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Die Planeten des Sonnensystems | =M
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Planet Halbachse Umlaufzeit Exzentrizitit Bahnneigung Monde = =Gm
x 105 km Jahre — Grad (> 100km) km” /52

Merkur 57,9 0,24 0,205627 7,00399 2,232 x 10"
Venus 108.2 0,61 0,006793 3,39423 3,257 x 10°
Erde 149.6 1,00 0,016726 0,00000 1 3,986 x 10°
Mars 228.0 1,88 0,093368 1,84991 4,305 x 101
Jupiter 778.3 11,86 0,048435 1,30536 1,268 x 10®
Saturn 1427.3 29.46 0,055682 2,48991 3,795 x 107
Uranus 2870,3 84,01 0,047209 0,77306 5,820 x 10°
Neptun 4497.7 164,79 0,008575 1,77375 6.896 x 10 °
Pluto 5913.5 248,43 0,250236 17,16990 3,578 x 10°







Wie bewegen sich Raumfahrzeuge?
Wie kann man Raumfahrzeuge steuern?

Wie kommt man zum Mars?
Wie lange dauert die Reise?

Wann kénnen wir aufbrechen?

“Wie viel Treibstoff wird benétigt?
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Die Planeten umlaufen die Sonne auf ellip-
tischen Bahnen. In einem der Brennpunkte
dieser Ellipsen befindet sich die Sonne.

Johannes Kepler (1571-1630)

Die Linie von der Sonne zu einem
Planeten Uberstreicht in gleichen
Zeiten gleiche Flachen.

Die Quadrate der Umlaufzeiten zweier
Planeten verhalten sich zueinander so
wie die Kuben der grof3en Halbachsen
ihrer Bahnellipsen.
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Keplersche Gesetze gelten analog.

Keplerscher Orbit:

Satellit /

Zentral-
gestirn

Erde

Sonne

Mond

anderer Planet
anderer Mond
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Apogeum . bj Hilfs pun kt

Perigeum

Ellipsengeometrie: Die drei ,Anomalien®:

GROSSE HALBACHSE WAHRE ANOMALIE
BRENNWEITE ... EXZENTRISCHE -ANOMALIE
EXZENTRIZITAT (= f/a) MITTLERE ANOMALIE




Ekliptik

Aquatorialebene

YE

(Xe, Ve +Zg) -...- Geozentrisches System (erdnahe Raumfahrt)
(Xs, Ys 1Zs) Heliozentrisches System.(interplanetare Raumfahrt) .




Die , klassischen Orbitalelemente”

A zp (Nord)
= Halbachse a (Umlaufzeit T)
= Exzentrizitat e Orbit (nordlicher Abschnitt)
~ Raumfahrzeug
= Neigung des Orbits i Q
. & Z |
= Argument des aufsteigenden { Perigeum
Knotens (Rektasenzsion) Q € 2
= Argument des Perigeums o 900° — [ S
= Mittlere Anomalie zum
Referenzzeitpunkt ;
‘ s
Knotenlinie =~ .

aufsteigender

zg (zum Frihlingspunkt)
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Kosmische Geschwindigkeiten ‘ | e
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Chl:oa/‘a . .
bg/ Kreisorbit:

Perigeums-
geschwindigkeit

Fluchtparabel:

Up = Vesc = V2vy

Erdnahes P_erigeum:
rp & Rp = 6378 km
v =79 km/s
Vesc = 11.2 km/s

Perigeumsabstand




Orbit des Planeten
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Planetozentrische Bahn

Heliozentrische Bahn

Radius der
Planet | Einflusssphare

Erde | 920000 km

WETES 570000 km
Jupiter | 40000000 km

Mond 66000 km
(+Erde)




Gravity-Assist-Manover | —M

OBEROSTERREICH

Annahmen: - .
Einflusssphére des Planeten ist klein im Vergleich zum Sonnenabstand
Flugzeit innerhalb der Einflusssphére vernachlassigbar

Erhdhung der heliozentrischen Verminderung der heliozentrischen
Fluggeschwindigkeit | Fluggeschwindigkeit




—M

OBEROSTERREICH

Galileo's
Interplanetary

Trajectory 1 _d @.\

4

N s 1
% Earth-Moon 1 (Dec 8, 19%\ / Earth-Moon 2 (Dec 8, 1992) -,
e —le S

AT

7
Gaspra (Oct 29, 1991)

_ TAIL PETAL APOJOVE
b Comel Shoemaker-Levy 9
b r,.f Iimpact cbservations (Jul 1984)

Position
of Jupiter
L2 = Jupiter at each
Jupiter with ey - (Dec 7, 1995) satellite encounter
Shoemaker-Levy 9 ' L
W impact |
(Jul 22, 1994)

| Io fly-by
Probe release Probe mission

(Jul 13, 1995) Jupiter orbit insertion
(Dec 7/8, 1995)




Impulsives Orbitalmandver zur Anderung der Geschwindigkeit:
— Ortsveranderung wahrend der Brenndauer ist meist vernachlassigbar.

Orbit 1

Vit Av =v,

AV durch Rakentenschub!




Beispiel: |
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Walter Hohmann
(1880 —1945)

. Erdnaher Orbit
.. Geostationarer Orbit -
.. Transferorbit




Geschwindigkeitsbedarf N

e ——

0 & 50 100 150 200
Ah [1000 km]

AV = AVp+ AV, | | : I |

O I I I
20 c% 40 60 80

Ah [1000 km]
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... Raketenmasse vor dem Zinden
.. Raketenmasse nach Brennschluss

.. Geschwindigkeitszuwachs

.. Ausstromgeschwindigkeit:
LH/LOX: u = 4500 m/s

K: E. Tsiolkovski
(1857 —1935)

Wie viel Treibstoffmasse
bendtigt man fur einen Hohmann-

Transfer auf einen geostationaren | Mo - . 2500
Orbit mit u = 4500 m/s? > T o=e =244

Die Rakete besteht zu 60% aus Treibstoff! .
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HOHMANN—Transfer!

Einflusssphare d. Erde:




Flugphase

"Flugzeit  Impuls Av

Trelbstoff

bezogen auf m,

Einfluss-
sphare
A
Einfluss-
sphéare

einige 3,58
Tage km/s

0,71
Jahre

einige

55%
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Mars bei Start

= Erde bei Start

Mars bei
Ankunft

“

Passender
Vorhaltewinkel:

| @ = 44,4°

Erde bewegt sich
schneller als Mars:

Umlaufzeit Erde: T, = 1 Jahr
Umlaufzeit Mars: T, = 1,88 Jahre

Synodische Periode:




Die Reise zum Mars:

dauert 0,71 Jahre

verbraucht 72% der
Startmasse als Treibstoff
(1x Erdorbit - Marsorbit)

kann al,le 2,_14 Jahre




