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Zusammenfassung
Bei der Erforschung von Asteroiden kommen zunehmend auch Kleinsatelliten zum Einsatz. Sie werden sowohl als ei-
genstindige Missionen aber auch zur Missionsunterstiitzung eingesetzt. In Vorbereitung auf den erdnahen Vorbeiflug
des Asteroiden (99942) Apophis am 13.04.2029 wurden zahlreiche Missionskonzepte vorgeschlagen, welche den Einsatz
von Kleinsatelliten vorsehen. Im Rahmen des laufenden Vorhabens NEAlight (FKZ 50002413) werden drei verschie-
dene Optionen fiir eine nationale Kleinsatellitenmission zur Erforschung von Apophis (99942) Apophis erarbeitet und
deren Machbarkeit analysiert. Die Szenarien umfassen dabei einen CubeSat als Erginzung zur europiischen RAMSES
Mission, Kleinsatelliten zur Demonstration von Flyby Untersuchungen und eine eigenstéindige Rendevous Mission.
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1. EINFUHRUNG

Die Bedeutung von Kleinsatelliten (KS)! hat in den letz-
ten Jahren erheblich zugenommen. Bereits 2019 hob eine
Roadmap des Committee on Space Research (COSPAR)
die wissenschaftlichen Potenziale hervor, die durch die zu-
nehmende Leistungsfihigkeit von Kleinsatelliten ermog-
licht werden [2]. Die Vorteile des Einsatzes von Kleinsa-
telliten in der extraterrestrischen Forschung liegen insbe-
sondere in ihren flexiblen Einsatzmoglichkeiten, der ver-
gleichsweise schnellen Umsetzung von Missionen sowie
den geringeren Kosten im Vergleich zu herkommlichen
Raumsonden.

In den letzten Jahren wurde die Leistungsfihigkeit von
Kleinsatelliten auch im Rahmen interplanetarer Missio-
nen erfolgreich demonstriert [3]. Zu den herausragenden
Beispielen zdhlen die beiden MarCO-CubeSats, die 2018
als Kommunikationsrelais wahrend der Mars-InSight-
Mission dienten [4], sowie die 2022 gestartete CAPST-
ONE-Mission, die zur Technologieerprobung im cisluna-
ren Raum eingesetzt wird [5]. Auch in der Erforschung
von kleinen Kérpern im Sonnensystem gewinnen Klein-
satelliten zunehmend an Bedeutung, wie u.a. in SATEX?

Im Rahmen der NEAlight-Untersuchung werden Satelliten bis zu
einer Masse von 54kg als Kleinsatelliten bezeichnet. Diese Definiti-
on bietet eine gute Abgrenzung gegeniiber traditionellen Missionen
in der Extraterrestrik mit deutlich hheren Massen und fokussiert
sich zugleich auf tatsichlich miniaturisierte Satelliten, welche auch
mit Microlaunchern direkt zu Cislunar / interplanetar (CL/IP) Tra-
jektorien gestartet werden konnen. Mit der Massendefinition von
54 kg wird der bisher grofite CubeSat Standard mit 27U unterstitzt
[1]. Besonders im Rahmen von zukiinftigen Missionsdesigns ist die-
se Grenze aber als weiche Grenze zu verstehen.
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Untersuchung gezeigt werden konnte [6]. Ein bemerkens-
wertes Beispiel ist der CubeSat LICIACube, der Piggy-
back mit der DART-Mission gestartet wurde und die von
dem DART-Einschlag auf dem Mond Dimorphos erzeug-
te Staubwolke im Vorbeiflug dokumentierte. Die CubeSats
Milani und Juventas, die im Rahmen der HERA-Mission
eingesetzt werden, verdeutlichen ebenfalls die Leistungs-
fahigkeit von Kleinsatelliten in der Erforschung von As-
teroiden. Die Rendevous Mission soll ebenfalls das bin4-
re Asteroidensystem (65803) Didymos untersuchen. Die
beiden Kleinsatelliten sollen dabei eigenstandige, verteilte
Messungen durchfithren, einschlief8lich eines Landungs-
versuchs auf der Oberflache von Dimorphos [7].

Zur Erforschung von Asteroiden mittels Satellitenmissio-
nen lassen sich im Wesentlichen zwei Missionstypen un-
terscheiden, die sich vor allem durch ihre Verweildau-
er und Komplexitit unterscheiden. Im Folgenden werden
beide Missionstypen niher beschrieben.

« Flyby-Missionen bezeichnen Missionen, bei denen ei-
ne Raumsonde den Asteroiden wiahrend eines kur-
zen Vorbeiflugs mit hoher Relativgeschwindigkeit, ty-
pischerweise tiber 1 km/s, passiert. Es erfolgt keine
Anpassung der Bahnparameter an die Umlaufbahn des
Asteroiden. Aufgrund der kurzen Verweildauer dienen
Flyby-Missionen primér einer ersten, groben Charakte-
risierung des Himmelskorpers. Die gewonnenen Daten
ermoglichen Einblicke in grundlegende Eigenschaften
wie Form, Dynamik und Zusammensetzung die mit erd-
gebundenen Beobachtungen nicht erfasst werden kén-
nen.

« Rendezvous-Missionen hingegen verbleiben iiber ei-
nen langeren Zeitraum - oft mehrere Monate - in
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der Néhe eines Asteroiden. Diese Raumsonden fithren
kontinuierliche und detaillierte Untersuchungen durch.
Solche Missionen ermdglichen es, den Asteroiden um-
fassend zu kartieren, seine Oberflachenstruktur und
Zusammensetzung zu analysieren und, im Fall von
Apophis, mogliche dynamische Verdnderungen prézise
zu erfassen. Aufgrund der notwendigen Bahnanpassun-
gen und der héheren Komplexitit sind Rendezvous-Mis-
sionen technisch anspruchsvoller und kostenintensiver,
ermoglichen es aber ein breiteres Spektrum an For-
schungsfragen zu beantworten, einschliefllich des Auf-
baus, Ursprungs und der potenziellen Risiken des Aste-
roiden.

Kleinsatelliten bieten in diesem Zusammenhang zwei ent-
scheidende Vorteile. Erstens ermoglichen ihre geringen
Kosten eigenstindige Flyby-Missionen zur ersten Cha-
rakterisierung von Asteroiden, wie es beispielsweise fiir
die beiden Kleinsatelliten der JANUS-Mission vorgesehen
war [8]. Zweitens konnen sie als sogenannte Piggyback-
Nutzlasten bei Rendezvous-Missionen mitgefithrt werden,
um diese durch eigensténdige sowie kooperative Messun-
gen zu erganzen wie u.a. am Beispiel der HERA Mission
beschrieben.

Im Rahmen des Vorhabens NEAlight® werden verschie-
dene Einsatzmoglichkeiten von Kleinsatelliten zur Erfor-
schung des erdnahen Asteroiden (99942) Apophis unter-
sucht. In dieser Arbeit wird zunichst der Asteroid selbst,
sowie geplante Missionen zu seiner Erforschung vorge-
stellt. Im Anschluss werden die erarbeiteten Kleinsatelli-
tenkonzepte im Kapitel Abschnitt 3 ausfiihrlich erlautert.

2. (99942) APOPHIS

Der Asteroid (99942) Apophis / 2004 MN4 ist ein Near
Earth Asteroid (NEA) der Aten-Klasse, der im Jahr 2004
entdeckt wurde. Aufgrund seiner Bahn zéhlt er gleich-
zeitig zu der Klasse der Potentially Hazardous Asteroids
(PHA). Mit Hilfe von Radar- und Lichtkurvenbeobachtun-
gen wurden unterschiedliche Formmodelle abgeleitet. In
BILD 1 sind zwei aktuelle Modelle vergleichsweise dar-
gestellt. Das konvexe Formmodell von P. Pravec u. a.,
[9] wurde 2014 auf Basis von Lichtkurvenbeobachtungen
vorgeschlagen und 2022 nochmals verbessert. Das zwei-
te Formmodell wurde 2018 von M. Brozovi¢ u. a., [10]
auf Basis des konvexen Modells und zusétzlichen Radar-
beobachtungen von 2012-2013 erstellt. Der Asteroid hat
eine langliche Form mit einem durchschnittlichen Durch-
messer von 340 + 40m [10]. Detailliertere Eigenschaften,
die fiir die weiteren Analysen verwendet wurden, sind in
TAB. 1 aufgelistet.
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Pravec et al. (2014)

Brozovi¢ et al. (2018)

BILD 1: Seiten- Front- und Draufsicht der Formmodelle

fiir Apophis von P. Pravec u. a. (oben) und M.
Brozovi¢ u. a. (unten)

Eigenschaften Wert Quelle
Triaxial-Ellipsoid 458x318x280m [11]
Gravitational Parameter 3.2m3s72 [11]
Mass 4.79e10Rg [11]
reference Distance (= average 170m [11]

Radius)

J2 harmonic 8.37e-3 [11]
Rotation rate (long-axis mode) 30.56h/rev [12]

TAB. 1: Kernparameter des Asteroiden (99942) Apophis

2.1. Earth Closest Approach

Aufgrund seiner Flugbahn wird Apophis am 13. April um
etwa 21:46 (UTC) in einer Entfernung von ca. 31.641 km
iiber der Oberflache an der Erde vorbeifliegen. Dabei wird
er fiir ca. 2 Milliarden Menschen auf der Welt, hauptsich-
lich in Afrika und Westeuropa, mit bloBem Auge sichtbar
sein [13]. Die relative Geschwindigkeit des Vorbeiflugs
wird etwa 7.42km/s [14] betragen, wo er bei einer Inklina-
tion von etwa 140.6° und einer Deklination (Erd-Ekliptik)
von etwa 9.3° vorbeifliegen wird. Insgesamt wird (99942)
Apophis nur etwa 34,26 Stunden weniger als eine Mond-
entfernung von der Erde entfernt sein. Die Flugbahn wih-
rend dem Earth Closest Approach (ECA) ist in BILD 2
dargestellt. Der kleine Himmelskorper wird von der Aten-
in die Apolloklasse wechseln und seine grof3e Halbachse
iiber 1AU anheben [15]. Aufgrund des sehr geringen Vor-
beiflugabstandes werden durch die Gezeitenkrifte der Er-
de beobachtbare geophysikalische Prozesse auf der Aste-
roidenoberfliche erwartet. Das Formmodell und der Rota-
tionszustand von Apophis sind dabei die grundlegendsten
Parameter fiir die Vorhersage des Veranderungsprozesses,
der durch die Gezeitenwirkung der Erde verursacht wird.
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BILD 2: Vereinfachte Darstellung der Flugbahn von
(99942) Apophis wihrend dem Vorbeiflug an der
Erde am 13.04.2029, erstellt mit ANSYS STK.

2.2. Wissenschaftliche Untersuchungsziele

Das priméire wissenschaftliche Interesse an der Untersu-
chung von (99942) Apophis wéhrend des Erdvorbeiflugs
2029 gilt dem Einfluss der Gezeitenkrifte wahrend dem
ECA. Wihrend dieser Phase wird erwartet, dass es zu ei-
ner Veranderung des dynamischen Zustands des Astero-
iden, besonders bei dem Rotationszustand, kommt. Lokale
Hangrutschungen an der Oberflache oder auch kleine Be-
wegungen von Felsbrocken kénnten beobachtbar sein, da
die Gezeitenkrifte die Oberflachenneigung voraussicht-
lich um mehrere Grad verindern konnte, wie aktuelle
Studien zeigen [16]. Fir die prézise Bestimmung der lang-
fristigen Bahnveranderungen von Apophis ist die exak-
te Vermessung seines Rotationszustandes nach dem ECA
von entscheidender Bedeutung. Gleichzeitig kénnen die
auftretenden Oberflichenverdnderungen durch die YORP-
und Yarkovsky-Effekte! zu einer langfristigen Verande-
rung des Rotationszustands und der Bahnparameter des
Asteroiden fiithren.

Eine weitere zentrale Fragestellung betrifft die innere
Massenverteilung und die Festigkeit von Apophis, was so-
wohl fiir die Planetenforschung als auch fiir die planetare
Verteidigung von grofler Relevanz [17]. Die innere Struk-
tur eines Asteroiden ermoglicht es Erkenntnisse iiber sei-
ne Entstehung und Entwicklung, beispielsweise Kollisio-
nen, abzuleiten. Gleichzeitig ist die innere Struktur eine
Quelle erheblicher Unsicherheiten beziiglich der Vorher-
sage des Verhaltens bei dem Eintritt eines Asteroiden in
die Erdatmosphire oder bei potentiellen Abwehrmafinah-
men gegen zukiinftige, gefahrliche Asteroiden.

2.3. Missionen zu (99942) Apophis

Aufgrund der wissenschaftlichen Bedeutung des Vorbei-
flugs von Apophis gibt es seit seiner Entdeckung zahlrei-
che Missionsideen zu dessen Untersuchung. Bei ungefihr

‘Der YORP-Effekt beschreibt die Anderung der Rotationsgeschwin-
digkeit eines Asteroiden durch ungleichméaflige Wérmeabstrahlung
unter dem Einfluss der Sonnenstrahlung, wiahrend der Yarkovsky-
Effekt die Bahn eines Asteroiden aufgrund der asymmetrischen
Wirmeabgabe infolge uneinheitlicher Oberflichenerwarmung be-
einflusst.
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der Halfte der untersuchten Missionsideen sind Kleinsa-
telliten ein Bestandteil des Konzepts. Die grofite Heraus-
forderung fiir alle Missionskonzepte, die (99942) Apophis
untersuchen, besteht allerdings aktuell darin, die Finan-
zierung zu sichern und den engen Zeitplan fiir die Durch-
fihrung einzuhalten. So liegt bisher nur fiir die OSIRIS-
APEX Mission, welche eine Verldngerung der OSIRIS-ReX
Mission ist eine belastbare Finanzierungszusage vor. Im
Anhang A.1 befindet sich eine Ubersicht iiber die relevan-
testen internationalen Missionskonzepte.

Da im Rahmen der Untersuchung die RAMSES Mission
eine besondere Stellung einnimmt, wird auf diese nach-
folgend kurz genauer eingegangen. Die RAMSES Missi-
on zielt auf ein Rendezvous mit dem Asteroiden (99942)
Apophis zwei Monate vor seiner nahen Begegnung mit
der Erde im April 2029. Der Start der Mission ist fiir April
2028 geplant. Um den engen Zeitplan einzuhalten und die
Kosten gering zu halten wird RAMSES auf der HERA Ar-
chitektur basieren. Einige Anpassungen, u.a. eine Vergro-
Berung der Treibstofftanks sind jedoch erforderlich. Die
Mission wird eine umfassende Kampagne zur Charakteri-
sierung von (99942) Apophis durchfiihren, einschliefSlich
hochauflésender Bilder und detaillierter Beobachtungen
seiner physikalischen und dynamischen Veridnderungen
wihrend der nahen Begegnung. RAMSES wird mindes-
tens eine Kamera, sowie weitere wissenschafltiche Nutz-
lasten, welche aber noch nicht ausgewahlt wurden, mit-
fihren. Weiterhin werden bis zu zwei 6U-XL CubeSats in
der Nihe von (99942) Apophis ausgesetzt werden konnen,
die unabhéngig voneinander arbeiten konnen. Trotz einer
bestdtigten Vorabfinanzierung, kann die Finanzierung der
RAMSES Mission erst final zur European Space Agency (E-
SA) Ministerratskonferenz im Jahr 2025 beschlossen wer-
den [18].

Cam eadtd

Space Cpevctions Cenfre
esa__, Mesion Aol Socson

BILD 3: Geplante Trajektorie der RAMSES Mission (rot)
im Solarsystem-Baryzentrischem Intertialsys-
tem, Quelle: [18]
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3. SZENARIEN FUR KLEINSATELLITENMISSIO-
NEN ZU APOPHIS

Nachfolgend werden die drei, im Rahmen des Vorhabens
untersuchten, Szenarien fiir den Einsatz von Kleinsatelli-
ten diskutiert. Die Szenarien sind dabei so konzipiert, dass
sie unterschiedliche Missionskomplexitaten und Kosten-
beschrankungen abdecken und die Nutzung verschiede-
ner Startoptionen ermdglichen, so dass unterschiedliche
Realisierungszeitraume moglich sind.

3.1. RAMSES CubeSat

Das erste Szenario ist die Unterstiitzung der europiischen
RAMSES-Mission durch die Entwicklung eines CubeSats,
der die wissenschaftlichen Ziele der RAMSES-Mission er-
ganzen soll. Die Arbeiten an dem Konzept wurden bereits
im Rahmen des SATEX Vorhaben begonnen und 2024 zu
dem Apophis T-5 Workshop prasentiert [19]. Das grund-
legende Missionsziel ist nachfolgend in angegeben:

Mission Statement

The RASMES CubeSat aims to support the science
objectives of the RAMSES mission by providing va-
luable insights into the physical characteristics and
possible changes in pre- and post- Earth Closest Ap-
proach (ECA) phase of (99942) Apophis. In addition,
it aims to characterize the magnetization of (99942)
Apophis and the plasma interactions as it passes th-
rough the Earth’s magnetosphere.

3.1.1. Experimentbeschreibung

Im Gegensatz zu dem RAMSES S/C soll sich der CubeSat

Apophis auf eine Entfernung von mehreren hundert Me-

tern nihern, was in etwa der Lange der groflen Halbachse

des Asteroiden entspricht. Dadurch ergeben sich einzig-
artige wissenschaftliche Moglichkeiten, die die Ziele der

RAMSES-Mission direkt unterstiitzen. Folgende Untersu-

chungen sind geplant:

+ Beobachtungen im opt. Bereich als ergédnzende Be-
obachtungen aus verschiedenen Blickwinkeln zusétz-
lich zu den RAMSES-Beobachtungen zur Erstellung ei-
nes globalen Form- und Oberflaichenmodells.

« Radar Messungen als direkter Beitrag zu den wissen-
schaftlichen Zielen von RAMSES zur Erstellung eines
tomografischen Modells. Abhangig von der finalen Mis-
sionsarchitektur sollen entweder monostatische- oder
bistatische Messungen in Kombination mit derm RAM-
SES Spacecraft (S/C) durchgefithrt werden.

« Magnetometer Messungen: Eigenstindige Messun-
gen, die iiber die wissenschaftlichen Ziele von RAM-
SES hinausgehen und auch nicht von OSIRIS-APEX ab-
gedeckt werden zur Charakterisierung der Magnetisie-
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rung von (99942) Apophis und der Interaktion mit der
Magnetosphire der Erde.

Zusétzlich zu den hier skizzierten priméren Messungen
sind sekundire Radio-Science Messungen tiber den Inter-
Satellite Link (ISL) zwischen dem CubeSat und RAMSES
moglich, dhnlich wie bei den Messungen zwischen Juven-
tas und Hera um die Massenverteilung von Apophis zu
untersuchen [7].

Zur Durchfithrung der Messungen wurden im Betriebs-

konzept zwei Phasen (Science Phase I, Science Phase IT ) fir

die wissenschaftlichen Untersuchungen vor und nach dem

ECA eingeplant. Die beiden wissenschaftlichen Phasen

sind jeweils in drei Abschnitte aufgeteilt, welche primar

durch unterschiedliche Entfernungen zu Apophis charak-
terisiert sind.

« Far Range Phase (FRP): In einem Abstand > 4km sol-
len primar Radarmessungen im BPSK-Modus durchge-
fiihrt werden.

+ Medium Range Phase (MRP): In einem Abstand von
ca. 1km zur Oberflache sollen primér Aufnahmen der
Oberflache erstellt werden. Weiterhin sind in diesem
Abstand Radio-Science Experimente geplant.

+ Close Range Phase (CRP): In einem Abstand von bis
zu 0.4 km uber der Oberfliache sollen primir Magneto-
metermessungen durchgefiihrt werden. Zusatzlich sind
Aufnahmen von ausgewihlten Oberflichendetails mog-
lich, sowie Radarmessungen im Nahbereich.

3.1.2. Nutzlasten

Fiir die geplanten Untersuchungen sind drei unterschied-
liche wissenschaftliche Instrumente erforderlich. Auf-
grund des engen Zeitplans bis zum Start der Mission miis-
sen diese Instrumente bereits entwickelt sein und Fluger-
fahrung aufweisen, sowie an die Limitierungen von Cu-
beSats angepasst sein. Die drei ausgewahlten Nutzlasten
werden nachfolgend genauer beschrieben und sind in
BILD 4 dargestellt.

Optische Nutzlast. Fir die optische Beobachtung und
Kartierung der Asteroidenoberfliche wird eine wissen-
schaftliche Kamera auf der Grundlage eines MASCAM-
Derivats verwendet. Zusétzlich soll die Kamera auch die
optische Navigation des S/C erméglichen. Das Instrument
wurde vom Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt
(DLR) Institut fiir Planetenforschung im Rahmen der MA-
SCOT Mission an Bord der Hayabusa2-Mission zum Aste-
roiden (162173) Ryugu entwickelt und erfolgreich einge-
setzt [20].

Radar Instrument. Fiir die Radarmessungen wird ein
Low Frequency Radar (LFR) auf der Basis des JuRa-Instru-
ments eingesetzt. Das Instrument wurde als Kooperation
zwischen der TU Dresden und dem IPAG der Universitat
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Grenoble Alpes entwickelt und soll auf dem JUVENTAS
CubeSat als Teil der HERA Mission [7] einesetzt werden®.
Das LFR besteht aus einer ausfahrbaren Kreuzdipolanten-
ne und einer Elektronikbox.

3.1.3. Magnetometer

Als Magnetometer soll ein vektor-kompensiertes drei-
Achsen-Fluxgate-Magnetometer auf Basis des MASMAG
eingesetzt werden. Das Instrument wurde an der TU
Braunschweig entwickelt und ebenfalls erfolgreich auf
dem MASCOT-Lander betrieben [21]. Das Magnetometer
besteht aus einem Sensorkopf und einer Elektronikbox.
Um Stérungen durch den Satellitenbus zu reduzieren soll-
te das Magnetometer auf einer ausfahrbaren Struktur wie
einem Ausleger montiert werden.

£ Npese. BN iE ey ‘
BILD 4: Wissenschaftliche Instrumente als Basis fiir
die Nutzlasten der RAMSES CubeSat Mission.
Links: MASCAM,; Source:[20], Mitte: LFR JuRA
Quelle: [22], Rechts: MASMAG Quelle: [21]

3.1.4. Betriebskonzept

Ein zeitlicher Uberblick iiber das grundlegende Betriebs-
konzept ist in BILD 5 dargestellt. Direkt nach dem Aus-
wurf aus dem RAMSES S/C° schliefit sich zunéichst die
Commissioning Phase an, in welcher alle Subsysteme des
Satelliten in Betrieb genommen werden und die Instru-
mente kalibriert werden. Im Anschluss fithrt der Cube-
Sat die erste wissenschaftliche Untersuchungsphase, die
Science Phase I durch. Aufgrund der unbekannten Eigen-
schaften des Asteroiden, wie z.B. seine detaillierte Mas-
senverteilung, sollte die Anndherung an den Asteroiden
sehr langsam erfolgen, und die Modelle miissen mit den
gesammelten wissenschaftlichen Daten aktualisiert wer-
den. Wahrend des Vorbeiflugs an der Erde, in der ECA
Phase werden primar Magnetometermessungen durchge-
fuhrt, um die Wechselwirkung mit der Erdmagnetosphare
aus grofler oder mittlerer Entfernung zu charakterisieren.
Zusétzlich sind Aufnahmen des Asteroiden beim Vorbei-
flug an der Erde geplant’. Nach dem Vorbeiflug an der Erde
erfolgt ab Mitte April 2029 die zweite Untersuchungspha-
se, die Science Phase II, in welcher die Anderungen charak-
terisiert werden. Fiir die Auflerbetriebnahme des CubeSat

SDer Start der HERA Mission ist fiir Okt. 2024 vorgesehen

SDas exakte Auswurfdatum ist noch nicht bekannt, daher wurde im
Betriebskonzept ein Datum Ende Feb. 2029 angenommen

"Der genaue Ablauf wihrend der ECA Phase hangt jedoch vom Ope-
rationsplan der RAMSES Mission ab
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ist ein Aufsetzen auf der Oberflache von Apophis vorgese-
hen. Aufgrund der geringen Relativgeschwindigkeit und
der vergleichsweise geringen Masse des Satelliten wird
kein Risiko durch das Aufsetzen auf diesen Himmelskor-
pers erwartet [17].

Apophis RAMSES CubeSat Mission Timeline

RAMSES Deployment
Commissioning Phase
Science Phase I

ECA Phase N
Science Phase II
Decommissioning

BILD 5: Initaler Zeitplan fiir die RAMSES CubeSat Mis-

sion

3.1.5. Satellitenbus

Ein geeigneter CubeSat-Bus muss fiir den Betrieb im in-
terplanetaren Raum ausgelegt sein und Operationen in der
Nihe eines Asteroiden ermdglichen. An dieser Stelle dient
der 6U+ SONATE-2 Bus, der an der Universitat Wiirzburg
entwickelt und gebaut wird, als Designgrundlage. Dieser
Bus wird im Rahmen der SONATE-2 Mission erfolgreich
im Orbit betrieben und wurde mit Blick auf den zukiinfti-
gen Einsatz in interplanetaren Missionen konzipiert, wo-
bei ein besonderer Schwerpunkt auf der Missionsautono-
mie und dem Betrieb von KI und fortschrittlicher Bild-
verarbeitungshardware in Weltraumumgebung liegt [23],
[24].

Aufgrund der verdnderten Umgebungsbedingungen bei
interplanetaren Missionen und einem abweichenden Be-
triebskonzept sind an dem SONATE-2 Bus einige Ande-
rungen notwendig. Das Antriebssystem von SONATE-2
muss durch ein leistungsfahrigeres elektrisches Antrie-
bessystem erstetzt werden, um alle geplanten Mané6ver
iiber die Lebensdauer zu erméglichen. Fir das Lagerege-
lungssystem muss der Einsatz von miniaturisierten RCS-
Triebwerke, sowie ein optisches Navigationssystem im-
plementiert werden. Bisher verwendete Magnet-Torquer
konnen aufgrund des fehlenden externen Magnetfeldes
entfernt werden. Fir die Kommunikation mit RAMSES
iiber den Inter-Satellite Link (ISL) muss das Kommunika-
tionssystem von SONATE-2 durch den Hera CubeSat ISL
Transceiver ersetzt und an den On-Board Computer (OBC)
angepasst werden. Aufgrund des héheren Energiebedarfs
der wissenschaftlichen Instrumente und Bus-Subsysteme
im Vergleich zu SONATE-2 miissen die Solarpanele an-
gepasst werden, gleichzeitig ist eine Aktualisierung der
Power Distribution Unit (PDU) erforderlich um den Spit-
zenstromverbrauch des Antriebs und des Radarinstru-
ments zu gewahrleisten. Um die beschrieben Modifikatio-
nen des Bussystems vornehmen zu kénnen ist die Redukti-
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on auf eine Single-String-Architektur erforderlich. Hierbei
sind werden nur noch der OBC und das Kommunikations-
system redundant ausgelegt. Ein entscheidender Nach-
teil hierbei ist, dass das Risiko fiir Systemfehler stark an-
steigt. Abschlieffend miissen noch erweiterte Strahlungs-
tests durchgefithrt werden um die korrekte Funktionalitat
der elektrischen Komponenten wéhren der gesamten Le-
bensdauer im interplanetaren Raum sicherzustellen. Dies
gilt insbesondere fiir den PDU und den OBC. Ein beispiel-
haftes Konzept des Satelliten ist in BILD 6 dargestellt.

BILD 6: Beispielhaftes Akkomodationskonzept fiir einen
CubeSat fur die RAMSES Mission auf Basis von
SONATE-2

3.2. Interceptor Szenario

Im Kontrast zu dem RAMSES CubeSat Szenario, bietet
der erdnahe Vorbeiflug von (99942) Apophis auch die
Gelegenheit Missionen mit geringerer technischer Kom-
plexitat und geringerem Budget durchzufithren. Im Rah-
men des Interceptor Szenarios wurde hierfiir eine Mission
zur Demonstration von Technologien zur Flyby-Untersu-
chung von Asteroiden analysiert. Ein Vorteil des Szenarios
ist hingegen die Flexibilitat des Startfenster, einschliellich
der Startoption bis ins Jahr 2029 hinein. Ein entscheiden-
der Nachteil ist allerdings, dass der wissenschaftliche Bei-
trag einer solchen Mission im Vergleich zu einer mehrmo-
natigen Rendevous-Mission signifikant geringer ausfallt.
Das Missionsziel ist nachfolgend angegeben:

Mission Statement

The Apophis Interceptor mission aims to demons-
trate the technologies required for flyby-type investi-
gations of NEAs based on small satellites during the
Earth Closest Approach in 2029 of (99942) Apophis.

Aus dem Missionsziel leiten sich technische und wissen-
schaftliche Zielstellungen ab. Die technischen Ziele um-
fassen primér die Demonstration des Kleinsatellitenbusses
fur zukinftige interplanetare Missionen zur Asteroiden-
forschung, u.a. durch die Demonstration des autonomen
Nutzlastbetriebs, aber auch durch die Bereitschaft zu gro-
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eren Missionsrisiken durch den Verzicht auf zahlreiche
Redundanzsysteme. Im Kontext des Interceptor Szenari-
os werden nur der Bordcomputer und das Kommunikati-
onssystem redundant ausgelegt. Um die damit einherge-
henden Missionsrisiken zu minimieren sollen zwei identi-
sche Kleinsatelliten zum Einsatz kommen. Der Einsatz von
zwei Satelliten bietet aber auch zahlreiche Moglichkeiten
fur erweiterte wissenschaftliche Untersuchungen.

3.2.1. Experiment Beschreibung
Flyby-Untersuchungen. Da fiir die Interceptor-Missi-
on zwei Satelliten geplant sind, ist es von Vorteil, diese
wihrend des Vorbeiflugs so anzuordnen, dass der wissen-
schaftliche Ertrag maximiert wird. Im Rahmen der Inter-
ceptor-Mission wird der Schwerpunkt daher auf Beobach-
tungen aus verschiedenen Blickwinkeln und Entfernun-
gen liegen. Diese ermoglichen eine umfassendere Charak-
terisierung der Oberflicheneigenschaften, da sie die Mes-
sung der Albedo und der Topographie erméglichen. Au-
flerdem kann (99942) Apophis fast gleichzeitig aus zwei
verschiedenen Blickwinkeln aufgenommen werden, was
die Geometrie- und Volumenschatzung verbessert. BILD 7
zeigt eine mogliche Anordnung der beiden Satelliten.

Satellite Barycenter Inertial Frame

[ Primary Observation Range
[ Secondary Observation Range
[ Spin up Range (if needed)
[ Angular velocity mismatch

Dinax_obs
Asteroid
Trajectory
<+

Dmax_obs = max. Observable Distance
Dmin_obs = min. Observable Distance
(Distance at Snapshot)

O dy,d, = Miss Distances (Minimum Flyby
Distances)

BILD 7: Mégliche Anordnung der beiden Satelliten, um
(99942) Apophis wihrend des Vorbeiflugs zu un-
tersuchen

Int1 ist der erste der beiden Satelliten und soll (99942)
Apophis aus einem niedrigen Phasenwinkel beobachten,
um allgemeine Erkenntnisse iiber die Albedo und die
grundlegende Form des Asteroiden zu gewinnen. Abhin-
gig vom Attitude and Orbit Control System (AOCS)-Sys-
tem ist es moglich, dass Int1 nicht in der Lage ist, die not-
wendige Winkelbeschleunigung und damit die erforder-
liche Winkelrate zu liefern, um den Asteroiden wahrend
der gesamten Beobachtungszeit zu verfolgen (rot markier-
te Bereiche). Int2 hingegen wird (99942) Apophis unter
einem hohen Phasenwinkel beobachten, um Oberflichen-
details und die Topographie zu erfassen. Aufgrund von
Systembeschrankungen kann es notwendig sein, Int2 vor-
her anzudrehen, um die benétigte Winkelgeschwindigkeit
mit einer geringeren Beschleunigung zu erreichen.

Zusatzlich sollen wihrend des Vorbeiflugs Radio-Science
Messungen durchgefithrt werden um die Masse des Aste-
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roiden zu untersuchen. Da die Satelliten wahrend des Vor-
beiflugs dauerhaft Kontakt zur Bodenstation haben wer-
den, ist dies mit minimalen Anforderungen an das Kom-
munikationssystem moglich. Aufgrund der Entfernung
zum Asteroiden und der Vorbeifluggeschwindigkeit sind
jedoch erhebliche Unsicherheiten bei der Massenschit-
zung zu erwarten.

GTO Untersuchungen. Die GTO-Wissenschaftsphase ist
Teil der Downlink & Experiment Phase im Betriebskonzept
und zeichnet sich durch die priméire Nutzung des Raum-
fahrzeugs fir die Erfassung wissenschaftlicher Daten in
der hochelliptischen Umlaufbahn durch das sekundére
Nutzlastinstrument aus. Wéhrend kontinuierliche Lang-
zeitmessungen im gesamten Missionsverlauf theoretisch
moglich sind, hangt ihre Durchfithrung von den verfiig-
baren Leistungsressourcen ab. Wéhrend der vorgesehe-
nen 70-tagigen Untersuchungsphase haben diese Messun-
gen Prioritit und sollen mit hoher Frequenz durchgefiithrt
werden. Zusitzliche Experimente, einschlieilich Radio-
Science Experimenten unter Verwendung des Kommuni-
kationssystems, sind ebenfalls denkbar. Je nach dem ver-
bleibenden Delta-V-Budget sind auch zusétzliche Bahnan-
passungen denkbar, um verschiedene Satellitenkonfigura-
tionen zu erreichen.

3.2.2. Nutzlasten

Primire Nutzlast. Als priméare Nutzlast wird eine Kame-
ra basierend auf der MASCAM des DLR Instituts fiir Plane-
tenforschung eingesetzt. Fiir dieses Missionskonzept soll
eine 2U-Variante dieser flugerprobten Kamera verwen-
det werden. Abhéngig von der endgiiltigen Konfiguration
ist Mono- oder RGB-Abbildung im sichtbaren Spektrum
moglich [25].

Sekundire Nutzlast. Als sekundéres Instrument wird
ein Fluxgate-Magnetometer eingesetzt, um die Magnet-
feldeigenschaften innerhalb der Van-Allen-Giirtel wih-
rend der gesamten Dauer der Mission zu messen. Auf-
grund der frithen Phase dieser Analyse wurde noch kei-
ne endgiiltige Auswahl fiir die Instrumentenhardware ge-
troffen. Fir die weitere Untersuchung wird zunéichst als
Referenzinstrument analog zu dem RAMSES CubeSat das
MASCOT-Magnetometer verwendet. Aufgrund der gerin-
gen Systemanforderungen und der signifikant verbesser-
ten Messergebnisse sind zundchst zwei Magnetometer je
Satellit vorgesehen.

3.2.3. Orbitanalyse

Ausgangspunkt der Orbitanalyse ist eine Fallunterschei-

dung je nach Startgelegenheit.

« Im ersten Fall, nachfolgend Case 1, wird angenommen,
dass ein Startanbieter die Satelliten in einen optima-
len Orbit transportiert. Optimal bedeutet in diesem Fal-
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le, dass (99942) Apophis an dem Punkt im Raum & in
der Zeit seines ECA abzufangen, wihrend die Relativge-
schwindigkeit zwischen Apophis und den Satelliten mi-
nimiert wird durch die Nutzung eines Retrograden Or-
bits.

« Im zweiten Fall, nachfolgend Case 2, wird angenommen,
dass die Satelliten im Rahmen einer kommerziellen GEO
Transfer-Orbit (GTO)-Rideshare Mission gestartet wer-
den. Hierbei ist ein Prograder Orbit zu erwarten, wes-
halb die Vorbeifluggeschwindigkeit signifikant hoher
sein wird. Die minimale Bahnanderung fiir ein Flyby
Manéver an Apophis besteht darin, das Apogdum anzu-
heben, bis sich die Flugbahn von (99942) Apophis und
die der Satelliten in der Aquatorialebene schneiden. In
der Analyse wurden hierfiir vor allem die Ellipsenan-
omalie und der Right-Ascention of the Ascending Node
(RAAN) angepasst.

Apophis Case 1- Optimal Orbit

. Geostationary Orbit
<

BILD 8: Vereinfachte Darstellung der Flugbahn fiir Ca-
se 1 und Case 2 zur Untersuchung von (99942)
Apophis wiahrend dem Vorbeiflug an der Erde
am 13.04.2029, erstellt mit ANSYS STK.

Beide Fille sind in BILD 8 visualisiert. Ein weiterer Aspekt
der Orbitanalyse ist die Langzeitstabilitat des Orbits. Hier-
zu wurden verschiedene Stormomente, wie die Gravitati-
onsanomalien, der solare Strahlungsdruck, die Restamto-
sphére und der Einfluss anderer Himmelskorper auf die
Bahn der Satelliten ausgewertet. Fiir beide Fille sind si-
gnifikante Anderungen bei den Bahnparametern RAAN
und dem Argument des Perigdums zu erwarten. Da ers-
te Analysen gezeigt haben, dass eine Bahnkorrektur auf-
grund des hohen erforderlichen AV (iiber 12,6 W/ pro Or-
bit) nicht praktikabel ist, muss bereits beim Start ein ent-
sprechend vorjustierter Orbit gew#hlt werden. Dank des
linearen Drifts der Bahnparameter ldsst sich dieser vor
dem Start hinreichend prézise bestimmen.

Zur Vermeidung von Weltraummiill ist es von besonderer
Relevanz eine nachhaltige Entsorgung der Satelliten vor-
zunehmen. Aufgrund der hochelliptischen Bahn ist hier-
bei ein aktiver Wiedereintritt notwendig. Im Rahmen die-
ser Analysen wurde zunichst hierfiir nur eine grobe Ab-
schatzung getroffen um den zusétzlichen Treibstoffbedarf
zu ermitteln. In einer detaillierteren Untersuchung sind
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hierzu weitere Optimierungen und Analysen zu dem be-
noétigten Eintrittswinkel erforderlich.

Benotigte Antriebsleistungen. Die auf Basis der Ana-
lyse ermittelten minimalen Werte fiir die benétigte Ge-
schwindigkeitsdnderung sind in TAB. 2 angegeben. Wich-
tig ist hierbei zu beachten, dass hierfiir noch keine wei-
teren Sicherheitsmargen in die Berechnung eingeflossen
sind.

Manéver Case 1 | Case 2
(/5] | [™/s]
Anheben des Apogdums — 149,5
Flyby Satel%enmanéver 969 654
Dekommissionierung® 56,69 43,33
Total 66,38 | 199,37

TAB. 2: Minimal benétigtes AV fiir Case 1 & 2

Experimentanforderungen. In TAB. 3 sind zusammen-
fassend die Anforderungen, welche sich aus der Bahnana-
lyse und dem Experimentszenario ergeben, dargestellt.

Anforderung Case 1 | Case 2
Beobachtungsbereich
. 25/325 | 25/325
(min/max) [km]
Vorbeifluggeschwindigkeit
5 10
[km/s]
Beobachtungsdauer [s] 130 65
Max. Drehrate [/s] 9,1 12,8
Max. Winkelbeschleunigung
/] 0,95 1,85
S

TAB. 3: Beobachtungsparameter fiir die Flyby-Untersu-
chungen fiir Case 1 & 2

3.2.4. Betriebskonzept

Die gesamte Missionsdauer betriagt ungefihrt ein Jahr, ein
zeitlicher Uberblick iiber das grundlegende Betriebskon-
zept ist in BILD 9 dargestellt.

Apophis Interceptor Mission Timeline

LEOP
Commissioning Phase
Fly-By Dry Run

Flyby Phase 1
Downlink and Experiment Phase ]
Decommissioning | |
5 A 2 O. 2
' WO 0/9 (e I
803_9 909_9 % 9 eoeg eo‘?o

BILD 9: Grober Zeitplan fiir den Ablauf der Interceptor
Mission

8Nicht optimiert, Annahme Perigdumshéhe auf Okm
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Abhangig von der genutzt Startoption ergibt sich eine
unterschiedliche Schwerpunktsetzung wahrend der an-
schlieBenden Commissioning Phase. Neben den Vorberei-
tungen fiir den nominalen Satellitenbetrieb und der Ka-
libration der Instrumente ist eine Anpassung des Orbits,
besonders bei einem GTO Rideshare Start (Case 2) erfor-
derlich. Anschlieffend soll in der Flyby Dry Run Phase der
Vorbeiflug an (99942) Apophis simuliert, um die Betriebs-
ablaufe im Orbit zu verifizieren. Die Flyby-Phase umfasst
dann den eigentlichen Vorbeiflug an (99942) Apophis, ein-
schlieBlich der notwendigen Vorbereitungen und Aktivi-
titen nach dem Vorbeiflug wie die Ubertragung von ,First-
Look‘-Bildern. Wihrend der Downlink- und Experiment-
Phase werden zunichst alle wiahrend des Vorbeiflugs ge-
wonnenen wissenschaftlichen Daten an die Bodenstation
iibertragen, gefolgt von den wissenschaftlichen Messun-
gen mit der sekundiren Nutzlast und Experimenten zum
autonomen Nutzlastbetrieb, sowie potentielle Radio-Sci-
ence Messungen. Zum Abschluss der Decommissioning
Phase sollen die beiden Satelliten kontrolliert in der Erd-
atmosphére verglithen.

3.2.5. Satellitenbus

Der Bus fiir den beiden Interceptorsatelliten soll identisch
aufgebaut sein und eine Single-String Architektur vorse-
hen. Im Rahmen von initialen Anaylsen wurde eine Bus-
grofBe von 16U als geeignet identifiziert. Die wichtigsten
Kernparameter des Satelliten sind in TAB. 4 aufgefiihrt.
Die Auswahl der Subsysteme orientiert sich dabei an dem
SONATE-2 Bus und erginzt diese, wo es erforderlich ist.
Die groite Anderung ergibt sich in dem Antriebssystem.
Hierfiir ist in dem aktuellen Design ein Xenon-basierter
Hall-Effekt Thruster vorgesehen. Fir das Attitude and Or-
bit Control System ergeben sich aufgrund der fiir den Fly-
by erforderlichen Drehraten sehr hohe Anforderungen an
die erreichbaren Drehgeschwindigkeiten und -Beschleu-
nigungen. Zusétzlich ist die Integration eines optischen
Navigationssystems erforderlich. Ein potentielles Beispiel
tir die Auslegung des AOCS Systems bildet der CubeSat
LICIACube der DART Mission [26]. Das Kommunikations-
system wird auf dem SONATE-2 System basieren und pri-
mér im S-Band kommunizieren. Ein wichtiger Aspekt ist
die Unterstiitzung von adaptiven Datenraten durch den
Transceiver um eine effiziente Ubertragung zu gewihr-
leisten. Fur das Energieversorgungssystem werden aus-
klappbare Solarpanele benétigt um die benétigte Energie-
menge bereitzustellen. Zusétzlich wird eine verhéltnisma-
Big hohe Batteriekapazitit ben6tigt um den Betrieb aller
Subsysteme in der Flyby-Phase zu gewahrleisten. Fiir den
Betrieb in dem hochelliptischen Erdorbit sind zusétzliche
Mafinahmen gegen die hohe Strahlungsbelastung erfor-
derlich. Hierfiir wurden bereits initiale Analysen durchge-
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fuhrt, welche die Notwendigkeit von punktueller Abschir-
mung fiir besonders empfindliche Komponenten zeigt.

Parameter Wert
Groflenklasse 16 U
M
asse 20 ke
Leistungsaufnahme (peak) | 124 W
Leistungsaufnahme (avg.) | 18 W

TAB. 4: Wichtigste Parameter des Satellitenbusses fiir
die Interceptor Satelliten

3.3. Encounter Szenario

Das dritte Szenario, welches im Rahmen des Vorhabens
untersucht wird, beschéftigt sich mit Optionen fiir einen
unabhingigen deutschen Kleinsatellit zur Erforschung
von (99942) Apophis. Hierbei steht besonders die Nut-
zung von Ridesharemoéglichkeiten oder auch kommerzi-
eller Startanbieter zu Apophis im Fokus. Der Satellit soll
so konzipiert sein, dass er als Vorlage fiir weitere Missio-
nen zu Near Earth Asteroids im cislunaren Raum und
dariiber hinaus dienen kann. Eine der Hauptaufgaben ist
die Auswahl der Flugbahn und des Antriebssystems fiir
die eigenstindige Abbremsung bei (99942) Apophis, falls
kein Transferfahrzeug verwendet werden kann. Der Start
soll spitestens im Jahr 2028 erfolgen sein, da sonst die
Treibstoff- oder Zeitvorgaben nicht eingehalten werden
konnen. Im Gegensatz zur SATIS-Mission, geht es hier je-
doch um einen Kleinsatelliten in der Gréfienklasse von ca.
27U. Abhéngig von der endgiiltigen der Flugbahn wird ein
Beobachtungszeitraum von bis zu zwei Monaten vor der
ECA fiir moglich gehalten. Das Szenario wird im Verlauf
des NEAlight Vorhabens vorraussichtlich in Q4 2024 na-
her untersucht.

4. ZUSAMMENFASSUNG & AUSBLICK

Anhand der zwei ausfithrlich vorgestellten Konzepte,
konnten zwei komplementire Einsatzmoglichkeiten zur
Erforschung von erdnahen Asteroiden mit Kleinsatelli-
ten aufgezeigt werden. Wihrend der RAMSES CubeSat
im Rahmen der Missionsunterstiitzung vielfaltige wissen-
schaftliche Ergebnisse ermdglicht, liegt der Fokus bei dem
Szenario fiir die Interceptor Mission auf der Demonstrati-
on von Schliisseltechnologien fiir spitere kostengiinstige
Flyby Untersuchungen mehrer Asteroiden. Insgesamt ist
in den kommenden Jahren nicht nur im Kontext der Un-
tersuchung von Apophis mit einer Zunahme von Kleinsa-
tellitenmissionen zur Erforschung des Weltraums zu rech-
nen. Auch wenn dies ein wichtiger Schritt ist um die Leis-
tungsfahigkeit der Kleinsatelliten weiter zu demonstrie-
ren, ist besonders durch zahlreiche angekiindigte Startge-
legenheiten in den cislunaren Raum, u.a. im Rahmen der
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Artemis Missionen, mit einer signifikanten Zunahme von
Kleinsatelliten jenseits des Erdorbits zu rechnen. Dennoch
bleiben die Herausforderungen der interplanetaren Um-
gebung, der Trajektorienplanung und der Kommunikati-
on fir alle interplanetaren Missionen unabhangig von der
Grofenklasse konstant. Diese Aspekte miissen stets in der
Missionsplanung, besonders im Vergleich zu Missionen im
niedrigen Erdorbit, beriicksichtigt werden.
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Proposed Missions to (99942) Apophis

Missi A, L h Dat d
ission gency/ Description (short) aunch Date an Ref
Name Company Staus
Extension of the OSIRIS-REx missi
OSIRIS- x.ensmfl ot the x .ml.ssmn Mission launched, [27],
NASA to investigate (99942) Apophis in the .
APEX funding approved [28]
post-encounter phase
Apr. 2028,
Satellite bus of >1000kg class, based Pr .
the HERA mission with up to 2 Prefunding [18]
n mission wi
RAMSES ESA on the ssion withiup to approved but final ’
CubeSats for pre- and post- .. [29]
ncounter investigations decision dep. on
encou & ESA MC 2025
12U-XL CubeSat for standalone [18],
May 2027, Phase-A
SATIS ESA (99942) Apophis mission with 3y ; ase [30],
. ) study carried out
electric propulsion system [31]
Mother S/C (likely Exlabs S/C) with
NASA/ other S/C (likely Exlabs /C) wi Q1/2 2028, Ongoing  [32],
2 CubeSats for bistatic radar ; .
DROID CNES/ ts. additional pavioad investigation, [33],
measurements, additional payloa
Exlabs ) pay ExLabs S/C Phase A [34]
capacity
ASI/ Stand-alone mission based on Hawk
ATENA NASA / ?la:form, ttotalltmass <‘ 7t0 k%, - 04 202’:, proposed [35]
instrument sui nsi i n
ARGOTEC Instrument suite consists of optica concep
imager and IR spectrometer
—, Spacecraft fully
int ted ti
Utilization of the JANUS small ;n efglg}rah(te » opHions
or fli
JANUS NASA satellites (< 50kg class) to study & .. [36]
. opportunities
(99942) Apophis .
currently being
explored
Blue Ring N Proposgl for a mission based on the 2027, proposed
Blue Origin Blue Ring spacecraft, no payloads [37]
Spacecraft concept
selected yet
Based on Exlabs SERCV S/C to host
Exlabs Exlabs/ aST c()in )za s A dé bOS ct)s Apr. 2028, ExLabs S/ [34]
ayload instruments and CubeSats
Apophis NASA/ 1}3 Y " b. Incl. DROID C Phase A; PDR [38]
Mission 2028 CalTec FOT CUSTomers, prob. el Mar. 2025
mission
h
1_(1) nlj' Demonstration of a rapid asteroid S d
opkins , propose
FLARE p . flyby reconnaissance mission based Sl [39]
University concept
(US) on a 6U CubeSat bus
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Lawrence Two SmallSats on highly eccentric
. . 2028, proposed
, Livermore orbit (one GTO) to approach
RA’s Cats ] . . . concept for Earth [40]
National Apophis during ECAwith 25cm ) )
orbit satellites
Lab. (US) aperture telescopes
The Concept for 20 CubeSats (6-12U) to
. . 2028, proposed
— Aerospace make sequential optical [41]
. . . concept
Corporation observations during ECA
Commercial, p.ayloa.d agnostic 2028, proposed
— AstroForge spacecraft design with rendezvous [42]
- concept
mission profil
200-400kg class, investigation of the —, Paper status
APEX NASA structure of (99942) Apophis and 2017, few [43]
changes due to tidal forces publications
6U CubeSat, study of the physical
Taiwan properties of (99942) Apophis at Apr. 2029, Paper
PHACE (Main- post-encounter, focus on high-res. status 2020, few [44]
contributor) optical imager and NIR publications
spectrometer
) ) SRR level in Q1 [18],
00kg cl lect 1
RAMSES 1L ESA / ASI 200kg class, electric propulsion 2024, Presumably [45],
system, standalone mission
Cancelled [46]
Independent mission to (99942)
[South .Korea Apophis, inclu.ding imager, laser Launch 2026/2027: [47],
Apophis South Korea altimeter, particle detector, Cancelled [48]
Mission] magnetometer, based on KAIST’s

small satellite bus

TAB. 5: Ubersicht iiber aktuelle und wichtige ehemals geplante Missionen zu (99942) Apophis (Stand: Aug 2024)
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