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KARL-HEINZ NEUMANN

Auch die Sowjetunion benutzt kiinstliche Erdsatelliten zu Wetterbeobachtungen.
Diese Tatsache veranlafit mich, einige Betrachtungen zu den sowjetischen Wetter-
satelliten und zu Wettersatelliten allgemein anzustellen.

Schon bei der Bekanntgabe des wissenschaftlichen Programms der Kosmos-
Satelliten am 16. Méarz 1962 hiel3 es in einem Punkt, daB Experimente fiir die Ver-
wendung von Erdsatelliten zu Wolkenaufnahmen ausgefiihrt werden. Eine Reihe
von Kosmos-Satelliten werden derartigen experimentellen Untersuchungen gedient
haben. Sicher bekannt sind drei kurzlebige Kosmos-Satelliten, Kosmos 45, 65 und 92
(Vorldufer von Kosmos 122), bei denen derartige Experimente ausgefiihrt wurden.
Allerdings entspricht der Charakter der hier durchgefiihrten Experimente noch
nicht dem der Einsatztypen von Wettersatelliten. Die Aufzeichnungen der ausge-
filhrten Strahlungsmessungen erfolgten hier iiber Film, der nach der Landung ent-
wickelt und ausgewertet wurde.

Der erste sowjetische Einsatz-Wettersatellit ist Kosmos 122. Da dieser Satellit
aber beziiglich seiner Bahnelemente einige , Vorgénger“ hatte, ist anzunehmen, dag
es sich bei diesen Satelliten um Experimentalflugkérper handelte, bei denen alle
Systeme fiir diesen Einsatztyp eines Wettersatelliten unter praktischen Raumflug-
bedingungen erprobt worden sind. Es handelt sich dabei um die Satelliten Kos-
mos 44, Kosmos 58, Kosmos 100 und Kosmos 118. Das Charakteristische ihrer Flug-
bahnen ist eine kreisdhnliche Bahn in rund 600 bis 650 km Héhe. IThre Bahnneigung
macht 65 Grad aus. Thre Umlaufzeit liegt im Bereich von 97 Minuten. Zum Vergleich
seien die Bahnelemente dieser Satelliten nacheinander angefiihrt:

Kosmos 44, 1964—53 A, Start: 28. 8. 1964, 15 h58m GMT

p =9975 i = 65°
h, =618 km h, =860 km
Sendefrequenz: 90,023 MHz.

Kosmos 58, 1965—14 A, Start 26.2.1965, 05h00m GMT
p =9678 i = 65°
, =581 km h, = 659 km
Sendefrequenz: 90,062 MHz.

Kosmos 100, 1965—106 A, Start: 17.12. 1965, 02h25m GMT
p = 9777 i = 65
mittlere Hohe = 650 km
Kosmos 118, 1966—38 A, Start: 11. 5. 1966,
p = 971 i = 65°
mittlere Héhe = 640 km
Dazu die Bahnelemente von Kosmos 122 (Startdatum: 25. 6. 1966) 1966—57 A:
p = 9771 i = 65
mittlere Héhe = 625 km



Wir erkennen, daBl lediglich der erste der von uns als Experiment-Wettersatel-
liten angenommene ,Kosmos“ eine geringe Abweichung in der Bahn aufweist,
wihrend die {ibrigen eine sehr gute Ubereinstimmung zeigen.

Zu Kosmos 122 wurden in der Sowjetunion interessante Einzelheiten bekannt
gegeben: Kosmos 122 sendet Bildfunkaufnahmen der Wolken, die einen grofien Teil
der Erdoberfliiche bedecken, zur Erde. Aus den Wolkenformen und ihrer Verteilung
kann der Fachmann vieles iiber den Zustand der Atmosphire ablesen. Die Bild-
iibertragung erfolgt zu einzelnen Empfangsstationen, hier werden die Bilder
mosaikartig zu einer Ubersichtskarte der Wolkenbedeckung der Erdoberfliche zu-
sammengestellt. Die Meteorologen kénnen daraus den Charakter der Bewegung
der Atmosphire, die Verteilung der Fronten sowie Richtung und Geschwindigkeiten
von Luftstrémungen in den oberen Atmosphirenschichten bestimmen.

Diese Fernsehaufnahmen der Wolkenstruktur werden auf der Tag-Seite der Erde
gemacht. Aber auch auf der Nacht-Seite der Erde werden im infraroten Bereich
Bilder der Wolkenverteilung gewonnen. Man muf3 dazu einen Spektralbereich aus-
wihlen, in dem die infrarote Strahlung nicht durch den Wasserdampf der Erd-
atmosphére absorbiert wird. Ein derartiges ,Fenster® findet sich im Wellenldngen-
bereich von 8—12 Mikron. In diesem Bereich erfolgen die Infrarotwolkenaufnahmen
mit Kosmos 122.

Diese Infrarotanlage macht aber gleichzeitig auch auf der Tag-Seite der Erde
Aufnahmen. Das ermoglicht es, durch Vergleich mit den im sichtbaren Bereich des
Spektrums aufgenommenen, die Infrarot-Bilder sicherer und besser auszuwerten.

Ein dritter sehr wesentlicher Komplex der meteorologischen Untersuchungen
sind Strahlungsmessungen. Die auf die Erdoberfliche auftreffende Sonnen-
strahlung in den verschiedensten Spektralbereichen ist die Hauptenergie-
quelle fiir die Bewegung in der unteren Atmosphdre. Um sie zu beobachten,
ist es notwendig festzustellen, welche Gebiete der Erdoberfliche wieviel Strah-
lungsenergie aufgenommen haben, wieviel davon zur Erwdrmung der Atmosphé-
renschichten verbraucht wurde, wieviel davon in den Weltraum reflektiert wurde
und wieviel Wirmeenergie wiederum von der erwidrmten Erdoberflaiche und der
erwirmten Atmosphire in den kosmischen Raum abgestrahlt wurde. Derartige
Messungen erfolgen mit Hilfe einer aktinometrischen Apparatur, die sich an Bord
von Kosmos 122 befindet.

Diese Apparatur mift die Intensitéit der von unten kommenden Strahlung in ver-
schiedenen Wellenldngenbereichen. Die Intensitit der reflektierten Strahlung wird
durch eine MeBapparatur bestimmt, die im Wellenldngenbereich von 0,3 bis
3 Mikron (sichtbares Licht und benachbarter infraroter Bereich) arbeitet.

Zur Bestimmung der Temperatur der vom Satelliten aus sichtbaren Erdober-
fliche oder der Wolkenobergrenze benutzt man Strahlungsmessungen im Bereich
8—12 Mikron. Aus diesen Temperaturmessungen 148t sich auch die Hohe der Wol-
kenobergrenze iiber der Erdoberfliche bestimmen, da die Temperatur der Wolken-
obergrenze von ihrer Hohe abhéngig ist.

Als dritten Bereich mifit man von 3—30 Mikron Wellenlinge den Gesamtstrom
der Wirmestrahlung, der von der Erdatmosphire in den kosmischen Raum abge-
strahli wird.

Wiihrend man sowohl die Fernsehaufnahmen als auch die Aufnahmen im infra-
roten Bereich visuell auswerten und analysieren kann, ist das bei den Strahlungs-
messungen nicht mehr moglich. Hier benutzt man Elektronenrechner, die die
erhaltenen MeBwerte (Zahlen) verarbeiten. Zuerst werden sie den entsprechenden
Subsatellitenpunkten zugeordnet und danach in Form einer Strahlungsverteilungs-
karte von der elektronischen Apparatur geliefert.
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Die detaillierten Strahlungsmessungen, die wie die Fernsehaufnahmen und Infra-
rotaufnahmen kontinuierlich von diesem Satelliten geliefert werden, sind fiir die
Wetteranalyse der Meteorologen von auBerordenlicher Wichtigkeit. Der Satellit
selbst ist lagestabilisiert. Dabei ist er so orientiert, daB die Objektive seiner
Kameras und MeBinstrumente sténdig senkrecht nach unten ausgerichtet sind.
Uber die Art der Stabilisierung liegen bisher noch keine genauen Angaben vor,
sicherlich erfolgt sie durch ein Gasdiisensystem.

Der Satellit besitzt ferner Geridte zur Informationsspeicherung. Sobald er in den
Funkbereich einer der iiber das Territorium der Sowjetunion verteilten Empfangs-
stationen gelangt, werden die Bilder und MeBwerte auf Kommando in schneller
Folge zur Erde {ibertragen.

Zur Energieversorgung des Satelliten dienen groBe Flichen mit Sonnenbatterien
sowie fiir den Erdschatten die notwendigen Pufferbatterien, die eine stindiges
Arbeiten sdmtlicher Bordapparaturen erméglichen.

Interessant mag in diesem Zusammenhang auch noch sein zu erfahren, daB mit
dem sowjetischen Nachrichtensatelliten Molnija 1, der am 25. April 1966 gestartet
worden ist, am 18. Mai 1966 erstmalig Fernsehaufnahmen der Erde gemacht worden
sind. Diese Aufnahmen wurden im Bereich zwischen 20000 und 40 000 km Hohe
ausgefiihrt. Verwendet wurden verschiedene Objektive und verschiedene Filter, die
automatisch gewechselt werden konnten. Damit erhielt man Aufnahmen der Erde
in verschiedenen Mafstdben und unter verschiedenen Beleuchtungsverhiltnissen.
Einige Bilder zeigen die gesamte sichtbare Erdoberfliche. Derartige Aufnahmen
koénnen als sogenannte Ubersichtsaufnahmen fiir die meteorologische Praxis eben-
falls von grofier Bedeutung sein. Eine zweite Aufnahmeserie war am 30. Mai 1966
ausgefiihrt worden.

Im folgenden sei noch liber einige spektralfotometrische Messungen, die mit Kos-
mos-Satelliten ausgefiihrt wurden, berichtet. Die Apparaturen hierzu waren
parallel zur Spektralapparatur angebracht, d. h. also stindig senkrecht in Richtung
Erdoberfliche ausgerichtet. (Diese kurzlebigen Kosmos-Satelliten sind lagestabili-
siert, sehr wahrscheinlich durch Gasdii ysteme.) Als erstes wiren spektralfoto-
metrische Messungen im roten Teil des sichtbaren Spektrums, im Wellenldngen-
bereich von 0,6—0,8 Mikron zu nennen. Ferner wurde die Intensitit der ultravio-
letten Strahlung im Wellenlédngenbereich von 0,23—0,31 Mikron stiindig gemessen.
Ein sogenanntes ,Nachtphotometer® arbeitete im infraroten Bereich. Hier wurden
nacheinander acht verschiedene Filter vor das Aufnahmeobjektiv gebracht; das
geschah innerhalb von 12 Sekunden. Die Apparatur besafl zwei Empfindlichkeits-
stufen, die automatisch umgeschaltet wurden.

Ein weiteres Mehrfachphotometer — in diesem Fall mit sieben nacheinander vor-
zuschaltenden Filtern — arbeitete im ultravioletten und sichtbaren Teil des Spek-
trums. Dabei wurden jeweils sehr schmale Bereiche des Spektrums herausgefiltert.
Die untere Grenze betrug hier 0,17 Mikron, die obere Grenze lag bei 0,6 Mikron,
Ein letztes Photometer schlieBlich bestimmte die gesamte Strahlungsintensitit im
Bereich von 0,3—30 Mikron, und damit praktisch fast die gesamte von der Erdober-
fliche reflektierte Strahlung.

Die Photometer besaflen relativ langbrennweitige Optiken, so daB jedem MeB-
wert nur eine relativ kleine Fléche zugeordnet werden konnte, Bei den Messungen
im infraroten Bereich hatte das erfafite Gebiet eine Ausdehnung von etwa zehnmal
10 km. Die Messungen im ultravioletten und visuellen Bereich wurden noch schmal-
winkliger ausgefiihrt, so da einem MeBwert nur die von einem etwa fiinfmal 5 km
messenden Gebiet der Erdoberfliche reflektierte Strahlung zuzuordnen ist.



Im folgenden noch eine kurze tabellenmiBige Zusammenfassung der wichtigsten
Daten der eben genannten Kosmos-Satelliten:

Kosmos Startdatum Apogiaum Perigdum Banhneigung
Nr. km km Grad
45 13. 9.1964 327 206 64,9
65 17. 4.1965 342 210 65
92 16. 10. 1965 353 212 65

Die Lebenszeit aller drei Kosmos-Satelliten betrug jeweils 8 Tage. Nach Erfiil-
lung ihrer MeBaufgaben sind sie zur Erde zuriickgefiihrt worden.

Wie schon eingangs erwihnt, kann es sich beziiglich der hier genannten spektral-
photometrischen Messungen, die wir grofitenteils bei dem schon erwédhnten sowje-
tischen Einsatzsatelliten fiir Wetterbeobachtung wiederfinden, nur um die Samm-
lung erster MefBergebnisse bzw. um die Erprobung der entsprechenden Apparaturen
gehandelt haben, da derart kurzlebige Satelliten fiir ein kontinuierlich arbeitendes
meteorologisches Beobachtungssystem mit Hilfe von Erdsatelliten konomisch nicht
tragbar wiren. .

AnschlieBend werden die entsprechenden mit amerikanischen Wetter-Satelliten
ausgefiihrten Strahlungsmessungen zum Vergleich kurz beschrieben.

Zuerst das System der Tiros-Satelliten. Die ersten Experimente mit diesem Satel-
litentyp begannen 1960. Sie wurden bis zum Jahre 1965 fortgefiihrt. Auch hier wur-
den Strahlungsmessungen ausgefiihrt. Zu unterscheiden sind hier zwei Strahlungs-
messungen beziiglich des erfaB3ten Gebietes. Als erstes das sogenannte Abtast-Radio-
meter, mit dem nur ein schmaler Winkelbereich der Erdoberfliche erfalt wurde.
Das zweite ist ein sogenanntes Flachen-Radiometer, dessen beide Sensoren mit
Weitwinkelobjektiven arbeiten und deren MeGBwerte einem relativ groBen Teil der
Erdoberfliche zuzuordnen sind. Dieses Flichen-Radiometer besafl zwei in der Drall-
achse des Satelliten befindliche Sensoren.

Bekanntlich waren die ersten acht Tiros-Satelliten drallstabilisiert. Sie hatten
die Form einer flachen Hutschachtel. Die beiden Kameras waren an der grofien
ebenen Fliche angebracht. Durch die Drallstabilisierung zeigten die Kameras bzw.
die Flichen-Radiometer nur etwas weniger als einen halben Erdumlauf lang in
Richtung zur Erde. Wihrend dieser Zeit énderte sich auch stindig der ,Blickwin-
kel“, also der Winkel Kamera — Drallachse zur Horizontebene des beobachteten
Gebietes.

Erst bei Tiros 9 und Tiros 10 war die Drallachse nach Erreichen der Flugbahn
um 90 Grad gekippt worden, so daB sie sich #hnlich wie ein rollendes Rad in ihrer
Bahn vorwirts bewegte. Die Kameras bzw. Flichen-Radiometer waren hier am
Rand der ,Hutschachtel“ angebracht. Erst bei diesen letzten beiden Satelliten war
es moglich, wihrend des gesamten Erdumlaufs MeBwerte bzw. Bilder zu erhalten.

Mit den Flichen-Radiometern wurde einmal die gesamte von der Erdoberfliche
reflektierte Strahlung sowie die thermische Eigenstrahlung der Erde gemessen. Die
Empfindlichkeit dieses Photometers reichte von 0,2—50 Mikron. Als zweites wurde
die Eigenwirmestrahlung der Erdoberfliche photometrisch bestimmt. Dieses Instru-
ment war fiir den Wellenlédngenbereich von 8—12 Mikron empfindlich.

Das Abtast-Radiometer, mit dem nur ein schmaler Winkelbereich erfa3t wurde,
besal fiinf verschiedene Sensoren. Diese waren bei den Tiros-Satelliten um 45 Grad
geneigt gegen die Drallachse angebracht.
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Mit einem dieser Photometer sollte der CO,-Gehalt der Erdatmosphére bestimmt
werden. Hier wurde nur Infrarotstrahlung im Bereich von 14,5—15,5 Mikron auf-
genommen. Ein weiterer Sensor bestimmte die Intensitit des reflektierten Lichtes
im sichtbaren Bereich. Seine Empfindlichkeit reichte von 0,5—0,9 Mikron. Das Riick-
strahlungsvermoégen der Erde und ihrer Atmosphire sollte mit dem dritten Sensor
untersucht werden. Sein MeBbereich lag zwischen den Grenzen 0,25 und 6 Mikron.
Mit dem vierten Photometer wurde wiederum die Gesamtstrahlung der Erde und
ihrer Atmosphéire im Bereich von 7—30 Mikron bestimmt. Die Warmestrahlung der
Erdoberfldche bzw. der oberen Wolkenschichten hat man mit dem letzten der Sen-
soren gemessen. Der von ihm aufgenommene Bereich des Spektrums lag zwischen
7 und 12 Mikron.

Verglichen mit dem sowjetischen Wetter-Satelliten Kosmos 122 finden wir hier
eine annidhernde Ubereinstimmung in den StrahlungsmeBaufgaben, nur mit dem
Unterschied, da bei dem sowjetischen Satelliten diese Messungen sténdig aus-
gefiihrt wurden, wihrend sie bei den amerikanischen Satelliten nur von begrenzten
Gebieten zur Verfiigung standen.

Die Angaben iiber die Strahlungsmessungen mit den Tiros-Satelliten sind natir-
lich nur eine Zusammenfassung aller mit Tiros-Satelliten ausgefiihrten Messungen
und treffen nicht unbedingt auf jeden einzelnen dieser Satelliten zu.

Im folgenden eine tabellarische Zusammenfassung der amerikanischen Tiros-
Satelliten mit den wichtigsten Angaben: .

Tiros Startdatum Funktionsdauer Apogdum Perigdaum Bahnneigung
Nr. Tage km km Grad
1 1. 4.1960 i 750 690 48,4
2 23. 11. 1960 76 729 623 48,5
3 12. 7.1961 145 815 742 478
4 8. 2.1962 120 844 710 48,3
5 19. 6.1962 330 972 590 51,1
6 18. 9.1962 388 711 684 58,3
7 19. 6.1963 etwa 700 649 621 58,2
8 21.12.1963 in Betrieb 748 687 58,0
9 22. 1.1965 in Betrieb 2563 696 83,6
10 2. 7.1965 in Betrieb 831 738 81,4

Bei den Angaben iiber Funktionsdauer bezieht sich ,in Betrieb® auf das Datum
31. 5. 1966.

Der fortgeschrittene Typ in der amerikanischen Wetter-Satelliten-Entwicklung
sind die Satelliten der Serie ,Nimbus“. Sie besitzen im Gegensatz zu den Tiros-
Satelliten keine Drallstabilisierung, sondern die Ausrichtung der Kameraachsen
nach der Erdoberfliche erfolgt mit Hilfe von Gasdiisensystemen, deren Steuerungs-
system seine Orientierungsangaben durch Infrarot-Horizontsensoren erhilt.

Auch hier zunichst Angaben iiber die mit diesen Satelliten ausgefiihrten Strah-
lungsmessungen. Dieses System hat die Bezeichnung MRIR (Medium Resolution
Infrared Radiometer), also Infrarot-Radiometer mit mittlerer Auflésung. Im Gegen-
satz dazu haben diese Satelliten noch ein sogenanntes HRIR-System, d.h. High
Resolution Infrared Radiometer, also Infrarot-Radiometer hoher Auflosung. Mit
ihm werden die Aufnahmen vom Wolkenbedeckungsgrad auf der Nachtseite der
Erde gemacht.



Das MRIR-System der Nimbus-Satelliten besitzt fiinf verschiedene Sensoren.
Einer der Sensoren ist im Bereich von 6,5—7 Mikron eingesetzt. Es ist das Gebiet
einer starken Wasserdampfabsorption im Infrarotspektrum. Mit den MeBwerten
dieses Detektors lassen sich gewisse Abschitzungen iiber die relative Luftfeuchtig-
keit machen. Ferner bekommt man Angaben iiber Temperaturen in den oberen
Gebieten der Troposphire. Das zweite Photometer besitzt einen Filter, der nur
Infrarotstrahlung nahe 10 Mikron hindurchldBt. Bei dieser Wellenlinge ist die Erd-
atmosphire fiir Infrarotstrahlung sozusagen durchsichtig. Man kann also hierbei
die Temperatur der Erdoberfliche bzw. die der Wolkenobergrenze bestimmen. Der
dritte Detektor mifit wiederum den gesamten von der Erde reflektierten Wiarme-
Strahlungsstrom; seine Empfindlichkeit liegt zwischen 7 und 30 Mikron. Mit dem
vierten Detektor wird fast der gesamte von der Erde ausgehende Strahlungstrom
gemessen. Da mit ihm der Bereich von 0,2—4 Mikron erfaBt wird, handelt es sich
hierbei um 99 Prozent der von der Erde ausgehenden Strahlung. Der fiinfte Detek-
tor schlieflich mifit das sichtbare Licht im Bereich von 0,5—0,9 Mikron.

Kurz zusammengefal3t einige Angaben iiber die elektronische Verarbeitung dieser
MeBwerte, wie sie bei den Tiros-Satelliten in dhnlicher Weise ausgefiihrt werden.

Die MeBwerte der fiinf Detektoren modulieren fiinf spannungsstabilisierte NF-
Oszillatoren in der Frequenz. Einem Hub von 50 Hz entspricht dabei ein Modula-
tionsgrad von 100 Prozent. Die Ausginge der fiinf Oszillatoren werden in einer
Additionsstufe zu einem komplexen Signal zusammengefat und zusammen mit
einer 500 Hz Bezugsfrequenz ubertragen. Die Direktiibertragung ist aber nur dann
moglich, wenn der Satellit sich im Empfangsbereich einer Bodenstation befindet.
Da dies aber nur wihrend eines relativ kurzen Zeitabschnittes seines Erdumlaufs
der Fall ist, miissen diese MeBwerte auch gespeichert werden kénnen, wozu wie-
derum zusitzliche elektronische Ausriistungen notwendig sind.

Als Beispiel dazu wiederum die Speicheranlage der Nimbus-Satelliten. Die Band-
aufnahme des komplexen Signals bei der Bezugsfrequenz erfolgt mit einer Ge-
schwindigkeit von 9 em/s. Auf Funkkommando kénnen diese Binder mit bedeutend
hoherer Geschwindigkeit abgespielt und wiederum durch Frequenzmodulation
iibertragen werden. Bei den Nimbus-Satelliten betrigt die Wiedergabegeschwindig-
keit 30 cm/s. Bei einigen der Tiros-Satelliten hatte man sogar Wiedergabegeschwin-
digkeiten erreicht, die das DreiBigfache der Aufnahmegeschwindigkeit ausmachen.
Damit war es moglich, alle Mef3werte eines Umlaufs innerhalb von 3 Minuten zur
Erde zu {ibertragen. Zur Ubertragung wurde ein Sender im 136-MHz-Bereich mit
2-W-Leistung verwendet.

Es folgen die wichtigsten Angaben iliber die Nimbus-Satelliten:

Nimbus Startdatum  Funktionsdauer  Apogdum Perigdium Bahnneigung

Nr. Tage km km Grad
1 (A) 28. 8. 1964 26 1046 540 99
2 (C) 15. 5. 1966 in Betrieb 1187 1095 100,33

Der zweite Start eines Nimbus-Satelliten, Bezeichnung ,Nimbus (B)“, war nicht
gegliickt. Vollstdndigkeitshalber sind noch die beiden ESSA-Satelliten zu nenrnen,
die in der amerikanischen Fachpresse als Einsatz-Wettersatelliten bezeichnet
werden.

ESSA Startdatum  Funktionsdauer Apogdum Perigdum Bahnneigung
Nr. Tage km km Grad
1 3.2.1966 in Betrieb 845 702 97,9
2 28. 2. 1966 in Betrieb 1418 1385 100,9



Uber Strahlungsmessungen, die mit diesen Satelliten ausgefiihrt werden oder
wurden, liegen leider noch keine exakten Angaben vor.

Zu den Fernsehbildaufnahmen wird berichtet:

Bei den Tiros-Satelliten wurden Vidicon-Réhren verwendet, die ein 500-Zeilen-
Bild liefern (das kommerzielle Fernsehen in Mitteleuropa verwendet 625 Zeilen).
Zur Ubertragung bzw. Speicherung eines Bildes wurden 2 Sekunden bendtigt. Die
Speicherkapazitit der Tiros-Satelliten betrug 32 Bilder.

Die Ubertragung wurde auf folgende Weise vorgenommen: Der Vidion-Ausgang
der Kamera oder der Wiedergabeverstirker des Magnetbandspeichers modulierte
einen 85-kHz-Oszillator in der Frequenz. Der Hub betrug 15 kHz. Der frequenz-
modulierte Triger wurde zusammen mit einer Bezugsfrequenz und Synchroni-
sationssignalen durch einen 2-W-Sender zur Erde iibertragen. Die Vidio-Bandbreite
betrug 62,5 kHz. Der Sender arbeitete auf einer Trégerfrequenz von 235 Mz und
ist frequenzmoduliert. Das FM-FM-Verfahren ist verhéltnismdBig unempfindlich
gegen elektrische Stoérungen, was bei kleinen Sendeleistungen und groBen Uber-
tragungsstrecken wichtig ist.

Die Satelliten Tiros 1 bis 8 und ESSA 1 arbeiteten nach dem genannten Verfahren.
Bei den Nimbus-Satelliten wurde ein verbessertes System eingesetzt.

Mit Tiros 9 und Tiros 10 sowie Nimbus 1 wurde das sogenannte APT-System
(Automatic Picture Transmission) erprobt. Bei ESSA 2 und Nimbus 2 wurde es
eingesetzt.

Es handelt sich hierbei um eine automatische Bildiibertragung eines 800-Zeilen-
Bildes. Die Ubertragung erfolgte im 136-MHz-Band bei einem Frequenzhub von
+ 10 kHz mit einer Sendeleistung von 5 W. Die Ubertragung eines Bildes erfolgt
in 200 Sekunden, wobei vorher ein 3 Sekunden dauerndes 300-kHz-Startsignal und
danach ein 5 Sekunden dauerndes Signal zum Einphasen der Empfangsapparatur
gesendet wird. Danach erfolgt die Bildiibertragung. Jede Station in jedém Land
mit entsprechender Ausriistung ist damit in die Lage versetzt, Wetterbilder emp-
fangen zu kénnen.

Das Saturn-Programm

1966 hat die zweite Phase bei der Erfiillung des Saturnprogramms begonnen:
Der erste Start der Saturn 1 B. Insgesamt umfaBt das Saturnprogramm drei Phasen:

1. Den Start von zehn Saturn 1 (SA —1 bis 10) in der Zeit von 1964—1965. Mit
diesen Trégerraketen kann eine Nutzlast von je 10 000 kg auf eine Erdumlauf-
bahn gebracht werden. Alle zehn Versuche verliefen erfolgreich.

2. Den Start von 12 Saturn 1 B (SA — 201 bis 212) in der Zeit von Januar 1966 bis
November 1968. Diese zweistufige Rakete kann bereits eine Nutzlast von
16 800 kg auf die Bahn bringen.

3. Den Start von 15 Saturn 5 (SA —501 bis 515) in der Zeit von Dezember 1965
bis Januar 1970. Dieses dreistufige Trigerraketensystem soll in der Lage sein,
eine Nutzlast von 43 100kg ins All zu beférdern.



Die Saturn 1 B gestattet es der NASA, Apollo-Fahrzeuge auf Erdumlaufbahnen zur
Entwicklung dieser Fahrzeuge und zum Training der Kosmonauten einzusetzen.

Das Tragerraketensystem Saturn 1 B setzt sich wie folgt zusammen:

1. Stufe: Die Saturn 1B (S—1B) von der Space Division der Chrysler Corpo-
ration. Die S—1B ist eine umkonstruierte Saturn 1 — Erststufe. Linge: 24,4 m;
maximaler Durchmesser: 6,55 m; Leergewicht: 38 560 kg; Antrieb: 8 Fliissigtreib-
stoffraketenmotore (Rocketdyne H —1); Schub je 90700 kp; Schub insgesamt
725 600 kp. Die Fertigung der Erststufe erfolgt im NASA-Montagewerk Michoud
bei New Orleans, die Priifliufe werden im Marshall Space Flight Center in
Huntsville 'vorgenommen, P

2. Stufe: Die Saturn 4B (S—4B) von der Douglas Missile and Space Division.
Etwas verédndert dient die S—4B als dritte Stufe fiir die Saturn 5. Der Rocket-
dyne-S-2-Raketenmotor arbeitet mit fliissigem Wasserstoff und fliissigem Sauer-
stoff. Lénge: 17,7m; Durchmesser: 6,55 m; Leergewicht: 10900 kg; Treibstoff-
gewicht: 104 300 kg; Vakuumschub: 90 700 kp.

3. Stufe: Die Nutzlast wird auf die Zweitstufe montiert. Die Gesamthshe der
Saturn 1B betrdgt dann 68,6 m und das startbereite Gesamtgewicht 586 900 kg.

Nachfolgend die geplanten Starttermine fiir die Saturn-1-B-Erprobung:

SA-201 1966 Februar: Apollo-Fahrzeug auf ballistischer Bahn, Hohe 450 km.
SA-202 1966 Juli: Erstes unbemanntes Apollo-Fahrzeug auf einer Umlaufbahn.
SA-203 1966 Oktober: Erstes bemanntes Apollo-Fahrzeug auf einer Umlaufbahn.
SA-204 1966 Dez.: Zweites bemanntes Apollo-Fahrzeug auf einer Umlaufbahn.
SA-205 1967 Januar: Drittes bemanntes Apollo-Fahrzeug auf einer Umlaufbahn.
SA-206 1967 Mairz: Erstes Mondlandefahrzeug auf einer Umlaufbahn.

Detaillierte Angaben liegen noch nicht vor tiber:

SA-207 1967 Juni; SA-208 1967 Oktober; SA-209 1968 Februar; SA-210 1968 Mai;
SA-211 1968 August; SA-212 1968 November.

Ab Dezember 1966 soll Saturn 5 erprobt werden. Ihr System hat folgenden
Aufbau:

1. Stufe: Die Saturn 1C (S-1C) von Boeing mit fiinf Rocketdyne-F-1-Raketen-

motoren, die insgesamt einen Schub von 3 400 000 kp erzeugen.

2. Stufe: Die Saturn 2 (S-2) von der North American mit fiinf Rocketdyne-S-2-
Raketenmotoren, die iiber eine Gesamtschubleistung von 454 000 kp verfiigen.

3. Stufe: Die Saturn 4 B (S-4 B) von Douglas, bestehend aus einem S-2-Raketen-
motor mit einer Schubleistung von 90 700 kp.

Die Startliste sieht folgende Versuche vor:

SA-501 1966 Dezember: Erster Start einer Saturn 5.

SA-502 1967 April: Erster SaturnabschuB mit unbemanntem Apollo-Fahrzeug
und Mondlandefahrzeug.

SA-503 1967 September: Erster Start eines bemannten Apollo-Fahrzeuges.
SA-504 1968 Januar: Zweiter Start eines bemannten Apollo-Fahrzeuges.
SA-505 1968 April: Erste Mondlandung, wenn erfolgreiche Vorversuche,
SA-506 1968 Juli; SA-507 1968 Oktober; SA-508 1969 Januar; SA-509 1969 Mérz.
SA-510 1969 Mai: Erste Mondlandung, wenn bei den Vorversuchen Stérungen.
SA-511 1969 Juli; SA-512 1969 November; SA-513 1969 November; SA-514 1970
Januar; SA-515 1970 Januar. H.H.




Das Apollo-Programm

Innerhalb des Gemini-Programms steht noch ein Experiment bevor: GT-12, Die
letzten Experimente waren:

GT-10: direkter Aufstieg mit Rendezvous im ersten Apogium unter Verwendung
samtlicher Bordgerite.

GT-11: Simulieren eines Rendezvous auf einer Mondumlaufbahn zwischen dem
Apollo-Mutterschiff und dem Apollo-Mondlandefahrzeug.

GT-12: Simulieren eines abgebrochenen Einsatzes des Mondlandefahrzeuges, das
den Abstieg beginnt, jedoch nicht landet, sondern den Mond auf einer eigenen
Ellipsenbahn, gleicher Ebene und Periode umfliegt, nach einem Umlauf wieder zum
Apollo-Fahrzeug gelangt und das Koppelmanover ausfiihrt.

Noch ist dieses Programm nicht abgeschlossen, da liuft bereits das anschlieBende
Apollo-Programm an. Es ist qualitativ und quantitativ das anspruchsvollste ameri-
kanische Raumfahrt-Programm. Fiir seine Erfiillung sind 300 000 Menschen in
20 000 Firmen tétig. Bis 1969 wird dieses Unterne}xmen 20 Milliarden Dollar kosten.

Das fiir den Drei-Mann-Mondflug bestimmte dreiteilige Apollo-Vehikel besteht:
1. aus der Apollo-Fithrungsgruppe — Gewicht 4990 kg;

2. aus der Apollo-Geratebaugruppe — Gewicht 22 680 kg;

3. aus dem Apollo-Mondlandefahrzeug — Gewicht 13 600 kg.

Hinzu kommen Verbindungsteile und Ubergangsverkleidungen — Gewicht 1830 kg,
so dafl das Apollo-Fahrzeug insgesamt 43 100 kg wiegt.

Die Hauptaufgabe des Apollo-Projektes besteht darin, zwei Astronauten auf dem
Mond zu landen und wieder zur Erde zuriickzufiihren. Das Flugprogramm, das
197 Stunden, also rund 8 Tage umfaBt (alle Zeitangaben sind ab Start in Stunden
gerechnet), sieht fiir den Normalverlauf folgendes vor:

0h00m: Die Erststufe der Saturn 5 wird auf der AbschuBrampe in Cape Kennedy
geziindet und hebt das dreiteilige und dreisitzige Apollo-System ab. Nach Brenn-
schlu wird die erste Stufe abgetrennt, die Motore der Zweitsiufe werden ge-
ziindet, die das System 6,5 Minuten lang antreiben. Nach dem Trennen der zwei-
ten Stufe arbeitet fiir kurze Zeit der Raketenmotor der Drittstufe.

Das dreistufige Saturn-Trigerraketensystem hat das Apollo-Fahrzeug einschlieB-
lich der Drittstufe auf eine Satellitenbahn um die Erde gebracht, auf der sie die
Erde anderhalbmal umkreisen.

2h48m: Die Drittstufe der Saturn wird erneut geziindet und bringt das Apollo-
System auf die zweite kosmische Geschwindigkeit in Richtung Mond.

3h18m: Die Fithrungs- und die Gerétebaugruppe werden abgetrennt, um 180° bis
3m30h gedreht und mit dem Mondlandefahrzeug gekoppelt. Dann entfernt die
Geritebaugruppe das Mondlandefahrzeug von der Drittstufe.

Bei Anndherung an den Mond bremst der Motor der Gerétebaugruppe die Fahr-
zeuge so weit ab, daB sie in eine 60 km iiber der Mondoberfliche liegende Um-
laufbahn eingesteuert werden kénnen.

72h48m: Zwei der drei Astronauten begeben sich aus der Fiithrungsgruppe in das
Mondlandefahrzeug und trennen dieses von der Fiihrungs- und der Geritebau-
gruppe.



73h18m: Die beiden Mondbesucher ziinden fiir eine Minute den Abstiegsmotor
des Mondlandefahrzeuges und nihern sich mit etwa 6400 km/h dem Erdtrabanten.
In 16 km Hohe wird der Motor nochmals geziindet, das Landefahrzeug setzt mit
einer Geschwindigkeit von weniger als 3 m/s auf.

98h30m: Mit Hilfe eines Aufstiegsmotors starten die beiden Mondbesucher mit
ihrem Fihrboot, wobei sie die Landebaugruppe als Startplattform benutzen.

99h54m: Nachdem das Fihrboot eine Mondumlaufbahn erreicht hat, erfolgt das
Rendezvous und das Koppeln mit dem Mutterschiff.
100h30m: Die beiden Astronauten steigen vom' Mondlandefahrzeug in die Fiih-
rungsgruppe um, das Landefahrzeug wird abgetrennt.
103h30m: Die Fithrungsgruppe wird auf 9700 km/h beschleunigt und gelangt auf
eine Riickkehrbahn zur Erde.
195430m: Im Wiedereintrittskorridor trennen die Astronauten die Fiihrungsgruppe
von der Geridtebaugruppe.
195h54m; Die Fiihrungsgruppe tritt in die dichten Schichten der Erdatmosphire
ein.
196h 6m: Drei groBe Bergungsfallschirme werden entfaltet.
196h36m: Die Apollo-Fiihrungsgruppe mit den drei Astronauten landet auf der
Erde.

Die achttigige Mondexpedition gliedert sich also in drei groBe Abschnitte: Hin-
flug 3 Tage; Aufenthalt 1 Tag; Riickflug 4 Tage. H.H.

Abgeschlossen im Oktober 1966.

Schwereloser Mensch und schwerefreier Raum

Noch kein Mensch ist bis in einen schwerefreien Raum vorgedrungen. Da jede
Masse von einem Gravitationsfeld umgeben ist, herrscht im Weltraum nur an
bestimmten Punkten zwischen zwei oder mehreren Massen Schwerefreiheit.

Was die Weltraumfahrer bisher erlebten, war infolge der besonderen Art des
Fluges ein auf die Raumkapsel beschrénkter Zustand der Schwerelosigkeit.

Die MaBeinheit fiir die Stirke des Gravitationsfeldes ist 1 Dyn pro Gramm. Das
Dyn ist die in der Physik meist verwendete Krafteinheit, die unabhéingig von etwa
vorhandenen Gravitationsfeldern definiert ist. Die Kraft, mit der ein 1-Gramm-
Stiick von der Erde auf ihrer Oberfliche angezogen wird, betriigt bereits 981 Dyn.

Nachfolgend eine Tabelle iiber die GréSe der Gravitationsfeldstdrken der Erde,
des Mondes und der Sonne an verschiedenen Orten des Weltraumes:

Dyn pro Gramm Feldstérke des Gravitationsfeldes

981 der Erde auf ihrer Oberflache
950 der Erde in 100 km Héhe
894 der Erde in 300 km Hoéhe
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Dyn pro Gramm Feldstidrke des Gravitationsfeldes

732 der Erde in 1000 km Hoéhe
22 der Erde in 36 000 km Hohe
162 des Mondes auf seiner Oberfliche
0,0033 des Mondes am Ort der Erde
27000 der Sonne auf ihrer ,Oberfliche*
0,59 der Sonne am Ort der Erde
0,0004 der Sonne in 6 Milliarden km Entfernung (im Gebiet der

Pluto-Bahn)

0,00000000007 der Sonne in 1,5 Lichtjahren Entfernung (der nédchste Fixstern
ist etwa 4 Lichtjahre entfernt)

Alle bisherigen bemannten Raumfliige erfolgten in Héhen zwischen 150 km und
500 km. Die Tabelle zeigt, daB die Feldstirke in diesen Hohen nur wenig abge-
nommen hat. Als #ufBlerste Grenze wurden 36 000 km gewéhlt. In diesen Hohen
kreisen die Nachrichtensatelliten Telstar und Early Bird auf synchronen Umlauf-
bahnen.

Das Gravitationsfeld, das jede Masse umgibt, nimmt mit der Entfernung von
derem Zentrum stindig ab, erreicht aber in keiner endlichen Enfernung den Wert
Null. Gravitationsfreie Gebiete sind also im Kosmos nicht zu erwarten. Jedoch gibt
es einzelne Punkte im Raum, wo Gravitationsfelder, die von verschiedenen Zentren
ausgehen, sich gegenseitig genau aufheben.

Solche ,neutralen Punkte“ gibt es im Mittelpunkt einer jeden kugelférmigen
Massenansammlung, denn hier heben aus Symmetriegriinden alle Kréfte einan-
der auf.

Zwischen zwei Gravitationsfeldern ist die Lage dieses ,neutralen Punktes“ ab-
hingig vom Massenverhiltnis der Korper. Das Massenverhéltnis Erde — Mond
betriigt 81 zu 1, also liegt der neutrale Punkt nahe am Mond und das Abstands-
verhéltnis ist 9 zu 1. *

Uber den neutralen Punkt fiihrt nur die gerade Verbindungslinie zwischen Mond
und Erde. Jede gekriimmte Bahn fithrt zwar auch iiber eine Stelle, an der das
Gravitationsfeld der Erde gleich dem des Mondes ist, die Felder heben sich dann
aber nicht auf, weil sie keine entgegengesetzte Richtung haben.

Der neutrale Punkt steht nicht im Raum fest, sondern lduft mit einer Geschwin-
digkeit von etwa 500m/s mit dem Mond um die Erde. Kompliziert werden die Be-
ziehungen weiterhin dadurch, daB das Gravitationsfeld der Sonne im Raum zwi-
schen Erde und Mond einen merklichen Einflu nimmt. Bei Vollmond iiberlagert
sich das Gravitationsfeld der Sonne verstirkend iiber das der Erde, der neutrale
Punkt riickt niher an die Sonne heran. Das Abstandsverhiltnis ist dann 16 zu 1,
die Feldstirken von Sonne und Erde betragen an diesem Ort 0,59 -+ 0,31 Dyn pro
Gramm, die des Mondes 0,90 Dyn pro Gramm. Bei Neumond hingegen liegt der neu-
trale Punkt wesentlich entfernter vom Mond.-Das Abstandsverhilinis betrédgt dann
2 zu 1, und die Feldstirken von Sonne und Mond ergeben 0,59 + 0,03 Dyn pro
Gramm.

Neben diesem . inneren* neutralen Punkt im System Erde — Mond — Sonne gibt
es auch noch einen ,duBeren®, der zwischen dem Erde-Mond-System und der Sonne
liegt. H.H.
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Sind passive Nachrichtensatelliten noch aktuell?

H.D. NAUMANN

Durch die Erfolge mit aktiven Nachrichtensatelliten, die, gemessen an Umfang
und Schwierigkeiten des Objektes nach einer relativ kurzen Zeit der Entwick-
lung und Erprobung Einsatzreife erlangt haben, sind passive Nachrichtensatelliten
in letzter Zeit mehr und mehr in Vergessenheit geraten. Es wire jedoch falsch,
daraus zu schlieBen, daB sie in Zukunft géinzlich ohne Bedeutung sind. Abgesehen
von Anwendungen passiver Satelliten fiir Zwecke wissenschaftlicher Forschungen
(z. B. fiir geoditische Vermessungen des Erdballs, wie sie mit dem Ballonsatelliten
PAGEOS durchgefiihrt werden) haben sie auch fiir die Belange der Nachrichten-
technik auf Grund einer Reihe positiver Eigenschaften in Zukunft verschiedene
Einsatzmoglichkeiten.

Hauptnachteil der passiven Nachrichtensatelliten ist ihre ungiinstige Leistungs-
bilanz. Da am Satelliten keine Regeneration des Signalpegels erfolgt, sondern eine
mit Verlusten behaftete Streuung, ist das an der Bodenstation ankommende Signal
duBerst schwach. Um deshalb empfangsseitig die gleichen Leistungsverhiltnisse
zu erhalten, wie sie mit aktiven Satelliten moglich sind, ist einmal eine hohere
Leistung des Senders am Boden, zum anderen ein entsprechend groBer Reflektor-
satellit, dessen Dimensionen die der bisher erprobten Vertreter weit iibersteigen,
erforderlich. So ist es durchaus moglich, mit passiven Nachrichtensatelliten Fern-
sehiibertragungen durchzufiihren. Bei einer Empféngerrauschtemperatur von 100° K
und einer Betriebsfrequenz von 6 GHz wiren dazu ein Ballonsatellit von 130—150 m
Durchmesser bei etwa 3500 km Bahnhohe, eine Empfangsantenne am Boden von
25 m Durchmesser und eine Leistung des Bodensenders von 100 kW erforderlich [11.
Man erkennt aus diesen Angaben, daB3 passiven Satelliten fiir kommerzielle Zwecke
kaum eine Zukunft einzuriumen ist, wenngleich sie nicht generell ungeeignet sind
fiir breitbandige Nachrichtentibertragungen, wie das in der populdrwissenschaft-
lich_en Literatur verschiedentlich behauptet wurde.

Dem Nachteil der ungiinstigen Leistungsbilanz stehen folgende Vorteile gegeniiber:

1. Passive Nachrichtensatelliten sind unkompliziert im Aufbau. Infolge nicht-
vorhandener elektronischer Ausriistungen (auBer einem oder zwei Bakensendern)
haben sie eine geringe Storanfilligkeit, d.h. hohe Betriebssicherheit und lange
Lebensdauer.

2. Passive Nachrichtensatelliten sind an keine bestimmte Ubertragungstrequenz
gebunden. Deshalb sind sie anpassungsfihig und universell einsetzbar. Diese Eigen-
schaft macht sie besonders fiir militidrische Anwendung brauchbar. Da wéihrend
einer Ubertragung ein hiufiger Frequenzwechsel durchgefiihrt werden kann, be-
stehen nur geringe Moglichkeiten zur Stérung des Funkverkehrs durch gegnerische

* Stationen. Auch die Abhdrméglichkeit ist dadurch geringer. Viele der auf diesem
Sektor gebriuchlichen Funkdienste erfordern nur schmalbandige Nachrichtenver-
bindungen (Sprechfunk, Fernschreiben), so daB hierfiir schwiichere Sender und
kleinere Satelliten als in dem eingangs angegebenen Zahlenspiegel eingesetzt wer-
den kénnen.

Die genannten Vorteile veranlaiten die amerikanische Weltraumbehérde NASA
schon vor etwa 4 Jahren zur Vergabe von Studienauftrigen, die das Ziel hatten,
verbesserte Typen passiver Nachrichtensatelliten zu entwickeln. Wie der NASA-
Direktor fiir das Echo-Projekt, D. P. Rogers seinerzeit verlauten lieB, beabsichtigte
die NASA, Programme fiir passive Nachrichtensatelliten aufzunehmen, wenn die
Entwicklung eines Typs gelinge, der die Leistungsfihigkeit: von Echo 2 um den
Faktor 10 iibersteigt [1].
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Linsenformiger, gravitationsstabilisierter,
passiver Nachrichtensatellit.

Zwei Varianten wurden vorgeschla-
gen: Die erste sah die Verwendung eines
linsenférmigen, gravitationsstabilisierten
Satelliten (siche Abb.) vor, der mit
einem gut reflektierenden Uberzug ver-
sehen sein sollte. An der Entwicklung
dieses Projektes (POLES) waren u. a. die
Firmen Philco und General Electric be-
teiligt. Da von diesem Typ nie wieder .
berichtet wurde, darf angenommen wer-
den, daB er nicht realisiert wird. Die
Griinde diirften darin zu suchen sein,
daB die notwendige Stabilisation eines
solchen Satelliten einen apparativen
Aufwand erfordert, der einen wesent-
lichen Vorteil passiver Satelliten, ihre
geringe Storanfilligkeit aufheben wiirde.

Die zweite Variante sah die Verwendung sphirischer Satelliten vor, die aller-
dings gegeniiber den Echo-Satelliten verbesserte Eigenschaften aufweisen. Vorge-
schlagen wurde die Verwendung eines aus einem Drahtgeflecht bestehenden
Satelliten. Zum EinschuB in die Umlaufbahn und fiir die Aufrichtung des Draht-
geflechtes zur Kugelform wird das Netzwerk zunichst in einen lichtloslichen Spe-
zial-Plastikfilm eingebettet. Das Aufblasen dieses Ballons erfolgt dann nach der
auch’ bei den Echo-Satelliten angewandten Methode mit Hilfe sublimierender
Chemikalien. Nach Aufrichten des Ballons wird der Film durch die Einwirkung
der solaren UV-Strahlung aufgeldst, so daB das Drahtgeflecht iibrig bleibt. Die
zweite Moglichkeit zur Aufrichtung eines solchen Drahtgeflechtes besteht in der
Anwendung spezieller Fiberplastiken, die eine Art Speichereffekt fiir mechanische
Energie zeigen. Bei Einwirken der Sonnenstrahlung wird diese Energie freigesetzt
und der Ballon richtet sich auf.

Der Reflektionsfaktor derartiger Drahtgeflecht-Satelliten ist abhingig von der
Maschenweite. Es gilt [1]:
1
s? s )
2 og? (2o
144 72 log’ (na
a = Drahtdurchmesser, s = Zwischenlinge des Geflechts, A = Wellenlidnge

o=

Fiir hohe Betriebsfrequenzen sind engmaschige Netze notwendig, fiir niedrige Fre-
quenzen weitmaschige. Oder anders ausgedriickt: Der Reflexionsfaktor wird umso
geringer, je hoher bei konstanter Maschenweite die Frequenz wird, wenn als Aus-
gangspunkt derselben der aus vorstehender Gleichung entnehmbare ,Grenzwert*
genommen wird.

Gegeniiber den Echo-Ballons wird mit derartigen Geflechten noch ein weiterer
Vorteil erzielt, namlich die Reduzierung des Einflusses des Strahlungsdruckes der
Sonne. Es ist bekannt, daf3 bei den Echo-Satelliten starke UnregelméBigkeiten der
Bahn auftraten, die sich in Differenzen zwischen vorausberechneten und tatséch-
lichen Durchgangszeiten #duflerten, die z.T. die GroBenordnung einiger Minuten
erreichten. Derartige UnregelmiBigkeiten wirken sich erschwerend auf die Ab-
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wicklung des Satellitennachrichtenverkehrs aus, besonders beziiglich der programm-
gesteuerten Nachfithrung der Bodenantennen.

Es sind bis jetzt keine Pline der NASA bekannt geworden, die den Einsatz oder
Experimente mit diesen Satellitentypen vorsehen. Verdffentlicht wurde lediglich
die Absicht, einen etwa 300 m groBen sphiirischen Reflektorsatelliten im Zusammen-
hang mit dem geplanten amerikanischen Raumlaboratorium zu testen.

Aufgegriffen wurde die Idee des Drahtgeflecht-Satelliten hingegen von der ameri-
kanischen Luftwaffe, die bei der Goodyear Aerospace Corp. einen etwa 10 m groBen
Reflektorsatelliten bauen lieB, der im Sommer 1966 von Vandenberg aus in eine
knapp 900 km hohe Umlaufbahn gestartet wurde [2]. Fir den Aufrichtvorgang
wurde die erwidhnte Methode mit einem lichtlgslichen Plastikum eingesetzt. Uber
Ergebnisse bzw. Erfolge dieses (militdrischen Charakter tragenden) Experimentes
lagen bei Niederschrift dieser Zeilen noch keine Berichte vor.

Literatur:
[1] Electronics, 36 (1963), Nr. 36, S. 24/25.
[2] das elektron, H. 9/10, 1966, S. 152.

ELDO-Kostenneuverteilung

Auf der Pariser-ELDO-Tagung verhandelten die Minister der Mitgliederstaaten
liber Fortsetzung, Reorganisation und Kostenneuverteilung ihres Raumfahrtpro-
grammes. Nachfolgend der bisherige und jetzige Schliissel sowie die Differenz zwi-
schen beiden:

bisher jetzt Differenz
GrofBbritannien 38,70 /y 279 — 11,70
Westdeutschland 22,01 9, 2790/ + 4,990
Frankreich 23,93 %/ 250, + 1,079,
Italien 9,87 0 129, + 2139,
Belgien 2,859, 4,50/, 4+ 1,65,
Niederlande 2,64 0/, 450 + 1,869,

Die Tabelle zeigt, daBl der Anteil der westdeutschen Beteiligung den gréBten An-
stieg aufweist. Im Zusammenhang mit dieser Neuverteilung der Kosten ergeben
sich auch Anderungen fiir die Lieferung von Bauteilen. So wird Italien nunmehr
den ELDO-PAS-Apogiumsmotor entwickeln und bauen. Die Aquatorialbasis der
ELDO soll in Franzosisch-Guayana liegen. Diese Basis soll mit der in Doswin,
Australien, technisch und finanziell zusammenarbeiten. Das ELDO-PAS-Programm
sieht vor, im Jahre 1970 einen 200 kg schweren Satelliten auf eine dquatoriale Um-
laufbahn zu bringen. H.H.
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Die Erde am Himmel des Mondes

\
Eine erste historische Aufnahme eines Teiles der Mondoberfliche mit kleinen Kra- |
tern aus der Sicht von Lunar Orbiter 1. :
Am Himmel des Mondes die zum grofien Teil wolkenverdeckte Erde. ‘
|
!
|









Radioastronomische Station in Robledo de Chavela (Spanien)

In Robledo de Chavela befindet sich eine radioastronomische Beobachtungs- und
Bahnverfolgungsstation (richtiger miite es radioastronautische Station heifien) der
NASA-INTA. Diese von der NASA und dem Jet Propulsion Laboratory eingerich-
tete Station wird ausschlieBlich von spanischen Wissenschaftlern und Technikern
betrieben. Die elwa 60 Meilen von Madrid entfernte Station besteht aus drei, in
kurzen Abstinden angeordneten Radiotelesk (Radi t, ) von je 85 FuB}
Durchmesser und 250 t Gewicht. Der Durchmesser entspricht etwa 26 m.

Abb. Seite 16: Eine 26-m-Antenne, mit der erfolgreich Bildsignale von Mariner 4
und Lunar Orbiter 1 aufgenommen wurden.

Abb. Seite 17: Diese Antenne ist speziell fiir die Bahnverfolgung der einzelnen
Experimente im amerikanischen Apollo-Programm vorgesehen.

Oben: Blick auf eines der Antennensysteme aus der elektronischen Empfangs- und
Steuerungszentrale der Tracking-Station Robledo de Chavela.
Fotos: NASA-INTA, Madrid
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Schutz von Reumfahrzeugbauteilen
durch Oberfliichenbehandiung

Dr. EBERHARD HOLLAX

Die Funktionstiichtigkeit von lebenswichtigen Bauelementen fiir Raumfahrzeuge
ist in der Mehrzahl der Félle an das Vorhandensein schiitzender Oberflichenbeziige
gebunden.

Diese dienen insbesondere als Oxydationsschutz, kénnen aber auch solche Auf-
gaben wie die Temperatursteuerung oder die Verbesserung des Reflexionsver-
mogens fiir Funkstrahlen iibernehmen,

Die extremen Bedingungen, denen die entsprechenden Teile ausgesetzt sind — wie
Temperaturen von — 260 °C bis 4 5000 °C, einem Vakuum von 10-% bis 10—"? mm Hg,
hoher Strahlenbelastung und starker mechanischer Beanspruchung — erzwangen
die Entwicklung einer Reihe neuer und die Verfeinerung alter Verfahren der Ober-
flachenbehandlung.

Detailliertere Angaben hieriiber wurden besonders durch einen Vortrag von
M. E. Browning bekannt. Auf seine Ausfiihrungen stiitzt sich der vorliegende Bei-
trag besonders.

Prinzipiell sind fiir die Oberflichenbehandlung folgende Methoden gebriuchlich:
Galvanotechnik, Spritzlackierung und -galvanisierung, Elektrophorese sowie Ab-
scheidungen aus der Dampfphase und im Vakuum.

Bei der Galvanotechnik werden auBerordentlich festhaftende Schutziiberziige
elektrolytisch auf leitenden Stoffen bei Gleichstromspannungen von 3—8 Volt und
hohen Stromdichten in Schichtdicken von 1 bis 200 u niedergeschlagen.

Beste Ergebnisse mit galvanisch abgeschiedenen Goldlegierungsniederschligen
wurden bei vielen in der Raumfahritechnik benutzten elektronischen Geriten,
welche extrem niedrigen Temperaturen ausgesetzt sind, erzielt. Auch die auf der
Rumpfnase von Gemini 7 montierte Radar-Ortungs-Vorrichtung wurde galvanisch
vergoldet. Indiumbhaltige, elektrolytisch abgeschiedene Goldlegierungsniederschlige
erbrachten in einem fiir Raumfahrtzwecke verwendeten Motor die erforderliche
Schmierung, wihrend normale Schmiermittel versagten. Galvanisch niedergeschla-
gene — allerdings sehr kostspielige — Iridium-Uberziige garantieren duBerste Hitze-
besténdigkeil.

Neue Oberflichenbehandlungsmethoden mufiten fiir die in zunehmendem MaBe
in der Raumfahrt eingesetzten Metalle Beryllium, Titan, Magnesium und spezielle
Magnesium-Lithium-Legierungen erarbeitet werden. So wird fiir eine Welle zur
Umdrehungssteuerung im Apollo-Orientierungssystem galvanisch vernickeltes
Titan eingesetzt. Fiir zahlreiche Kreiselsysteme dient Beryllium und fiir Wellen-
leiter und andere Mikrowellen-Bauteile in Nachrichtensatelliten Magnesium als
Werkstoff. Um im letzten Fall die erforderliche elektronische Leitfihigkeit (Be-
reich 4 und 6 GHz) zu erreichen, mufl in einem doch recht aufwendi:,’ n Prozel —
némlich tiber die Stufen: Behandlung mit Sandstrahlen, Atzen, galvanische Ver-
zinkung und Verkupferung — eine etwa 10 u dicke Silberschicht elektrolytisch auf-
gebracht werden.

Das auf eine Erfindung des Schweizers Schoop zuriickgehende Spritzverfahren
gestattet die Aufbringung gut haftender Uberziige, sowohl auf metallischen als auch
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auf nichtmetallischen Oberflichen. Es wurden Spezial-Spritzpistolen entwickelt,
welche eine genaue Einhaltung der Schichtdicke des Uberzuges gestatten. Das ge-
nannte Verfahren ist dann vorteilhaft, wenn diinne Uberziige mit bestimmten
Eigenschaften aus Metallen, Oxyden, Silicaten und anderen hochschmelzenden
Stoffen auf Bauteilen hergestellt werden, welche bei den fiir diese Zwecke an sich
iiblichen Vakuum-Aufdampfungsverfahren durch die hohen Temperaturen ge-
schidigt werden kénnten.

Der auf den Abbildungen der Gemini-Kapseln erkennnbare, nach dem Spritz-
verfahren aufgebrachte weie Uberzug (auf dem Fiihrungsteil) besteht aus Zink-
oxid, welches mit Kaliumsilicat gebunden wird. Er dient insbesondere als Oxida-
tionsschutz sowie zur Temperatursteuerung und weist ein Absorptions-Emissions-
Verhiltnis von 0,17 fiir Sonnenstrahlung auf. Nach dem genannten Verfahren wird
auch eine Vergoldung des Glasfasergewebes, das als Hitzeschild (an der Riickseite
der Gemini-Kapseln) dient, ausgefiihrt. Welchen harten Bedingungen standgehalten
werden muf, 146t sich immerhin an der Tatsache ermessen, daf bei einem unléngst
durchgefiihrten Apollo-Probeflug beim Eintritt in die Atmosphdre Temperaturen
zwischen 2300 °C und 2800 °C registriert wurden.

Die Spritztechnik fiihrte auch zur Gewinnung des Werkstoffes g-Tantal (Beta-
Tantal), dessen Verwendung in Form von Diinnschicht-Widerstdnden und weiteren
elektronischen Bauelementen fiir die Raumfahrt vielversprechend ist.

Die Abscheidung aus der Dampfphase hat sich vor allem bei der Aufbringung
von Uberziigen auf Kunststoffen bewéhrt. So war die ,Mylar“-Kunststoffhiille der
Ballon-Satelliten ,Echo“ mit einer im Vakuum aufgedampften Aluminiumschicht
zur Reflexion der Mikrowellen und der Wirmestrahlung versehen worden. Gleich-
artig wurde auch die Ballonhiille des Satelliten ,Pageos“ (Durchmesser: 30 m)
behandelt.

Die fiir entsprechende Zwecke beim LEM-Projekt eingesetzten Metalle Niob,
Tantal und Molybdin werden durch Uberziige aus Silicium oder Aluminium,
welche aus der Dampfphase abgeschieden werden, gegen die hohe Temperatur und
die oxydierenden Einfllisse geschiitzt. SchlieBllich sei noch erwihnt, dal der bereits
angefiihrte Iridium-Uberzug hier besonders geeignet ist.

Literatur:

Browning, M. E.: Vortrag auf der F: der Messe in
Hannover im Jahre 1966 (verdfientlicht in Galvanotechnik Saulgau/Wilrtt. 57, 433 [1966]).

Neue Ergebnisse
der astronautischen Wissenschaft

KARL-HEINZ NEUMANN

Auf der Cespar-Tagung im Mai 1966 in Wien standen die Beitrdge der sowje-
tischen Wissenschaftler iiber die Ergebnisse der vorldufigen Auswertung des Raum-
flugunternehmens ,Luna 9 und der mit Hilfe einiger Kosmos-Satelliten ausgefiihr-
ten meteorologischen Messungen im Mittelpunkt des Interesses. Es soll deshalb in
diesem Beitrag hauptsiéchlich auf die genannte Thematik eingegangen werden, wo-
bei im Anschlufl noch iiber einige interessante Beitrige aus den USA und anderen
Staaten kurz berichtet werden soll.
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Uber die vorlidufigen Ergebnisse von Luna 9 trug Prof. Lebedinski vor. Da bereits
in fritheren Veroffentlichungen iiber das Raumflugunternehmen »Luna 9“ berichtet
wurde und zahlreiche Einzelheiten bekannt sind, sollen hier von diesem Vortrag
nur die wesentlichsten neuen Angaben gebracht werden.

Der MefBgeritebehilter erreichte nach der Trennung vom Antriebsteil die Mond-
oberfliche mit einer Geschwindigkeit von wenigen Metern pro Sekunde. Der Lan-
dungsort befindet sich nahe dem Krater Cavallieri Gamma im Oceanus Procellarum.
Die Aufnahmen der einzelnen Panoramen erfolgten iiber ein Spiegelsystem, wobei
sich die eigentliche Kameraoptik in der vertikalen Achse des kugelformigen Be-
hélters befand. Zu einem vollstindigen’ Panorama (entstanden durch Drehung des
Spiegels um 360 Grad) gehorten 8 Aufnahmen. Die Ubertragung der Bilder erfolgte
mit einer Linie pro Sekunde. Fiir die Ubertragung wurden Rundstrahl-Antennen
eingesetzt. Beim ersten Panorama ist der Mondhorizont, der bei 1,5 km Abstand
liegt, ringsherum mit abgebildet. Im Bereich zwischen 35 und 133 Grad Azimut
geht der Mondhorizont iiber den oberen Bildrand hinaus. Die Station lag beim
ersten Panorama leicht geneigt auf der Mondoberfliche. Die Winkelabweichung
der Vertikalachse der Station von der Lotrechten der Mondoberfliche betrug
16 Grad. Das Kamerasystem befand sich 65 cm iiber dem Mondboden. In Richtung
der Neigung konnte der Mondboden deshalb bis zu einem Abstand von 1,5m
(unterer Bildrand) aufgenommen werden. Die Station war in Richtung des Azimuts
von etwa 90 Grad, also in Richtung der gerade aufgegangenen Sonne, geneigt. Beim
ersten Panorama sind zwei der Bilder in Richtung zur Sonne infolge auftretender
Reflexe nicht klar. .

Im weiteren Verlauf dnderte sich die Neigung kontinuierlich bis zum dritten
Panorama auf 22,5 Grad. Durch diese Neigungséinderung:hatte sich linear die Lage
des Aufnahmespiegels um 9cm verdndert. Diese Tatsache machte es moglich,
stereoskopische Bilder zu erhalten, wenn man den jeweils gleichen' Ausschnitt vom
ersten und dritten Panorama nebeneinander stellte. Die wechselnde Sonnenhéhe
verénderte auch die Helligkeit des aufgenommenen Mondbodens. Diese Helligkeits-
dnderung wurde fotometrisch bestimmt und damit automatisch die Empfindlichkeit
der Aufnahmeapparatur geregelt.

Durch die Neigungséinderung und die Auswertung der auf den Bildern mit ab-
gebildeten drei Doppelspicgel war es moglich, exakte Entfernungsmessungen bis
zu einem Abstand von 5m zu machen. Die Entfernungsbestimmungen fiir groBere
Abstédnde werden mit der Zunahme des Abstandes unsicherer.

Das erste Panorama wurde bei einem Sonnenstand von 7 Grad, das zweite bei
14 Grad und das dritte bei 27 Grad atifgenommen. Ein Teilpanorama konnte noch
zusétzlich bei einer Sonnenhthe von 41 Grad lbertragen werden, da der Batterie-
strom durch die drei Panoramaiibertragungen noch nicht vollstdndig aufgebraucht
war. Sowohl mit Hilfe des Stereoeffektes als auch direkt wurden die erhaltenen
Bilder bzw. Panoramen ausgewertet.

Es konnte zuniichst festgestellt werden, daB sich die Station auf der Innen-
béschung einer Vertiefung befindet, moglicherweise handelt es sich um einen
kleinen Krater. Der Rand dieses Kraters ist auf allen Aufnahmen festzustellen.
Nimmt man an, daf dieser Rand horizontal verlduft, kann man auf jedem der
Panoramen unabhéngig die Form des Kraters bestimmen. Man kam zu dem Er-
gebnis, daBl er praktisch rund ist und einen Durchmesser von iiber 15m hat. Er
kann nicht mehr als einen Meter, wahrscheinlich nur 70 em tief sein.

Die nahe der Station abgebildeten Details der Mondoberfliiche erlauben morpho-
logische Besonderheiten festzustellen. Einzelheiten bis zu einem Millimeter' Durch-
messer sind zu unterscheiden. Die Strukturgleichheit der nahen und der weiter
entfernten Oberflichendetails schlieBt die Moglichkeit aus, daB3 die zu beobachten-
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den Formen durch zufillige Beleuchtungseffekte oder durch zufillige Anordnung
von nicht miteinander verbundenen Elementen — besonders was die sehr kleinen
Gebilde betrifft — entstanden sind. Die Auswertung der Bilder bei Gegeniiberstel-
lung verschiedener Gebiete der Panorama-Aufnahmen und ihr Vergleich bei ver-
schiedenem Sonnenstand ergibt folgende charakteristische kleine Details der Ober-
flichenstruktur:

1. Lunker oder Trichter. Es handelt sich um runde Vertiefungen kleinen Aus-
maBes, die in der Regel keine Randaufhdufung oder eine kaum angedeutete
haben. Die groBeren von ihnen sollen im weiteren als Krater bezeichnet wer-
den, wie es fiir die bekannten Mondoberflichengebilde tblich ist.

2. Linienstrukturen verschiedenen Typs. Sie kreuzen sich in verschiedenen Rich-
tungen und bilden oft charakteristische strahlenférmige oder gewundene
Gebilde.

3. Steine.

Neben den eben aufgezidhlten Formen gibt es noch gemischte oder solche ohne die
aufgezihlten charakteristischen Details. Man fiihrt letztere auf den mehrmaligen
Einflul verschiedener Prozesse sowohl endogenen als auch exogenen Charakters
zuriick. Exogene Prozesse sind Aufschlige von Meteoriten sowie Einwirkungen der
Teilchen des Sonnenwindes.

Der iiberwiegende Teil des Mondreliefs wird durch negative Formen, die wie
runde Vertiefungen aussehen, gebildet. Diese charakteristische Form scheint fiir
die Mondoberfliche sowohl im grofien als auch im kleinen typisch zu sein.

Tabelle 1

Zahl der Klein- und Kleinstkrater, die in einem topographischen Plan der Um-
gebung des Landeplatzes des Instrumentenbehilters von Luna 9 eingezeichnet sind.
Als untere Grenze fiir den Durchmesser eines Kleinstkraters wurde 6 cm gewdahlt.

Durchmesser in Zentimetern Anzahl der Kleinstkrater

6— 9 6
10 —12 11
13—16 14
16 —18 8
19 —21 6
22 —24 3
25 —27 2
28—30 2
31—33 2
34 —36 1
37—39 2
40 —45 2

Einzelne Kleinstkrater findet man mitunter auf den Hingen etwas groBerer
Krater, sogar auch auf der Oberfliche einzelner Steine. Diese zeigen mitunter
muschelartige Bruchstellen, Kleinstkrater sind auch eng zusammengruppiert. Sie
bilden dabei zerrissene zellenartige Abschnitte der Mondoberfliche. Die Oberfldche
nimmt an manchen Stellen beinahe das Aussehen von Bienenwaben an.

Bei den Kleinstkratern findet man alle mdglichen Neigungswinkel der inneren
Kraterboschung. Bei einigen kleineren Kratern gelang es, das Verhiltnis von
Durchmesser und Tiefe zu bestimmen. Es schwankt zwischen 6 und 4. Ein Krater
von 1,6 m Durchmesser hat sogar das Verhiltnis 10. Der gréfte Neigungswinkel ist
mit 55 Grad bestimmt worden, das rithrt aber daher, dafl dieser Kleinkrater auf
dem Hang eines gréBeren Kraters liegt.
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Die interessanteste Feststellung war, dafl ein verhiltnisméaBig groBer Teil der
kleineren Krater keine tassenférmige oder konische Form hat, sondern die Innen-
boschung nach oben aufgewdslbt ist, da diese Krater in ihrer Form also einem
Grammophontrichter &hneln. Schon die letzten Aufnahmen der amerikanischen
Ranger-Serie, die in ziemlich geringem Abstand von der Mondoberfliche gewonnen
wurden, haben auf eine derartige Form bei einer grofien Zahl von Kratern auf-
merksam gemacht. Ahnliche Formen entstehen bei der Explosion eines Spreng-
korpers, wenn sich die Festigkeit der Unterlage von oben nach unten stark éndert.
Auf der in den Aufnahmen einzusehenden Innenbdschung der kleinen Krater sieht
man in den meisten Fillen kein weiteres Material. Nur in wenigen Féllen sind auf
der Innenbdschung oder auch im Zentrum Anhdufungen von kleineren Teilchen
zu erkennen. Einige der kleinen Krater zeigen auch in ihrer Innenbgschung so grof3-
zellige Struktur wie die iibrige Mondoberfldche.

Die oben erwihnten Linienstrukturen sind naturgemiB in den Gebieten nahe
dem Landepunkt besonders deutlich zu erkennen. Die geringe Breite der Linien-
struktur — meist nur Zentimeter — und ihr nicht besonders auffallendes Relief,
macht sie nur bei bestimmten Beleuchtungsbedingungen sichtbar. Bei sehr niedri-
gem Sonnenstand ist sie nicht zu erkennen, da sie grofBtenteils durch die langen
Schatten der Bodenunebenheit ihrer Umgebung verdeckt wird. Ein weiterer Faktor,
der die Realitdt dieser Oberflichenstruktur in gewissem Mafe zweifelhaft macht,
ist das natiirliche Bestreben des Auges, durcheinander angeordnete Punkie in ein
bestimmtes System zu bringen. Deutlich nachweisbare Linienstrukturen in einer
Linge von 20 bis 30 cm sind aber vorhanden, wie aus der genauen kartographischen
Darstellung der erkennbaren Oberflichendetails nachzuweisen ist. Diese Linien-
strukturen zeigen zwei Vorzugsrichtungen. Sie liegen zwischen den Azimuten 0 bis
10 Grad und 40 bis 50 Grad.

Gedeutet werden diese Linienstrukturen als Oberflichengebilde, die hirter sind
als das umgebende Gebiet und infolge einer ,Erosionswirkung® freigelegt wurden.
Man kommt deshalb zu der Auffassung, daB der 15-Meter-Krater, an dessen
Boschung sich der Instrumentenbehilter von Luna 9 befindet, in ,mondgeologi-
schem* Sinne relativ alt ist.

Die Bezeichnung Steine ist geologisch nicht eindeutig. Der Ursprung dieser
»Steine® ist keineswegs klar.

Fir die Auswertung wurde nur eine Fliche von 50 m? ausgewihlt, sie umfaBt
jenes Gebiet, das mit Hilfe der stereoskopischen Aufnahmen exakt untersucht wer-
den konnte und in dem die Entfernungsbestimmungen der einzelnen Objektfe noch
einen hohen Grad an Sicherheit haben. Dieses Gebiet entspricht auch dem topogra-
phischen Plan, der in Auswertung der Luna-9-Aufnahmen gezeichnet wurde.

In diesem Gebiet sind 75 Steine vorhanden, deren Durchmesser gréfler als 2 em
ist. Z&hlt man alle Steine, die auf dem Panoramabild nachzuweisen sind, so verdop-
pelt sich deren Zahl. Es ergibt sich eine mittlere Hiufigkeit von 3 Steinen pro Qua-
dratmeter.

Tabelle 2

Uberblick iiber die DurchschnittsgroBen und Zahl der einzelnen Steine im karto-
graphierten Gebiet.
Grofe in cm Anzahl der Steine

2— 5 32
5—10 31
10—15 4
15—20 6
20 — 25 2



Dabei ist zu bedenken, daBl im Vordergrund eine bedeutend gréBere Zahl klei-
nerer Steine zu erkennen ist als im Hintergrund, wo dies durch das geringe Auf-
16sungsvermogen nicht erméglicht wird.

Bei einer relativ groBen Zahl von Steinen entsteht der Eindruck, daB sie sozu-
sagen ,freiliegend“ sind, bei einigen sogar, daB sie auf einem ,Podest* ruhen. Man
deutet diese Tatsache damit, daB die Steine selbst eine Art ,Schutzschatten® vor
den Erosionswirkungen bilden.

Staubartiges Material konnte nicht festgestellt werden. Im ganzen gesehen ent-
steht der Eindruck, als wiirde die Mondoberfliche durch Erosionseinwirkungen
stindig abgetragen. Die einzelnen Strukturelemente kénnen deshalb kaum durch
einen einmaligen ProzeB erklirt werden.

Auch iiber die Strahlungsmessungen, die mit Luna 9 sowohl wiihrend des Fluges
als auch nach der Landung auf der Mondoberfliche ausgefiihrt wurden, ist aus-
fiihrlich berichtet worden.

Das MeBinstrument befand sich innerhalb des Behilters nahe der duBeren Um-
hiillung, wobei die ,Abdeckung” durch den Behalter aus 19 Gramm pro cm? bestand.
Es handelte sich um einen Gasentladungszihler mit 6 mm Durchmesser und 10 mm
Linge.

Die Zihlrate zeigte einen schroffen Abfall der Strahlungsintensitit nach der Lan-
dung von Luna 9. Nach der Landung hitte die Strahlung durch die Abschirmung
der Mondoberfliche um 50 Prozent absinken miissen. Aus dem tatséichlichen Wert
des Absinkens der Strahlungsintensitit konnte man ableiten, daB die von der
Mondoberfliche ausgehende Strahlung (natiirliche Radioaktivitit des Mondes plus
pinduzierter* Radioaktivitit des Mondgesteins durch kosmische Strahlung) etwa
14 Prozenl stdrker ist als die im interplanetaren Raum zwischen Erde und Mond
festgestellte (ausgenommen Strahlungsgiirtel und aktive Sonne). Damit ist die
Radioaktivitdt des Mondgesteins etwa um das 20fache gréfer als die des irdischen
Gesteins. Eine Gefahr fiir die Landung von Menschen entsteht daraus nicht.

Auch wihrend des Fluges von Luna 7 und Luna 8 wurden Strahlungsmessungen
ausgefiihrt. Der Strahlungsflull betrug fiir diese beiden Mondsonden 5,4 und 5,9
Teilchen pro em? und Sekunde. Der Wert von Luna 9 betrug 5,35 Teilchen pro ecm?
und Sekunde. Die geringfiigige Abnahme der Intensitit wihrend des Fluges von
Luna @ ist hervorgerufen durch den Beginn des neuen Zyklus der Sonnenaktivitit.

Sehr stark beachtet wurden auch die Ausfiilhrungen sowjetischer Wissenschaftler
{iber meteorologische Messungen durch Erdsatelliten.

Mit Kosmos 45, 65 und 92 wurden mehr als 10 000 Spekiren der von der Erde
reflektierten Infrarotstrahlung im Wellenlingenbereich von 7 bis 20 und von 14 bis
38 Mikron aufgenommen. Verwendet wurde ein Gitterspektrometer, wobei die
Kalibrierung durch Wechsel der Aufnahmen der Erdoberfliche und des kosmischen
Hintergrundes erfolgte.

Die Genauigkeit der spektralfotometrischen Ergebnisse war auBerordentlich hoch,
da die MeBwerte iiber einen 6-Kanal-Oszillographen auf 35 mm Normalfilm auf-
gezeichnet werden konnten, der nach der Landung des Satelliten entwickelt und
ausgewertet wurde. Die MeBwerte stimmten im wesentlichen mit den zu erwarten-
den Werten tiiberein. Lediglich im Bereich von 14 bis 16 Mikron Wellenlinge, einem
Gebiet des Spektrums also, in dem eine Absorptionslinie des Ozons auftritt, er-
gaben sich unerwartet hohe Anderungen der Intensitit. Sie betrugen maximal bis
zu 50 Prozent.
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Dieser Effekt 1é6t sich heutzutage noch nicht deuten. Die méglichen Ozonkonzen-
trationsénderungen in der Hochatmosphidre wiirden nur eine Intensitdtsinderung
dieser Linie von 5 Prozent zulassen.

Zahlreiche andere Messungen in verschiedenen ausgewéhlten Spektralbereichen
ergaben ebenfalls interessante Resultate. So konnte man bei der Umwandlung der
spektralfotometrischen MeBwerte im roten Bereich in entsprechende Grauwerte
praktisch ein Bild der Erdoberfliche erhalten. Wolkengebiete zeichneten sich deut-
lich ab. Vegetationsgebiete, Wiistenflichen und Wasseroberfldchen zeigten deutlich
unterscheidbare Intensitaten.

Diese Messungen, die praktisch ,Sondierungen® der Erdatmosphire im Bereich
von 0,5 bis 40 km darstellten, sind fiir die meteorologische Forschung auBerordent-
lich wichtig.

Franzosische Wissenschaftler berichteten iiber die wissenschaftlichen Aufgaben-
stellungen ihres Satelliten ,FR-1¢. Mit ihm wurden erstmalige Experimente iiber
die Ausbreitung von Funkwellen sehr niedriger Frequenz ausgefiihrt. Dabei konnte
in der Auswertung ihrer Ergebnisse nachgewiesen werden, daf3 sich diese Wellen
entlang den Kraftlinien des irdischen Magnetfeldes bewegen.

In den USA wurden im letzten Jahr erste Experimente zur Positionsbestimmung
von Erdsatelliten mit Laser-Strahlung ausgefiihrt. Dabei verglich man die mit den
Baker-Nun-Kameras des Satellitenbeobachtungsnetzes vom Smithsonian Astro-
physical Observatory gewonnenen optischen Positionen mit den Laser-Beobach-
tungen. Etwa 200 Messungen konnten ausgefiihrt werden. Die bisherigen Ergebnisse
deuten darauf hin, daB die Genauigkeit der Laser-Beobachtungen denen der opti-
schen Positionsbestimmungen entspricht. Sie haben den Vorteil, da sie auch am
Tage und in jenen Zeiten, in denen sich der Satellit im Erdschatten befindet, aus-
gefithrt werden kénnen. Man erwigt deshalb, die 11 Stationen des Smithsonian
Astrophysical Observatorys mit Laser-Beobachtungseinrichtungen auszuriisten.

Interessant war ferner die Feststellung, daB in den unteren Bereichen der Ionos-
phére nicht nur Atomionen existieren, sondern bei massenspektrometrischen Unter-
suchungen Ionen des NO nachgewiesen werden konnten.

Untersuchungen iiber Mikrometeoriten wurden im Rahmen des sogenannten
yLuster“~-Programms ausgefiihrt. Mit Hilfe von Ballons und bei Raketenaufstiegen
konnten zahlreiche Mikrometeoriten ,eingefangen“ werden. Als wesentlichstes Er-
gebnis konnte von sowjetischen Wissenschaftlern als auch von amerikanischen be-
ziiglich der Mikrometeoriten festgestellt werden, daB in Erdnidhe eine erhohte
Dichte von Partikeln auftritt. Im interplanetaren Raum wurden mit Hilfe der
sowjetischen Sonde Mars 1 als auch mit Sonde 3 einzelne bisher nicht bekannte
Meteoritenstréme gefunden. j

Wihrend des Leonidenstroms am 16.11.1965 sind durch Raketenaufstiege mas-
senspektrometrische Untersuchungen der ionisierten Teilchen in den unteren Ge-
bieten der Ionosphidre durchgefiihrt worden. Man fand, daf die Hiufigkeit von
Metallionen sowie von Siliziumionen abnorm zugenommen hatte. Diese Ionen sind
— wie man annimmt — bei der Verdampfung von Meteoriten bzw. Mikrometeoriten
des Leonidenstroms entstanden.

Seit rund 6 Jahren wurden fast kontinuierlich Messungen der solaren Rontgen-
strahlung ausgefiihrt. Die Rontgenstrahlungsintensitit ist sehr eng mit der Sonnen-
aktivitit korreliert. Die Auswertung der Ergebnisse fithrt zu der SchluBifolgerung,
daB die Intensitit des fiir 1969 zu erwartenden nichsten Maximums der Sonnen-
aktivitit die des letzten noch um 20 Prozent iibersteigen wird.
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Astronautische Projekte der Gegenwart

HORST HOFFMANN

Ein Mond-Flughafen

AbschuBanlage 39 ist die Bezeichnung fiir die, Bodenanlagen, von denen die
Apollo-Raumfahrzeuge gestartet werden sollen. Diese zu Cape Kennedy gehérenden
Einrichtungen entstehen auf der Merritt-Insel mit einem Kostenaufwand von
1 Milliarde Dollar und werden 10 000 Menschen beschéftigen.

Die AbschuBanlage umfaBt 35000 Hektar und verfiigt tiber zwei Abschufiplatt-
formen. Wihrend bisher die Raketen und Raumfahrzeuge auf der Abschufiplatt-
form montiert und gepriift werden, sollen die Saturn 5 und das Apollo-Mondfahr-
zeug in einer Montagehalle zusammengesetzt und dann in vertikaler Stellung zur
Abschuliplattform transportiert werden. Diese Methode bietet drei wesentliche
Vorteile:

1. Die Montage in einem geschlossenen Raum erhoht die Zuverlissigkeit eines
so komplizierten und umfangreichen Systems.

2. Die Montage in einer riesigen Halle, die das gesamte Zubehor aufnehmen
kann, erspart viel Zeit.

3. Da der Start die Abschuflanlage nur wihrend eines Fiinftels der sonst be-
notigten Zeit beansprucht, ist eine raschere Startfolge moglich.

Die AbschufBlanlage 39 setzt sich aus folgenden Hauptelementen zusammen:

Das Montagegebiude, das 52 Stockwerke hoch ist und vier riesige Hallen umfaBt,
in denen vier Saturn 5/Apollo-Systeme gleichzeitig montiert werden kénnen. Die
_Tore sind 139 m hoch und an der Basis 45,4 m breit. Fiir den inneren Transport gibt
es im Gebdude 141 Hebewerkzeuge. Die beiden Riesen unter ihnen sind zwei 230-t-
Kréne mit 139 m Hub, welche die volle Last 30 Minuten lang ohne Bremsen halten
konnen.

Die mobile AbschuBvorrichtung, die zweistéckig ausgefiihrt ist, soll beim Abschufl
der Bedienungsmannschaft Sicherheigund den Gerédten Schutz bieten. Ein Aufzug
mit einer Geschwindigkeit von 10 m/sec und eine Metallrutschbahn erméglichen
es den auf der Plattform des Versorgungsturms Titigen bei Gefahr schnell nach
unten in das Innere der Abschuflvorrichtung zu gelangen. 2,5 cm dicke Stahlplatten
mit schwingungsddmpfendem Belag schiitzen ‘gegen Druck und Lirm der Abgas-
strahlen.

Das Transportfahrzeug, das sich auf acht Ketten bewegt, ermoglicht den Trans-
port des ganzen Saturn 5/Apollo-Systems von der Montagehalle zur Startrampe.
Wihrend der Fahrt mufl das System auf 10 Bogenminuten genau waagerechi ge-
halten und auf 5 cm genau auf der AbschuBiplattform abgesetzt werden. Die Hochst-
geschwindigkeit des Fahrzeuges betrdgt 1,6 km/h. Das Transportfahrzeug, die
mobile Abschuflvorrichtung (4800t) und die Saturn 5 mit dem Apollo-Fahrzeug
(43 t) wiegen zusammen 7900 t.

Die mobile Wartungseinrichtung, ein Stahlgeriistturm von 120 m Héhe mit fiinf
Arbeitsbiihnen, gestattet die letzten Arbeiten auf der Abschufiplattform. Sie wird
vom Transportfahrzeug geholt, nachdem die mobile AbschuBivorrichtung abgesetzt
und verankert ist. Sieber tunden vor dem Start wird die Wartungsvorrichtung
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zuriickgezogen und die 320 t schwere mobile Flammenablenkvorrichtung auf
Schienen an Ort und Stelle gebracht.

Die TransportstraB3e fithrt von dem Montagegebdude zu den beiden Abschufiplatt-
formen. Ihre beiden je 12,2m breiten Spuren sind durch einen 27,4 m breiten Mit-
telstreifen getrennt. An den beiden Endpunkten hat die StrafBle eine Steigung von
5 Prozent. Der StraBenbelag hélt fiir kurze Zeit Drucke von 78 000 kg/m? aus.

Die beiden achteckigen AbschufBplattformen A und B sind je 1000 m grof und
liegen 2660 m voneinander entfernt. Spéter soll noch eine dritte Plattform hinzu-
kommen. Im Zentrum der Plattformen befinden sich die Helium- und Stickstoff-
behilter, an der Peripherie lagert Kerosin, Fliissigwasserstoff und Flussigsauerstoff.
Die eigentliche Plattform mit dem Flammenabzugsgraben besteht aus Stahl und
Beton und liegt 14,6 m ber dem Meeresspiegel.

MOL = Militgrische Raumstationen der USA

Im August 1965 wurde im Pentagon die folgenschwere Entscheidung iiber den
Bau der bemannten militdrischen Raumstationen mit der Bezeichnung Manned
Orbiting Laboratory — MOL — gefillt. Den Lowenanteil an diesem gefdhrlichen
Milliardenbissen bekamen die Douglas Aircraft Company fiir den Bau der Zelle
und die General Electric Company fiir die Entwicklung der militdrischen Aus-
riistung. Die Produktion der Trigerrakete Titan 3 C erfolgt bei der Martin Com-
pany.

Beim MOL handelt es sich unter anderem um ein modifiziertes Gemini-Fahrzeug.
So vergab die NASA fiir die US Air Force einen 3-Millionen-Dollar-Auftrag zur
Wiederherstellung der Gemini-Kapsel GT 2, mit der vor Beginn der eigentlichen
MOL-Experimente der neue Wirmeschild erprobt wurde. Ein anderer Auftrag
iiber 4 Millionen Dollar, der direkt von der US Air Force vergeben wurde, dient
technischen Studien in Verbindung mit der beim MOL zu verwendenden Gemini.
Die Gesamtkosten des MOL-Programms, einschlielich Trigerraketen, werden auf
1,5 Milliarden Dollar angegeben. Eine Summe, mit der zehn bemannte Gemini-
Versuche durchgefiihrt werden kénnten.

Zum Leiter des MOL Program Office im Pentagon wurde der Vier-Stern-
General Bernard A.Schiever, Kommandeur des Air Force Systems Command, er-
nannt. Seine unmittelbaren Vorgesetzten sind der Secretary of the Air Force,
Dr. Harold Brown, und dessen Stellvertreter, Brigadegeneral Harry L. Evans.

Das MOL wird im Pentagon als Nachfolger des Spionageflugzeuges Lockheed U 2
und des Spionagesatelliten Samos betrachtet und soll das fallengelassene Projekt
des bemannten Raketenflugzeuges Dyna-Soar ersetzen. Als Hauptaufgabe des MOL
wird die fotografische und visuelle Aufkldrung angegeben. Fiir diese Spionage-
zwecke hat die US Air Force in den letzten fiinf Jahren fast 100 eigens fiir diesen
Zweck gebaute Spezialsatelliten von Vandenberg und Point Arguello gestartet.

Das MOL soll aus einem zylindrischen Laboratorium und der Gemini-Kapsel
bestehen. Es hat eine Linge von 16,46 m — wovon 12,50 m auf das Laboratorium
und 3.96 m auf die Kapsel entfallen — und einen Durchmesser von 3,05 m. Das Ge-
samtgewicht betrigt 11 340 kg, davon 9520 kg fiir das Laboratorium und 2720 kg
fur die modifizierte Gemini-Kapsel, deren Grundtyp mit 3175 kg schwerer ist. Das
Laboratorium besteht aus zwei Teilen, einem druckbeliifteten Raum fiir die Be-
satzung und einem nicht druckbeliifteten Raum fiir MefBgerite und Bordsysteme.
Die Offiziere, die mit der MOL militdrische Manover im Kosmos exerzieren sollen,
kommen alle von der Air Force Aerospace Research Pilot’s School. Jeweils drei von
ihnen sollen bis zu 30 Tagen um die Erde kreisen. Den Auf- und Abstieg soll die Be-
satzung in der Gemini-Kapsel, mit Druckanziigen bekleidet, absolvieren.
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Im Laboratorium, in das die Piloten durch eine Klappe im Gemini-Wirmeschutz-
schild gelangen, bendtigen sie dagegen keine Druckanziige.

Die umfangreiche MOL-Ausriistung dient ausschlieBlich militirischen Aufgaben.
Im MOL-Program Office spricht man von zwanzig militdrischen Experimenten —
darunter visuelle und fotografische Beobachtungen, Messungen der Wirmestrah-
lung, Feststellung von Hintergrundeffekten, Untersuchung der Ausbreitung von
elektromagnetischen Wellen, Ausstieg der Piloten zur Montage, Wartung und Repa-
ratur. Fur die Spionage verfiigt das MOL iiber Spezialfernsehgeréte fiir ungiinstige
Lichtverhiltnisse, L-Band-Radar hoher Auﬂusung, Fotoapparate mit Objektiven
langer Brennweite und Infrarotgeréten.

Auf dem Flugprogramm stehen zwei Fliige ohne Besatzung und ab Ende 1968
fiinf Fliige mit jeweils drei Piloten. Fiir die beiden unbemannten Vorversuche
sollen geborgene Gemini-Kapseln verwendet werden. Die Starts erfolgen von Van-
denberg und Cape Kennedy aus. Mit Hilfe der Titan-Ubergangstufe sollen Ande-
rungen der Aufstiegsbahn erméglicht werden, so daB das MOL auch auf dquato-
rialen und polaren Umlaufbahnen fliegen kann. Die maximalen Flughshen sollen
bei 650 km liegen.

Japans vierte Raketengeneration

Seit 1955 werden in Japan Forschungs- und Entwicklungsarbeiten auf dem Gebiet
der Raumfahrt und Raketentechnik betrieben. Diese zielstrebige, kontinuierliche
und geduldige Tatigkeit wird Japan nach der UdSSR, den USA und Frankreich
bald zum vierten Land machen, das einen Satelliten mit einem eigenen Triger-
raketensystem auf eine orbitale Bahn bringt.

Das vierstufige Trégerfahrzeug trégt die Bezeichnung My-4 S, ist 22 m lang, hat
ein Startgewicht von etwa 34t und kann einen 40 kg schweren Satelliten beférdern.
Die erste Stufe dieses Systems ist mit einem Feststoffmotor von 142 em Durch-
messer und acht Hilfsmotoren ausgeriistet, die zusammen einen Schub von
181 500 kp entwickeln.

Der erste Start soll Ende 1967, spétestens Anfang 1968 von dem Kagoshima Space
Centre auf Kyushu, der grofiten Insel im Siiden Japans, erfolgen. Von hier aus
wurden auch die meisten bisherigen japanischen Raketensonden abgeschossen. Der
erste japanische Satellit soll mit MeBgerdten zur Untersuchung der kosmischen
Strahlung ausgeriistet werden. Samtliche Bauteile der Rakete und des Satelliten
wurden von japanischen Firmen hergestellt.

Den Hauptanteil an diesem erstaunlichen Entwicklungsstand trigt das Institute
of Industrical Science der Universitit Tokio, das mit 30 japanischen Firmen zu-
sammenarbeitet und diese Leistung mit relativ geringen Kosten vollbrachte.

Ein Riickblick auf die elfjahrige Geschichte der modernen japanischen Raketen-
technik macht deutlich, da3 die My-4 S bereits zur vierten Raketengeneration Nip-
pons gehort.

Die erste Generation wird durch die Raketen der Pencil-Serie verkorpert. Diese
bescheidenen einstufigen Feststoffraketen sind 30 em lang und haben einen Durch-
messer von 18 mm. Der AbschuB von 150 Raketen dieses Typs brachte der For-
schungs- und Entwicklungsarbeit in dreifacher Hinsicht Nutzen: Uber die grund-
legenden Konstruktionsmerkmale fiir Raketen konnten viele Erfahrungen ge-
wonnen werden; die verschiedensten Treibstoffe und Schubdiisen konnten erprobt
werden; liber die Steuerungscharakteristiken konnten wichtige Erkenntnisse erzielt
werden,
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Eine Weiterentwicklung der Pencil-Rakete war die Baby-Rakete. Diese groBere
zweistufige Rakete hat einen Durchmesser von 8 cm und enthilt 1kg Treibstoff.
Ihre erste Stufe verfligt liber vier Steuerflichen.

Die zweite Generation reprisentieren die Kappa-Raketen, mit denen sich Japan
auch am Internationalen Geophysikalischen Jahr 1957/1958 beteiligte. Die zwei-
stufigen Feststoffraketen der Serie Kappa-6 wurden wihrend des Internationalen
Geophysikalischen Jahres von dem Akita-Testgeldnde in Michikawa gestartet und
erfolgreich fiir folgende Messungen eingesetzt: Temperaturen und Wind, Intenstit
der kosmischen Strahlung und atmosphérisgher Druck in Héhen von iiber 60 km.

Die Kappa-6 hat eine Gesamtldnge von 6,5m, einen gréten Durchmesser von
0,25 m, ein Gesamtgewicht von 270 kg und kann eine Nutzlast von 20 kg bis auf
60 km Hohe transportieren.

Die Kappa-9 L ist eine dreistufige Weiterentwicklung dieser Feststoffrakete und
wurde 1961 zum ersten Mal gestartet, Sie hat eine Gesamtlinge von 12,5m, einen
grofiten Durchmesser von 0,42m, ein Gesamtgewicht von 1550 kg und kann eine
Nutzlast von 15 kg in eine Héhe von 350 km tragen.

Die Kappa-9 M, die 1963 zum ersten Mal abgeschossen wurde, ist eine zweistufige
Feststoffrakete mit einer Gesamtldnge von 11,5 m, einem grofiten Durchmesser von
0,42 m, einem Gesamtgewicht von 1500 kg und kann eine Nutzlast von 50 kg auf
eine Hohe von 350 km beférdern.

Zur dritten japanischen Raketengeneration gehéren die Lambda-Raketen. Die
zweistufige Feststoffrakete Lambda-2, mit einer Gesamtlinge von 16,5m, einem
gréften Durchmesser von 0,735 m, einem Gesamtgewicht von 6300 kg und einer
Nutzlast von 180 kg, erreichte im Jahre 1963 bei einem AbschuBwinkel von 80 Grad
eine maximale H6he von 500 km.,

Die Lambda-3, eine dreistufige Version mit einer Gesamtldnge von 19,1 m, einem
grofiten Durchmesser von 0,735 m, einem Gesamtgewicht von 7000 kg und einer
Nutzlast von 170 kg, erreichte 1964 sogar eine Héhe von 1000 km.

Die schnelle Entwicklung der Raketentechnik ermdéglichte es Japan, sich am
COSPAR-Forschungsraketenprogramm wéhrend des Jahres der ruhigen Sonne 1964
bis 1965 zu beteiligen. Innerhalb des Jahres der ruhigen Sonne wurden sechs
Kappa-9 M und drei Lambda-3-Raketen mit diverser wissenschaftlicher Aufgaben-
stellung gestartet.

Das interessanteste Zukunftsprojekt, an dem die japanische Raketentechnik
arbeitet, ist ein Satelliten-Trégerfahrzeug mit der Bezeichnung Mu. Dieses vier-
stufige Feststoffraketensystem wire in der Lage, bemannte Raumkapseln auf orbi-
tale Bahnen zu bringen.

Zur Zeit wird an dem Feststoff-Raketenmotor M 10 gearbeitet, der einen Durch-
messer von 137 ecm hat und einen Schub von 907 000 kp entwickeln soll. Das wére
eine Schubleistung, die der der Saturn-1B entspricht, mit deren Start-Erprobung
die USA in diesem Jahr begonnen haben und die eine Zwischenstufe zu dem
Apollo-Tragerfahrzeug Saturn-5 darstellt.

Die ersten statischen Versuche mit der japanischen M 10 im Jahre 1965 waren
erfolgreich. Bereits im Mé&rz 1964 wurden Probeldufe mit dem Feststoff-Raketen-
motor M 20, der nur ein Drittel der Linge des M 10 hat, erfolgreich durchgefiihrt.
Die ersten Versuche fiir die M 10 werden mit der My-2 gemacht, die Attrappen
der dritten und vierten Raketenstufe auf eine Héhe von 700 km bringen soll.
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Betrachtungen zum Problem der Raumanziige

HANS-K. REMANE

Die Arbeitskleidung der Kosmonauten ist der Raumanzug. Seine drei wesentlich-

sten Aufgaben sind:

1. Schutz des Kosmonauten fiir seinen Austritt in den leeren Raum. Der Raum-
anzug mufl den im Weltraum fehlenden Luftdruck ersetzen und auch einen
entsprechend wirksamen Strahlenschutz bieten.

2. Zusétzlicher Schutz bei Ausfall der Klimaanlage in der Kabine oder bei Be-
schidigung der Raumschiffkabine.

3. Schutz des Kosmonauten beim Betreten von Himmelskérpern ohne Atmo-
sphire, z. B. bei einer Mondlandung.

Allgemein lassen sich je nach der Art der Sauerstoffzufuhr, der Luftreinigung
und der Ventilatoren zwei Arten der Raumanziige unterscheiden.

mit y

Bei diesem System werden Frischluft und Sauerstoff ununterbrochen zugefiihrt.
Die verbrauchte Luft wird dabei in den den Kosmonauten umgebenden Raum
abgeleitet. Falls sich der Kosmonaut mit einem derartigen System im freien
Raum aufhilt, mii3te hierzu ein automatischer Wirmeabstrahler geschaffen wer-
den. Hierzu schlug Hermann Oberth 1954 auf dem V.Internationalen Astronau-
tischen Kongrel} in Innsbruck einen Raumanzug mit einem Wirmeabstrahler vor,
der die Form eines quergeschnittenen Hiihnereis besaB. Die Auflenseite sollte
eine spiegelnde Fldche sein, wihrend die Innenseite dunkel gehalten werden
sollte. Seinen Berechnungen nach miilte die geschwirzte Fliche einen Durch-
messer von rund 65 cm haben. Dieser Abstrahler sollte mittels Deckel verschlieB3-
bar gestaltet werden, damit die Wiarmeabstrahlung reguliert werden kann.

Beim offenen System muB also stédndig Frischluft und Sauerstoff zugefiihrt wer-
den, die verbrauchte Luft wird an den umgebenden Raum abgefiihrt. Daraus wird
ersichtlich, daB dieses System unékonomisch ist, da der Kosmonaut den notwen-
digen Sauerstoffvorrat immer bei sich fithren muB. Zwar waren die ersten ver-
wendeten Raumanziige nach diesem Prinzip konstruiert, fiir lingere Arbeiten im
Kosmos und zukiinftige Mondlandungen sind jedoch Raumanziige mit geschlos-
senem System weitaus vorteilhafter.

nzug mit System

Diese Anziige werden auch als Regenerations-Anziige bezeichnet, da die ver-
brauchte Luft in diesem System regeneriert wird. In der Regenerationsanlage
wird die verbrauchte Luft von allen schidlichen Beimengungen wie z. B. Kohlen-
dioxid, Wasserdampf usw. gereinigt, mit Sauerstoff angereichert, auf eine be-
stimmte Temperatur abgekiihlt und dem Kosmonauten wieder zugefiihrt. Der-
artige Regenerationsgeréte beanspruchen einen relativ kleinen Raum und lassen
sich vom Kosmonauten wie ein Tornister auch auf dem Riicken transportieren.
Somit ist es dem Kosmonauten moglich, sich auch von seinem Raumschiff zu
entfernen.

Bei der Konstruktion von Raumanziigen muf3 darauf geachtet werden, daB der
Kosmonaut im freien Raum u.a. auch Montagearbeiten durchzufiihren hat. Der
Schutzanzug darf also nicht mechanisch starr sein, sondern mufl auch bestimmte
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Bewegungen der Arme und Beine zulassen und die Durchfiihrung der Arbeitsvor-
ginge nicht erschweren. Zu diesem Zweck schlug schon Ziolkowski entsprechend
gerippte Hiillen vor. Spétere Konstruktionen basierten auf der Anwendung herme-
tisch geschlossener Lager.

Da aber ein groBer Druckunterschied zwischen Innenmedium des Raumanzuges
und dem AuBenmedium auftritt, waren rein konstruktionsmé#Bige Losungen nicht
in der Lage, eine notwendige Bewegungsfreiheit zu garantieren. Aus diesem
Grunde griff man zu den Ergebnissen der Raumflugmedizin und setzte den Innen-
druck des Raumanzugs herab. So wurde beispielsweise laut Meldungen der sowje-
tischen Nachrichtenagentur TASS beim Ausstieg des Kosmonauten Leonow der
Innendruck des Raumanzugs auf etwa eine halbe Atmosphédre verringert, Dies ge-
schah durch lingeres Einatmen von reinem Sauerstoff, da dieser den Stickstoff
aus dem Korpergewebe auswischt. Jedoch ist es bei diesem Verfahren auch nicht
vollkommen mdoglich, dem Kosmonauten uneingeschrinkte Bewegungsfreiheit zu
verschaffen.

In der Sowjetunion ist man zur Zeit dabei, Raumanziige zu entwickeln, die die
Prinzipien der Biosteuerung ausnutzen. Hierbei geht es um die Schaffung mecha-
nischer Manipulatoren, die durch die Biostrome der menschlichen Muskeln in Be-
trieb gesetzt werden. Dieses Prinzip wurde erstmals 1957 in der Sowjetunion in
Form einer biogesteuerten Handprothese verwirklicht. Elektroden nahmen hierbei
die entsprechenden Summenpotentiale der Muskelfasergruppen ab, die die Bewe-
gungen der Finger bewirken. Durch Verstirkung, Gleichrichtung und anschlieBende
Ubertragung an die mechanisch-hydraulische Steuerung der Handprothese war es
moglich, daB vier Finger der kiinstlichen Hand bewegt werden konnten. Zweifellos
wird von dieser neuen Wissenschaft — Bionik genannt — auch auf raumflugtech-
nischem Gebiet noch einiges zu erwarten sein.

Betrachten wir uns einige der Baugruppen des Raumanzugs etwas genauer, so
wire erstens der Helm zu nennen. Dieser Schutzhelm verfiigt iber ein Vollsicht-
fenster. Bevorzugt verwendet man hierfiir in den USA Helme aus Polycarbonat.
Dieser glasklare und verzerrungsfreie Kunststoff gewihrleistet auch bei einem
Aufenthalt im freien Raum optimale Sichtverhiltnisse. An der AuBenseite der
Helme werden meist noch Blendschutze getragen, die die Aufgabe haben, das Seh-
organ des Kosmonauten vor den grellen und ungeschwichten Sonnenstrahlen zu
schiitzen. Zu diesem Zweck kann der Blendschutz vor das Sichtfenster geklappt
werden. Das Sichtfenster kann auch zur Vermeidung einer Beschlagung beheizt
werden.

Im Helm selbst befinden sich die Zuleitung fiir den zum Atmen notwendigen
Sauerstoff, das Mikrofon und andere Spezialgerite zur Aufrechterhaltung einer
stabilen Funkverbindung vom Raumschiff zur Erde oder zwischen zwei Raum-
schiffen.

An den FiiBlen trigt der Kosmonaut Schuhe spezieller Konstruktion und an den
Hinden Spezialhandschuhe.

Der Raumanzug selbst besteht aus mehreren Schichten. Bei den bisherigen Raum-
anziigen waren es meist vier. Es handelt sich bei diesen Schichten von auBlen nach
innen gehend um:

1. Die Reflexionsschicht. Sie hat die Aufgabe, die Wirmestrahlung der Sonne zu
reflektieren und somit zur Schaffung einer miBigen Temperatur auf der Ober-
fliche des Raumanzugs beizutragen., Meist besteht diese Schicht aus isolierendem
und hitzebestindigem Kunststoff.

2. Die Formstabilisierungsschicht. Diese Schicht verhindert, da der Raumanzug
sich auf Grund des fehlenden AuBendrucks beim Aufenthalt im freien Raum
aufbléht.
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3. Die Wirmeisolationsschicht. Die Warmeisolationsschicht schiitzt den Kosmo-
nauten vor zu starker Wirmeeinstrahlung durch die Sonne und auch vor der
Waiarmeabstrahlung nach auflen.

4. Die Ventilationsschicht. Diese besteht aus hitzebestindigem Nylon. In das Mate-
rial sind wasserfithrende Kapillarréhrchen eingebettet, die eine bestéindige Kiih-
lung ermoglichen. Weiterhin befinden sich in dieser Schicht noch andere Lei-
tungen, die daftir sorgen, daf der Innenraum des Schutzanzuges auch erwirmt
und ventiliert werden kann. Findet im Raumanzug keine Ventilation statt, so
sammelt sich die vom Kosmonauten abgestrahlte Wirmemenge und bewirkt
dann ein rapides Ansteigen der Innentemperatur des Raumanzugs.

Fiir den wirksamen Gebrauch des Schutzanzuges ist es unbedingt notwendig,
daBl der Kosmonaut sich schon ldngere Zeit vor dem geplanten Flug mit ihm ver-
traut macht. Er muB} lernen, in ihm zu leben und zu arbeiten. Selbstverstindlich
gehoren zu diesem Komplex auch die Probleme der Kérperhygiene wie z. B. Mund-
und Hautreinigung, Haarpflege, Wischewechsel, Ausscheidungen usw. Zur Erfiil-
lung dieser Zwecke ist es notwendig, da3 der Raumanzug auch wihrend des Fluges
gedffnet werden mufB. Durch besonders konstruierte Schnellverschliisse konnte
dieses Problem bereits gelést werden. Selbstverstindlich miissen auch diese Ver-
schliisse einen hermetischen Abschluf3 des Raumanzugs garantieren.

Sternwarten im Weltall

Die amerikanische Luft- und Raumfahrtbehérde NASA hatte einer Kommission
der National Academy of Sciences den Auftrag erteilt, Empfehlungen auszuarbei-
ten, wie man mit Hilfe der Raumfahrt in Zukunft Sternwarten in den Weltenraum
verlegen kann, um dort ungestért durch eine Atmosphire astronomische Beobach-~
tungen vornehmen zu kénnen. Diese Auftragsarbeit wurde jetzt abgeschlossen.
Demnach sollen bis 1975 zwei bemannte astronomische Stationen auf eine Erd-
umlaufbahn gebracht werden. Diese auBerirdischen Observatorien sollen mit
Teleskopen (Reflektoren) bestlickt werden, die einen Spiegeldurchmesser zwischen
1 und 2m haben. Fiinf bis zehn Jahre spéter soll sogar mit einer Bedienungsmann-
schaft ein Spiegelteleskop von mindestens 3m Offnung in den Kosmos entsandt
werden. Die astronomischen Spiegel sollen speziell fiir Strahlungen der Wellen-
lingen zwischen 800 Angstrém im ultravioletten Bereich und 1mm im infraroten
Teil des Spektrums korrigiert werden.

In wissenschaftlichen astronomischen und raumfahrttechnischen Kreisen wird
gegenwirtig diskutiert, ob die astronomischen Stationen auf einer relativ niederen
Bahn — 400 km oder weniger — oder in einer hochliegenden Umlaufbahn —
30 000 km oder mehr — um unseren Planeten umlaufen sollen.

Wenn auch naturgemilB eine mdglichst hohe Bahn nach astronomischen Gesichts-
punkten vorzuziehen wére, so kénnten doch die Strahlungsdosen in dieser Hohe
fur die Menschen gefihrlich werden, da bereits in 1000 km Hohe das Gebiet der
mit kosmischen Strahlungsteilchen angereicherten Strahlungsgiirtel der Erde
beginnt.

Die um die Erde umlaufenden Teleskope konnten, da sie eine kiirzere Umlaufzeit i
um die Erde haben als der Mond, spéter auf dem Monde eingerichtete astrono-
mische Observatorien in vielerlei Hinsicht ergénzen. Von einigen Wissenschaftlern
wird sogar diesen kreisenden Sternwarten in Erdnéhe der Vorzug gegeben. H.P.
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Hinweis fiir die neuen Leser der Zeitschrift ,,Astronomie und Raumfahrt*
zur Ergiinzung ihrer astronomischen und astronautischen Handbiicherei

Von der Zeitschrift ,Astronomie und Raumfahrt“ sind die vier ersten Jahrginge
(1963, 1964, 1965, 1966, je 6 Hefte) noch vollstindig zu beziehen. Preis eines Jahr-
gangs 9 MDN.

Der Jahrgang 1963 enthdlt u. a. Beitrége: T i Probleme des zweiten be-
mannten Gruppenfluges — Aspekte der Weltraumtahn in Ost und West — Fragen des Welt-
raumrechts vor der XVIII. UNO-Vollv ilber die K der Ver-
treter von en sozlalistischer Liénder iliber Fragen der fotogra-
fischen Vermessung kiinstlicher Satelliten in L Str: mit Kosmos III
und V - Der Start von ,Syncom I“ — Ist der Mond u.npunktlich? — Bestimmung des Durch-
messers von Mond-Ringgebirgen mit einfachen Mitteln — Elektronenoptik im Dienste der
Astronomie — Die Ukosphire Verédnderlicher Sterne — Bald totales Rendezvous — Beobachtung
von Jupi ungen und Ster Aufgabe fir Volksstern-
warten und A — Die T; h als — Ebene Flidchen auf dem
Mars — Geometrische und Wellen-Optik in der Astronomie — Zwei neue Entdeckungen auf
dem Gebiete der LASER-Struktur — Zum Problem der Synch -~ Der
beo i der USA — A — Eine Bilanz {ber fiinf
Jahre — Mercury-Program:m beendet — Von Mars 1 bis Wostok VI — Automatische Mond-
forscher — Probleme bei der Durchfiihrung astrophy und astr
mit Hilfe von drpern — Astrophysikalische For im Jahr der ruhigen Sonne

— Astronomische Beobachtungen und Raumfahrt — Radioteleskope, Ohren im Weltall — Die
Raumforschung in Frankreich — Grundlagen der Kosmotechnik — Die Steuerung von Raum-
flugkérpern.

Der Jahrgang 1964 enthdlt u.a. dge: Di uv
korpern — Strahlenprobleme beim Flug ins All — Zuklinftige Anwendungsmogllchkenen von
LASER in der Raumfahr — Be der
an der Ephemeridenzentrale der DDR — Gedanken zur Behandlung astronautischer Probleme
im Astronomie-Unterricht — Energ\eversorgung in Raumkérpern — Echo 2, der zwelte passive
Rela it — USA — Die Gr gen und Al
keiten der Polarisation von Liahtstrahlen — Versuch zur Bestimmung der néchtlichen Extink-
tion aus Helligkeitsbeobachtungen des kiinstlichen Satelmen Echo 1 (1960) — Einiges zur Strah-
lungseinwirkung auf ite — Er der Untersuchungen der kosmischen
Strahlung — Vom Wirkungsquantum zum Sternspektrum — Funktechnische Satellitenbeobach-
der D Astr Gesellschaft — ISIS-Jonosphérensatelliten — Com-
sat — Das USA-Nachrichtensatelliten-Monopol — ELDO und ESRO — Probleme des Raumfluges
im Erde-Mond-Bereich — Einige zum der USA — Kiinst-
liche Erdsatelliten kontrollieren die Einhaltung des Uber den
Nachweis von Kernexplosionen in grofSen Hohen und im kosm!schen Raum — Uber die Ver-
wendung von kil en Er zu Navi — Nimbus A1 — Eine Nihe-
rungsmethode zur Messung der Hohen von mit el Mitteln — F -
nische der sowj: liten mit rund 60° bzw. 51° Bahnneigung.

Der Jahrgang 1965 enthélt u. a. folgende Beitrége: Einige Probleme des Nachrichtenverkehrs
mit kiinstlichen Satelliten und Raumsonden — Die Satelliten der Elektron-Serie — Uber die
aerodynamische Erwédrmung von Flugkorpern — Astronomische Ergebnisse der Astronautik —
V. Internationaler Astronautischer KongreB, Warschau — Sonde 2, Mariner 3 und 4 — Rechts-
ndlagen des ameri 1en telliten-Systems — Die Trégerrakete Europa 1 —
Betrachtungen zu den Satelliten der Kosmos-Serie — Uber den Nachweis extraterrestrischen
Lebens — Ergidnzungen zu den Fliigen der Raumschiffe Wofhod 1 und 2 — Zentren der ameri-
kanischen Raumfahrtindustrie — Die ionisierende Wu‘kung von Meteoren und deren praktische

Bedeutung — Mariner 4 und Sonde 3, zwei 'per mit astr r Aufgaben-
stellung — Werkstoffe fiir die b chung und Na i ik —
Nimbus 1 — 5. Europdischer Raumfahrt-KongreB — Bemerkungen iiber Dichtungsprobleme in
Raumfahrzeugen — Betr: zu Wetter: liten — Die Prézisierung der astronomischen

Einheit nach den Ergebnissen der Venus-Funkortung.

Zu iehen von der Abteil Natur und Heimat des B lats des
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