dabei werden die wéh-
rend der Simulation identifizierten optimalen Messzeitraume jeweils einzeln fiir die Radio-
Science-Experimente Okkultation, bistatisches Radar, Gravitations-Anomalien, Sonnen-
korona sowie Vorbeifliige an Himmelskérpern mit von der ESA spezifizierten zusétzlichen
Angaben in eine Ausgabe-Datei geschrieben, wenn Sichtbarkeit von der Bodenstation vor-
liegt. So wurde u. a. vereinbart, dass als Zeitangabe die Orbitnummer sowie die Zeit in
Minuten relativ zum aktuellen Perizentrum dieses Orbits herangezogen werden sollen.
Weiterhin erhélt die Datei Informationen zur Ausrichtung der Raumsonde (insbesondere
bei bistatischem Radar) und iiber nutzbare Bodenstationen. Es steht dem Benutzer wei-
terhin fiir jedes dieser Experiment- Requests eine statistische Auswertung zur Verfiigung,
die z. B. iiber die Anzahl von Messzeitraumen iiber einem Zielgebiet informiert.

Ein weiteres Programm kann die nach Priorititen gestaffelten Experimente bei Uber-
schneidungen aussortieren und erstellt ein zusammenhéngendes Request-File, das bei der
ESA eingereicht werden kann. Auch hier steht dem Benutzer wiederum ein Statistik-File
zur Verfiigung. In diesem Programm ist auch die Moglichkeit gegeben, anstelle der re-
lativen Zeitangaben beziiglich des Perizentrums absolute Zeiten anzugeben, so dass eine
manuelle Bearbeitung des Files einfacher wird. Diese Ausgabe wird u. a. auch dazu ge-
nutzt, das sog. Logbuch des MARs ExpPrESS Radio-Science (MaRS) Experimentes zu
aktualisieren. Weiterhin konnen wahlweise Aufwiarmphasen des Transponders an Bord,
Zeitrdume fiir notwendige Drehmandver der Raumsonde sowie Kalibrierungsphasen der
Bodenstation mit im Request-File angegeben werden, so dass eine vollstindige Planung
von Seiten der ESA méglich wird.

Die Abbildung 5.17 zeigt das grobe Flussdiagramm der Erstellung von Request-Files
fiir verschiedene Radio-Science-Experimente aus den einzelnen Modulen des RSS.

Die Entscheidungs-Strukturen und Abldufe zur Verarbeitung des Request-Files zwi-
schen dem Radio Science Team mit dem Principle Investigator (PI) an der Spitze des
Experiments und der letztendlichen Durchfithrung an Bord der Raumsonde sowie der
wissenschaftlichen Auswertung sind in Abbildung 5.18 beispielhaft skizziert. Dabei wird
nach den Vorgaben des Radio Science Teams eine entsprechende Planungs-Simulation
mit dem RSS gestartet. Die Ausgabe besteht aus dem Request-File, das nach Uberprii-
fung hinsichtlich aktueller Missionskonflikte wie z. B. Wartungsarbeiten an der Boden-
station mit Hilfe des MEX Instrument Resource Analyser (MIRA) dann an das Payload
Operations Service (POS) weitergeleitet wird. Das Payload Operations Service (POS)
kann mit Hilfe des MIRA die Anfragen mit anderen Instrument- Requests abgleichen und
Konflikte 16sen. Das European Space Operations Centre (ESOC) enthélt schlieflich ein
Payload Pointing Request, mit dessen Hilfe die notwendigen Operationen an Bord der
Raumsonde durchgefithrt werden. Anschliefsend werden dann die an der Bodenstation
gemessenen und abgespeicherten Daten {iber das ESOC dem Radio Science Team zur
Verfiigung gestellt. Der RSS erstellt mit Hilfe des Doppler-Moduls (s. a. Kapitel 5.4.8)
Predicts, d. h. theoretische Vorhersagen fiir Doppler- und Range-Werte. Diese werden
dann zur wissenschaftlichen Auswertung mit den wahren Messwerten verglichen.
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Abbildung 5.17: Flussdiagramm zur Erstellung von Request-Files fiir verschiedene Radio-

Science-Experimente aus den einzelnen Modulen des RSS
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6 Validierung und Ergebnisse ausgewahlter
Missions-Szenarien

In diesem Kapitel sollen beispielhaft Ergebnisse des Radio-Science-Simulators (RSS) an-
hand verschiedener Missionen wie MARS EXPRESS, ROSETTA und VENUS EXPRESS dar-
gestellt werden, um die Leistungsfahigkeit dieser Planungs-, Simulations- sowie Auswer-
tungs-Software zu demonstrieren.

6.1 Validierung von Berechnungen mit dem RSS

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden zahlreiche grundlegende Berechnungen des
RSS u. a. mit Hilfe des sog. SPICE-Softwarepaket des JPL (s. a. Kapitel 5.3) validiert.
Als Validierungs-Berechnungen wurden im wesentlichen die separate Bestimmung von
Okkultations-Zeitpunkten ausgewéhlt. Denn fiir diese Berechnung werden die Position
von Raumsonde, Zielplanet und Bodenstation auf der Erde benétigt die aus verschiede-
nen SPICE-Datensétzen gelesen werden konnen, so dass eine Uberpriifung verschiedener
grundlegender Module des RSS ermoglicht wird. Weiterhin wurden Sichtbarkeitszeitréu-
me von Bodenstationen sowie Planeten-Ephemeriden validiert. Diese Berechnungen konn-
ten die fehlerfreien und hochpréazisen Methoden des RSS bestéatigen.

6.2 Okkultations-Messungen

Wiéhrend der MARS EXPRESS Mission wurden mit Hilfe des RSS bereits zahlreiche
Okkultations-Perioden identifiziert, die entsprechenden Zeitraume bei der ESA beantragt
und spéter durchgefiihrt. Die Abbildung 6.1 zeigt anhand der Okkultations-Perioden
wahrend des Jahres 2005 die geographische Breite von Ein- und Austritt aus der Ok-
kultation, Lénge der Verdeckung, Sonnenstand und Jahreszeit sowie die Position der
Okkultation im Orbit der Raumsonde. Es wird deutlich, dass besonders wéihrend der
letzten Okkultations-Periode des Jahres 2005 nahezu sdmtliche geographischen Breiten
sondiert werden kénnen, wobei sich der Eintritt in die Okkultation fast ausnahmslos auf
der nérdlichen Hemisphére befindet. Im Gegensatz dazu liegt der Austrittspunkt auf der
Stidhalbkugel des Planeten. Die maximale Verdeckungszeit betrdgt schon nach wenigen
Tagen nach Beginn der Periode etwa 100 Minuten, um danach zunéichst langsam wieder
abzunehmen. Durch die besondere Konstellation zwischen Mars und Erde steigt die Ok-
kultationdauer spéter wieder an, was zu einer ungewohnlich langen Okkultations-Periode
fihrt.

Die Messzeit liegt in den ersten beiden Perioden kurz nach Sonnenuntergang, d. h. der
lokale Stundenwinkel (Local Hour Angle) nimmt Werte tiber 90° ein. Dagegen kann in
der dritten Okkultations-Periode fast ausnahmslos die Tagesseite des Mars untersucht
werden, was durch Werte des lokalen Stundenwinkels zwischen -90° (Sonnenaufgang)
und 90° (Sonnenuntergang) deutlich wird. Nur kurzzeitig kann auch hier die Nachtseite
untersucht werden.

Die Solar Longitude beschreibt denjenigen Winkel, den der Planet in seiner Bahnebene
um die Sonne seit Frithlingsanfang iiberschritten hat. Er ist damit ein Maf fiir die Jah-
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Abbildung 6.1: Ubersicht zur Visualisierung der Okkultations-Perioden wdhrend der
MARS EXPRESS Mission. Blau dargestellt ist jeweils der Eintritt in die
Okkultation; Rot zeigt den Austritt.

reszeit. Auf der Erde wiirde ein Wert von 0° dem Friihlingsanfang am 21. Mérz, 90° dem
Sommeranfang am 21. Juni usw. entsprechen. Der Bgeinn der zweiten hier dargestellten
Periode liegt also genau bei Friihlingsanfang. Ein- und Austritt der Okkultation liegen
wiahrend der zweiten Periode im Perizentrum der Bahn (© = 0° bzw. 360°). Die dritte
Periode beginnt nahe des Apozentrums (0 = 180°) und wandert dann bis zum Ende der
Periode zum Perizentrum.

Abbildung 6.2 zeigt die geographische Position der Okkultations-Fufipunkte wihrend
des Jahres 2005. Es wird deutlich, dass mit Ausnahme der Polarregionen alle Breiten-
und Langenbereiche des Planeten mit dieser Technik untersucht werden kénnen.

Zur Planung und Auswertung einer Okkultations-Messung ist weiterhin wichtig, wie
lange das Radio-Signal die Atmosphére vor und nach der eigentlichen Verdeckung durch
den Planeten durchlauft. Die verschiedenen Zeitrdume, die fiir die Sondierung zur Ver-
fligung stehen, sind in der Abbildung 6.3 dargestellt. Wiederum wird beispielhaft die
Okkultations-Perioden des Jahres 2005 fiir die MARS EXPRESS Mission gezeigt. Blau
dargestellt ist jeweils die Zeit, wahrend der das Radio-Signal bei Eintritt in die Okkul-
tation durch die Atmosphéire und Ionosphére verlauft. Rot entspricht dieser Zeit beim
Austritt. Schwarz bezeichnet die Dauer, in der die Raumsonde durch den Planeten ver-
deckt ist; giine Farbe kennzeichnet die Dauer von Eintritt in die Ionosphére/Atmosphére
bis zum Austritt aus diesen Schichten. Zu Beginn der Perioden liegt die Sondierungs-
Dauer der Atmosphére bzw. Ionosphére je nach Konstellation z. T. bei iiber zehn Mi-
nuten; im weiteren Verlauf verringert sich diese. Beachtlich ist weiterhin, dass zwischen
der hier dargestellten ersten und zweiten Okkultations-Perioden auch weiterhin die obe-
ren lonosphéren- bzw. Atmosphéren-Schichten untersucht werden kénnen, auch wenn es
keine Verdeckung der Raumsonde gibt.
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Abbildung 6.2: Ubersicht zur Visualisierung der — geographischen — Position  des
Okkultations- FufSpunktes wdhrend der MARS EXPRESS Mission.
Blau dargestellt ist jeweils der Eintritt in die Okkultation; Rot zeigt den
Austritt.
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Abbildung 6.3: Ubersicht zur Visualisierung der Sondierungsdauer wihrend der MARS
ExXPRESS Okkultations-Periode im Jahr 2005
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Abbildung 6.4 zeigt am Beispiel der Okkultations-Messungen vom 24. Mai 2004 und
10. Juli 2004 die Ergebnisse der Auswertung, wie sie mit Hilfe von Doppler-Vorhersagen
des RSS (s. a. Kapitel 6.7) durchgefithrt wurden. Zu erkennen sind die aus den Doppler-
Residuen mit den entsprechenden Methoden (s. a. Kapitel 2.7) berechneten Druck- und
Temperaturprofile [PTST05].
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Abbildung 6.4: Aus Okkultations-Messungen vom 24. Mai 2004 (DoY 145) und 10.
Juli 2004 (DoY 192) mit Hilfe von RSS Doppler-Vorhersagen berechnete
Druck- und Temperatur-Profile [PTS'05]

Auch wéhrend der VENUS EXPRESS Mission kénnen sédmtliche geographische Breiten
der Venus-Atmosphére mit Hilfe des Instrumentes VeRa untersucht werden (s. a. Abbil-
dung 6.5). Hierbei wechseln die Ein- und Austritte jeder Okkultation-Periode zwischen
nordlicher und stidlicher Hemisphére. Die maximale Dauer einer Okkultation variiert
zwischen knapp 40 Minuten und etwa 50 Minuten. Weiterhin zeigt auch die Analyse der
Tageszeiten, zu denen ein Ein- bzw. Austritt stattfindet, eine giinstige Verteilung. Da
sich die nominelle Dauer der VENUS EXPRESS Mission iiber ein Venus-Jahr erstreckt
und sich in diesem Zeitraum insgesamt sechs Okkultations-Perioden ereignen, sind Mes-
sungen zu allen Jahreszeiten moglich. Dies verdeutlicht die Angabe zur Solar Longitude.
Da die Venus nahezu kugelformig ist, treten im Gegensatz zur MARS EXPRESS Mission
kaum Storkrafte auf. Dies fiihrt dazu, dass die Umlaufbahn der Raumsonde kaum vari-
iert. Daher finden alle Okkultations-Perioden nahe des Perizentrums (© = 0°) statt. Wie
bereits erlautert konnen bei jeder Okkultations-Periode alle geographischen Breiten der
Venus-Atmosphére untersucht werden. Allerdings stellt sich bei Betrachtung der Abbil-
dung 6.6 heraus, dass diese Ein- und Austrittspunkte nur {iber dem Intervall von 180°
bis 360° geographischer Lénge gleichméfig verteilt liegen. Im restlichen Gebiet gibt es
nur vereinzelte Untersuchungs-Moglichkeiten. Die geographische Lange im Bereich um
75° konnen wihrend der Mission iiberhaupt nicht erreicht werden. Die Ursache hier liegt
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Abbildung 6.5: Ubersicht zur Visualisierung der Okkultations-Perioden wihrend der VE-
NUS EXPRESS Mission. Blau dargestellt ist jeweils der Eintritt in die Ok-
kultation; Rot zeigt den Austritt.

im Gegensatz zur MARS EXPRESS Mission wiederum in den geringen Storkréften, die
das Gravitations-Potential der Venus auf die Raumsonde ausiibt. Dadurch bewegt sich
die Orbitebene wihrend der Missionsdauer kaum und es kann daher nur eine geringe
Variation der Okkultations-Konstellationen erreicht werden. Auch der Zeitraum, in dem
das Radio-Signal vor und nach der Okkultation die Atmosphére durchliauft, schwankt
wenig (s. a. Abbildung 6.7). Zu Beginn der Periode betrigt die Sondierungs-Dauer etwa
sieben Minuten und féllt danach ab.
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Abbildung 6.6: Ubersicht zur  Visualisierung —der — geographischen — Position  des
Okkultations-Fuflpunktes wdhrend der VENUS EXPRESS Mission.
Blau dargestellt ist jeweils der Eintritt in die Okkultation; Rot zeigt den
Austritt.
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Abbildung 6.7: Ubersicht zur Visualisierung der Sondierungsdauer wihrend der VENUS
EXPRESS Mission
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6.3 Bistatische Radar-Messungen

In Abbildung 6.8 werden anhand des Zeitraums Januar bis Dezember 2005 der MARS
ExPrESS Mission die Position der spekularen Punkte auf der Oberfliche sowie die Ein-
fallswinkel des Radio-Signals (Zenit entspricht 0°) gezeigt. Skizziert sind weiterhin die
Zielregionen und Zielpunkte (rot umrandet) fiir das Bistatic Radar Experiment.

Die unterschiedlichen Farbtone der spekularen Punkte deuten auf den Einfallswinkel
des Signals hin. Es wird aufgrund der bereits bekannten Oberflaichen-Eigenschaften ein
Brewster-Winkel von etwa 60° erwartet (s. a. Kapitel 2.7.2). Da der Einfallswinkel bei
einer optimalen Geometrie dem Brewster-Winkel in etwa entsprechen sollte, wird deut-
lich, dass ein Grofiteil der Messmoglichkeiten weniger gut geeignet ist als Messungen
im Bereich von 35° bis 55° sowie von 0° bis -75° geographischer Breite. Der Siidpol ist
wahrend des dargestellten Zeitraums unter Einfallswinkeln gréfser als 65° beobachtbar,
wobei wegen der Lage der Rotationsachsen von Mars und Erde dort keine steileren Ein-
fallswinkel erwartet werden konnen. Regelméafige Gelegenheiten, die Nordpol-Region des
Planeten zu untersuchen, bestehen dagegen in dem hier untersuchten Zeitraum nicht.
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Abbildung 6.8: Lage und FEinfallswinkel der von Goldstone aus sichtbaren spekularen
Punkte wdihrend des Zeitraums Januar bis Dezember 2005 der MARS
EXPRESS Mission



6.3 Bistatische Radar-Messungen

99

Im Gegensatz zur MARS EXPRESS Mission miissen bei bistatischen Radar-Messungen
im Rahmen von VENUS EXPRESS verschiedene Einschrankungen beachtet werden. Da
die Groke Halbachse mit fast 40.000 km sehr viel grofier ist und der Orbit exzentrischer
ausgelegt wurde als bei MARS EXPRESS, reicht die Signalstidrke im Apozentrum durch die
grofte Enfernung zur reflektierenden Oberflache nicht aus. Daher mufs man sich auf Ho-
hen unter 20.000 km beschrianken, was einer Wahren Anomalie von etwa 120° bzw. 240°
entspricht. Die verbliebenen Messpunkte werden in Abbildung 6.9 dargestellt. Aufféllig
ist, dass Gebiete stidlich von -25° geographischer Breite nicht flachendeckend untersucht
werden konnen. Siidlichere Breiten konnen nur mit hohen Einfallswinkeln ausgeleuchtet
werden. Ursache ist hier, dass durch fast vollig fehlende Storkrafte des Gravitations-
Potentials der Venus das Perizentrum der Umlautbahn wihrend der nominellen Missi-
onszeit nur von 78° norliche Breite auf 87° nordliche Breite wandert. Somit stellen sich
flir Untersuchungen der nérdlichen Hemisphére deutlich bessere Konstellationen ein.
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Abbildung 6.9: Lage und Finfallswinkel der von Canberra aus sichtbaren spekularen
Punkte wihrend des Zeitraums April 2006 bis Januar 2009 der VENUS
EXPRESS Mission

Eine weitere in Abbildung 6.9 nicht dargestellte Einschrénkung stellt die ndhe zur
Sonne dar. Im Bereich der oberen und unteren Konjunktion wird das thermale Rauschen
an der Bodenstation durch den Einfluss der Sonne zu hoch. Auch der Abstand zwischen
Planet und Bodenstation sollte nicht deutlich {iber 1,2 AU hinausgehen, um ein ausrei-
chendes Signal /Rausch-Verhéltnis und damit hochwertige Mesungen zu gewéhrleisten.

Neben der Planung von Messzeitrdumen fiir bistatische Radar-Experimente ist auch
die notwendige Ausrichtung der Hochgewinn-Antenne (HGA) von entscheidender Be-
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deutung. Besonders bei der spekularen Ausrichtung (s. a. Kapitel 2.7.2) ist eine standige
Drehung der Raumsonde notwendig, um wéahrend der gesamten Messzeit den idealen
Reflexionspunkt auf der Oberflache auszuleuchten. Zur Beschreibung der notwendigen
Lage der Raumsonde werden die in Kapitel 5.4.10 beschriebenen Verfahren verwendet.
Abbildung 6.10 zeigt die sich auf das inertiale J2000 EME Koordinatensystem beziehen-
den Quaternionen und damit die Ausrichtung der Raumsonde wihrend des einstiindigen
Experimentes.

0.042 | | |
0.04 =

0.038

Quaternion ¢ 1

0.038
0

02 T T T T T

Quaternion q 2

-0.8 T ! T T !
-0.85

-0.9

Quaternion q 3

-0.95

0.6

0.456

0.4 Zosee

Quaternion q 4

i~ | i | i i
0 10 20 30 40 50 60
Time in [min] since 03-Jul-2005 20:31:47 (§/C time frame)

Abbildung 6.10: Quaternionen zur Durchfiihrung des bistatischen Radar-Experimentes
der Raumsonde MARS EXPRESS mit spekularer Ausrichtung am 3. Juli
2005

Es wird deutlich, dass die Raumsonde wihrend des Experimentes stédndig gedreht
werden muss. Da sie sich im Apozentrum der Umlaufbahn und damit in grofem Abstand
zu Oberfliche des Mars befindet, sind diese Bewegungen jedoch gering. Der Einbauwinkel
der HGA, die um ca. 5° um die y-Achse des Raumsonden-Koordinatensystems gedreht
eingebaut ist, wurde bei der Berechnung der Quaternionen berticksichtigt.
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6.4 Messungen von Gravitations-Anomalien

Wiéhrend sich die Perizentrums-Position bei der VENUS EXPRESS Mission durch die feh-
lende Storkraft eines abgeplatteten Gravitationsfeldes kaum verlagert, kann mit Hilfe der
MARS EXPRESs Mission der gesamte Planet auf Gravitatins-Anomalien hin untersucht
werden. Die dabei gemessenen Doppler-Variationen geben wie im Beispiel des Orbits 1151
am 11. Dezember 2004 (s. a. Abbildung 6.11 — schwarz dargestellt) Aufschlufs iiber den
inneren Aufbau des Planeten. Deutlich wird die verstarkte Beschleunigung im Zeitbereich
zwischen 1600 s und 1700 s nach Messbeginn.
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Abbildung 6.11: Doppler-Residuen im X-Band mit und ohne simulierten Zeitfehler von
1 ms durch Gravitations-Anomalien im Perizentrum des Orbits 1199
am 11. Dezember 2004 der MARS EXPRESS Mission

Der RSS gibt fiir den entsprechenden Orbit eine Perizentrums-Position fiir MARS
EXPRESS von -100,75° geographischer Lange und 21,25° geographischer Breite an. Dies
kann mit der ESA-Software MAPPS (s. a. Abbildung 6.12) visualisiert werden. Siid-
westlich der Perizentrums-Position der Raumsonde ist der Vulkan Ascraeus Mons (geo-
graphische Lénge: -104,0°; geographische Breite: 11,5°) zu erkennen. Da MARS EXPRESS
von Norden kommend um 00:48:41 Uhr Earth Received Time (= 1484 s auf der Zeitachse
in Abbildung 6.11) durch das Perizentrum fliegt, wird der Vulkan Ascraeus Mons erst
kurz nach der néchsten Ann&herung an den Planeten iiberflogen. Dies wird auch an-
hand der Doppler-Residuen deutlich: Die Region mit starker Verdnderung der Doppler-
Frequenzverschiebung aufgrund der Beschleunigung durch die Masse des Vulkans wird
erst zwischen 1600 s und 1700 s nach Messbeginn erreicht. Die gemessene Anderung der
Residuen wihrend des Uberflugs von etwa 60 mH z entspricht einer Geschwindigkeits-
Anderung im X-Band von iiber 2 c¢m/s.
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Zusétzlich sind in Abbildung 6.11 die Einfliisse eines Zeitfehlers von nur 1 ms zu
erkennen. Es wird deutlich, wie hoch die Anforderungen an eine genaue Ausgabe der
Doppler-Vorhersagen des RSS sein miissen. Im konkreten Fall des Orbits 1151 wiirde man
einen Fehler in den Residuen von tiber 150 mH z erhalten, der irrtiimlich wissenschaftlich
interpretiert werden kénnte. Die hohe Genauigkeit bei den Berechnungen des RSS fiihrt
hier jedoch zu hochpréazisen wissenschaftlichen Ergebnissen.

Abbildung 6.12: Ausgabe der ESA-Software MAPPS fiir den MARS EXPRESS Orbit 1151
mit topographischen Informationen

Das Perizentrum der VENUS EXPRESS Mission liegt wahrend der nominellen Missi-
onszeit zwischen 78° norlicher Breite und 87° nordlicher Breite. Daher kénnen auch nur
Zielgebiete innerhlab dieser Regionen auf Gravitations-Anomalien untersucht werden. In
Frage kommt damit u. a. die wissenschaftlich interessante Region Atlanta Planitia, die
sich in einem Streifen von 120° bis 220° geographischer Lange und einer geographischen
Breite von 40° bis 85° erstreckt.
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6.5 Untersuchung der Sonnenkorona

Die Auswerteverfahren zur Bestimmung von Messzeitrdumen von Sonnenkorona-Expe-
rimenten innerhalb des RSS enthalten neben den Ausgaben von Request-Daten (s. a.
Kapitel 5.5.6) auch die Darstellung der Plane of Sky. Mit dieser ist es moglich, Konjunk-
tionen graphisch in der Himmelsebene darzustellen. Abbildung 6.13 zeigt als Beispiel
die obere Konjunktion des Planeten Mars im Herbst 2004. Der Zielplanet wird dabei
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Abbildung 6.13: Obere Konjunktion des Mars im Herbst 2004. Aufgetragen sind, von
der Erde aus gesehen, Azimut und FElevation des Planeten zur Sonne
in Sonnenradien. In der Mitte der Grafik wird die Sonne angenommen.
Der Abstand zwischen Sonne und Planet entspricht dem Abstand in der
projizierten Himmelsebene.

auf eine Ebene projiziert, so dass der Vektor Erde — Sonne senkrecht auf ihr steht. So
wird deutlich, in welchem Abstand ein Radio-Signal von der Raumsonde im Orbit um
den Zielplaneten die Sonne passiert. Im Beispiel findet die nédchste Anndherung am 16.
September 2004 statt.
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6.6 Bestimmung der Eklipse-Phasen

Die Abbildung 6.14 zeigt die Dauer der Eklipse-Phasen sowie Lage von Ein- und Aus-
tritt wihrend der MARS EXPRESS Mission. Da wegen fehlender elektrischer Energie die
Instrumente der Mission wahrend dieser Phasen z. T. nur eingeschrankt nutzbar sind,
stellen diese Auswertungen ein wichtiges Kriterium bei der Planung der Operationen
dar. Dies ist besonders wahrend langer Schattenphasen der Fall. Im gezeigten Beispiel
des Zeitraumes nach dem 1. April 2004 muss teilweise iiber 60 Minuten lang auf die
Batterie-Systeme der Raumsonde zuriickgegriffen werden. Zum Ende der gezeigten Pe-
riode konnen Instrumente vor allem im Perizentrum (© = 0° bzw. 360°) nur begrenzt
betrieben werden.
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Abbildung 6.14: Dauer sowie Lage der Eklipse-Phasen wdihrend der MARS EXPRESS
Mission von April bis August 2004. Blau dargestellt ist jeweils der Ein-
tritt in die Eklipse; Rot zeigt den Austritt.

6.7 Doppler-Vorhersagen

Der vom RSS berechnete theoretische Doppler-Effekt wird wie in Abbildung 6.15 skizziert
als Verhéltnis von Frequenzverschiebung zu gesendeter Frequenz angegeben. Damit kon-
nen die Messungen auch bei einer Anderung der Sendefrequenz durch die Bodenstation
ausgewertet werden. Die zugehorigen Datensétze enthalten eine hochgenaue Auflésung
dieser Vorhersagen. In der Abbildung 6.15 ist die Schwingungsperiode durch die Um-
laufzeit von etwa 6,5 Stunden der MARS EXPRESS Raumsonde in ihrem Orbit um Mars
deutlich zu erkennen. Wahrend des abgebildeten Zeitraumes wurde je ein Okkultations-
sowie Gravitations-Experiment erfolgreich durchgefiihrt. Neben den Berechnungen der
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Abbildung 6.15: Grobauflosung des vorhergesagten Downlink-Dopplers am 1. und 2. Juli
2004

genauen Messzeitrdume wurde so auch die Auswertung der Messdaten durch den RSS
ermoglicht.

Die Abbildung 6.16 zeigt das Verhalten der Residuen am Beispiel des Okkultations-
Experimentes an Bord der MARS EXPRESS Mission vom 18. Mai 2004. Zunéchst stimmt
die vorhergesagte Doppler-Frequenzverschiebung sehr gut mit den aufgenommenen Mess-
werten iiberein, so dass die Residuen nahezu Null sind. Tritt nun das Radio-Signal in die
Ionosphére und Atmosphére des Planeten ein, sind deren Einfliisse offensichtlich. Daraus
lassen sich Temperatur-, Dichte- und Druckprofile bestimmen.

Ein weiteres Beispiel fiir die flexible und vielseitige Einsatzfahigkeit des RSS zeigt die
Abbildung 6.17. Hier wurde mit Hilfe des ESA-Trajekorie die vorhergesagte Doppler-
Frequenzverschiebung wihrend des Abstiegs der HUYGENS-Sonde auf den Saturn-Mond
Titan berechnet. Zur Bestimmung der Windgeschwindigkeiten auf Titan in den Héhen-
schichten unter 150 km sollte die Raumsonde am 14. Januar 2005 wahrend des etwa
zweistiindigen Abstiegs ein Radio-Science-Experiment mit Hilfe der Muttersonde CAS-
SINI durchfithren [BHAT97], [BDH'02]. Da jedoch der USO an Bord von CASSINT nicht
funktionstiichtig war, schien das Experiment zunéchst gescheitert. Jedoch konnte das
schwache Radiosignal von Bodenstationen auf der Erde empfangen werden. Zur Auswer-
tung des Experimentes sind daher Doppler-Vorhersagen notwendig, die der RSS liefern
konnte. Deutlich zu erkennen sind die Offnungszeitpunkte des Fallschirms um 10:17 Uhr
UTC und 10:32 Uhr UTC sowie das Aufsetzen auf der Oberfliche um 12:34 Uhr UTC
[ESA04].
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Abbildung 6.16: Residuen des MARS EXPRESS Okkultations- Experimentes vom 18. Mai
2004
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6.8 Lageregelung wahrend der VENUS EXPRESS Mission

Die Planung von Okkultations-Messungen wihrend der VENUS EXPRESS Mission ist we-
sentlich umfangreicher als derartige Experimente am Mars. Durch die dichte Atmosphére
der Venus wird das Radio-Signal z. T. so stark gebrochen, dass es die Bodenstation bei
einer direkten Ausrichtung der Antenne zur Erde nicht erreichen wiirde. Es ist daher
notwendig, durch Lageregelungs-Manover der Raumsonde die Antenne soweit vorzuhal-
ten, dass das Signal an der Bodenstation empfangen werden kann. Die Vorgehensweise
bei der Berechnung dieser Drehbewegungen wurde bereits in Kapitel 5.4.10 ausfiihrlich
dargestellt.

Als Beispiel soll hier die Berechnung fiir den Orbit 100 des ESA-Planungsorbits gezeigt
werden. Diese Okkulatation lduft von der Erde aus gesehen nahezu durch die Mitte der
Planetenscheibe. Der Okkultations-Eintritt findet am 26. Juli 2006 um 00:58:10 Uhr
UT (Raumsonden Zeit-System), d. h. in 1000 km {iber der Planetenoberfliche statt.
Die Okkultation endet um 01:48:20 Uhr UT (Raumsonden Zeit-System), so dass eine
Messzeit von ca. 50 Minuten erreicht werden kann.

Abbildung 6.18 zeigt die berechneten Quaterionen fiir den Okkultations-Zeitraum im
Bezug auf das inertiale J2000 EME Koordinatensystem. Die x-, y- und z-Achsen der
Raumsonde sind so ausgerichtet, dass das von der Antenne ausgesendete Radio-Signal
unter Beriicksichtigung der Brechung in der Venus-Atmosphére zu jedem Zeitpunkt wéih-
rend der Okkultation die Bodenstation auf der Erde erreicht. Dabei wird beachtet, dass
die Antenne der Raumsonde nicht genau in Richtung der x-Achse des Raumsonden-
Koordinatensystems zeigt, sondern von dieser Achse um etwa 5° abweicht. Bei der Bewe-
gung legen die Quaternionen ¢; bis ¢3 denjenigen Vektor im Bezugskoordinatensystem
fest, um den die Raumsonde gedreht werden muss. Die Quaternion g4 gibt den Drehwinkel
an.
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EXPRESs Orbit 100



108 6 Validierung und Ergebnisse ausgewéhlter Missions-Szenarien

6.9 Orbit-Planung fiir die ROSETTA Mission

Nach der Verschiebung des urspriinglichen Starttermins der ROSETTA Mission und dem
damit einhergehendem Verlust des zunéchst als Missions-Ziel geplanten Kometen 46P/
Wirtanen wurde u. a. der Orbit um den neu gewéhlten Kometen 67P/Churyumov-
Gerasimenko mit Hilfe des RSS untersucht.

6.9.1 Orbitphase

Es wurden dabei zwei verschiedene Orbithohen in helizentrischen Absténden von 1,36
AU und 2,4 AU simuliert. Dabei wurden die Gravitation der Sonne, der Sonnendruck
sowie die Einfliisse der Kometen-Koma bei der Berechnung des Orbits beriicksichtigt. Die
Wahl der Bahnparameter ist an den Vorgaben der ESA orientiert [ESA04]. Der Beginn
der Orbitphase im April 2015 sowie das Missionsende ein Jahr spéter finden bei einer
Entfernung von etwa 2,4 AU statt (Orbit 1). Die Landeeinheit soll im September 2015
bei 1,36 AU abgesetzt werden (Orbit 2). Die Orbitelemente zu Beginn der Simulation
fiir beide Szenarien sind in Tabelle 6.1 zusammengestellt.

| [ Orbit 1 | Orbit 2 |

Perizentrums-Abstand r, |km)| 10 21,538
Apozentrums-Abstand r, [km] 40 40
Grofe Halbachse a [km] 25 30,769
Exzentrizitat e -] 0,6 0,3
Inklination i ["] 165 165
Rektaszension des aufsteigenden Knotens Q@ [ 7] 270 270
Argument des Perigiums w [“] 90 90
Wahre Anomalie 6 [“] 0 0

Tabelle 6.1: Simulierte Umlaufbahnen fir 67P/Churyumov-Gerasimenko

Bei 2,4 AU Entfernung zur Sonne iiberwiegt zunéchst noch die Anziehung durch den
Kometen-Kern (s. a. Abbildung 6.19). Daher sind beide Orbits stabil und entwickeln sich
stetig und gut vorhersagbar. Durch den Strahlungsdruck der Sonne und die beginnende
Koma-Ausgasung éndert sich die Lage des Orbits im Raum leicht. Zum Zeitpunkt des
Absetzvorgangs der Landeeinheit bei 1,36 AU haben die Stérungen ihren Maximalwert
nahezu erreicht, da sich der Komet kurz vor dem Perizentrum seiner Bahn befindet. Es
wird deutlich, dass die Grofse Halbachse bei beiden Orbits abnimmt. Diese Abnahme fiihrt
zusammen mit der Exzentrizitat, die stark um den Wert 0,6 schwankt, langfristig zu einer
gefdhrlichen Annédherung an den Kern. Die Inklination nimmt bei beiden Orbits stark
ab, wihrend das Argument der Perigdums sowie die Reaktaszension des aufsteigenden
Knotens, verursacht durch den Strahlungsdruck, stark ansteigt. Auch hier dominiert die
Kernanziehung mit einer Grokenordnung von etwa 10~ 7m/s? (s. a. Abbildung 6.20). Die
Storung durch die Koma ist hier von hoher Bedeutung (ca. 10~8m/s?), gefolgt von der
Storung durch das ausgedehnte Gravitationsfeld und dem Strahlungsdruck (jeweils ca.
10719 /s?). Die gravitative Wirkung der Sonne mit ca. 107!2m/s? kann vernachlissigt
werden.

Beide Orbits sind mittelfristig stabil. Bei einer langeren Orbitphase von iiber 25 Tagen,
sind umfangreiche Korrekturmandéver notig, um einen Zusammenstofs mit dem Kern zu
vermeiden.
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Abbildung 6.19: 67P/Churyumov-Gerasimenko, Orbit 1 und Orbit 2 bei 1,36 AU Son-
nenentfernung iber 25 Tage simuliert

Radio-Science-Experimente kénnen in einer Sonnenentfernung von 2,4 AU problemlos
durchgefiihrt werden, da beide Orbits eine hohe Stabilitdt aufweisen. Bei 1,36 AU sind
diese nur bedingt moglich. Radio-Science sollte folglich nur zu Beginn der Orbitphase
und gegen Ende der Mission verldssliche Daten liefern.

6.9.2 Absetzvorgang der Landeeinheit

Der Absetzvorgang der Landeeinheit ist als unproblematisch anzusehen, da die maximal
zuléssige Sinkgeschwindigkeit von 2 m /s wie in den Simulationen des RSS gezeigt, nicht
iiberschritten wird. Die Simulation liefert die Geschwindigkeit wiahrend des Abstiegs mit
einer Endgeschwindigkeit von 1,6 m/s (s. a. Abbildung 6.21). Dabei wird die Landeeinheit
durch die Komaausgasung abgebremst. Es muss jedoch zuvor genau gepriift werden, wo
sich aktive und weniger aktive Bereiche der Kometenoberflache befinden, um eine gewisse
Stetigkeit dieser Abbremsung zu garantieren. Die anfénglichen Bedenken einer Beschéadi-
gung der Landeeinheit durch die grofere Gravitationswirkung Churyumov-Gerasimenkos
im Vergleich zum urspriinglich geplanten Kometen sind weitgehend unbegriindet.
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GM

— solar gravity
solar pressure
¥ —— solar wind
— coma

acceleration [m/sg]
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orbital radius [km]

Abbildung 6.20: 67P/Churyumov-Gerasimenko, Storbeschleunigungen durch Massenan-
ziehung des Kometen (GM), ausgedehnetes Gravitationsfeld (Cij), Gra-
vitation der Somne, Sonnendruck und Kometenkoma; Orbit 1 bei 1,36
AU Sonnenentfernung tiber 25 Tage simuliert

6.9.3 Zusammenfassung von Simulationsergebnissen

Fiir die Kometen 46P /Wirtanen , 88P /Howell, 10P/Tempel 2, 73P /Schwassmann-Wach-
mann 3 und 67P/Churyumov-Gerasimenko wurden jeweils zahlreiche Simulationen in
verschiedenen Sonnenabstdnden mit dem RSS durchgefiihrt. Diese sollen hier jedoch nicht
im einzelnen dargestellt werden. Je nach Grofe des Himmelskdrpers wurden verschiedene
Bahnformen erreicht. Beispielhaft werden in Tabellen 6.2 und 6.3 die Ergebnisse fiir
46P /Wirtanen und 67P /Churyumov-Gerasimenko kurz aufgefiihrt.

‘ Sonne-Entfernung ‘ Stabilitat Besonderheiten
42 AU stabil Begin Orbitphase
3,6 AU leichte Instabilitéat Absetzen der Landeeinheit
2,5 AU Verlassen des Kerns kein Orbit moglich
1,05 AU Verlassen des Kerns kein Orbit moglich

Tabelle 6.2: 6P/ Wirtanen, Simulationsergebnisse im Uberblick
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Abbildung 6.21: 67P/Churyumov-Gerasimenko, Geschwindigkeit der Landeeinheit

| Entfernung zur Sonne [AU] | Stabilitét ‘ Besonderheiten
2,4 stabil Begin Orbitphase
1,36 Spirale nach innen Absetzen der Landeeinheit

Tabelle 6.3: 67P/Churyumov-Gerasimenko, Simulationsergebnisse im Uberblick
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7 Zusammenfassung und Ausblick

In Rahmen der vorliegenden Arbeit wurde mit dem Radio-Science-Simulator (RSS) ein
Software-Paket geschaffen, mit dem es moglich ist, Radio-Science-Experimente im Welt-
raum flexibel zu planen, zu simulieren und auszuwerten.

Einleitend wurden die Grundlagen dieser Messtechnik erlautert und Missionen, bei dem
der RSS zur Planung, Simulation bzw. Auswertung von Radio-Science-Experimenten ge-
nutzt wurde, vorgestellt. Weiterhin wurden notwendige Referenz- und Zeitsysteme, die
im Sonnensystem Verwendung finden und die Basis der Berechnungen innerhalb des RSS
bilden, erldutert. Es folgte eine detaillierte Darstellung verschiedener Module des RSS,
um die Leistungsfahigkeit und Einsatzmdoglichkeiten des Simulators zu verdeutlichen.
Zum Abschluss wurden Ergebnisse von Simulationen im Rahmen der Missionen MARS
ExpPrESS, VENUS EXPRESs und ROSETTA prasentiert. Dabei zeigen die Durchfiihrung
des MARs EXPRESS Radio-Science-Experimentes (MaRS) sowie die Planung der VE-
NUS ExXPREsSS Radio-Science-Messungen (VeRa) die zahlreichen Moglichkeiten und die
Unverzichtbarkeit des RSS als Planungs- und Auswerte-Software auf.

Der RSS wurde am Institut fiir Raumfahrttechnik an der Universitdt der Bundes-
wehr in Miinchen entwickelt, um zunéchst das MaRS-Experiment an Bord von MARS
EXPRESS zu planen und durchzufiihren sowie zur Auswertung der Messwerte eingesetzt
werden. Beispielhaft wurde dies an den bistatischen Radar-, Okkultations-, Gravitations-
Anomalie- und Sonnenkorona-Experimenten gezeigt. Der Simulator sollte jedoch bereits
zu diesem Zeitpunkt fiir die kommende Mission VENUS EXPRESS, an der das Institut
ebenfalls mafgeblich beteiligt ist, einsetzbar sein. Dadurch erméglichte und erméglicht
der RSS die Durchfiihrung von Radio-Science-Experimenten auf diesen Raumsonden und
ist dazu befahigt, auch zukiinftige Missionen mit derartigen Instrumenten zu unterstiit-
zen. Der RSS ist damit ein Instrument, das unabhéngig und flexibel fiir verschiedene
Missionen im Sonnensystem eingesetzt werden kann und in dieser Form erstmalig entwi-
ckelt wurde.

Zusétzlich konnten bereits mit Hilfe des RSS in frithen Stadien der Planung Ein-
fliisse unterschiedlicher Szenarien der VENUS EXPRESS Mission auf die durchzufiihren-
den Radio-Science-Experimente untersucht werden. Weiterhin wurden verschiedene Ziel-
Kometen der ROSETTA Mission untersucht, um auch hier bereits im Planungsstadium
Aussagen iiber die zu erwartende Giite von Radio-Science-Experimenten treffen zu kon-
nen.

Der Simulator dient auch der Auswertung und Analyse von Messdaten einsetzbar. Um
wissenschaftliche Untersuchungen mit Hilfe von derartigen Experimenten durchzufiihren,
sind prézise Vorhersagen der zu erwartenden Doppler-Frequenzverschiebung notwendig.
Diese kann der RSS mit einer Genauigkeit besser als 1 mHz und einem Zeitfehler von
weniger als 1 us bei einer Sendefrequenz von ca. 8,4 GHz liefern. Erst die mit dieser
Qualitét erzeugten Doppler-Residuen erméglichen eine wissenschaftliche Auswertung der
Messungen.

Mit dem RSS konnen bereits im Vorfeld Missionen fiir den Einsatz der Radio-Science-
Technik optimiert werden, um eine maximale wissenschaftliche Nutzung dieses Verfahrens
zu gewahrleisten. Da zusétzlich auch die Durchfithrung von Missionen und Auswertung
der Experimente moglich ist, kann der RSS in allen Phasen der Mission eingesetzt werden.
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Basierend auf der kommerziell erhéltlichen Simulations-Software MATLAB/SIMULINK
wurde eine objekt-orientierte Entwicklungsumgebung fiir interplanetare Raumfahrt-Si-
mulationen konzipiert und programmiert. Durch den modularen Aufbau des RSS wird
dabei ein hoher Grad an Flexibilitdt erreicht. Die verschiedenen Module wie u. a. das
ausfiihrlich beschriebenen Orbit-Modul, das Ephemeriden-Modul oder das Okkultations-
Modul kommunizieren iiber Data Storage Arrays und ein zentrales Simulations-Fenster.
Sie kénnen auch in Zukunft unabhéngig voneinander ergénzt und erweitert werden. Der
RSS lasst sich zudem relativ einfach durch weitere Module und Funktionen erweitern und
ist daher auch kiinftig fiir verschiedenste Missionen sowie Szenarien einsetzbar. Durch
die umfangreiche RSS-Bibliothek raumfahrt-relevanter Funktionen und dem einfachen
Einbinden eigener C- und FORTRAN-Programme ergibt sich ein groffes Wachstumspo-
tential. Die nutzerfreundliche Gestaltung der Bedienungsoberflichen erleichtert dabei die
Verwendung des RSS und kann so von verschiedenen Mitgliedern einer Entwicklungsgrup-
pe bzw. von Wissenschaftlern direkt verwendet werden. Zukiinftig wire es moglich, den
RSS auf Linux-Workstations einzusetzen, um durch die 64 Bit Prozessor-Architektur
eine noch hohere Genauigkeit der Ergebnisse zu erzielen.

Insgesamt ist es mit dem RSS moglich, effektiv und flexibel Radio-Science-Messungen
zu planen, durchzufiihren und auszuwerten. Im Vergleich zu bisher bestehender Software
bietet der RSS die Moglichkeit, zahlreiche Varianten von Radio-Science-Messungen in-
nerhalb nur eines Software-Paketes mit hoher Genauigkeit zu berechnen. Aufgrund seines
modularen Aufbaus kann er zukiinftig stetig erweitert werden, um an neue Herausforde-
rungen der Radio-Science angepasst zu werden. Der RSS stellt damit ein wertvolles und
unverzichtbares Werkzeug fiir die erfolgreiche Durchfiihrung interplanetarer Weltraum-
Experimente dar.
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A Anhang: Bestimmung der Anderung der
Elektronendichte

Werden fiir den Downlink eines Signals zwei unterschiedliche Frequenzen (Zwei-Wege-
Verfahren) verwendet, so laft sich durch Differenzbildung der am Boden gemessenen
Frequenzen direkt die Anderung der integrierten Elektronendichte TEC seit Beginn der
Messung unabhéngig von den Bahnparametern ermitteln. Die z. B. fiir die Missionen
MARs EXPRESS und ROSETTA genutzten Frequenzen im X- und S-Band weisen ein
Frequenzverhéltnis von 11/3 auf. Damit betragt die Frequenzverschiebung zwischen A f
und %A S

3 40, 3% .
Afs_ﬁAfx: Cs fs <%_%>I . (Al)

Dabei kann die zeitliche Anderung des integrierten Elektroneninhalts TEC in [m~2] ent-
lang des Ausbreitungsweges des Radio-Signals zwischen Sender S und Empféanger E mit

E
TEC(t) = I(t) = / N, ds (A.2)
S

beschrieben werden. fs bzw. f, entsprechen den Frequenzen im S- und X-Band, A f;
bzw. Af, der Doppler-Verschiebung in den jeweiligen Frequenzbéndern, ¢ der Lichtge-
schwindigkeit und N, der Elektronendichte in e~ /m3. Die gebriuchliche Einheit fiir den
Elektroneninhalt TEC ist das Hexem, wobei ein Hexem 1016;—72 entspricht.
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B Anhang: Verwendung von
normalisierten
Gravitations-Koeflizienten

Da die Gravitations-Koeffizienten S,,;,, und C,,,;,, sowie die assoziierten Legendre-Polynome
Py schon zur Bestimmung eines planetaren Gravitations-Potentials W(r, ®, \y) niedri-
ger Ordnung eine Vielzahl von Groéfenordnungen iiberdecken, wurden die normalisierten
Gravitations-Koeffizienten C,,,,, und S,,,, bzw. Legendre-Polynome P,,, eingefiihrt. Diese
sind in ihrer Gréfenordnung deutlich einheitlicher. Sie konnen folgendermafien berechnet
werden [MG99|:

(n+m)! Com
\/(2—50m) 2n+1)(n—m)! . { S } (B.1)
- \/(2_5%)((51:@1))! (-m?t )

mit g,y = { é } fiir { z;g } als Kronecker-Symbol .

—N—

nl Q)

s

5 3

H/_/
|

ol
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C Anhang: Numerische Berechnung des
Julianischen Datums

Die Berechnung des Julianischen Datums (JD) kann nach [Val01| folgendermafen vorge-
nommen werden:

JD = INT{365,25 (yr + 4716)} + INT {30,6001 (mo + 1)}

+d+ B —1524,5+C (C.l)

mit

yr INT (#5)

B=2—-INT|=>— INT | ————~ C.2
(100> + ( 4 ( )

und

%erin
+ hr
_ 60

C= o (C.3)

Dabei bedeutet INT die Abrundung auf die néchst kleinere natiirliche Zahl. yr bezeichnet
das Jahr, mo den Monat und d den Tag. Stunden werden als h, Minuten als min und
Sekunden als sec angegeben. Die Rechengenauigkeit liegt bei einem handelsiiblichen PC
im Bereich einer Millisekunde.
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D Anhang: Berechnung des spekularen
Punktes auf einer Kugeloberflache

Im Folgenden soll die Berechnung des spekularen Punktes auf Kugeloberflichen hergelei-
tet werden. Die Formelzeichen entsprechen dabei der Vorgehensweise in Kapitel 5.4.7. Zur
Veranschaulichung der Geometrie sowie der Vektoren sei auf Abbildung 5.11 verwiesen.

r1 bezeichnet den Vektor vom Planeten-Mittelpunkt zum Satelliten

T2 bezeichnet den Vektor vom Planeten-Mittelpunkt zur Bodenstation

v bezeichnet den Einfalls- bzw. Ausfallswinkel des Radio-Signals

Rp bezeichnet den Radius des Planeten
® p,, bezeichnet den Vektor vom Planeten-Mittelpunkt zum spekularen Punkt

Wichtig fiir die Bestimmung des spekularen Punktes ist die Annahme einer idealen
Reflexion, d. h. Einfalls- und Ausfallswinkel sind identisch (s. a. Abbildung 5.11).
Mit Hilfe des Skalarproduktes lassen sich Einfall- und Ausfallwinkel bestimmen:

(7"1 - psp) : psp o (7"2 - psp) : psp
== . (D.1)

‘(Tl - psp)‘ *Psp |(T2 - psp)| *Psp
Zur Losung des Problems wird zunéchst ein Koordinatensystem festgelegt. Dabei
wurde ein Koordinatensystem gewahlt, dessen Einheitsvektor Eo in Richtung Boden-
station zeigt. Der Einheitsvektor Eg steht senkrecht auf der Richtung vom Planeten zur

Bodenstation und der zur Raumsonde. Die Einheitsvektoren des Koordinatensystems
berechnen sich somit durch die folgenden Vorschrift:

El = E3XE2,
r2

E2 =
]
T1 X To

Ey = 272
’T1XT2’

Bei geometrischen Konstellationen, bei denen die Vektoren 1 und rg parallel zueinander
stehen, d. h. wenn sich die Raumsonde genau zwischen Planet und Bodenstation befindet,
kénnen numerische Instabilitdten dazu fiihren, dass die Iteration nicht konvergiert. Um
dies auszuschliefsen, wird zunéchst der Winkel ® zwischen der Erdrichtung 71 und der
Richtung zum spekularen Punkt pg, eingefiihrt. @ stellt die Iterationsvariable dar, so
dass eine Iterations-Beziehung der Form f(®) = 0 aufgestellt werden muss. Gleichung
D.1 wird dazu folgendermafen dquivalent umgeformt:

@)= MTP) Py (r27Py) By (D.2)

B |T1 _psp| * Psp ‘T2 _psp‘ *Psp
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Der Vektor pg, kann nun in seine Komponenten bzgl. Eq und E3 zerlegt werden:
Pspy = Rp - (cos® - Ey +sin® - Ey) . (D.3)

Es wird deutlich, dass die Beziehung D.2 neben den gegebenen Richtungen zur Raum-
sonde 1 und zur Bodenstation r2 nur noch vom Winkel & abhéangig ist. Hiermit und
durch die Beziehungen pgp = R?D bzw. ps, = Rp sowie 7y - Eo = 0 konnen die Terme der
Gleichung D.2 nun ausmultipliziert werden und vereinfachen sich zu:

(Tl—pSp) Py = r1 - Rp-cos® — R% ,
(T2_psp) ‘Psp = ro- Rp (COS(I)'El + Sin(I)'Ez) - R% ’

71 =Pyl e = RP'\/Tf—2-RP-r1-cos<1>+R?:=RP‘A7

!rg—psp‘~psp = Rp~\/1“2—2-7'2-Rp-(cos<I>~E1+sin<I>~E2)+R%
= Rp-B . (D.4)

Fiir die Iterationsvorschrift ergibt sich damit:

f(@n)
P, =9, — mit n=1,2,3,... D.5
mit
ri-cos® — Rp 719 -(cos®-FE; + sin®-FEs) — Rp
flay = rocod = ftr T ot Ba) (D.6)

und die Ableitung nach ®:

ry-sin® ry-sin®d- (rl-cos@—R?D)

/
re - FEg-cos® —rg- Fqp-sind
B
V2-r9-Rp-(rg-E1-cos® + 1y - Eg-sin® — Rp) - cos ®
+ [P (D.7)

Wichtig fiir das Iterations-Verfahren ist eine geschickte Wahl des Startwertes der Itera-
tion zur Vermeidung von Iterationsfehlern sowie zur Verringerung der Iterations-Schritte
und damit zur Optimierung der bendtigten Rechenzeit. Daher wird als Startwert fiir den
Winkel @ ein Zehntel des Winkels zwischen der Richtung zum Satelliten 7y und der
Erdrichtung ro gewéhlt. Dies stellt fiir einen Grofiteil der Konstellationen einen guten
Néaherungswert dar, da sich der Satellit deutlich n&dher an der Planetenoberfliche befindet
als die Erde.
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E Anhang: Berechnung der
Empfangsfrequenz aus
Doppler-Vorhersagen

Im folgenden soll gezeigt werden, wie die theoretische Empfangsfrequenz an der Bo-
denstation frgs fiir One-Way- und Two- Way-Verfahren aus den Doppler-Vorhersagen
des RSS berechnet werden kann. Diese kann dann direkt mit den Messwerten vergli-
chen werden. Vorraussetzung hierbei ist, dass die Sendefrequenz fsgs bzw. fssc und
im Two-Way-Verfahren das Transponder-Umsetzungsverhéltnis K bekannt sind. Dabei
haben die Formelzeichen folgende Bedeutung;:

e fsas: Von der Bodenstation gesendete Frequenz (nur im Two- Way-Verfahren)
e frsc: Von der Raumsonde empfangene Frequenz (nur im Two- Way-Verfahren)
e fssc: Von der Raumsonde gesendete Frequenz

e fras: Von der Bodenstation empfangene Frequenz

e A fyr: Doppler-Frequenzverschiebung im Uplink (nur im Two- Way-Verfahren)

e Afpr: Doppler-Frequenzverschiebung im Downlink

e K: Transponder-Umsetzungsverhaltnis

Pyrr: Doppler-Vorhersage fiir den Uplink

Ppr: Doppler-Vorhersage fiir den Downlink
Die allgemeine Definition fiir die Doppler-Frequenzverschiebung lautet:

Uplink:  Afur = fsas — frsc
Downlink: AfDL = fs’gc — fR,GS . (El)

Die Doppler-Vorhersagen des RSS werden folgendermafen angegeben:
Uplink: Py, = Sfur

~ fsas

Downlink: Ppr, — &for (E.2)

~ fssc

Damit ergibt sich fiir das One-Way-Verfahren bzw. fiir den Downlink des Two- Way-
Verfahrens:

fras = fssc—Afpr = fssc-(1—Ppr) - (E.3)
Fiir das Two- Way-Verfahren gilt weiterhin:
fssc = K- frsc = K-(fsags—Afvr) = K- fsas-(1—Pyr) - (E.4)

und daher insgesamt fiir das Two- Way-Verfahren:

fres =K fsas-(1—Pyr)- (1= Ppr) - (E.5)
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F Anhang: Verwendung von
Tschebyscheft-Polynomen

Ein Tschebyscheff-Polynom n-ten Grades wird mit 7}, (z) bezeichnet und ist durch
T, (z) = cos (n - arccos x) (F.1)

mit || < 1 definiert. Mit Hilfe einfacher trigonometrischer Umformungen lassen sich die
Tschebyscheff-Polynome auch darstellen als:

To () L,

Ty(z) = z

Ty(x) = 222 -1,

T3 (x) = 4a3—3z ,

Ty(x) = 8zt —8z241 . (F.2)

Die allgemeine Iterationsvorschrift lautet:
Toy1 (z) = 22T, () — T—1 (x)  mit n > 0. (F.3)

Die Tschebyscheff-Polynome werden nur im Intervall z € [—1;1] verwendet. Innerhalb

dieses Intervalls sind sie mit der Gewichtung \/11_7 orthogonal, was sich mathematisch

folgendermafsen darstellt:

L@@, [ 17
/_1 N dx = 72T z;jig . (F.4)

Unter Betrachtung der Gleichung F.1 besitzt T}, (x) im Intervall z € [—1; 1] n Nullstellen:

_ 1
T = cos <w> k=1,2,...,n . (F.5)

Zudem weist das Polynom T, (z) im gleichen Intervall n + 1 Extremalstellen auf:

T = cos <k_7r> k=1,2,...,n . (F.6)
n

Die grundlegenden Eigenschaften der Tschebyscheff-Polynome liegen darin, dass alle Ma-
xima von T}, (z) gleich 1 sind, wéhrend alle Minima von 7T;, (z) — 1 betragen. Die Ortho-
gonalitdtsbeziehungen vereinfachen zusétzlich noch die Approximation von Funktionen.
Es gilt zusétzlich zu Gleichung F.4, wobei zj, (k = 1, ...,m) die Nullstellen von T}, (z) sind
und 4, j < m ist:

m 0
S Ti(w—k)Tj(x—k)de=4q % i=j#0 . (F.7)
k=1 ]

3
N
!
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Mit den Gleichungen F.1, F.5 und F.7 kann das folgende Theorem aufgestellt werden:
Sei f(x) eine beliebige Funktion im Intervall [—1;1] und sind N-1 Koeffizenten ¢; mit
7 =1,2,.., N — 1 definiert als

N

6= 23 F @) Ty () F.9)

k=1
wobei xj, die Nullstelle von T}, ist, dann gilt fiir die Approximation von f (x):

N—-1

> Ty (x)

k=0

L (F.9)

[ @)~ ;

Liegen keine Funktionen vor, die approximiert werden sollen, sondern Datensquenzen
wie die Lage einer Raumsonde zu verschiedenen Zeitpunkten, miissen mit Hilfe von
Interpolations-Verfahren die Werte an den Nullstellen der Tschebyscheff-Polynome be-
stimmt werden (vgl. Gleichung F.8). Bei hinreichend grofen Datenmengen reichen meist
lineare Interpolationsverfahren aus. Ein weiteres Problem ist die Tatsache, dass norma-
lerweise die Datensequenz nicht im Intevall [—1;1] liegt. Somit miissen die x-Werte bzw.
die Zeitwerte wie folgt transformiert werden. Das Ausgangsintervall sei dabei [t4; tp]:

_ 2t — (ta +tb)

F.10
z — (F.10)
Somit wird Gleichung F.9 zu:
N-1
2t — (ty + to) 1
t) ~ Tp | —————= )| —=co - F.11
f@) [l;)ck k( P— 50 (F.11)

In bestimmten Fallen ist es notwendig, zu der Funktion f (¢) die Ableitung zu bestimmen.
Diese ergibt sich nach Differenzieren und Substituieren zu:

(F.12)

. -1
— cos (n - arccosx) = —sin (n - arccos ) - ————
dx y — 2

Um auch fiir die Ableitung eine Rekursionsformel zu erstellen, kann man unter Anwen-
dung von Additionstheoremen die Ableitung von f (¢) fiir das Intervall |¢,; t,[ bestimmen:

N-1
d cp - k 2
—f(t) = . .
dt (t) l; 1— <2t;b(ib:;ta))2 ty — ta
2t — (tp + ta) 2t — (tp + ta) 2t — (tp + ta)
T, — T, _ . F.13
{ t—ta "\ th—ta It (F.13)
Fiir die Rédnder konnen bei Berechnung der Grenzwerte an den Stellen z =1 und = —1

sowie der Anwendung der L’Hopitalschen Regel die folgenden Beziehungen hergeleitet
werden:

d = P
—f(ty) = A N G I
o (ta) 2 ch (-1 e
N—-1
d 2
—f(tp) = k2 F.14
o (@) ck — (F.14)
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