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Kurzfassung

[Problembeschreibung] Missionen, die die Ablenkung eines Near-Earth
Object (NEO) durch einen kinetischen Impaktor demonstrieren, stofen in
der Planetary Defense Community auf steigendes Interesse, um die Her-
ausforderungen und die Dynamik von Einschlagszenarien besser verstehen
zu koénnen. Von besonderem Interesse ist hierbei der [g-Faktor, der die
Impulsverstarkung beschreibt, die durch die Energie der ausgeworfenen
Materiewolke nach Einschlag entsteht. Die Préadiktion dieses S-Faktors
wurde in der Lite-ratur im letzten Jahrzehnt ausfiihrlich behandelt, die
Schétzverfahren dazu wurden bisher jedoch nicht untersucht. [Methodik]
Zunichst liefert diese Arbeit zwei Definitionen des eindeutigen 3-Faktors,
die beide die Gleichung des Erhaltungssatzes fiir den linearen Impuls sowie
den Drehimpuls 16sen. Um den Impulsverstarkungsfaktors genauer schétzen
zu kénnen, wird im zweiten Teil der Arbeit eine robuste Beobachtungsstrate-
gie entwickelt. Im dritten Schritt wird mithilfe des Aufklarungssatelliten
S/C ein Schatzverfahren zur Bestimmung der heliozentrischen Bahn kleiner
NEOs entwickelt, bei dem Radio Science Ortungsdaten mit der Information
aus der optischen Navigation fusioniert werden. Abschliefend werden die
Ergebnisse aus der Bahnbestimmung zur Schitzung des g-Faktors und des
Fehlerbudgets herangezogen.

~—
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oY Y Cloud
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__Earth orbit
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[Ergebnisse] Die Giite der Schitzung héngt stark von den relativen
Navi-gationsgenauigkeiten und der Verfiigbarkeit der Bodenstationen ab.
Die numerische Auswertung des Referenzszenarios bestétigt, dass der -
Faktor nach einer 14-tdgigen Beobachtungszeit bei 67% Verfiigbarkeit der
ESA Verfolgungsstationen und mit einem Mano6ver zur Bahnerhaltung des
Auf-klarungssatelliten pro Tag mit einer Genauigkeit von 2% (lo), was
geschétzt werden kann. [Fazit] Diese Giite der Schitzung trigt in einem
sehr kurzen Zeitrahmen zu einer wesentlichen Reduzierung der Unsicherheit
des -Faktors bei und ist robust gegeniiber grofsen Unsicherheiten, die aus
der unbekannte Impulsverstarkung der Auswurfwolke resultieren.






Abstract

[Background and Problem] A near-Earth Object (NEO) kinetic im-
pactor demonstration mission is gaining interest among the planetary de-
fense community to better understand the challenges and the dynamics of
an impact scenario. Of particular interest is the p-factor that expresses
the momentum gain caused by ejecta cloud dynamics after impact. Predic-
tion of the (-factor has been addressed extensively in the literature over
the last decade, estimation techniques have not been investigated so far.
[Methods] First, this work presents two unambiguous S-factor definitions
for the linear and angular momentum conservation equation. Second, a ro-
bust observation strategy is developed for the Reconnaissance S/C at the
close proximity of the NEO to support the momentum enhancement factor
estimation. Third, a NEO heliocentric orbit determination estimator for
small NEOs is setup with the support of a Reconnaissance S/C where ra-
dioscience tracking data is fused with optical navigation information. Last,
the orbit determination results are used to estimate the [g-factor and to
establish an error budget.
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[Results] The estimation performance largely depends on the relative
navi-gation accuracies and the ground station availabilities. Numerical eval-
uation confirms for the reference scenario a S-factor estimation accuracy of
2% (10) after 14 days of monitoring with 67% availability of the ESA track-
ing stations and one Reconnaissance S/C station-keeping manoeuver per
day. Extending the monitoring window to 28 days only improves the esti-
mation accuracy fractionally. [Conclusions] This estimation performance
considerably reduces the p-factor uncertainty in a very short time frame
and is robust to large uncertainties in the ejecta cloud momentum gain and
direction.
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