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Einleitung

Seit Beginn des Weltraumzeitalters wurden Satelliten benutzt, um Messungen des Schwere-
tfelds durchzufiihren. Satelliten der Sputnik, Explorer, Transit und GEOS Missionen
gehorten zu den Ersten, die fiir diesen Zweck entsendet wurden (Quelle: (6)).

Die Anzahl an Objekten im Weltraum generell stieg in den letzten Jahren auf ca. 33000
verfolgbare Objekte. Dartiiber hinaus existieren noch mehr Teile, die aber zu klein sind,
um von der Erde aus getrackt werden zu konnen. Die einzige Mafinahme zur Reduktion
der Weltraumschrottobjekte ist bisher das natiirliche Verglithen beim Absinken in die
Atmosphédre. Methoden, um die Objekte anderweitig zu entfernen, sind noch wenig er-
forscht. Der Low Earth Orbit (LEO), ein Bereich zwischen 450 und 2000 km Entfernung zur
Erdoberfldche, beinhaltet die meisten Objekte. Dazu gehoren hauptsichlich Satelliten, die
zur Erdbeobachtung verwendet werden, unter anderem auch Schwerefeldmissionen. Die
Angst vor einem sogenannten Kessler-Syndrom wéchst. Dies ist ein Zustand, bei dem durch
Kollisionen der Objekte miteinander nahezu exponentielles Wachstum und eine grofse
Anzahl der Weltraumschrottobjekte erreicht ist. Somit ware der LEO Bereich unzugénglich
gemacht, wodurch weitere Missionen innerhalb dieses Bereichs verhindert werden wiirden.
Als Gesellschaft sind wir mittlerweile aber auf Daten dieser Satelliten angewiesen. Deshalb
soll nun auch der Bereich <400 km Entfernung zur Erdoberfliche (Very Low Earth Orbit,
VLEO ) besiedelt werden. Ein Nebeneffekt dieser niedrigen Orbithche ist eine hohere
Sensitivitat fiir Schwerefeldmessungen, aber auch starkere atmosphérische Kréfte, die auf
den Satelliten wirken, die ein schnelleres Absinken und Verglithen in der Atmosphére
verursachen.

Eine der aktuellen Schwerefeldmissionen ist die GRACE-Follow On Mission, die von NASA
und DLR betrieben wird. GRACE-FO hat seine geplante Lebenszeit von 5 Jahren seit dem
Start 2018 schon tiberschritten. Deshalb ist eine Nachfolgemission geplant, um die es in
dieser Arbeit geht. Vorherige Schwerefeldmissionen bestanden entweder aus Einzelsatel-
liten (GOCE) oder zwei Satelliten, die paarweise auf einem Orbit flogen (GRACE, GRACE-
FO) . Es soll nun die Option erarbeitet werden, eine Konstellation (>2 Satelliten) aufzubauen,
die nach dem Messprinzip von GRACE-FO arbeitet. Durch Vergleiche verschiedener As-
pekte ist zu priifen, ob diese erarbeiteten Konstellationen eine mogliche Alternative zur
GRACE-FO Mission und LEO Schweremissionen darstellt.
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Kapitel 1
Grundlagen

Der Abschnitt [Grundlagen]ist stark von (5) beeinflusst. Alle Formeln sowie Abbildungen
sind dieser Quelle entnommen worden.

1.1 Keplerelemente

Laut Kepler bewegen sich Planeten auf elliptischen Bahnen um die Sonne. Dem gleichen
Prinzip folgen Objekte im Weltraum, wie zum Beispiel Satelliten, die sich um die Erde be-
wegen. Ellipsen sind allgemein als die Menge aller Punkte definiert, deren Summe der
Entfernungen zu den beiden Brennpunkten der Ellipse gleich ist (siehe Figures[1.1}[T.2). Im
Fall von Satellitenbahnen ist die Erde einer der Brennpunkte.

f— o —

a b a
ae
: a :
I a+x |
Abbildung 1.1: Skizze 1 Abbildung 1.2: Skizze 2

Darstellung der Keplerelemente lange Halbachse a und Exzentrizitit e in zweidimensionalen Skizzen. Param-
eter b ist die kurze Halbachse, x ist ein freier Parameter. Die Brennpunkte sind mit Kreissymbolen dargestellt

Die lange Halbachse a [m] ist der grofstmogliche Abstand vom Rand der Ellipse zum ge-
ometrischen Zentrum. Die Exzentrizitit e [ ]| beschreibt die Verzerrung der Ellipse. Sie
nimmt Werte zwischen 0 und 1 an. Fiir e = 0 ist die Ellipse ein Kreis. Fiir e = 1 ist die
Ellipse eine Gerade.

Fiir die Parameter ¢, 2 und b gilt folgende Beziehung:

2 _ 12
o, a‘—b
e = ") (1.1)
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perigee
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Abbildung 1.3: Darstellung der Keplerelemente (), w, I, v in einer dreidimensionalen Skizze

Das Keplerelement () [°], die Rektaszension des aufsteigenden Knotens, beschreibt
den Winkel zwischen der inertialen x-Achse und dem aufsteigenden Knoten in der
Aquatorebene. Der aufsteigende Knoten ist der Schnittpunkt zwischen Bahnebene und
Aquatorebene. Die Inklination I [°] bildet den Winkel zwischen Aquatorebene und Bah-
nebene. Perigdaumswinkel w [°] beschreibt den Winkel zwischen Knotenlinie und Perigaum
in der Bahnebene. Das Perigdum ist der Punkt auf einer Ellipse, der dem Brennpunkt am
ndchsten liegt. Das Gegenteil dazu ist das Apogdum. Die wahre Anomalie v [°] bildet den
Winkel zwischen Perigdum und aktueller Satellitenposition in der Bahnebene.

Tabelle1.1| fasst die Bedeutung der Keplerelemente zusammen:

Tabelle 1.1: Keplerelemente und Bedeutung

Parameter Bedeutung

a,e Form und Grofse der Ellipse
0O1 Orientierung der Bahnebene im Raum
w,v Position des Satelliten in der Bahn

An Stelle von v wird im weiteren Verlauf der Arbeit die mittlere Anomalie M verwendet,
weil diese gleichméfiig mit der Zeit verlduft.

Durch die Abplattung der Erde sind einige der Keplerelemente zeitlich variabel. Die
Formeln fiir diese sogenannten oskulierenden Keplerelemente lauten:

. 3nC20a% 2
. 3nCpoa?
(=08 o] (1.3)

2(1 — e2)242 ¢
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. 3nCaon
M=n— 2% (300621 1) (1.4)
4(1 —e?2)2a?

Die Erdabplattung wird durch den Koeffizienten Coy = —1.08263 - 10~3 beschrieben. Der Parameter ag ist
die lange Halb-achse der Erde, die durch die Abplattung nun als Ellipsoid beschrieben werden kann und a ist
die lange Halb-achse der Satellitenbahn

1.2 Bahndesign

Die zeitliche Verdnderung der Keplerelemente bewirkt eine Verdanderung der Bahn mit der
Zeit. Es dndert sich allerdings nur die Orientierung der Bahn im Raum aber nicht die Form
und Grofle der Ellipse.

Die zeitliche Ableitung von w oder auch Perigiiumsdrift genannt ist bei kreisformigen Bah-
nen am stdrksten. Je niedriger die Bahnhohe und kleiner die Exzentrizitdt, desto mehr
Perigdumsdrift ist vorhanden. Fiir sehr exzentrische Orbits konnte man zum Beispiel das
Perigiim an einer bestimmten Stelle iiber der Erde festhalten. Dies nutzt der russische Kom-
munikationssatellit Molnija aus. Die Prdzession des Perigdums «w muss daher fiir solche
Bahnen Null werden. Dies wird mit der sogenannten kritischen Inklination von 63.43 ° bzw.
116.57 © fiir alle a und e erreicht, wie in Figure zu sehen ist. Das dunkelblaue Werte-
beispiel im Plot erreicht bei einer Inklination von 0° maximal & ~ 2-10~* g ~ . Das be-
deutet, dass sich das Perigdum pro Tag um 17.3 ° bewegt. Man kann aber auch die Bewe-
gung des Perigdums nutzen, indem man mit dem Perigdum {iber einen Zeitraum die Erde
abtasten lasst.

20 Perigﬁu‘msdrift

kritische
Inklination
~ kritische
Inklination

—e =0 Perigdumshdhe =400 km '
: e =0.8 Perigdumshdhe =400 km | |
! |——e =0 Perigéumshéhe =1000 km | !
i |——e =0.8 Perigéumshdhe =1000 km| |
' e =0 Perigdumshohe =5000 km | !
| |=—e =0.8 Perigéiumshéhe =5000 km| |

: ! \ ! i !
%0 30 63.43 90 116.57 150 180
Il
Abbildung 1.4: Perigiumsdrift w in Abhingigkeit von I und verschiedene Kombinationen von a und e. Die
Bedingung «w = 0 %g wird bei den kritischen Inklinationen 63.43 ° und 116.57 ° erreicht. Siehe gestrichelte
Linien im Plot

Durch Q) oder auch Knotendrift genannt, kann man zum Beispiel eine sonnensynchrone Bahn
erzeugen. Betrdagt () = 360 IaW so entspricht der Knotendrift genau der Rotation der Erde
um die Sonne. Ein Satellit dessen Sonnensegel in Richtung Sonne ausgerichtet ist, wird
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immer diese Richtung beibehalten. Ein weiteres Beispiel sind Fernerkundungssatelliten die
Aufnahmen der Erde machen. Hier sind gleiche Lichtverhiltnisse bei gleichen Orten auf
der Erde notig. Auch das kann durch eine sonnensynchrone Bahn erreicht werden. Die
Bahnneigung I muss dafiir > 90° sein. Fiir das dunkelblaue Wertebeispiel in Figure
ware dieser Fall bei ~ 97.0 °. Bei polaren Bahnen (I = 90 °) tritt kein Knotendrift auf.

Knotendrift
10 T I
—e =0 Perigdumshdhe =400 km :
8 e =0.8 Perigdumshéhe =400 km
——e =0 Perigdumshdhe =1000 km
—e =0.8 Perigdumshoéhe =1000 km
6 e =0 Perigaumshdhe =5000 km
——e =0.8 Perigdumshoéhe =5000 km |
4 i N
ol : Sonnensynchroner
3 Orbit
= 360/365 ]
o ,g /
& 0 !
S :
2+ 3 -
4 N
-6 |
8 § i
10 ! ! I !
0 30 60 90 120 150 180

Il
Abbildung 1.5: Knotendrift () in Abhiingigkeit von I und verschiedene Kombinationen von a und e. Elim-
ination des Knotendrifts, Q) = O%g, wird bei I = 90° erreicht. Siehe gestrichelte Linie. Knotendrift

Q =360 W bedeutet einen sonnensynchronen Orbit. Siehe gepunktete Linie.

M bewegt sich in der gleichen Gréfenordnung wie die anderen Parameter. Thr Einfluss ist
besonders beim Design eines Repeat Orbits relevant (siehe Formel[T.4).

Ein weiterer Aspekt beim Bahndesign kann eine Wiederholungsbahn sein. Eine solche Bahn
ist oft bei bildgebenden Erdbeobachtungssatelliten sinnvoll. Hier soll nach Moglichkeit
immer ein bestimmter Ort {iberflogen werden. Das wird erreicht wenn sich das Boden-
spurmuster nach a Knotentagen und S Umldufen schliefit. « und p sind dabei relative
Primzahlen. Ein Beispiel fiir eine Wiederholungsbahn ist ein GPS Satellit, dessen Bahn sich
nach « = 1 Knotentag und g = 2 Umlédufen schliefst. Allgemein gilt die Beziehung:

p_ot+M (1.4)
14 (dE—Q

Einen der wichtigsten Effekte auf die Bodenspur und somit das Bahndesign hat die Inklina-
tion. Sie bestimmt bis zu welchem Breitengrad die Erde abgedeckt wird. Es gilt:

Prograde Inklination: |¢| < I mit] € [0,90)°,¢ € [—90,90]° (1.5)

Retrograde Inklination: |¢| < 180° — I° mit I € [90,180)°, ¢ € [—90,90]° (1.6)
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Ein Satellit mit Inklination I = 50° oder 130° sammelt Daten von der Erdoberfliche bis

zum 50. Breitengrad. Fliegt der Satellit mit 90° oder —90° Inklination ist die ganze Erde
abgedeckt. Siehe Abbildung|T.6]

{
equaoihmn —’////\\,/// 777777777777777 \\\\H_ ”””””

prograde retrograde

Abbildung 1.6: Auswirkung der Wahl der Inklination auf die Bodenspur.

1.3 Bahnhohe

In den Berechnungen der Bahnelemente der Konstellationen werden zwar in dieser Arbeit
nur ]J2-Effekte berticksichtigt, aber es muss trotzdem tiberlegt werden, welche Bahnhdhen
aufgrund der Atmosphédrenreibung tiberhaupt realisierbar sind. Fiir die Dichte der Atmo-
sphire wird ein Standard Atmosphdrenmodell herangezogen. Die Bewegungsgleichung
mit Atmosphérenreibung sieht folgendermafien aus:

GM 1 A
= —W”— ECDP(T)QH”H - (1.7)

Mit GM = 3.986005 - 1014 I;‘—;, Cp =14, A =15m? und m = 600 kg. Werte fiir GM und
Cp aus (5) und A und m aus (4). Die Werte fiir die Atmosphérendichte p(r) wurden mit
einem Atmosphdrenmodell (1) berechnet, in dem verschiedene Koeffizienten hinterlegt
sind. Fiir die Orbithoheneinstufung wird die Definition der ESA (3) verwendet. Danach
gelten Bahnhohen zwischen 100 und 450 km als VLEO Bahnen.

Durch Abbildung wird die Schwierigkeit von VLEO Missionen klar. Die Atmo-
sphdrenreibung ist im unteren VLEO Bereich so grof, dass ein Satellit mit den Mafien von
GRACE-FO bereits nach weniger als einem halben Jahr bei einer Starthohe von 300 km
auf die Erdoberfldche auftreffen wiirde. Bei 350 km Starthohe kommt es nach knapp iiber
einem Jahr zum Aufprall und bei 400 km Starthohe nach ca. 3.25 Jahren. Da normalerweise
Satellitenmissionen eine Lebenszeit von mehreren Jahren haben sollten, damit sich die
Mission lohnt, miissten regelmafSig kleine Bahnkorrekturen oder kurz vor dem Abstiirzen
eine grofle Korrektur durchgefiihrt werden. Kreisbahnen mit Héhe < 350 km sind eigentlich
gar nicht moglich, da in sehr kurzen Abstdnden eine Bahnkorrektur vorgenommen werden
miisste, was grofie Mengen an Treibstoff kosten wiirde. Man konnte durch Satelliten mit
kleinerem Querschnitt und niedrigerem Gewicht den Hohenabfall noch leicht verringern.
Dadurch wiirde dann auch weniger Treibstoff fiir die Korrektur benttigt werden. Allerd-
ings wire dann die Schwierigkeit, die technischen Aspekte tiberhaupt mit weniger Gewicht
und Flache zur Verfiigung umzusetzen. Um von einer niedrigeren Kreisbahn wieder
zu einer hoheren Kreisbahn zu kommen, ist ein Hohmann Transfer notig. Dies wird im
nédchsten Abschnitt erklart.
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-~ Hohenabfall durch Atmospharenreibung

400

300

Hohe [km]

200

100

Zeit [Jahre]

Abbildung 1.7: Hohenabfall durch Atmosphirenreibung bei kreisformigen Bahnen ohne Bahnkorrekturen.
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Abbildung 1.8: Hohenabfall durch Atmosphirenreibung bei elliptischen Bahnen ohne Bahnkorrekturen.

Fiir elliptische Bahnen verhilt sich die Hohendnderung anders. Da bei sehr exzentrischen
Bahnen der Satellit nur im Perigdum die Atmosphére durchfliegt, wird der Satellit nur hier
abgebremst. Es wird dadurch eine Art umgekehrter Hohmann-Transfer durchgefiihrt (siehe
Kapitel[T.4), bei dem sich die Bahn durch Abbremsen von einer elliptischen Bahn zuriick zu
einer kreisformigen Bahn verwandelt. Ist eine Kreisbahn erreicht, verhilt sich der Hohen-
abfall wieder wie oben gezeigt. Es dndert sich also zuerst nur die Apogdumshohe, wahrend
die Perigdumshohe gleich bleibt. Das ermoglicht es, der Erde sehr nahe zu kommen, ohne
abzustiirzen. Die Dauer des Prozesses, von einer elliptischen Bahn zur Kreisbahn, ist ab-
hingig von der Perigiumshohe und der Exzentrizitit der Bahn. Je exzentrischer und je
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niedriger die Perigdumshohe, desto stirker ist die Hohendnderung des Apogdaums. Dieser
Zusammenhang ist in Abbildung fur einige Kombinationen an Perigdumshohe und
Exzentrizitdt dargestellt.

1.4 Hohmann Transfer

Anderungen der Bahngeometrie sind nach dem Start einer Mission nur durch Geschwindig-
keitsinderungen moglich. Notig werden Geschwindigkeitsdanderungen z.B. bei Bahnko-
rrekturen oder beim Positionieren von Satelliten auf elliptischen Orbits. Das Prinzip
des Hohmann Transfers ist grafisch in Abbildung zu sehen. Der Satellit startet auf
einer niedrigen Kreisbahn. Durch einen Geschwindigkeitsschub bewegt sich der Satel-
lit nun auf einer elliptischen Bahn mit dem Perigdum, das der Position des Schubes
entspricht. Fiir Satelliten, deren Ziel eine elliptische Bahn ist, ist hier das Ziel schon erreicht.
Wenn jedoch die Bahnhohe korrigiert werden soll, muss im Apogdum noch ein weiterer
Geschwindigkeitsschub stattfinden, um wieder eine Kreisbahn mit der Hohe, die der
Apogdaumshohe entspricht, zu erreichen.

/ parking GEO

J’ T “I
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j’ / L E Q/ 1 ‘“\
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Abbildung 1.9: Die drei Phasen eines Hohmann Transfers.

Die Zusammenhidnge zwischen potentieller Energie, Geschwindigkeit und Bahnhohe liefert
die Vis-viva Gleichung;:

E’U — T ey _ﬂ = EpOt (1.8)
& o0=,/GM <f - i) (1.9)

Durch Umstellen nach der Geschwindigkeit v kann die Geschwindigkeit in den jeweiligen
Bahnen berechnet werden und somit auch die Geschwindigkeitsdifferenzen und Kréfte, die
notig sind, um diese Geschwindigkeiten zu erreichen.






Kapitel 2

Bewertungskriterien fur Konstellationen

Fiir die Bewertung der Konstellationen werden nun 5 Kriterien definiert:

a)

b)

Die Abtastdistanz (D), der durchschnittliche Abstand zwischen benachbarten
Durchgiangen gleicher Breitenkreise. Eine moglichst kleine Abtastdistanz ist hier
anzustreben. Je langer der Zeitraum der betrachtet wird und je mehr Satelliten
verwendet werden, desto niedriger und somit besser wird die Abtastdistanz.

Die Homogenitit (H) des Musters, das Verhiltnis zwischen grofitem und kleinstem Ab-
stand benachbarter, aufsteigender Durchgange gleicher Breitenkreise. Optimal ware
ein Verhiltnis von 1.

Kriterien a) und b) kénnen bei Bedarf fiir verschiedene Breitenlagen und Zeitraume
berechnet werden. Als Grundlage fiir die Abtastdistanz- sowie Homogenitétsberech-
nung wird die Bodenspur verwendet. Es gibt drei Arten der Bodenspur, die fiir die
Auswertung in Frage kommen.

Variante 1: Die normale Bodenspur, bei der wie gewohnt die Satellitenpositionen zu
allen Zeitpunkten auf die Erde projiziert werden (Abbildung|2.1a).

Variante 2: Die Bodenspur mit der Einschrankung, dass Satellitenpositionen nur
gezeichnet werden, falls Sichtkontakt zu mindestens einem anderen Satelliten besteht
(Abbildung [2.1b). Dies beruht auf der Tatsache, dass das Messprinzip (siehe Kapitel
ein relatives ist und Sichtkontakt zu einem weiteren Satelliten bestehen
muss, damit eine Messung durchgefiihrt wird. Aus dem gleichen Grund gibt es auch
noch eine weitere Darstellungsart die Sinn machen wiirde.

Variante 3: Ein Satellitenpaar kann als eine Messeinheit angesehen werden, die eine
Messung durchfiihrt. Da diese Messung weder nur der Position des einen noch
der Position des anderen Satelliten zuzuordnen ist, konnte man sie einem fiktiven
Punkt, dem gewichteten Mittelpunkt der Verbindungslinie dieser Satelliten, zuordnen
(Abbildung . Die Gewichtung konnte die Hohe der Satelliten berticksichtigen
und dem niedrigeren Satellit ein hoheres Gewicht zuweisen, da die Messung dieses
Satelliten empfindlicher im Bezug auf Schwerefelddnderungen ist.
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Bodens er einen Zeitraum von 3 Tagen
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(b) Bodenspur nach Variante 2 iiber einen Zeitraum von drei Tagen.

Bodenspuren des gewichteten Mittelpunktes der Verbindungslinie zweier Satelliten (iber einen Zeitraum von 3 Tagen

(¢) Bodenspur nach Variante 3 iiber einen Zeitraum von drei Tagen.

Abbildung 2.1: Vergleich der verschiedenen Bodenspurdarstellungsarten anhand einer Beispielkonstellation
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0)

Wie zu sehen ist zeigen die Abbildungen unterschiedliche Muster. Variante 2 kann
als ausgediinnte Version von Variante 1 gesehen werden, da lediglich einige Stellen
der Bodenspur fehlen, zu denen kein Sichtkontakt herrschte. Variante 3 zeigt aber
natiirlich andere Punkte und somit auch ein anderes Bodenspurmuster. Bodenspur-
plots des gewichteten Mittelpunktes weisen oft eine chaotischere Struktur auf. Dabei
auffallig sind kurze Linien und eine hohe Dichte an den Polen.

Variante 1 macht fiir die weitere Auswertung in der Arbeit wenig Sinn, da sie das rel-
ative Messprinzip nicht beriicksichtigt. Je nach Konstellation wére Variante 2 oder
3 besser geeignet. Fiir den weiteren Verlauf wird die zweite Variante verwendet.
Um Einheitlichkeit zu gewdhrleisten, sollte nur eine der Varianten gewdhlt werden.
Allerdings sei gesagt, dass diese Auswertestrategie nicht fiir alle Konstellationen gut
funktioniert. An entsprechender Stelle wird dann darauf noch einmal eingegangen .

Die Kontakteffizienz der Satelliten. Generell wird die Sichtbarkeit zweier Satelliten
miteinander so definiert, dass wenn die Verbindungslinie der beiden Satelliten die
Erde nicht schneidet, diese Satelliten sich sehen konnen. Hier sollen zwei Indices
eingefiihrt werden, die zum Ausdruck bringen wie effizient die Satelliten genutzt wer-
den:

Kontakteffizienz p1: Anzahl an Satellitenpaaren die wihrend eines Umlaufes min-
destens zu einem Zeitpunkt Sichtkontakt miteinander hatten, geteilt durch Anzahl
aller moglichen Sichtverbindungen.

Kontakteffizienz po: Anzahl an Sichtverbindungen zu jedem Zeitpunkt eines Umlaufes,
geteilt durch die maximale Anzahl an moglichen Sichtverbindungen.

Kontakteffizienz

sichtbar

Satellity
nicht sichtbar, Griin

Rot

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Satellit x

Abbildung 2.2: Kontakteffizienz
o1 = 37.78 %
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Kapitel 2 Bewertungskriterien fiir Konstellationen

Satellity

Kontakteffizienz
T T

Anzahl sichtbarer Satelliten

10

d)

10 20 30 40 50 60 70 80 90
Zeit [min]

Abbildung 2.3: Kontakteffizienz
p2 =814%

Die Werte in den Abbildungen und wurden anhand einer Beispielkonstellation
berechnet. Je hoher die Verhiltnisse desto besser, wobei auch argumentiert werden
kann, dass eine hundertprozentige Kontakteffizienz nicht nétig ist, wenn das Design
der Konstellation aus gutem Grund so gew&hlt wurde. Es gilt auSerdem : p; = p».

Nicht bei jeder Konstellation kann die gleiche Messvorrichtung in den Satelliten
verbaut werden. Manche der Konstellationen erfordern Messvorrichtungen, die
komplizierter zu realisieren sind als andere. Die kompliziertesten von ihnen sind
moglicherweise nicht zu bauen und koénnten sogar ein Grund sein, warum ein Kon-
stellationsdesign letztendlich nicht umsetzbar ist. Man kann die Messvorrichtungen
in vier Stufen einteilen:

Stufe 1: Messvorrichtung wie bei GRACE-FO. Position der Satelliten zueinander ist
immer gleich. Der Laser schaut in die gleiche Richtung. Die Strecke zwischen den
Satelliten bleibt ungefdhr gleich (bis auf Streckendnderungen durch Schwereanoma-
lien nattirlich). Damit auch gleiche Genauigkeit aller Messungen. Nur fiir Konstella-
tionen mit zwei Satelliten anwendbar. Bauweise konnte hier theoretisch einfach von
GRACE-FO iibernommen werden.

Stufe 2: Fiir Konstellationen mit mehr als zwei Satelliten, bei denen alle auf der
gleichen Bahn fliegen. Anzahl der sichtbaren Satelliten bleibt konstant, allerdings
muss jeder Satellit nun mehrere Messeinheiten beeinhalten um gleichzeitig mehrere
Satelliten anzielen zu konnen. Laser konnen aber die Richtung konstant halten, da
auch hier die Satelliten relativ zueinander die Position nicht dndern. Die Strecken
sind hier nun unterschiedlich grofd aber konstant. Messungen verschiedener Satel-
litenverbindungen hétten hier unterschiedliche Genauigkeiten. Die Messvorrichtung
miisste auch unterschiedlich aussehen, je nachdem ob es sich um den vordersten,
hintersten oder einen der mittleren Satelliten handelt. Beispielsweise miisste bei einer
Konstellation von drei Satelliten der Mittlere nach vorne und hinten messen, wihrend
der Vordere nur nach hinten misst. Dies muss beim Einbau berticksichtigt werden.
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Stufe 3: Fiir Konstellationen mit mehr als zwei Satelliten, die auf verschiedenen Or-
bits und Hohen fliegen. Die Laser miissen nun sehr variabel sein. Die Anzahl der
sichtbaren Satelliten, die Richtung der sichtbaren Satelliten und die Strecke zu diesen
konnen nun zu jedem Zeitpunkt verschieden sein. Das bedeutet erstmal, dass die
Anzahl der Laser auch hier wieder auf die maximal mogliche Anzahl an sichtbaren
Satelliten abgestimmt sein muss oder eine Moglichkeit gefunden wird, bei der ein
Laserstrahl durch bewegliche Spiegel aufgeteilt und in die entsprechende Richtung
abgelenkt wird. Allerdings versucht man beim Bau der Satelliten, bewegliche Teile
aufgrund der hohen Geschwindigkeiten zu vermeiden. Jede Messung hitte hier eine
andere Genauigkeit. Der Fakt, dass Signale aus jeder Richtung empfangen und in
jede Richtung gesendet werden miissten, macht den Bau eines solchen Satelliten sehr
schwierig. Eine Art Auflenhiille des Satelliten kann es hier dann nicht geben, da diese
ja verhindern wiirde variabel im Bezug auf die Richtung der Messung zu sein.

Stufe 4: Speziell fiir Konstellationen mit vielen Satelliten bzw. Konstellationen bei
denen Mini-Satelliten verwendet werden und deren Konstellationseigenschaften Stufe
3 entsprechen. Die erhohte Schwierigkeit kommt daher, dass nun dieselbe Technik in
kleinere Satelliten verbaut werden muss.

Sonstige verschiedene Kriterien: Es werden im Laufe des Berichts noch weitere Krite-
rien erwdhnt werden, die allerdings hier nicht mit einem konkreten Wert pro Konstel-
lation quantifiziert werden. Dazu gehoren Aspekte wie Kreuzungspunkte des Boden-
spurmusters bzw. genereller Eindruck des Bodenspurmusters, zeitliche Verdnderung
der Konstellation, der Launch der Satelliten, Abstande zwischen Satelliten und daraus
resultierende Genauigkeiten oder mogliche Probleme bei der praktischen Umsetzung.
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Kapitel 3

GRACE-Follow On

Die Abschnitte[3.1und 3.2l wurden mit Hilfe des Presseartikels (4) der NASA, der zum Start
der Mission veroffentlicht wurde, geschrieben.

3.1 Aligemeine Infos

Die GRACE-FO (Gravity Recovery and Climate Experiment Follow On) ist ein Projekt der
NASA (National Aeronautics and Space Administration) und dem GFZ (Deutsches Geo-
forschungszentrum). Gestartet wurde die Mission am 22.05.2018 19:47:58 UTC von Van-
denburg Air Force Base, Kalifornien. Die zwei Satelliten der GRACE-FO Mission wurden
zusammen mit fiinf Satelliten der Iridium NEXT Mission auf einer SpaceX Falcon 9 Rakete
transportiert. Bei der Uhrzeit des Starts richtete man sich nach den Startvoraussetzungen
der Iridium Satelliten. Die Satelliten wurden direkt auf eine kreisformige Bahn mit einer
Inklination von 89 ° in 490 km Hohe befordert, was den Parametern der Vorgdngermission
GRACE entspricht. Dort werden die Satelliten durch minimal unterschiedliche Impulse in
gegengesetzte Richtungen von der Plattform bewegt. Durch diese Aktion wird der, in Be-
wegungsrichtung erste Satellit, auf einer leicht niedrigeren Bahn sein, als der zweite Satellit.
Es wird ein Manover eingeleitet, bei dem der erste Satellit sich auf die hohere Bahnebene
des zweiten Satelliten bewegt und den Abstand zueinander auf die gewiinschte konstante
Entfernung bringt. Die endgiiltige Formation ist nach etwa vier Tagen erreicht. Weitere
Kenndaten der Satelliten: Grofse: 1.943 x 3.123 x 0.78 m , Gewicht: 600 kg.

3.2 Messprinzip

Die GRACE-FO Mission besteht aus zwei Satelliten. Die Satelliten haben dabei einen
Abstand von ca. 220km und fliegen auf dem gleichen Orbit. Der genaue Abstand ist
die Messgrofse, die spater Auskunft {iber die Schwere liefert. Wie auch bei GRACE wird
ein Mikrowellenentfernungsmesssystem eingesetzt. Jedoch ist bei GRACE-FO zusétzlich
ein Laser Ranging Interferometer verbaut, der eine Genauigkeitssteigerung um Faktor 20
herbeifiihrte, sodass jetzt die Entfernungen beidseitig auf 0.5 ym gemessen werden konnen.
Wenn einer der Satelliten sich einer Region von hoherer Schwere niahert, wird dieser von ihr
angezogen und die Entfernung zwischen den Satelliten dndert sich, da der andere Satellit
weiter entfernt ist und den Einfluss der Region hoherer Schwere in geringerem Mafle zu
spiiren bekommt (Siehe Abbildung 3.T).
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Abbildung 3.1: Funktionsweise der Schweremessung von GRACE-FO. Quelle: NASA

Der absolute rdaumliche Bezug, wird durch dauerhafte GPS Messungen zu den Satelliten
hergestellt. Um den Einfluss nicht-gravitationeller Krafte wie Solardruck oder Atmo-
sphérenreibung zu eliminieren, sind am Satelliten Beschleunigungssensoren angebracht.

3.3 Konstellation GRACE-FO

Tabelle 3.1: Perigiumshihe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der GRACE-FO Konstellation
Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] e [-] II°l] wl’l Q°] MI°]

1 481.7 94.5 6872200 0.00179 89 0 0 0
2 481.7 94.5 6872200 0.00179 89 0 0 1.83

Die beiden Satelliten bewegen sich auf dem gleichen Orbit mit Exzentrizitit e = 0.00179,
Inklination I = 89° und einer Perigdumshohe von 481.7km. Siehe Abbildungen
Durch die Inklination nahe 90 © wird von den Satelliten die ganze Erde abgedeckt, mit Aus-
nahme der Pole. Es wird aufSerdem der Knotendrift gering gehalten. Die Bahn ist nicht son-
nensynchron, da bei den Parametern der Mission eine Inklination von ca. 97° fiir Sonnen-
synchronitit notig wére. Die Messinstrumente werden daher von einer Batterie betrieben,
die sich auf der Sonnenseite iiber die Solarpanele auflddt. Das stindige Auf- und Entladen
der Batterie hat mit der Zeit den negativen Effekt, dass die Batterie schwécher wird und sich
nicht mehr ganz auf- und entladen ldsst. Das beeinflusst auch die Qualitdt der Messwerte.
Die Bahn von GRACE-FO ist keine Wiederholungsbahn. Aus geodatischer Sicht ware das
der beste Fall. Denn um Zeitvariationen im Schwerefeld aufzudecken sollte man gleiche
Orte nach gleichen Zeitintervallen abtasten. Ansonsten kann man sich nicht sicher sein, ob
die Schwereunterschiede durch die Messung an einer anderen Position oder durch die Zeit-
differenzen zustande kommen. Bei GRACE-FO hat man sich trotzdem dagegen entschieden
weil es iiber einen langen Zeitraum (>5 Jahre) viel Treibstoff kostet, die Spur der Wiederhol-
ungsbahn beizubehalten. Man miisste den atmosphérischen Effekten entgegenwirken und
durch treibstoffbetriebene Diisen in regelméssigen Intervallen die Bahn korrigieren.
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Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

Abbildung 3.2: Ansicht 1 Abbildung 3.3: Ansicht 2

Umlaufbahn von GRACE-FO iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen sind
als Kreissymbol dargestellt

Zunichst ist in den Bodenspurplots (Abbildungen 3.4a] B.4q) die Entwicklung des Bo-
denspurmusters von einem Umlauf zu 3 Tagen und zu 7 Tagen zu sehen. Die dargestellten
Zeitraume sind so gewdhlt, da der Wunsch besteht, dass in der Zukunft alle 3 bzw. 7 Tage
aktuelle Schweremodelle zur Verfiigung stehen sollen.

Durch die Rotation der Erde ist das Bodenspurmuster natiirlich nicht geschlossen. Auf der
linken Seite des Plots iiber dem Pazifik entsteht eine Liicke von 2628 km was einer Drehung
der Erde um 23.625 ° entspricht. Die Drehung um diesen Winkel passiert wahrend der Zeit
eines Umlaufes von 94 min 30s.

Betrachtet man nun Abbildung3.4b|so fallt auf, dass die stirkste Abtastung in der Nahe der
Pole stattfindet, da sich hier die meisten Bahnen auf dem kleinsten Raum schneiden. Die
Dichte der Abtastung ist in Realitdt noch héher als die Darstellung in dieser Plate- CarrA©e
Projektion zeigt, da alle Breitenkreise aufler dem Aquator stark verzerrt dargestellt wer-
den. Diese Eigenschaft ist nicht zu verhindern und tritt bei jeder Konstellation bzw. Einzel-
bahn in der Breitenlage, die der Inklination entspricht, auf. Weitere auffillige Schnittpunkte
bilden sich jeweils oberhalb und unterhalb des Aquators bei ca. 25° N bzw. S. Dadurch
hat man auf diesen Breiten eine weniger dichte Abtastung, wie an den anderen Stellen
der Erdoberfldche. Eine gleichméaflige Abdeckung ware optimal. Es bilden sich aufierdem
Gruppen von immer drei aufsteigenden und drei absteigenden Aquatordurchgingen. Es
sind 15 dieser Gruppen zu beobachten. Dieser Wert entspricht der Anzahl der Umldufe pro
Tag. Da wir einen Zeitraum von drei Tagen betrachten sind pro Gruppe jeweils drei Linien-
paare zu finden. Bei einer Breitenlage von ca. 60 ° sind weitere Inhomogenitédten zu finden.
Manche der Gruppen haben Linienpaare mit geringen Abstdnden, andere haben groflere
Abstdnde. Hat eine Gruppe geringe Abstidnde auf der Stidhalbkugel, hat sie grofse Ab-
stande auf der Nordhalbkugel. Die Bodenspur ist nach drei Tagen noch nicht gut geeignet
tur eine Berechnung eines Modells, aufgrund der eben genannten Auffilligkeiten. Viele der
angesprochenen Punkte sind auch in der Bodenspur nach sieben Tagen noch vorhanden,
da diese Eigenschaften durch die Bahnkonfiguration entstehen. Allerdings fallen diese hier
deutlich weniger auf, weil das Muster schon sehr viel dichter ist. Dieser Zeitraum ist besser
geeignet fiir eine Modellberechnung.
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Kapitel 3 GRACE-Follow On

Bodenspuren eines Umlaufes

(a) Bodenspur von GRACE-FO iiber den Zeitraum von einem Umlauf.
Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen

(b) Bodenspur von GRACE-FO iiber den Zeitraum von 3 Tagen.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 7 Tagen

(¢) Bodenspur von GRACE-FO iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 3.4: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit
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Fiir die Homogenitit ist es bei dieser Konstellation weniger vorteilhaft dass die Satelliten
nahe beieinander fliegen. Dadurch ergeben sich unregelmaflige Abstinde wie Figure
zeigt. Ein grofier Abstand ist immer gefolgt von einem deutlich kleineren Abstand. Der
kleine Abstand betrigt ca. 13km am Aquator und entspricht der Drehung der Erde in der
Zeit die Satellit 1 benétigt um an die Startposition von Satellit 2 zu gelangen.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 7 Tagen
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Abbildung 3.5: Bodenspur von GRACE-FO iiber den Zeitraum von 7 Tagen. Herangezoomte Version um
Spuren der Einzelsatelliten erkennen zu konnen. Jede Farbe entspricht der Bodenspur eines Tages.

Fiir die GRACE-FO Konstellation ergeben sich folgende Werte:

Tabelle 3.2: Bewertung GRACE-FO Konstellation. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen
iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 14734 >10 | Stufel p1 100 %
7 Tage 63.15 >10 p2 100 %

Die beschriebenen Eigenschaften werden im Grunde durch die Werte in Tabelle
wiedergespiegelt. Was offensichtlich ist , ist, dass Abtastdistanzen nach sieben Tagen
immer besser sein werden, wie nach drei Tagen da das Muster mit der Zeit verdichtet
wird. Bei Homogenitéten trifft dies nicht zu. Sobald sich ein kleiner Abstand bildet, ist die
Homogenidt auf dieser Breitenlage dadurch gepragt. Dies ist zum Teil nicht kontrollierbar
und es kann sprunghaft von einem Umlauf zum anderen, die Homogenitdt des gesamten
Musters verdandert werden. Bei der Homogenitit existiert zwar ein optimaler Wert von 1,
jedoch wissen wir nicht ob dieser auch realistisch erreicht werden kann. Es wird hier bei
Homogenitidt nur >10 angegeben da alle Werte dariiber keine wirkliche Aussagekraft mehr
haben. Ob die Homogenitdt 10 oder 1000 betrédgt ist dabei egal. Das Muster ist in beiden
Féllen sehr inhomogen zumindest bei der Darstellungsart der Bodenspur nach Variante 2.
Bei der GRACE-FO Konstellation oder generell jeder Konstellation die Paare verwendet,
die sehr nah beieinander fliegen kann man definitiv argumentieren, dass die Homogenitét
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keine Aussagekraft hat oder gar nicht erst berechnet werden sollte. Die kleinen Abstdnde
zueinander sind fast immer die kleinste Distanz und somit ausschlaggebend fiir die
Homogenitidt. Bei der Planung der Bahn war das aber natiirlich bewusst und hat keinen
ungewollt negativen Effekt in diesem Fall. Die bessere Darstellungsart ware hier die
Variante 3, da es die beiden Satelliten als Einheit sieht und sozusagen die beiden Spuren zu
einer Spur verschmilzt. Damit verschwinden die kleinen Abstinde und die Homogenitét
wire besser. Die Kontakteffizienz ist einfacher auszuwerten. Beide Kontakteffizienzen
liegen bei 100 %, da zu jedem Zeitpunkt eines Umlaufes sich beide Satelliten sehen konnen.
Bei einer Konstellation mit nur zwei Satelliten ist dieser Wert zu erwarten. Als sonstige
Kriterien gibt es hier nichts zu erwdhnen, aufSer dass die Konstellation sich bereits bewiesen
hat. Dies ist ein positiver Punkt im Vergleich zu den anderen Konstellationen, die noch
vorgestellt werden. Denn diese tragen alle eine gewisse Unsicherheit mit sich. Es ist
unwahrscheinlich, dass bei ihnen alle Parameter der Mission genauso in die Realitédt
umgesetzt werden kdnnen.
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Konstellationsentwlrfe nach Kategorien

4.1 Single Orbit Konstellationen

Vorab ist generell zu sagen, dass beim Konstellationsdesign aufgrund der Vielzahl der Pa-
rameter einige Einschrankungen gemacht werden miissen. Die Perigiumshohe und Exzen-
trizitit werden auf 1, = 400 km und e = 0 festgelegt. Somit ist auch die lange Halbachse a
definiert. Der Perigdumswinkel hat damit nur noch Auswirkung auf die Startposition und
wird auf 0° gesetzt. Die Inklination I wird auf 89 ° festgesetzt, da eine globale Abdeck-
ung gewdhrleistet werden soll. Die Rektaszension des aufsteigenden Knotens () wird auf
0° gesetzt, da sie nur eine Verschiebung der Konstellation bewirkt, aber keine Auswirkung
auf die bewertenden Kriterien hat. Die Parameter M, w und die Anzahl der Satelliten sind
variabel.

Die Konstellationen der Kategorie Single Orbit bestehen aus Satelliten, die alle auf dem gle-
ichen Orbit fliegen. Diese Kategorie ist damit noch am nédchsten an die Konstellation von
GRACE-FO angelehnt. Andere Kategorien gehen allerdings in eine experimentelle Rich-
tung, da nicht mit Voreingenommenbheit an die Konstellationsfrage herangegangen werden
soll, sondern jede realistische Moglichkeit betrachtet werden soll.

4.1.1 Konstellation 1: VLEO GRACE-FO

Tabelle 4.1: Perigiumshdohe hy,, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 1
Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] el-1 I[°] wl[°] Q] M]J[°]

1 400 92.6 6778136 0 89 0 0 0
2 400 92.6 6778136 0 89 0 0 1.86

Konstellation 1 unterscheidet sich zur GRACE-FO Konstellation nur darin, dass die Exzen-
trizitat hier gleich Null gesetzt wurde und die Orbithohe in den Bereich des VLEO auf
400 km Hohe verschoben wurde. Die Umlaufzeit ist dementsprechend auch kiirzer. Da an-
sonsten keine Variationen in der Perigaumshohe fiir Kreisbahnen in dieser Arbeit gemacht
werden, ist dies eine Moglichkeit die Auswirkung der Hohendnderung bei gleichbleibender
Bahn zu beobachten. Es wird daher in einigen Grafiken GRACE-FO zum direkten Vergleich
angeschaut. Der Abstand der beiden Satelliten wurde wie bei GRACE-FO mit 220 km gle-
ich gelassen. Damit ergibt sich ein leicht grofieres AM zwischen den beiden Satelliten. Der
Launch konnte hier genauso ablaufen, wie es bei GRACE-FO beschrieben wurde und an
der Bauweise und Art der Satelliten miisste nichts verdndert werden. Die unterschiedliche
Orbithohe hat keinen Einfluss auf die generelle Vorgehensweise.
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Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem
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Abbildung 4.1: Ansicht 1
Abbildung 4.2: Ansicht 2

Umlaufbahn von Konstellation 1 und GRACE-FO iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die
Startpositionen sind als Kreissymbol dargestellt

In Abbildung ist zundchst nur ein geringer Unterschied von der Bodenspur von
GRACE-FO zu der Bodenspur von Konstellation 1 zu erkennen. Am Ende des ersten
Umlaufes, links auf der Karte, sieht man eine kleine Verschiebung im Bezug auf die
Spur von GRACE-FO. Die Hohenunterschiede und dadurch resultierenden Unterschiede
in Umlaufdauern von 2min 10s machen sich aber im nédchsten Plot besser bemerkbar.
Abbildung zeigt, dass die Bodenspuren nun einen ganz anderen Verlauf nehmen. Die
Schnittpunkte die bei GRACE-FO noch bei 25° N bzw. S gebildet werden fallen nun ganz
weg. Es gibt keine Schnittpunkte mehr aufSer den offensichtlichen Kreuzungen in Richtung
der Pole. Auch die Gruppierungen treten bei Konstellation 1 nicht mehr auf. Das Muster
nach sieben Tagen (Abbildung weist zumindest optisch eine gewisse Homogenitat
auf. Der ausschlaggebende kleine Abstand wird aber immer noch durch den Abstand der
Satelliten gepragt, was die Werte der Homogenidt auch hier wieder erhoht. Das Muster
ist nun dicht genug, dass auch hier sich wieder Schnittpunkte abzeichnen. Dieses Mal
entstehen sie bei ca. 60 ° Sbzw. N. Ein negativer Aspekt ist, dass relativ grofie Flachen selbst
nach sieben Tagen noch gar nicht iiberflogen wurden. Dafiir hat es am Aquator aber eine
umso dichtere Abtastung.
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(c) Bodenspur tellat iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.3: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit und direkter Vergleich mit GRACE-FO
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Fiir die Konstellation 1 ergeben sich folgende Werte:

Tabelle 4.2: Bewertung Konstellation 1 Konstellation. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenitiiten
iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 144.33  >10 Stufe 1 p1 100 %
7 Tage 61.86 >10 p2 100 %

Durch die geringere Umlaufzeit werden tiber einen gleichen Zeitraum bei Konstellation 1
mehr Umlédufe gemacht als bei GRACE-FO. Dadurch ist auch die Abtastdistanz niedriger
und somit besser. Zur Homogenitdt kann man wieder das gleiche sagen wie bei GRACE-
FO: mit Bodenspurdarstellungsweise 2 ergeben sich bei paarweise fliegenden Konstellatio-
nen schlechte Homogenitédten. Die technische Umsetzung kann nach dem gleichen Prinzip
erfolgen wie bei GRACE-FO und ist somit Stufe 1. Durch die paarweise fliegenden Satelliten
ergibt sich hier auch wieder fiir beide Kontakteffizienzen der Wert 100 %.

Tabelle 4.3: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 1

Pros

Cons

nur zwei Satelliten benotigt

Ahnlichkeit zu GRACE-FO daher
weniger Unsicherheit

Messungen mit gleicher konstanter
Genauigkeit

optimale Kontakteffizienz
Messvorrichtung bereits vorhanden

durch langsames Absinken auch
Messungen auf Hohen < 400 km

(homogenes Bodenspurmuster nach
Variante 3; 3.49 & Homogenitét)

hohe & Abtastdistanz im Vergleich zu
anderen Konstellationen

radialer Anteil Schwerefeld nicht
messbar

Bahnkorrektur oder kurze Missions-
dauer

(inhomogenes
nach Variante 2)

Bodenspurmuster
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4.1.2 Konstellation 2: Enge Perlenkette

Fiir Konstellation 2, war die Idee das Prinzip von GRACE-FO zu erweitern und nun fiinf
anstatt von zwei Satelliten fliegen zu lassen, die weiterhin den gleichen Abstand wie vorher
zueinander haben. Der Hintergrund dieser Entscheidung ist, die Effizienz der Konstellation
als Ganzes zu steigern. Bei nur einem Satellitenpaar ist die Anzahl der Messeinheiten gleich
1, wenn man zwei Satelliten als eine Einheit betrachtet. Bei fiinf Satelliten, die angeordnet
sind wie bei Konstellation 2, ist die Anzahl an Messeinheiten gleich 10, da es 10 einzigartige
Kombinationsmdoglichkeiten gibt. Durch eine Erhéhung der Satellitenzahl um Faktor 2.5
konnen 10 mal so viele Messungen im gleichen Zeitraum durchgefiihrt werden, was einer
Produktivitdtssteigerung um Faktor 4 entspricht. Natiirlich ist das in diesem Fall mit mehr
Kosten verbunden, da mehr Satelliten produziert und ins All geschossen werden miissen.
Der Start einer solchen Perlenkettenkonstellation verlauft so, dass alle Satelliten auf einmal
abgeschossen werden. Auf der geplanten Orbiththe angekommen kénnen die Satelliten
einer nach dem anderen abgesetzt werden. Der Zeitabstand zwischen dem Absetzen muss
dabei den gewiinschten Abstianden der Satelliten entsprechen.

Tabelle 4.4: Perigiiumshdhe hy,, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 2

Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] el-] I[°] wl’] Q[°] MI[°]
1 400 92.6 6778136 0 89 0 0 0

2 400 92.6 6778136 0 89 0 0 1.86
3 400 92.6 6778136 0 89 0 0 3.72
4 400 92.6 6778136 0 89 0 0 5.58
5 400 92.6 6778136 0 89 0 0 7.44

Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

T
T

~

Abbildung 4.4: Ansicht 1 Abbildung 4.5: Ansicht 2

Umlaufbahn von "Konstellation 2" iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen
sind als Kreissymbol dargestellt

Die Bodenspurmuster in Abbildungen (4.6a] £.9b] und [4.6d) sehen auf den ersten Blick
genauso aus wie die von Konstellation 1. Allerdings besteht jeder Strang an Linien hier aus




26 Kapitel 4 Konstellationsentwiirfe nach Kategorien

i ,

=
IA—
——
DA
i
—
Lt o
EBY:
< )
e
—
: § S
— N
— 1 3
— 1
pY
=
i
E—

) AU {/'i Q
“!l_‘ “ 1 i ‘ ]
x\ 4l‘ A . ) | ] i k
WAV

(b) Bodenspur von Konst

ellation 2 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.

WA

1 f
1

WU

fE ad e =

/ \V/i

-4

-

Abbildung 4.6: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit
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funf Satelliten, die auf diesem Zoom Level nicht voneinander unterschieden werden kon-
nen. Dies gibt dem Bodenspurmuster eine sehr hohe Dichte. Vor allem die Schnittpunkte
bei ca. 60 ° N bzw. S sind sehr hoch abgetastet. Dafiir gibt es dann aber auch wieder grofe
Stellen, die gar nicht abgetastet werden, was fiir eine Konstellation von fiinf Satelliten nach
sieben Tagen nicht gut ist. Die Homogenitdt des Musters wird schlechter, je weiter man
sich vom Aquator entfernt. Aber selbst am Aquator ist das Muster inhomogen. Durch das
Zusammenlaufen der Linien werden die kleinsten Abstinde immer kleiner und die grofiten
Abstande immer grofier. Die Homogenitdt wire also bei 60 ° nochmal deutlich schlechter
als am Aquator.

Fiir die Konstellation 2 ergeben sich folgende Werte:

Tabelle 4.5: Bewertung Konstellation 2 Konstellation. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen
iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 57.73 >10 | Stufe 2 p1 100 %
7 Tage 24.74 >10 2 100 %

Wie zu erwarten, ist die durchschnittliche Abtastdistanz 2.5 mal so klein wie bei Konstella-
tion 1, da durch mehr Satelliten die Erde ofter abgetastet wird. Bei der Homogenitit liegt
nach wie vor das gleiche Problem vor, wie bei den bisher vorgestellten Konstellationen, dass
die Abstdnde der Satelliten eben der entscheidene Faktor bei der Homogenitatsberechnung
sind. Allerdings wiirde auch Darstellungsvariante 3 hier keinen Unterschied machen, da
selbst die Mittelpunkte der Verbindungslinien immer noch die gleichen Abstdnde zueinan-
der bilden wiirden. Die Homogenitdt wiirde in einer dhnlichen Gréfienordnung liegen.
Somit ist dieses Bodenspurmuster einfach inhomogen, wie auch die optische Analyse schon
ergeben hat.

Tabelle 4.6: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 2

Pros

Cons

niedrige & Abtastdistanz
optimale Kontakteffizienz

durch langsames Absinken auch
Messungen auf Hohen < 400 km

Messungen mit konstanter

Genauigkeit

sehr effizient

mittelhohe Satellitenanzahl notig

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 2

inhomogenes Muster egal bei welcher
Bodenspurdarstellung

Bahnkorrektur nach spétestens 2.5
Jahren notig

radialer Anteil Schwerefeld nicht
messbar

ungleichméflige Abtastung
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4.1.3 Konstellation 3: Gleichverteilte Perlenkette

Der Gedanke hinter dem Aufbau dieser Konstellation war es, wieder die Satellitenanzahl
zu erhohen, aber dieses Mal eine gleichméfiige Verteilung der Satelliten iiber der gesamten
Bahn zu erzeugen. Im Vergleich zu den anderen Konstellationen die gezeigt wurden, sind
nun die Abstdnde zwischen den Satelliten sehr grofs. Mit zehn Satelliten ist die minimale
Anzahl an Satelliten erreicht, bei der man eine Gleichverteilung in der Bahn bei einer Or-
bithohe von 400 km erzeugen kann. Verwendet man weniger Satelliten, so werden die Ab-
stinde so grof3, dass nun die direkte Sichtverbindung durch die Erde unterbrochen wird.
Bei grofieren Abstdanden ist natiirlich auch die Messgenauigkeit der Strecke deutlich hoher.
Dadurch, dass die Satelliten nun aber tiber weiter entfernten Punkten auf der Erdober-
flache fliegen, ist die Schweredifferenz an diesen Stellen deutlich anders. Das bedeutet,
dass die Strecke theoretisch auch nicht so genau gemessen werden muss, um die Schw-
eredifferenz bestimmen zu kdnnen. Allerdings konnte sich das Ganze in der Praxis anders
verhalten. Man miisste vorab mit konkreten Werten {iiberpriifen, ob die Genauigkeit des
Entfernungsmessverfahrens tatsachlich ausreicht, um die Schweredifferenz zu bestimmen
und wie grofs die Unterschiede sein miissten. Der Start der Konstellation konnte mit der
gleichen Vorgehensweise erfolgen wie bei Konstellation 2, da es sich hier auch um eine Per-
lenkettenkonstellation handelt.

Tabelle 4.7: Perigiumshdche hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 3 Konstellation
Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] el-] I[°] w[°] Q[°] M]J°]

1 400 92.6 6778136 0 89 0 0 0
2 400 92.6 6778136 0 89 0 0 36
3 400 92.6 6778136 0 89 0 0 72
4 400 92.6 6778136 0 89 0 0 108
5 400 92.6 6778136 0 89 0 0 144
6 400 92.6 6778136 0 89 0 0 180
7 400 92.6 6778136 0 89 0 0 216
8 400 92.6 6778136 0 89 0 0 252
9 400 92.6 6778136 0 89 0 0 288
10 400 92.6 6778136 0 89 0 0 324
Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem
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Abbildung 4.7: Ansicht 1 Abbildung 4.8: Ansicht 2

Umlaufbahn von "Konstellation 3" iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen
sind als Kreissymbol dargestellt
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(a) Bodenspur von Konstellation 3 iiber den Zeitraum von einem Umlauf.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen
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(b) Bodenspur von Konstellation 3 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.
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(c) Bodenspur von Konstellation 3 iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.9: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit. Darstellung der Zeitriume 3 und 7 Tage in
vergrdfierter Version, weil das Bodenspurmuster zu dicht, ist um in normaler GrofSe noch etwas zu erkennen.
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Schon bei Abbildung merkt man, dass es sich hier um ein homogeneres Muster han-
delt, das schnell dichter wird (siehe Abbildungen und f£.6¢), was an der hohen Anzahl
an Satelliten liegt. Daher ist hier auch nur noch ein Ausschnitt der Weltkarte dargestellt.
Durch die hohe Dichte ergeben sich deutlich mehr Schnittpunkte, als bei den Konstellatio-
nen zuvor. Die Abstinde der Schnittpunkte nehmen vom Aquator in Richtung der Pole
konstant zu bis zu einer Breite von ca. 50 °. Interessanterweise gibt es danach einen Sprung,
nach dem erst wieder bei ca. 60 ° Schnittpunkte kommen. Danach geht es mit den kleinen
Abstanden der Schnittpunkte weiter, wobei diese in der Nadhe der Pole extrem nah beieinan-
der liegen.

Homogenitéat
—T T >10

Breite ¢ [°]
o

L
Homogenitat

Zeit [d]

Abbildung 4.10: Homogenitit der Konstellation 3

Abbildung [#.10|bestatigt, dass das Bodenspurmuster homogener ist. Die Homogenitét nach
sieben Tagen liegt bei knapp tiber 2. Interessant ist hier, wie sich die Homogenitit entwick-
elt. Bereits nach einem Tag ist eine gute Homogenitidt von 2 erreicht, die dann im Verlauf
Spriinge zum Schlechteren, aber auch wieder zum Besseren macht. Wie schon weiter oben
beschrieben kénnen einzelne Umldufe dazu beitragen, dass kleine Abstinde erzeugt wer-
den, die dann die Homogenitét fiir die néchste Zeit pragen bis wieder das ganze Boden-
spurmuster diesen gewissen Abstand hat und die Homogenitdt besser wird. Grundsét-
zlich sollte bei einer Konstellation die im Bezug auf den Aquator symmetrisch ist auch die
Darstellung der Homogenitdt symmetrisch sein. Dass dies hier nicht der Fall ist, wie man
zum Beispiel bei 60 ° N sieht, liegt an der Berechnungsweise nach Tagen. Eine ganzzahlige
Tageszahl entspricht meistens nicht einer ganzzahligen Umlaufzahl. Das heifit, dass der
letzte Umlauf eines Tages nur anteilig zu diesem Tag dazugerechnet wird. In diesem Teil
des Umlaufes wird nicht die ganze Breite der Erde abgedeckt. Dadurch kann es also dazu
kommen, dass die Homogenitdt durch den Teil eines Umlaufes nur auf manchen Breiten
beeinflusst wird.
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Kontakteffizienz

sichtbar

Satellity
© 0o N O 0o b~ 0 N -

= nicht sichtbar, Griin

S
Rot

1.2 3 4 5 6 7 8 9 10
Satellit x

Abbildung 4.11: Kontakteffizienz
01 =222%

Entsprechend der Anzahl der Satelliten sehen wir hier eine sehr niedrige Abtastdistanz von
nur 12km. Die durchschnittliche Homogenitit ist wie schon in der vorherigen Abbildung
gezeigt in einem guten Bereich. Die Messvorrichtung muss hier nach Stufe 2 umgesetzt
werden. Abbildung zeigt die Kontakteffizienz p;, die genau wie p, nur 22.2 % betragt.
Man kann erkennen, dass ein Satellit immer nur jeweils den von sich aus vorderen und
hinteren Satellit sieht. Die Nutzung der Satelliten kdnnte also besser sein. Als Gegenar-
gument kann man aber bringen, dass beim Design einer solchen Perlenkettenkonstellation
auch nicht erwartet wird, dass sich alle Satelliten zu jedem Zeitpunkt sehen. Teil des Zwecks
dieser Konstellation ist es, dass gleichzeitig weit entfernte Punkte der Erde abgetastet wer-
den. Dies wére nicht moglich wenn man vorraussetzt, dass die Kontakteffizienz p; oder p;
100 % betragt.

Tabelle 4.8: Bewertung Konstellation 3 . Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen iiber alle
Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz

3 Tage 28.87 2.51 | Stufe?2 p1 222%
7 Tage 12.37 2.30 P2 222%
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Tabelle 4.9: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 3

Pros

Cons

niedrige & Homogenitat
niedrige @ Abtastdistanz

durch langsames Absinken auch
Messungen auf Hohen < 400 km

Messungen mit gleicher konstanter
Genauigkeit

sehr gleichméfiiges und dichtes Bo-
denspurmuster

niedrige Kontakteffizienz
hohe Satellitenanzahl notig

radialer Anteil Schwerefeld nicht
messbar

Bahnkorrektur nach spatestens 2.5
Jahren nétig

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 2

grofse Abstande evtl. problematisch

Messstrahl Laufweg schrdg durch
niedrige Atmosphéarenschichten

4.1.4 Konstellation 4: Gleichverteilte Paare

Konstellation 4 ist auch wieder stark an die GRACE-FO Konstellation angelegt. Dieses Mal
sind vier Satellitenpaare gleichméfiig tiber der Bahn verteilt. Es konnten alle Satelliten mit
einem Launch befordert werden. Die Positionierung der Satelliten konnte dann paarweise
so erfolgen wie bei GRACE-FO. Die ndchsten Paare miissten dann nach einem gewissen
Zeitabstand nach dem gleichen Prinzip abgesetzt werden.

Tabelle 4.10: Perigiumshohe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 4 Konstellation

Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] el-1 I[°] wl°] QI°] MI[°]
1 400 92.6 6778136 0 89 0 0 0

2 400 92.6 6778136 0 89 0 0 1.86

3 400 92.6 6778136 0 89 0 0 90

4 400 92.6 6778136 0 89 0 0 91.86
5 400 92.6 6778136 0 89 0 0 180

6 400 92.6 6778136 0 89 0 0 181.86
7 400 92.6 6778136 0 89 0 0 270

8 400 92.6 6778136 0 89 0 0 271.86
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Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem Satellitenbahnen eines U '"|an95 im Inertialsystem
5
3

8

Abbildung 4.12: Ansicht 1 Abbildung 4.13: Ansicht 2

Umlaufbahn von "Konstellation 4” iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen
sind als Kreissymbol dargestellt.

Fiir die Abbildungen [4.14a] [4.14b|und .T4dist auch wieder zu beachten, dass jede Linie hier
aus zwei nahe beieinander liegenden Linien besteht. Wie Abbildung gut zeigt ist hier
ein Problem, dass sich Kreuzungspunkte der Linien am Aquator sammeln und hier eine
hohe Dichte vorhanden ist. In[£T4d ist in der Mitte des Plots eine Art Schachbrettmuster
zu sehen, das durch die Schnittpunkte gebildet wird. Grundsitzlich sind kreuzende Li-
nien nach einer gewissen Zeit nicht zu vermeiden. Allerdings ist es nicht optimal viele
Schnittpunkte zu haben, da die Verteilung der iiberflogenen Gebiete ja moglichst gleich-
maéfiig sein sollte.
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Kontakteffizienz

Satellity
nicht sichtbar, Griin = sichtbar

Rot =

Satellit x

Abbildung 4.15: Kontakteffizienz
p1=143%

Die Kontakteffizienz p; und p; sind entsprechend schlecht wie Abbildung [4.15 zeigt. Hier
konnen sich natiirlich auch wieder nur paarweise die Satelliten sehen. Diese Eigenschaft
war bei der Planung ja so gewollt, aber trotzdem muss man erwédhnen, dass nicht die max-
imale Anzahl an Messungen aus acht Satelliten herausgeholt wird sondern eben nur 14.3 %
der moglichen Messungen bzw. Sichtverbindungen.

Die Abtastdistanz ist entsprechend der Anzahl der Satelliten gut. Die Homogenitét ist hier
wieder wie zu erwarten hoch. Aber wie oben beschrieben ist das Bodenspurmuster generell
nicht sehr homogen. Wenn die Homogenitit fiir einen Breitenkreis berechnet wird, der
minimal {iber oder unter einer Ansammlung an Kreuzungspunkten liegt, dann erhilt man
zweifelsohne auch hier sehr hohe Homogenitdten, weil der minimale Abstand sehr klein
wird, je ndher wir dem Schnittpunkt kommen. Noch schlimmer ist es hier, dass durch
die schachbrettartige Struktur jeder beliebige Breitenkreis in diesem Bereich betroffen ist.
Bei anderen Konstellationen wie Konstellation 3 blieben die Breitenlagen zwischen den
Schnittpunkten verschont.

Tabelle 4.11: Bewertung Konstellation 4. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen iiber alle
Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz

3 Tage 36.08 >10 | Stufel p1 14.3%
7 Tage 15.46 >10 p2 14.3%
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Tabelle 4.12: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 4

Pros

Cons

Ahnlichkeit zu GRACE-FO daher
weniger Unsicherheit

niedrige & Abtastdistanz

hohe Satellitenanzahl notig
niedrige Kontakteffizienz

radialer Anteil Schwerefeld nicht

¢ durch langsames Absinken auch messbar

Messungen auf Hohen < 400 km e Bahnkorrektur nach spatestens 2.5

* Messungen mit gleicher konstanter Jahren nétig

Genauigkeit ¢ (hohe @ Homogenitdt Bodenspur bei

e Messvorrichtung bereits vorhanden Variante 2)

¢ sehr gleichmifiiges und dichtes Bo-
denspurmuster

4.2 Optimierung der Homogenitat flir Perlenketten-Konstellationen

Tabelle 4.13: Kombinationsmoglichkeiten fiir Satellitenanzahl und Spacing, das die bestmogliche durchschnit-
tliche Homogenitit nach sieben Tagen bei Single Orbits liefert. Maximal mogliches Spacing bei ca. 400 km
Orbithohe: < 39° da sonst kein Sichtkontakt mehr moglich ist. Alle anderen Keplerelemente aufler M sind
dabei gleich.

Anzahl Satelliten Spacing / AM [°]

@ Abtastate @Homogenitit p1, p2

1 - 126.29 3.49 -

2 32 63.97 12.00 100
3 35 42.72 11.78 66.7
4 35 32.03 7.37 50

5 35 25.61 4.13 40

6 28 21.34 3.22 33.3
7 27 18.31 3.43 28.6
8 36 15.98 4.41 25

9 36 14.20 3.45 222
10 36 12.77 2.30 22.2

Da Konstellationen, die ohne viel Hintergedanken in Bezug auf die Homogenitit geplant
wurden nur selten oder durch Zufall eine niedrige Homogenitit erreichen, wie die bisher
vorgestellten Konstellationen gezeigt haben soll nun eine Auswertung gemacht, die genau
dieses Ziel hat, namlich die Homogenitdt zu minimieren. Tabelle zeigt diese Auswer-
tung. Auffillig ist, dass alle AM am oberen Ende des moglichen Bereiches von 0° bis
39° liegen. Kleinere Abstdnde sind wie mehrfach erwédhnt eine Garantie fiir schlechte Ho-
mogenitdten. Grofie AM Werte sind nicht unbedingt ein Muss fiir gute Homogenitét aber
die Chance ist hoher, da nicht schon von Grundauf eine kleiner Abstand im Bodenspur-
muster vorhanden ist. Es ist erstaunlich, dass mit zwei und drei Satelliten keine niedrigere
Homogenitit erreicht werden kann. Generell ist ab zwei Satelliten der Trend zu erkennen,
dass mit zunehmender Satellitenzahl eine bessere Homogenitiat moglich ist.
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4.3 Elliptische Konstellationen

Wie schon oben kurz erwdhnt kann die radiale Komponente des Schwerefeldes auch von
Interesse sein. Um nun etwas grofsere Hohenunterschiede zwischen den Satelliten zu erzeu-
gen, wird die Exzentrizitdt der Bahnen nun erhoht. Ein positiver Nebeneffekt ist, dass die
Kontakteffizienz dadurch gesteigert werden konnte. Satelliten, die zu einem Zeitpunkt nahe
an der Erde fliegen, hatten trotzdem noch Sichtkontakt zu Satelliten, die weiter entfernt
fliegen. Es setzt voraus, dass die Anordnung der Bahnen dies zulasst.

4.3.1 Konstellation 5: Elliptical Flower

Die erste der elliptischen Bahnen wird auch Elliptical Flower genannt (2). Es fliegen dabei
insgesamt zwolf Satelliten auf drei Bahnen mit jeweils vier Satelliten auf der selben Bahn.
Die genaue Anordung kann Tabelle und Abbildung entnommen werden. Der
Launch einer solchen Konstellation kdnnte wie folgt aussehen: Alle Satelliten werden nach
Moglichkeit auf der gleichen Rakete zu einem tempordren kreiformigen Orbit mit Hohe
300 km befordert. Die Satelliten werden von der Plattform losgelost. Zunédchst befinden
sich alle in kleineren Abstidnden auf dem selben kreisférmigen Orbit. In den Perigdums-
durchgédngen wird jeweils einem Satellit ein treibstoffgetriebener Geschwindigkeitsboost
verpasst. Dadurch entkommt der Satellit der Kreisbahn und befindet sich nun auf einer
elliptischen Bahn. Der Kraftstoff der die Geschwindigkeitsanderung hervorruft muss so
abgestimmt sein, dass die gewiinschte Halbachse 2 = 20000 km entsteht. Die weiteren
Kraftstofie in den Perigiumsdurchldufen miissen zeitlich so abgestimmt sein, dass eine
Gleichverteilung in den einzelnen Bahnen herrscht also AM jeweils 90° betrdagt. Als
Perigdaumshohe kann hier eine niedrige Hohe gewdhlt werden, da der Satellit sich durch
Exzentrizitdt der Bahn im Perigdum sehr schnell bewegt und dadurch nur kurze Zeit den
starkeren Anziehungskraften und Atmosphéarenreibung ausgesetzt ist.

Tabelle 4.14: Perigiumshohe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 5
Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] e[-] IT°] wl°] Q] MI[°]

1 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 0

2 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 90
3 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 180
4 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 270
5 300 469.1 20000000 0.6661 89 120 0 0

6 300 469.1 20000000 0.6661 89 120 O 90
7 300 469.1 20000000 0.6661 89 120 0 180
8 300 469.1 20000000 0.6661 89 120 O 270
9 300 469.1 20000000 0.6661 89 240 O 0
10 300 469.1 20000000 0.6661 89 240 O 90
11 300 469.1 20000000 0.6661 89 240 O 180
12 300 469.1 20000000 0.6661 89 240 O 270
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Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

Abbildung 4.16: Umlaufbahn von Konstellation 5 iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die
Startpositionen sind als Kreissymbol dargestellt.

Die Bodenspur der Satelliten verlduft in einer Art Schlaufe (siehe Abbildung ). Die
Form entsteht dadurch, dass der Satellit sehr unterschiedliche Bahngeschwindigkeiten
hat. Im Perigdum fliegt der Satellit sehr nahe an der Erde und hat hier die hochste
Geschwindigkeit, was sich in der Bodenspur als nahezu vertikale Linie wiederspiegelt. Im
Apogédum verlangsamt sich die Geschwindigkeit aufgrund der Entfernung zur Erde. In der
Bodenspur ist dieser Teil der Bodenspur relativ zur Inklination sehr geneigt, da sich die
Erde verhiltnismafSig schnell unter dem Satelliten hinweg bewegt. Es sind aufierdem drei
unterschiedliche Spuren zu erkennen, die hier jeweils anhand von einem Satellit farblich
gekennzeichnet sind. Abbildungen[.17blund .17c|zeigen, dass die Bahnen mit der Zeit ein
eher inhomogenes Muster bilden. Durch die charakteristischen Schlaufen entstehen auch
wieder viele Schnittpunkte in allen Breitenlagen. Die Abtastung ist relativ gleichméfSig
mit einer Ausnahme bei 30 ° Breitenlage, die sich als helle horizontale Streifen bemerkbar
machen.
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Bodenspuren eines Umlaufes

— Satellit 1

Satellit 5

Satellit 9

(a) Bodenspur von Konstellation 5 iiber den Zeitraum von einem Umlauf.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen
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(b) Bodenspur von Konstellation 5 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 7 Tagen

(¢) Bodenspur von Konstellation 5 iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.17: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit.
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Kontakteffizienz

Satellity
Anzahl sichtbarer Satelliten

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450
Zeit [min]

Abbildung 4.18: Kontakteffizienz
02 =79.25%

Abbildung[4.18|zeigt, dass das Ziel einer guten Kontakteffizienz erreicht wurde. Im Schnitt
sieht ein Satellit zu jedem Zeitpunkt mehr als acht Satelliten. Vereinzelt werden sogar alle
elf Satelliten gesehen. Mindestens fiinf Satelliten sind zu jedem Zeitpunkt sichtbar. Diese
Stelle, bei der die minimale Anzahl erreicht wird, liegt kurz vor und nach dem Perigdums-
durchgang.

Hohenunterschiede der in Sichtkontakt miteinander stehenden Satelliten x10%

... und Satellit ...

11.5

Hohenunterschied der Satelliten [km]

0.5

Verbindungslinie zwischen Satellit

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450
Zeit [min]

Abbildung 4.19: Darstellung aller moglichen Sichtverbindungen und Hohenunterschiede dieser tiber die Zeit
eines Umlaufes.

Auffillig ist, dass Abbildung ein dhnliches Muster wie zeigt. Dies liegt daran,
dass die minimale sichtbare Satellitenanzahl mit groffen Hohenunterschieden korreliert, da
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beide Aspekte mit dem Perigdumsdurchgang zu tun haben. Es werden maximale Hohe-
nunterschiede von bis zu 25000 km erreicht. Satelliten, die die gleiche Position im Orbit
einnehmen (z.B. Satellit 3 und 11) werden sich immer auf der gleichen Orbithche sehen.
Daher sind auch viele der Hohenunterschiede im blauen Bereich bei nahezu 0 km Hohe-
nunterschied.

Homogenitat

' >10
80
70| .
60
50 g
40f |
30 7
20 -
5 @©
'€10 6 %
2 0 S
T 15 5
-20
-30 14

Zeit [d]

Abbildung 4.20: Homogenitiit der elliptischen Konstellation 1

Bei der zeitlichen Entwicklung der Homogenitét ist generell das Muster nach einem Tag im
Schnitt noch am homogensten. Ungleichméfligkeiten in dieser Darstellung sind wieder den
Teilumldufen geschuldet.

Ein Aspekt, der bei sehr exzentrischen Bahnen wie dieser angeschaut werden muss, ist die
zeitliche Verdnderung des Perigdums. Bei dieser Konstellation betrdgt «v = —0.29 %g. Uber
einen Zeitraum von sieben Tagen bewegt sich jedes der Perigden um ca. 2°. Da es drei
unterschiedliche Perigdumslagen gibt, werden drei Streifen mit 2 ° Breite bei der jeweiligen
Breitenlage, die dem Perigdumswinkel entspricht, abgetastet. Die Perigden tasten in diesem
Zeitraum nur einen kleinen Teil der Erdoberflache ab. So bekommen nur wenige Stellen der
Erde den Vorteil der niedrigen Flughohe ab. Man konnte also mit dieser geringen Abtastung
zum Beispiel kein Schwerefeldmodell fiir eine Hohe von 300 km berechnen.
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Tabelle 4.15: Bewertung elliptischen Konstellation 1. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen
iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 121.92 >10 | Stufe3 p1 100 %
7 Tage 52.25 >10 P2 79.25%

Als Kritikpunkt kann man anmerken, dass diese Konstellation strenggenommen keine
VLEO Konstellation mehr ist. Die meiste Zeit wird von den Satelliten sogar in einer Hohe
von tiber 20000 km verbracht. Dies entspricht schon dem Bereich des MEO (Medium
Earth Orbit). Trotzdem konnte man dadurch der Kessler-Syndrom Problematik zumindest
teilweise ausweichen. Die Satelliten miissten jeweils nur kurz durch den betroffenen LEO
Bereich fliegen und nicht mehr dauerhaft in ihm verbringen. Es entstehen auflerdem
sehr grofie Distanzen zwischen den Satelliten. Eventuell sind diese zu grof3, sodass die
Genauigkeit des Lasers nicht ausreicht, um Distanzdnderungen und somit Schweredif-
ferenzen messen zu konnen.

Tabelle 4.16: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 5

Pros

Cons

niedrige & Abtastdistanz
radialer Anteil Schwerefeld messbar

niedrige Pergidumshoéhen moglich

verschiedene Bodenspuren daher un-
gleichmafiiges inhomogenes Muster

¢ technische Umsetzung Messvorrich-

aufgrund exzentrischer Bahn tung: Stufe 3

* Messungen  mit  verschiedenen

* keine/geringe Bahnkorrektur notig G et
enauigkeiten

¢ relativ hohe Kontakteffizienz Perio btast lokal
* Perigdumsabtastung nur loka
¢ dichtes Bodenspurmuster fg" di L i
¢ aufwindiger Launc
® hohe Satellitenanzahl

e keine VLEO Konstellation mehr

4.3.2 Konstellation 6: Rotated Elliptical Flower

Der Unterschied dieser Konstellation zur vorherigen liegt darin, dass die Perigden der Bah-
nen nun alle am Aquator liegen aber dafiir unterschiedliche Winkel Q2 haben. Die Satelliten
sind nach wie vor zeitlich gleichméflig im Orbit verteilt und haben dieselbe Perigaumshohe
und Inklination. Start der Satelliten konnte nach dem gleichen Prinzip wie bei Konstella-
tion 5 erfolgen. Nur miisste man drei Launches durchfiihren wegen der unterschiedlichen
Bahnebenen.
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Tabelle 4.17: Perigiumshohe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 6
Satellit Nr. hp[km] T [min] a [m] e [-] II°] wl°] Q1 MI°]

1 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 0

2 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 90
3 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 180
4 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 0 270
5 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 120 O

6 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 120 90
7 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 120 180
8 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 120 270
9 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 240 O
10 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 240 90
11 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 240 180
12 300 469.1 20000000 0.6661 89 0 240 270

Abbildung 4.21: Ansicht 1 Abbildung 4.22: Ansicht 2

Umlaufbahn von Konstellation 6 iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen
sind als Kreissymbol dargestellt.

Die typische Schlaufenform zeigt sich hier in Abbildung noch besser wie bei der Kon-
stellation 5, da die Bahnen alle den gleichen Perigiumswinkel haben. Dadurch ist auch der
Anteil der Schlaufe auf beiden Hemisphéren der gleiche. Dies ist ein deutlicher Vorteil, da
das Muster schon dadurch gleichméfiger wirkt. Es fallt auf, dass das Ende einer Bodenspur
eines Umlaufes fast mit dem Anfang der Bodenspur eines anderen Satelliten tibereinstimmt.
In Abbildungen 4.23bjund 4.23c hat sich das Muster sehr gleichméfiig weiterentwickelt. Bei
der Abbildung nach sieben Tagen kann man noch kritisieren, dass ein bis zwei Umldufe
fehlen, um das Muster zu schliefSen.
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Bodenspuren eines Umlaufes
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(b) Bodenspur von Konstellation 6 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.

e S NN\ \AAN\NWAR NGRS S

e NS
ﬁ%!#vyﬂﬂ@%%ﬁ%ﬂﬂﬂ?? =

1

|
i

Ji

N

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen

|
’::://“ 2

)

|

2
>3

|

S
—4
!"‘I’v‘\\\

— T

55
e
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(c) Bodenspur von Konstellation 6 iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.23: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit.
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Die Kontakteffizienz liegt hier in einem sehr guten Bereich, p; ist hier sogar noch besser
als bei Konstellation 5. Im Durchschnitt werden zu jedem Zeitpunkt zehn Satelliten und
mindestens sechs Satelliten gesehen.

Kontakteffizienz

Satellit y
Anzahl sichtbarer Satelliten

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450
Zeit [min]

Abbildung 4.24: Kontakteffizienz
p2 =91.17%

Durch die elliptische Bahn sieht Abbildung[4.25|sehr dhnlich wie bei Konstellation 5 aus. Es
werden wieder maximale Hohenunterschiede von iiber 25000 km erreicht.

Hohenunterschiede der in Sichtkontakt miteinander stehenden Satelliten x10%

25

..und Satellit ...

Hohenunterschied der Satelliten [km]

0.5

Verbindungslinie zwischen Satellit .

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450
Zeit [min]

Abbildung 4.25: Darstellung aller moglichen Sichtverbindungen und Hohenunterschiede dieser iiber die Zeit
eines Umlaufes.
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Homogenitéat

Breite ¢ [°]
o
Homogenitat

Zeit [d]

Abbildung 4.26: Homogenitit der elliptischen Konstellation 2

Die Homogenitét erreicht ihre besten Werte nach drei Tagen mit ca. drei und fillt dann
schlagartig ab in einen Bereich tiber zehn. Auch nach sieben Tagen ist die Homogenitat im
Durchschnitt noch in keinem guten Bereich.

Die Perigdumsabtastung ist bei dieser Konstellation noch etwas mangelhafter. Da alle
Perigden am Aquator liegen, wird noch weniger Fliche der Erde vom Perigdum abgetastet,
dafiir aber am Aquator verdichtet. Der Streifen der Perigdumsabtastung ist hier auch ca. 2 °
breit da w = —0.29 %g wie bei Konstellation 5.

Die Abtastdistanzen nehmen hier die gleichen Werte wie bei Konstellation 5 an, da die Um-
laufzeit identisch ist. Die Homogenitit ist hier zumindest nach drei Tagen akzeptabel.

Tabelle 4.18: Bewertung elliptischen Konstellation 2. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen
itber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz

3 Tage 121.92 4.00 | Stufe3 p1 100 %
7 Tage 52.25 >10 P2 91.7%
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Tabelle 4.19: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 6

Pros

Cons

niedrige & Abtastdistanz
radialer Anteil Schwerefeld messbar

niedrige Pergidumshohen moglich
aufgrund exzentrischer Bahn

keine/geringe Bahnkorrektur notig
fast optimale Kontakteffizienz
dichtes Bodenspurmuster

homogenes Bodenspurmuster auch
wenn Homogenitiatswerte hoch sind

extrem grofse Abstinde zwischen

Pergidumsabtastung nur am Aquator

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 3

Messungen ~ mit  verschiedenen

Genauigkeiten
aufwindiger Launch
hohe Satellitenanzahl

extrem grofse Abstinde zwischen
Satelliten

keine VLEO Konstellation mehr

Satelliten

4.3.3 Konstellation 7: Elliptical Orbital Shell

Ziel dieser Konstellation war es, die Perigiumsabtastung zu optimieren und zwar so, dass
180

nach sieben Tagen die Erde damit abgedeckt ist. Dafiir muss w - n = >~ %g entsprechen mit
n = Anzahl verschiedener Bahnebenen. Die Perigdumslage soll weiterhin relativ niedrig
liegen und die Inklination bei 89 ° bleiben, da geringere Inklinationen weniger Abtastung
bedeuten. Die Bahn soll auch wieder elliptisch sein, damit Fliige in niedrige VLEO Hohen
tiberhaupt moglich sind. Eine Schwierigkeit beim Design einer solchen Bahn ist, dass w
mit den vorgegebenen Parametern nur Werte zwischen 0 und —3 %g annimmt. Es ist daher
eine entsprechend hohe Anzahl an Satelliten bzw. verschiedenen Bahnebenen notwendig.
Es sind aber mehrere Kombinationen an Parametern moglich, um eine solche Bahn zu er-
reichen. Fiir elliptical Orbital Shell wurde sich nun fiir & = —3 %g und n = 20 Satelliten
entschieden, die jeweils auf unterschiedlichen Bahnebenen fliegen. Der Parameter Aw be-
tragt daher 2 °, AQ) betragt 18 ° um die Bahnen gleichmfig {iber alle Langen A zu verteilen
und AM betrdgt 9°, damit die Satelliten unterschiedliche Starthohen haben. Der Launch
der Konstellation und die Positionierung der Satelliten im Orbit konnte fiir diese Konstel-
lation eine Herausforderung werden. Im Prinzip kénnte man hier auch zuerst wieder auf
einer Kreisbahn mit Hohe der Perigdumshohe die Satelliten platzieren und dann iiber einen
Kraftstofs die notige Geschwindigkeitsinderung herbeirufen, die dann die entsprechende el-
liptische Bahn zum Ergebnis hat. Allerdings befinden sich nicht alle Perigden in einer Ebene,
wodurch theoretisch jeder Satellit auf einer eigenen Kreisbahn fliegen miisste. Dies wiirde
heifSen, dass alle Satelliten durch einzelne Launches ins All befordert werden miissen, da

sonst alle die gleiche Bahn am Anfang fliegen wiirden.
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Tabelle 4.20: Perigaumshohe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der Konstellation 7
Satellit Nr. hp[km] T [min] a[m] e [-] II°] wl°] Q1 MI°]

1 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -81 0 0

2 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -72 18 9

3 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -63 36 18
4 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -54 54 27
5 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -45 72 36
6 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -36 90 45
7 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -27 108 54
8 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -18 126 63
9 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 -9 144 72
10 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 0 162 81
11 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 9 180 90
12 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 18 198 99
13 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 27 216 108
14 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 36 234 117
15 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 45 252 126
16 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 54 270 135
17 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 63 288 144
18 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 72 306 153
19 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 81 324 162
20 253.9 167.9 10080000 0.3421 89 90 342 171

1]

Abbildung 4.27: Ansicht 1 Abbildung 4.28: Ansicht 2

Umlaufbahn von Konstellation 7 iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen
sind als Kreissymbol dargestellt. Diese Konstellation konnte aufgrund ihres Aussehens auch als Orbital Shell
bezeichnet werden.
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(a) Bodenspur von Konstellation 7 iiber den Zeitraum von einem Umlauf.
Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen
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(b) Bodenspur von Konstellation 7 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.

Bodenspuren liber einen Zeitraum von 7 Tagen

(c) Bodenspur von Konstellation 7 iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.29: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit.
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Durch die verschiedenen Perigdaumslagen ergeben sich fiir jeden Satelliten verschiedene
Bodenspuren. Daran zu erkennen, dass in Abbildung nicht jede Schleife die gleiche
Form hat. Dies ist auch ein Grund warum sich in den weiteren Abbildungen4.29b|und[4.29¢|
kein homogenes und gleichmifliges Muster ergibt. Nach drei Tagen ist gut zu erkennen,
dass deutliche Liicken in den Schleifen entstehen, die am Aquator zu finden sind. Nach
sieben Tagen ist die Abtastung sehr dicht, aber ungleichmafiig.

Die Kontakteffizienz p; liegt bei 100%. Die Kontakteffizienz p, ist in einem niedrigeren
Bereich angesiedelt. Im Schnitt sieht ein Satellit nur ca. 12 der mdoglichen 19 Satelliten zu
jedem Zeitpunkt wahrend eines Umlaufes. Die Werte schwanken dabei zwischen 5 und 19
gleichzeitig gesehenen Satelliten. Am langsten sieht Satellit 10 alle Satelliten gleichzeitig.
Das liegt an der Startposition dieses Satelliten.

Kontakteffizienz
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©
Anzahl sichtbarer Satellite
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Abbildung 4.30: Kontakteffizienz
p2 = 65.90 %

Hoéhenunterschiede der in Sichtkontakt miteinander stehenden Satelliten
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Abbildung 4.31: Darstellung aller moglichen Sichtverbindungen und Hohenunterschiede dieser iiber die Zeit
eines Umlaufes.
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Perigdumsbewegung liber einen Zeitraum von 7 Tagen

— — ]

Abbildung 4.32: Perigiumspriizession iiber einen Zeitraum von sieben Tagen

Wie geplant tastet nun das Perigdum die gesamte Erdoberfliche ab mit Ausnahme von
20 Liicken zwischen Anfangspunkt des Perigdums des einen Satelliten und Endpunkt des
Perigdums des nichsten Satelliten. Diese Liicke kénnte durch den Knotendrift () oder M
entstehen, der bei der Berechnung nicht beriicksichtigt wurde. Dadurch schliefst sich das
Muster nicht ganz.

Tabelle 4.21: Bewertung der elliptischen Konstellation 3. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogen-
ititen iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 26.17 >10 | Stufe 3 p1 100 %
7 Tage 11.22 >10 P2 65.90%

Tabelle 4.22: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 7

Pros Cons

* niedrige @ Abtastdistanz
¢ radialer Anteil Schwerefeld messbar
¢ relativ hohe Kontakteffizienz

¢ niedrige Pergidumshthen mdoglich
aufgrund exzentrischer Bahn

¢ keine/geringe Bahnkorrektur notig
¢ globale Perigdumsabtastung
¢ dichtes Bodenspurmuster

¢ grofie Abstdnde zwischen Satelliten

¢ Messungen

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 3
aufwindiger Launch
mit  verschiedenen
Genauigkeiten

¢ verschiedene Bodenspuren daher un-

gleichméfliges inhomogenes Muster

sehr hohe Satellitenanzahl macht
diese Konstellation sehr unrealistisch

keine VLEO Konstellation mehr
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4.3.4 Konstellation 8: Verschrankte Ellipsen

Bei dieser Konstellation sollte die Satellitenanzahl in einen etwas realistischeren Bereich be-
wegt werden. Es wird bei dieser Konstellation aufSerdem versucht, das Prinzip von zwei
paarweise fliegenden Satelliten so zu konstruieren, dass diese nicht in derselben Bahnebene
fliegen und wenn moglich sogar gleiche Abstdnde zueinander behalten. Die Bahnen dafiir
sollten ungefdhr so aussehen wie in und gezeigt. Die Frage ist nur wie exzen-
trisch die Bahnen sein sollten. Die Ergebnisse dieser Untersuchung stellt dar. Die
Schlussfolgerung aus dieser Grafik ist, dass es nicht moglich ist gleichbleibende Abstiande
zu haben, da die blaue Linie niemals 1 erreichen wird, egal wie exzentrisch die Bahn ist.
Es ist daher ratsam eine Exzentrizitdt von 0.01 zu wiahlen, da man hier einen guten Kom-
promiss aus Verhiltnis und kleinen Abstinden hat. Durch gleiche Exzentrizititen und
Perigdaumshohen gewdhrleistet man auch, dass die Umlaufzeit gleich ist und somit die
Satelliten immer im Sichtkontakt bleiben werden. Die Konstellation wire auch vorstell-
bar mit vier Satelliten, wobei jeweils zwei als GRACE-artige Paare auf einem der Orbits
fliegen. Die Perigdumsprézession abzustimmen wird hier vernachlassigt, da die Hohenun-
terschiede deutlich geringer sind und somit die Abtastung des Perigdaums an Bedeutung
verliert. Der Launch miisste auf zwei Etappen durchgefiihrt werden, da die Satelliten un-
terschiedliche Inklinationen haben. Die einzelnen Satelliten konnten dann wieder nach dem
Hohmann Transfer Prinzip auf der elliptsichen Bahn platziert werden. Die Zeit des zweiten
Starts miisste so abgestimmt sein, dass spéater die Position im Orbit der geplanten Position
entspricht.

Verhaltnis maximaler zu minimaler Abstand und deren Werte
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Abbildung 4.33: Maximale und minimale Abstinde der Satelliten zueinander und das Verhiiltnis von max-
imalem zu minimalem Abstand fiir verschiedene Exzentrizititen bei jeweils gleichbleibenden restlichen Ke-

plerelementen (siehe Tabelle .
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Tabelle 4.23: Perigiiumshihe hy, Umlaufdauer T und Keplerelemente der elliptischen Konstellation 4
Satellit Nr. hp[km] T [min] a [m] el-] I[°] wl[°] Q[°] M]°]

1 400 94.0 6846603 0.01 89 0 0 0
2 400 94.0 6846603 0.01 91 180 0 180
Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem Satellitenbahnen eines Umlaufes im Inertialsystem

Abbildung 4.34: Ansicht 1 Abbildung 4.35: Ansicht 2

Umlaufbahn von Konstellation 8 iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die Startpositionen

sind als Kreissymbol dargestellt

Die Bodenspur in Abbildung sieht anders aus als Bodenspuren zuvor. Das liegt vor
allem daran, dass hier zum ersten Mal retrograde und prograde Inklinationen verwendet
wurden, mit Ausnahme der Unkontrollierten Konstellation. Dadurch gibt es auf der Karte
den Effekt als wiirden sich die Satelliten in unterschiedliche Richtungen bewegen, da die
Spuren aus Perspektive der Satelliten in unterschiedliche Richtungen an den Polen vorbei-
fliegen. Abbildungen [4.36b| und [4.36d lassen erkennen, dass das Muster wieder nicht sehr
homogen ist. Schnittpunkte haufen sich vor allem bei ca. 25° Breitenlage. Am Aquator

entstehen kleine Abstinde zueinander durch das angesprochene Ubereinanderfliegen.
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Hohenunterschiede der in Sichtkontakt miteinander stehenden Satelliten
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Abbildung 4.37: Darstellung aller moglichen Sichtverbindungen und Hohenunterschiede dieser iiber die Zeit
eines Umlaufes.

Die Hohenunterschiede belaufen sich hier auf knapp tiber 100 km . Da alle Hohen zwischen
der Perigdumshohe und der Apogaumshohe durchlaufen werden, konnten hier fiir jede
Hohe dazwischen ein Schwerefeldmodell berechnet werden.

Entfernungen aller Satelliten zu Satellit 1 iiber einen Umlauf
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Abbildung 4.38: Distanzen zu Satellit 1 iiber die Zeit eines Umlaufes

Die kiirzeste Entfernung wird erreicht, wenn die beiden Satelliten direkt iibereinander ste-
hen, also im Perigdum und Apogaum jeweils am Start und Ende eines Umlaufes. Die lang-
ste Entfernung wird erreicht, wenn die beiden Satelliten sich an den Polen befinden und auf
der gleichen Hohe fliegen, also nach ; Umlauf und 2 Umldufen. Die Entfernung zueinander
entspricht hier der Verschiebung durch die 2° Inklinationsdifferenz.
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Tabelle 4.24: Bewertung der Konstellation 8. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogenititen tiber
alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz
3 Tage 146.52 >10 | Stufe3 p1 100 %
7 Tage 62.80 >10 p2 100 %

Bei dieser Konstellation eine gute Homogenidt zu erreichen kann nicht erwartet werden.
Die Abstinde auf der Karte werden sehr klein und zu angesprochenen Zeitpunkten sogar
null, da sie direkt iibereinander fliegen. Dadurch wird der kleinste Abstand immer schon
durch die Satellitenpositionen zueinander bestimmt sein.

Tabelle 4.25: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 8

Pros

Cons

niedrige Satellitenanzahl

geringe Abstidnde der Satelliten gle-
ichzeitig trotzdem radialer Anteil
Schwerefeld messbar

optimale Kontakteffizienz

durch langsames Absinken auch
Messungen auf Hohen < 400 km

hohe @ Abtastdistanz

verschiedene Inklinationen verur-
sachen unterschiedliche Boden-
spuren und inhomogenes

ungleichmafsiges Muster

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 3

Bahnkorrektur nach spatestens 2.5
Jahren notig
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4.4 Konstellation 9: Unkontrollierte Konstellation

Bei der Kategorie der unkontrollierten Konstellationen soll untersucht werden, ob eine Kon-
stellation nach dem Prinzip Quanitét statt Qualitdt funktionieren konnte. Dabei wiirde
man auf mehrere kleinere billigere Satelliten setzen, die mit einem Piggyback Launch ins
All befordert werden wiirden. Bei dieser Methode wiren die Satelliten nur als Art zusét-
zliches Gepick an der Rakete befestigt und wiirden dort abgesetzt werden, wo das Ziel der
Hauptsatelliten, der eigentliche Fokus dieses Launches, liegt. Die Bahnen waren dadurch
nicht im Voraus geplant sondern nur ein Nebenprodukt der Hauptmission. Ganz zufél-
lig sollen die Keplerelemente aber doch nicht gewidhlt werden. Einige Einschrankungen
fur die Bahneigenschaften werden gemacht, denn beispielsweise Perigiumshohen, die weit
auflerhalb des VLEO Bereiches liegen oder Inklinationen < 50° sind fiir unsere Anwen-
dung nicht sinnvoll. Da die hier verwendeten Satelliten entbehrlicher sind, kann hier auf
einer niedrigeren Hohe geflogen werden. Sollten Satelliten aufgrund der Atmosphéarenrei-
bung und den starkeren Anziehungskraften nach einiger Zeit in der Atmosphdare verglithen
und abstiirzen wéren dies verkraftbar. Aus Griinden der Rechenleistung wurden fiir die
Unkontrollierten Konstellationen zehn Satelliten angesetzt. Es ist aber durchaus vorstell-
bar diese Zahl auf moglicherweise bis zu hundert Satelliten auszudehnen. Ein Verlust von
wenigen Satelliten wire auch aus diesem Grund dann akzeptabel.

Tabelle 4.26: Perigiumshihe hy, Umlaufdaver T und Keplerelemente der Unkontrollierten Konstellation 1.
Einschrinkungen: hp=250km, a=[R+250km ,R+400km], 1=[50°,130°], w=[0°,360°], 3=[0°,360°],
M=[0°,360°].

Satellit Nr. hp [km] T [min] a[m] el-] I1°] wl°’] Q°] MI°]

1 250 90.8 6690689 0.0093 83 35 289 356
2 250 91.7 6736185 0.0160 105 152 349 270
3 250 89.5 6628153 0.0000 66 345 113 101
4 250 90.4 6673486 0.0068 121 192 249 284
5 250 90.0 6650149 0.0033 52 249 316 37

6 250 89.8 6641986 0.0021 104 113 322 161
7 250 90.1 6656075 0.0042 83 247 30 328
8 250 90.6 6679970 0.0078 95 301 14 105
9 250 91.7 6687651 0.0089 61 6 61 103
10 250 91.1 6708959 0.0120 66 270 317 46

Abbildung 4.40: Ansicht 2

Abbildung 4.39: Ansicht 1

Umlaufbahn von Unkontrollierter Konstellation 1 iiber den Zeitraum eines Umlaufes im Inertialsystem. Die
Startpositionen sind als Kreissymbol dargestellt.
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Bodenspuren eines Umlaufes

(a) Bodenspur von Unkontrollierter Konstellation 1 iiber den Zeitraum von einem Umlauf.
Bodenspuren liber einen Zeitraum von 3 Tagen
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(b) Bodenspur von Unkontrollierter Konstellation 1 iiber den Zeitraum von 3 Tagen.
Bodenspuren liber einen Zeitraum von 7 Tagen

(c) Bodenspur von Unkontrollierter Konstellation 1 iiber den Zeitraum von 7 Tagen.

Abbildung 4.41: Entwicklung des Bodenspurmusters mit der Zeit.
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In Abbildung[4.41a|sieht man gut, dass nun nicht mehr alle Satelliten die gleiche Inklination
haben und auch dass der Sichtkontakt hdufig unterbrochen ist, denn viele Linien héren nach
kurzer Zeit auf und fangen dann aber wieder an. Allein das ist an und fiir sich schon keine
gute Eigenschaft. In Abbildungen |4.41b|und [4.41d fallt auf, dass das Muster am Aquator
ungewohnlich diinn abgetastet wird. Das liegt daran, dass es unwahrscheinlicher ist, dass
sich zufillig verteilte Satelliten am Aquator sehen, da generell hier die Bahnen weiter aus-
einander laufen. Im Muster ist auflerdem keinerlei Regelmafigkeit zu erkennen, was zu
erwarten ist.
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Abbildung 4.42: Kontakteffizienz
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Abbildung 4.43: Kontakteffizienz
p2 = 10.10%

Die Werte der Kontakteffizienzen p; und p; sind nicht gut. Im Schnitt hat ein Satellit mit
weniger als einem Satelliten Sichtkontakt pro Sekunde wie Abbildung [4.43|zeigt. Die maxi-
malen Werte liegen bei vier gleichzeitig sichtbaren Satelliten. Auch die Benutzung von noch
mehr Satelliten wiirde die prozentuellen Werte nicht verdndern.
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Hoéhenunterschiede der in Sichtkontakt miteinander stehenden Satelliten
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Abbildung 4.44: Darstellung aller moglichen Sichtverbindungen und Hohenunterschiede dieser iiber die Zeit
eines Umlaufes der lingsten Umlaufdauer der Satelliten.

Durch die leicht elliptischen Bahnen fliegen Satelliten nicht immer auf der gleichen Hohe.
Abbildung stellt diese Thematik dar. Die Hohenunterschiede konnen bis zu 200 km
erreichen. Diese Eigenschaft ist jedoch nicht unbedingt negativ aufzufassen. So kdnnen
auch Informationen {tiber die radiale Komponente des Schwerefeldes gesammelt werden
tiber welche bei gleich hoch fliegenden Satelliten keine Aussage getroffen werden kann.
Diese Grafik veranschaulicht auch noch einmal auf andere Art und Weise die ineffiziente
Nutzung der Satelliten.

Die durchschnittliche Abtastdistanz ist hier schlechter als bei einer Single Orbit Konstel-
lation mit gleicher Anzahl Satelliten, da der Bereich von 50° bis 80° N oder S nicht von
allen Satelliten abgedeckt wird. Die Groflenordnung der Homogenitat ist hier wieder hoch
wie die optische Analyse schon vermuten liefs. Weitere Unkontrollierte Konstellationen mit
Zufallswerten auszuprobieren wiirde wenig Sinn machen, da bessere Homogenitét, Kon-
takteffizienz oder Abtastdistanz ja auch nur durch Zufall erreicht werden wiirden. Eine
Satellitenkonstellation sollte natiirlich bis zu einem gewissen Maf vorhersehbare Ergebnisse
liefern. Eine solche Konstellation macht daher nur Sinn, falls die Kosteneinsparung durch
verkleinerte Bauweise und den Piggybag-Launch die negativen Aspekte vernachlédssigbar
machen. Die Schwierigkeit, die Messeinrichtung in kleineren Satelliten zu implementieren,
hétte aber vermutlich eher einen gegenséatzlichen Effekt. Die Konstellation wiirde in der
Praxis daher eher keine Anwendung finden.

Tabelle 4.27: Bewertung Unkontrollierte Konstellation 1. Durchschnittliche Abtastdistanzen und Homogen-
ititen iiber alle Breitenlagen.

Zeitraum D [km] H [-] ‘ tech. Umsetzung ‘ Kontakteffizienz

3 Tage 53.17 >10 | Stufe 4 p1 28.89%
7 Tage 22.50 >10 p2  10.10%
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Tabelle 4.28: Zusammenfassende Pro und Contra Argumente fiir Konstellation 9

Pros

Cons

niedrige & Abtastdistanz

niedrige Orbithohen moglich da
Satelliten entbehrlich sind, dadurch
neue Erkenntnisse

unkomplizierter Launch
dichtes Bodenspurmuster

radialer Anteil Schwerefeld messbar

technische Umsetzung Messvorrich-
tung: Stufe 4

Messungen ~ mit  verschiedenen

Genauigkeiten

keine zuverldssigen Ergebnisse da
genaue Konstellation nicht vorausse-
hbar, generell nur durch Zufall gute
Ergebnisse moglich

ungleichméfliges, inhomogenes Bo-
denspurmuster

schlechte Kontakteffizienz

nur lohnenswert wenn Produktion
kleiner Satelliten mit Umsetzung der
Technik tiberhaupt moglich und bil-
liger ist

(hohe Satellitenanzahl nétig, aber nur
Minisatelliten)
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Kapitel 5

Zusammenfassung

Tabelle 5.1: Zusammenfassung der quantitativen Bewertungskriterien. Durchschnittliche Abtastdistanz und
Homogenitit bei einem Zeitraum von sieben Tagen.

Konstellation = Abtastdistanz [km] Homogenitdt tech. Umsetzung Kontakteffizienz [%]
P1 02

Konstellation 1 61.86 >10 1 100.00 100.00
Konstellation 2 24.74 >10 2 100.00 100.00
Konstellation 3 12.37 2.30 2 22.22 22.22
Konstellation 4 15.46 >10 1 14.30 14.30
Elliptisch 1 52.25 >10 3 100.00 79.25
Elliptisch 2 52.25 >10 3 100.00 91.70
Elliptisch 3 11.22 >10 3 100.00 65.90
Elliptisch 4 62.84 >10 3 100.00 100.00
Unkontrolliert 22.50 >10 4 28.89 10.10

Einen Schluss, den man klar aus den Ergebnissen ziehen muss, ist, dass entweder die Kon-
stellationen durch Zufall nur selten homogene Bodenspuren bilden und dass eine andere
Variante der Darstellung der Bodenspur vielleicht besser geeignet wére. Jedoch schien
am Anfang der Arbeit Variante zwei als die intuitivere Variante und deshalb wurde diese
gewdhlt. Das Kriterium Homogenitét ist daher hier nicht allzu stark zu gewichten. Die
einzige Konstellation mit homogenem Muster ist Konstellation 3, welche auch gleichzeitig
die optimale Kombination von Satelliten-Spacing und Anzahl der Satelliten darstellt, wie

in Tabelle gezeigt.

Alle der vorgestellten Konstellationen sind sowohl mit Vor- als auch mit Nachteilen
behaftet. Wobei nicht allein auf die Anzahl an Vor- und Nachteilen geschaut werden
darf. Finige Argumente sind stdrker als andere. Beispielsweise ist die technische Um-
setzung hoher anzusetzen als die Messung des radialen Anteils des Schwerefeldes. Die
Konstellation muss vor allem erst einmal umsetzbar sein, was durch die Schwierigkeit
der technischen Umsetzung ausgedriickt wird. Die Messung des radialen Anteils des
Schwerefeldes wire nur ein Zusatzpunkt. Bisherige Missionen konnten diesen Aspekt
auch nicht umsetzen. Auch die Abtastdistanz darf eigentlich nicht als absolutes Ver-
gleichskriterium angesehen werden, da dieser Wert stark von der Anzahl der Satelliten
abhéangig ist. Trotzdem kann es als Argument benutzt werden. Eine geeignete Art der
Normierung wire hier notig. Gleiches gilt fiir die Homogenitit. Eine Normierung, die den
beobachteten Zeitraum berticksichtigt, konnte hier Sinn machen. Denn je hoher die Dichte
des Bodenspurmusters, desto grofier die Wahrscheinlichkeit, dass durch Zufall Linien sehr
nah aneinander vorbeilaufen und somit hohe Homogenitidt verursachen. Die Probleme
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der Darstellungsart der Bodenspur wurden schon ausfiihrlich diskutiert. Eine Betrachtung
beider Darstellungsarten 2 und 3 ware auch moglich, um mehr Daten zu bekommen. In der
Arbeit wurde fiir bessere Vergleichbarkeit nur eine Darstellungsart ausgewertet. Falls man
beide Darstellungsarten fiir die Homogenitdt auswertet, miisste man auch tiberlegen, wie
man diese miteinander kombiniert. Eine einfache Mittelbildung wire nicht sinnvoll. Eine
andere Berechnung fiir die Homogenitidt konnte auch sein, dieses Kriterium flaichenmafSig
- also zweidimensional - auszuwerten, anstatt nur eindimensionale Linien zu betrachten.
Des Weiteren ist zur Homogenitidt zu sagen, dass vielleicht sogar bei geniigender Dichte
des Bodenspurmusters die Homogenitat gar nicht mehr eine so grofie Rolle spielt.

Die Kontakteffizienzen hingegen sind ein wichtiges Maf3, das auch ohne Kritik so weiter
verwendet werden kann. Eine kleine mogliche Anderung bzgl. der Sichtbarkeitsdefiniton
konnte gemacht werden: bisher wurde angenommen, wenn die direkte Verbindung
zwischen den Satelliten die Erde - als Kugel gendhert- nicht schneiden, die Satelliten sich
sehen. Zunichst konnte eine bessere Naherung der Form der Erde benutzt werden, z.B.
ein Ellipsoid. Auch konnte man einen Abstand festlegen, den die Verbindungslinie der
Satelliten zur Erde mindestens haben miisste, um als sichtbar zu gelten. Damit konnte man
auschlieflen, dass der Messstrahl durch die niedrigen Atmosphéarenschichten muss. Denn
hier herrschen andere Bedingungen die die Ausbreitungsrichtung des Lasers ablenken
konnten oder die Ausbreitungsgeschwindigkeit verdndern wiirden. Diese Faktoren haben
Einfluss auf die Genauigkeit der Messung. Falls diese Faktoren in der Messung bertick-
sichtigt werden konnen und somit kein Problem mehr darstellen, gibe es noch eine weitere
Anpassungsmoglichkeit. Durch die Ablenkung des Strahls in der Atmosphére wiren sogar
Orte, die eigentlich von der Erde verdeckt sind wieder sichtbar.

Die Referenzzeitrdume von drei und sieben Tagen sind auch nicht endgiiltige Festlegungen.
Es musste sich fiir die Arbeit auf einen festen Zeitraum geeinigt werden, um iiberhaupt
ein bisschen Vergleichbarkeit zu gewdhrleisten. Aber auch der Zeitraum ist theoretisch
variabel. Drei und sieben Tage wurden gewdihlt, weil diese ein Zukunftswunsch von
Meteorologen sind, die gerne Modelle in regelméfiigen kurzen Abstdnden hitten, bei
denen der Wassergehalt der Atmosphédre widergespiegelt wird. Wenn nun aber nach
8 Tagen deutlich bessere Werte fiir die Kriterien erreicht werden, wire das sicher auch
eine Kompromisslosung fiir alle. Die Kontakteffizienzen und Bauweisen wiren davon
unbetroffen, jedoch alle anderen Parameter, die sich auf die Bodenspur beziehen, nicht. Es
ist auch anzumerken, dass der Zeitraum nicht pauschal gewdahlt werden sollte, sondern
auf die Konstellation abgestimmt sein muss. Fiir Konstellationen mit wenigen Satelliten
ist nach drei Tagen oft noch nicht die nétige Dichte erreicht, um ein aktuelles Modell zu
berechnen. Auch hierfiir sollten entsprechende Simulationen durchlaufen werden, um
Aussagen dazu zu treffen.

Nun bleibt die Frage welche der Konstellationen zu wahlen ist. Darauf kann diese Arbeit
leider keine endgiiltige Antwort liefern. Es sind zu viele offene Fragen und zu viele
Moglichkeiten an Parameterkombinationen moglich. Es miisste gekldrt werden, was z.B.
die maximale Entfernung ist, bei der man die Schweredifferenzen messen kann. Vielleicht
gibt es mittlerweile eine Moglichkeit Entfernungen genauer zu bestimmen. Schlieslich kann
sich fiinf Jahre seit dem Start der GRACE-FO Mission in der Forschung viel getan haben. Es
muss herausgefunden werden, ob es eine Moglichkeit gibt die Schwierigkeitsstufen 2, 3 und
4 der Messvorrichtung umzusetzen. Um die Umsetzung zu erleichtern konnte man auch
festlegen, dass Satelliten nur Strecken zu anderen Satelliten messen konnen miissen, die in
der gleichen Bahnebene fliegen. Damit konnte man die 360 ° Messfahigkeit ausschliefien.
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Simulationen miissen durchgefiihrt werden, bei denen tatsdchliche Schwerefeldmodelle
fur Konstellationen berechnet werden und deren Genauigkeit bestimmt wird. Das Schwe-
refeldmodell ist schliefSlich das Endprodukt und Kriterien, die sich auf dieses beziehen
sind deutlich aussagekréftiger, als nur beispielsweise die durchschnittliche Abtastdistanz,
welche zwar indirekt auch auf das Schwerefeldmodell Einfluss hat aber eben deutlich
weniger. Dinge wie das Budget einer Mission sind enorm wichtig fiir die Planung, allerd-
ings ist eine solche Information fiir die Arbeit nicht verfiigbar gewesen.

Grundsitzlich soll auch gesagt sein, dass die vorgestellten Konstellationen nur als Ideen
aufgefasst werden sollten und nicht als exakte Planungen. Selbst wenn eine der Ideen
umgesetzt werden wiirde, miissten vermutlich bei jedem Parameter kleine Anderungen
gemacht werden. Keine der Konstellationen wiirde genauso in die Realitdt umgesetzt
werden. Es ist gut moglich, dass auch durch kleine Anderungen an den Konstellationen
verschiedene Kriterien deutlich verbessert werden konnten. Allerdings ist die Vielzahl an
moglichen Kombinationen einfach zu grofs, um zu testen was beispielsweise Anderungen
der Bahnhohe im Meterbereich oder der Exzentrizitat im Bereich der fiinften Nachkomma-
stelle fiir Auswirkungen haben.

Die Moglichkeit einer Wiederholungsbahn ist auch nicht ganz unrealistisch. Diese Art
der Bahnen wurde in der Arbeit nicht behandelt, da urspriinglich davon ausgegangen
wurde, dass diese Umsetzung wie bei GRACE-FO auch zu teuer wird. Dadurch dass VLEO
Satelliten aber sowieso Bahnkorrekturen in der Hohe brauchen um nicht abzustiirzen
wire die Uberlegung naheliegend nicht noch mehr Geld fiir Treibstoff zu investieren um
eine Wiederholungsbahn zu realisieren. Das konnte dann zusammen mit der niedrigen
Bahnhohe die Qualitdt und Genauigkeit zukiinftiger Schwerefeldmodelle auf ein néch-
stes Level bringen. Durch Wiederholungsbahnen koénnte zumindest am Aquator eine
Homogenitidt von 1 erreicht werden. Denn ein geschlossenes Bodenspurmuster bedeutet,
dass alle Abstinde am Aquator gleich grof sind bei Benutzung eines einzelnen Satelliten.
Beim Einsatz mehrerer Satelliten miisste der Abstand im Orbit so grofs sein, dass die
Abstdande auf der Karte weiterhin gleich grofd bleiben. Ein weiterer Grund warum diese
nicht in der Arbeit erforscht wurden ist, dass es Probleme bei der Berechnung der Bahnen
gab. Die Bahnen schlossen sich nie genau nach dem vorgegebenen Zeitraum. Somit war
die grundlegende Eigenschaft der Wiederholungsbahnen nicht gegeben und daher eine
Planung nicht sinnvoll.

Durchaus konnten in der Arbeit vorgestellte Konstellationen aber als Wiederholungsbahn
realisiert werden. Die Umsetzung als Wiederholungsbahn &dndert ja die grunsatzliche
Anordnung nicht, sondern passt nur die lange Halbachse oder gegebenenfalls die Inkli-
nation leicht an, um ein geschlossenes Bodenspurmuster zu erhalten. Auch hier miisste
man aber genauere Berechnungen durchfiihren und abschétzen, wie viel Treibstoff genau
mitgefiihrt werden miisste, um angesprochene Korrekturen durchzufiihren. Die Treib-
stoffmitnahme selbst wiirde auch wieder Anderungen in der Planung nach sich ziehen,
da diese eine Zunahme des Gewichts und vermutlich auch der Fliache des Satelliten
bedeutet. Dadurch wiirde auch das Absinken zunichst leicht beschleunigt werden. Die
Bahnhohenkorrektur muss allerdings nicht unbedingt gemacht werden. Wenn eine kiirzere
Missionsdauer akzeptabel ist, wire es moglich die Satelliten nach gewisser Zeit auf
nattirliche Art abstiirzen zu lassen. Dies wiirde dann Sinn machen wenn die Treibstoffmit-
nahme das Budget der Mission deutlich {ibersteigt wie es bei GRACE-FO der Fall war.
Es muss auch bewusst sein, dass das Absinken auf alle genannten Bewertungskriterien
Einfluss hat. Es wiére also auch eine Option die Hohe dauerhaft zu korrigieren, um
ein bestimmtes Bodenspurmuster beizubehalten, wie es auch bei Wiederholungsbahnen
gemacht wird. Eine stindige Anderung der Werte der Kriterien ist eher negativ aufzufassen.
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Generell kann man eine sonnensynchrone Bahn eher ausschlieffen, da man hierfiir die
Abtastung der Pole aufgeben miisste. Die Pole und die Anderung der Eismassen sind aber
von Interesse bei Schwerefeldmessungen. Deshalb sollte eine nahezu polare Bahn gewihlt
werden. Die Problematik mit der schwiacher werdenden Batterie, wie bei GRACE-FO, muss
daher anders gelost werden.

Eine realistische Satellitenanzahl wire zwischen zwei und vier Satelliten bei normaler
Bauweise. Leicht exzentrische Bahnen sind vorstellbar. Bei Minisatellitenbauweise kann die
Satellitenzahl durchaus mehr als 10 betragen. Die Bahnhohe sollte fiir Kreisbahnen nicht
unter 400 km liegen. Die genaue Anordnung und Werte der Bahnelemente miissen wie
schon oben beschrieben nach Klarung offener Fragen und Simulationen festgelegt werden.

Eine VLEO Schwerefeldmission ist auf jeden Fall moglich. Die Anderung der Bahnhohe hat
sowohl positive als auch negative Effekte. Fiir den Fall, dass das Kessler-Syndrom Realitét
wird, stehen trotzdem gentigend Moglichkeiten zur Verfiigung, weiterhin Schweremessun-
gen durchzufiihren. Auch wenn die Weltraumschrottproblematik beseitigt werden kann,
konnen VLEO Schwerefeldmissionen aufgrund der positiven Aspekte eine Alternative zu
den LEO Missionen sein.
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