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Vorwort

Die Raketentechnik ist ein Fachgebiet, das noch vor wenigen Jahren von
ziemlich untergeordneter oder sogar zweifelhafter Bedeutung fiir den wissen-
schaftlichen und technischen Fortschritt der menschlichen Gesellschaft zu sein
schien. Die Zweifel vieler Menschen am humanistischen Wert der Entwicklung
auf diesem Gebiet waren durchaus verstindlich, denn jahrhundertelang dienten
»nRaketen* und damit auch die ihnen zugrunde liegende Technik kriegerischen
Zwecken. Die sich daraus zwangsliufig ergebende negative Einschitzung
vermochten auch die seit der Jahrhundertwende aufklingenden Stimmen, die in
der Raketentechnik die einzige Voraussetzung fiir die direkte wissenschaftliche
ErschlieBung des kosmischen Raumes verkiindeten, kaum zu dndern. Viele ernst-
hafte Interpreten derartiger Gedanken wurden bis vor kurzem hiufig als be-
lachelnswerte technische und wissenschaftliche AuBenseiter betrachtet.

Die Vergangenheit kennt jedoch geniigend Beispiele dafiir, daB anfingliche
kritische Zuriickhaltung gegeniiber neuen Wegen wissenschaftlicher und tech-
nischer Entwicklung schlieBlich doch vor dem nicht mehr zu verleugnenden
praktischen Erfolg kapitulieren muBte. Die jiingste Zeit liefert dafiir das markante
Beispiel der wissenschaftlichen Raumfahrt (Astronautik) oder, besser gesagt, der
Raumfahrtforschung. Die sowjetischen kiinstlichen Erdsatelliten und die
kosmische Rakete haben wohl auch denen nachdriicklichst die Augen iiber den
Beginn einer neuen Epoche wissenschaftlicher Forschungen geoéffnet, die bislang
gar nicht oder nur unter Hinweis auf eine sehr ferne Zukunft die Moglichkeit
eines direkten VorstoBes in den Kosmos gelten lassen wollten. Sie sind der Beweis
dafiir, daB die Raumfahrtforschung schon in der Gegenwart zu einer bedeut-
samen und zukunftsreichen wissenschaftlichen Disziplin geworden ist.

Die wichtigste Grundlage aller Arbeiten und Projekte auf diesem Gebiet ist,
wie schon Ziolkowski vor iiber 50 Jahren klar erkannte, die Raketentechnik. Das
heiBt, wer ,,Raumfahrt‘‘ sagt, mufl zwangslidufig zuerst ,,Raketentechnik‘‘ sagen.
Jeder, der an der Entwicklung auf dem Gebiet der Raumfahrtforschung fachlich
oder auch nur allgemein interessiert ist, muB sich daher mit der Raketentechnik und
ihren Grundlagen befassen. Daraus ergibt sich, daB in stirkerem Mafe als bisher
die Probleme der Raketentechnik in Wort und Schrift behandelt werden miissen.

Dies war der Grundgedanke, der zur Entstehung dieses Buches fiihrte. Als
reine Einfiithrung in das inzwischen schon recht umfassend gewordene Gebiet der
Raketentechnik und ihre praktischen Anwendungsméglichkeiten vermag es
selbstverstindlich nur einen Uberblick iiber die Einzelprobleme zu geben. Die
Vertiefung des Wissens muBl dem Studium der speziellen Fachliteratur iiberlassen
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bleiben, von der eine Auswahl in dem Literaturverzeichnis dieses Buches zusammen-
gestellt ist. Die Auswahl der ausgewerteten Literatur war in manchen Punkten
recht problematisch. Das bezieht sich vor allem auf die praktische Anwendung
des Raketenantriebes und auf die damit in Erscheinung tretenden Ausfithrungs-
beispiele (Triebwerke, Raketen, Raketenflugzeuge, Raketenwaffen usw.).

Man kann nicht daran vorbeisehen, daB es neben den Forschungsraketen leider
noch immer Raketenwaffen gibt, sich also wissenschaftliche und militédrische
Anwendung gegeniiberstehen. Das dabei zur Zeit noch erkennbare zahlenméBige
Ubergewicht an Angaben und Einzeldaten von Raketenwaffen wurde jedoch
bewuBt zugunsten einer moglichst breiten Wiirdigung der Forschungsrakete und
ihrer vielfiltigen Abarten unterdriickt, denn die Zukunft der Raketentechnik
liegt auf dem Gebiet der Antriebsaggregate fiir Forschungsgerite, deren Ein-
satz der friedlichen Entwicklung dient. Diese Konsequenz wird sich in der
weiteren Entwicklung der menschlichen Gesellschaft zum Sozialismus zwangs-
ldufig durchsetzen. Es muB sich aber heute schon jeder Einzelne dafiir einsetzen,
daB die Raketenwaffen ihrer Pseudobedeutung entkleidet werden und der allein
menschenwiirdige Weg der Entwicklung der Raketentechnik zur rein wissen-
schaftlichen Anwendung beschritten wird.

Bei der Ausarbeitung dieses Buches kam es hauptsichlich auf die Darstellung
des Allgemeingiiltigen und Prinzipiellen an, wobei es sich zwangsliufig ergab, an
vielen Stellen auf Ausfithrungsbeispiele einzugehen, die bis zum Jahre 1945 in
Deutschland entwickelt wurden, da uns verstindlicherweise dariiber die detai-
liertesten und umfassendsten Angaben zuginglich sind. Auch die an der modernen
Raketenentwicklung maBgeblich beteiligten Linder machen zur allgemeinen
technischen Darstellung von dieser Moglichkeit weitgehend Gebrauch. Ahnliches
gilt fiir viele neue Gerite Frankreichs, Englands und der USA, die im allgemeinen
nicht wesentlich iiber den Stand der damaligen Entwicklung hinausgehen.

Die sowjetische Wissenschaft hat ihre souverine fithrende Stellung mit den
bisherigen erfolgreichen Raketenstarts klar unter Beweis gestellt. Warum aber
iber die speziellen Einzelheiten der hochentwickelten sowjetischen Raketen-
technik und iiber ihre erfolgreichen Versuche bisher nur wenig versffentlicht ist,
wird verstindlich, wenn man in dieser Zuriickhaltung im besonderen eine MaB-
nahme gegen MiBbrauch der neuen Erkenntnisse der sowjetischen Wissenschaft
und Technik zu kriegerischen Zwecken sieht.

AbschlieBend verbleibt mir nur noch die angenehme Pflicht, allen Dank zu
sagen, die zum Gelingen dieses Buches beigetragen haben. Dies gilt ganz besonders
fiir den Verlag Oborongis, Moskau, der das bei ihm erschienene Buch von W. I.
Feodosjew und G. B. Sinjarew ,,Einfithrung in die Raketentechnik’ mit allen
Abbildungen zur uneingeschrinkten Auswertung freigab. Den Herren Dr. F. Bene-
sovsky und Dr. R. Kieffer, Planseewerk (Tirol), schulde ich Dank fiir das bereit-
willig iiberlassene Bildmaterial aus ihrer Arbeit iiber Hochtemperaturwerkstoffe.
Im gleichen Sinne danke ich dem Sekretir der ,,Deutschen Gesellschaft fiir
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Raketentechnik und Raumfahrt (DGRR), Stuttgart, Herrn D. E. Kélle, fir
seine sehr wertvolle Hilfe bei der Beschaffung von Bildmaterial. Weitere wertvolle
Unterlagen verdanke ich den Herren T. Lacey, Fairey Aviation Comp., R.D.
Stewart, Thiokol Chemical Corp., S. Veale, Napier & Son Ltd. und J. M. Dukert,
Glenn-Martin Comp., sowie den Pressediensten der SEPR und der Lockheed
Aircraft Corp.

Der VEB Verlag Technik erwies sich als verstindnisvoller Forderer meiner
Arbeit, der mich bei der Ausarbeitung des Manuskripts und der Auswahl des
Bildmaterials jederzeit mit Rat und Hilfe unterstiitzte.

Heinz Mielke
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Einleitung

Die Entwicklung eines technischen Spezialzweiges findet ihren nachhaltigsten
Niederschlag in den fiir die praktische Anwendung geschaffenen Geriten. Diese
Feststellung ist im Grunde trivial, sie erlangt jedoch fiir das Gebiet der Raketen-
technik eine groBe Bedeutung. Bisher stehen nur zwei Anwendungsbereiche fiir
Raketentriebwerke im Vordergrund, die aber zugleich krasseste Gegensitze dar-
stellen, Gegensiitze, die sich auch allgemein auf dem Wege der Entwicklung der
Menschheit erkennen lassen. Auf der einen Seite steht das antihumanistische
Extrem der Raketentechnik mit rein militirischer Zielsetzung in Gestalt lebens-
bedrohender Raketenwaffen, auf der anderen dagegen der Einsatz der Raketen-
technik fir friedliche wissenschaftliche Forschung im Streben nach héchsten
menschlichen Werten und zur daraus folgenden Nutzanwendung fiir die mensch-
liche Gesellschaft. Raketen als Waffen und Raketentriebwerke als Antriebsmittel
fiir Gerite der Hohenforschung und der wissenschaftlich fundierten Raumfahrt
(Astronautik) stehen sich also hier gegeniiber.

Dieser in den extremen Anwendungsbereichen zum Ausdruck kommende
Gegensatz iibt auch einen recht nachhaltigen Einfluf auf Betrachtungen zum
geschichtlichen Werdegang der Raketentechnik aus. Die Geschichte der Rakete
war in der Vergangenheit vorwiegend die Geschichte eines im Wandel der Jahr-
hunderte mehr oder weniger bedeutenden Zweiges der Waffentechnik allein. Das
heift, sowohl die Entwicklung der ersten brauchbaren praktischen Grundlagen
als auch gewisse laufende Verbesserungen entsprangen bis gegen Ende des vorigen
Jahrhunderts fast nur militidrischen Zielsetzungen. Die Fortschritte ergaben sich
dabei zumeist auf empirischem Wege, da eine umfassende theoretische Behandlung
der Probleme des Raketenantriebs durch das Fehlen gewisser Elementaransitze
bis in die letzten Jahrzehnte des 19. Jahrhunderts hinein noch nicht méglich war.
Diese fiir die weitere Entwicklung der Raketentechnik entscheidenden Grund-
lagen wurden dann um die Jahrhundertwende bemerkenswerterweise von Mannern
geschaffen, denen die Belange der Waffentechnik fremd und uninteressant waren.
Diese Minner entwickelten ihre Uberlegungen sozusagen aus dem Ubergang der
Epoche eines phantasievoll utopischen Gedankengebiudes um den Flug in die
Tiefen des kosmischen Raums zur Epoche der technischen Verwirklichung dieses
jahrhundertealten Menschheitstraumes. Mit anderen Worten, die von diesen
Pionieren des wissenschaftlichen Raumfahrtgedankens (N. I. Kibaltschitsch,
H. Ganswindt, K. E. Ziolkowski, R. Esnault-Pelterie, H. Oberth, F. v. Hoefft) in
genialer Einsicht vollzogene Verkniipfung zwischen Raketentechnik und Astro-
nautik schuf erst die Ansitze fiir die gesamte Entwicklung der modernen Raketen-
technik. Von ihnen wurden fast alle grundlegenden Prinzipien der modernen
Raketenpraxis erarbeitet und die heute in Angriff genommenen Wege der wissen-
schaftlichen ErschlieBung des kosmischen Raums vorausgesehen. Das Zentrum
der ersten wissenschaftlich exakten Behandlung der anfallenden Probleme lag
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unbestreitbar in Europa (Meschtscherski, Ziolkowski, Esnault-Pelterie, Oberth). Es
ist eine historisch erwiesene Tatsache, daB in diesem Kreis der geniale K. E. Ziol-
kowski seinen Kollegen in vieler Hinsicht um mehr als ein Jahrzehnt voraus war.
Es sollte daher nicht nur als ein leuchtendes Symbol der unerschépflichen
Moglichkeiten eines Landes der neuen, sozialistischen Gesellschaftsordnung
gewertet werden, wenn am 4. Oktober 1957 der erste astronautische Flugkorper
(Sputnik I) in der Sowjetunion erfolgreich gestartet wurde, sondern auch als
Fortfithrung der epochemachenden Arbeiten des russischen Raketen- und Raum-
fahrtpioniers Konstantin Eduardowitsch Ziolkowskt.

Die Bezeichnung Rakete (russ. pakera,, engl. rocket) ist offenbar aus einem
Wort italienischen Ursprungs rocchetta abgeleitet, was soviel wie Spindel oder
Rdéhrchen bedeutet und auf die duBere Form einfacherer Feststoffraketen Bezug
nimmt. Die italienische Herkunft der Bezeichnung Rakete hingt vielleicht damit
zusammen, daB die erste Erwahnung der Rakete in Europa in einer Schrift des
Italieners Muratori 1379 erfolgte. 1405 beschreibt dann auch Conrad Keyser von
Eichstidt eingehend die einfache Stabrakete (Cod. phil. 63, Univ. Bibl. Géttingen).
Die Friihgeschichte der Rakete diirfte jedoch noch weit in die Zeit vor dem
14. Jahrhundert zuriickreichen. Sie verliert sich schlieBlich im Dunkel der
unkontrollierbaren, sagenhaften Uberlieferungen der Vélker des Altertums
(Chinesen, Griechen, Araber). Mit einem recht hohen Grad an Wahrscheinlichkeit
ist anzunehmen, daB die frei aufsteigende Rakete als Kriegsmittel zuerst in China
verwendet wurde. Diese Entwicklung kénnte um 1200 herum aus den schon
linger in China gebriuchlichen Brandpfeilen erfolgt sein, wobei als Treibstoff
ausschlieBlich feste brennbare Substanzen, in der Hauptsache vermutlich SchieB-
pulver, Verwendung fanden. So wurden schlieSlich erstmalig in einer chinesischen
Chronik ,,Lanzen des stiirmenden Feuers'’ erwiahnt, die bei der Belagerung der
chinesischen Stadt Oien King (1232) zum Einsatz kamen und am besten wohl als
primitive Stabraketen mit Brandsitzen als Kampfladung interpretiert werden
konnen. Auch die Beschreibung von Raketen als ,,Pfeile von China‘‘ in einem
um 1285 erschienenen Buch des Arabers Hassan al Rammah iiber Kriegstechnik
laBt China als Ursprungsland der Kriegsrakete vermuten.

In vielen Schriften aus dem 15., 16. und 17. Jahrhundert findet man dann
Raketen immer wieder als Mittel der Kriegstechnik erwidhnt. Einige asiatische
und vorderasiatische Fiirsten hatten sich sogar stindige Raketenkorps in ihren
Truppen aufgebaut. So hielt sich der Fiirst von Mysore (Indien) ab 1782 ein
Raketenkorps von 5000 Mann. Die Fortschritte in den Leistungen der eingesetzten
Pulverraketen waren jedoch nur gering. Die Reichweiten lagen bei einigen hundert
bis zu etwas mehr als tausend Metern, die Gewichte der Wurfkorper bei einigen
Kilopond. Von besonderer Bedeutung fiir die Entwicklung der Raketenwaffen-
technik in Europa wurde das Jahr 1799. In der erbitterten Schlacht um Seringa-
patam zwischen Indern und Englindern lernte der englische Oberst W. Congreve
die Wirkung der indischen Raketenwaffen nachdriicklichst kennen. Ab 1804
begann er selbst in England mit Entwicklungsarbeiten, die verhiltnismiBig
erfolgreich verliefen und vor allem in ihren weiteren Auswirkungen zur Einfithrung
der Raketenartillerie in anderen europidischen Landern fiihrten. Congreve erreichte
schon 1805 Flugweiten bis zu etwa 2,5 km und verwendete fiir den militarischen
Einsatz Raketen mit Startgewichten bis zu etwa 15 kp. Ihren gréBten ,,Erfolg*
brachten die Arbeiten Congreves im Jahre 1807, als durch einige tausend von
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englischen Schiffen her abgelassene Raketen Kopenhagen in Brand gesteckt
wurde.

Die Entwicklungsarbeit an Pulverraketen hatte inzwischen in einem anderen
europédischen Lande einen durchaus selbstindigen Weg genommen. Ausgehend
von den Darstellungen des Riistmeisters Onisim Michailow (um 1615) iiber
russische Raketen, fiihrte die allgemeine Entwicklung in RuBland unter Peter I.
schon 1680 zum Aufbau einer speziellen Raketenlehranstalt. Es ist dabei recht
bemerkenswert, da8 noch unter Peter I., der bei den Arbeiten sogar selbst mit-
wirkte, eine Signalrakete geschaffen wurde, die eine Gipfelhéhe von 1000 m
erreichte und wegen ihrer vorziiglichen Eigenschaften noch bis Ende des 19. Jahr-
hunderts zur militirischen Ausriistung gehérte. Eine breitere Anwendung der
Artillerieraketen erfolgte in RuBlland bis zu den zwanziger Jahren des 19. Jahr-
hunderts nicht, da sie stets im Schatten der ausgezeichneten Geschiitzartillerie
standen. Erst die Fortsetzung der Arbeiten an Raketen unter General A. D. Sas-
jadko erbrachte auch die breitere Einfithrung der Artillerierakete in die russische
Armee; sie wurde z. B. bei Kriegsoperationen im Kaukasus (1825) wihrend des
Russisch-Tiirkischen Krieges eingesetzt. Den héchsten Entwicklungsstand
erreichte die russische Raketenartillerie im vorigen Jahrhundert unter General
K. I. Konstantinow. Er verbesserte Herstellungstechnologie und Leistungen der
Pulverraketen erheblich und erweiterte den Anwendungsbereich der Raketen-
waffen wesentlich. Seine Bemiihungen erstreckten sich vor allem auch auf die
Einfithrung verbesserter MeBgerdte im Entwicklungsbetrieb. Die unter seiner
Leitung hergestellten Raketen erreichten bis zu 4000 m Flugweite. Auf Grund
seiner umfassenden Verdienste wird Konstantinow auch vielfach als der eigentliche
Begriinder der spiteren russischen Raketenartillerie angesehen.

In der zweiten Hilfte des 19. Jahrhunderts vermochte die Raketenartillerie
dann nicht mehr den Fortschritten der Geschiitzartillerie in bezug auf Reichweite
und Treffgenauigkeit zu folgen, und mit dem Sinken der militarischen Bedeutung
der Rakete verschwand auch der Raketenantrieb fast génzlich aus der technischen
Praxis. Lediglich auf dem Gebiet des Seenotrettungsdienstes fanden in verschie-
denen Landern auch fernerhin noch Raketen hervorragende Einsatzmaglichkeiten.
Dieser Anwendungsbereich blieb bis zur Verkniipfung von Raketentechnik und
Raumfahrtgedanken iiberhaupt das einzige Beispiel fiir eine humane Verwendungs-
moglichkeit des Raketenantriebs, wenn man von den Feuerwerksraketen absieht.
Der Gedanke, Raketen zum Transport von Leinen zu havarierten Schiffen zu
verwenden, geht auf Anregungen und Versuche des franzésischen Kapitins
Treugouse (1807) zuriick. Jedoch erst mehr als 20 Jahre spiter setzte sich die
Seenotrettungsrakete allgemein durch.

Es wurde schon angedeutet, daB das Wiederaufleben des Raketenantriebs um
die Jahrhundertwende durch Gedanken angeregt wurde, die von Untersuchungen
zu Fragen der technischen Grundlagen fiir den Flug in den kosmischen Raum
ausgingen. Abgesehen von den ersten noch wenig durchgefeilten Uberlegungen
des russischen Revolutionirs N. I. Kibaltschitsch und den in vielen Punkten schon
weitergehenden Betrachtungen des deutschen Erfinders H. Ganswindt (1881)
waren es vor allem die streng wissenschaftlichen Bemiihungen des in Kaluga
lebenden russischen Mathematikers K. E. Ziolkowski, die unter anderem auch der
Raketentechnik ihr neues Gesicht gaben. Ziolkowski schuf in miihevoller
theoretischer Kleinarbeit bis zum Jahre 1903 die ersten exakt wissenschaftlichen
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Grundlagen der Raketentechnik und Astronautik. In seiner 1903 in der Zeitschrift
,»Wissenschaftliche Rundschau‘‘ erschienenen Arbeit ,,Erforschung des Welt-
raums mittels RiickstoBapparaten’’ gab er unter anderem auch zum erstenmal
die seitdem klassische Grundformel fiir die Berechnung der maximalen Flug-
geschwindigkeit einer Rakete an (s. Abschn.1.3). In niichterner Wiirdigung
dieser ersten Leistungen und unter Beriicksichtigung aller weiteren, noch bis kurz
vor seinem Tode am 13. September 1935 geleisteten Arbeiten ist es nur zu
begriindet, wenn man heute allgemein K. E. Ziolkowski als den Vater der wissen-
schaftlichen Raumfahrt und der damit verbundenen Raketentechnik feiert.
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Sauerstoff-Wasserstoff- Rakete nach Ziolkowski

a fliissiger, frel verdampfender Sauerstoff; b fliissiger Wasserstoff; ¢ Kabine; d Pumpen

Besonders bemerkenswert an den Arbeiten Ziolkowskis ist die Tatsache, da8 er
schon von Anfang an seine technischen Uberlegungen auf dem damals noch véllig
neuen Prinzip der Verwendung fliissiger Treibstoffe aufbaute. Seine ersten Ent-
wiirfe enthalten schlieBlich auch noch eine ganze Reihe von Grundideen, die sich
in der Folgezeit als elementare konstruktive Grundprinzipien fiir den Bau von
Flussigkeitstriebwerken erwiesen. So schlug er u. a. die Pumpenférderung fiir die
flissigen Treibstoffe vor, erfand das Prinzip der Flissigkeitskiihlung der Brenn-
kammer durch eine Treibstoffkomponente, erkannte die Moglichkeit der Lenkung
von Raketen im leeren Raum durch im austretenden Feuergasstrahl arbeitende
Strahlruder und wies auf die Verwendung von Kreiseln als Kernstiicke der
Steuerorgane fiir Raketen und Raumschiffe hin. Von der Fiille der Ideen Ziol-
kowskis vermag der Hinweis eine Vorstellung zu geben, daBl er wihrend seiner
40jdhrigen wissenschaftlichen Tatigkeit insgesamt etwa 580 Arbeiten schrieb.
Davon entfallen auf die Zeit vor der Oktoberrevolution etwa 130 Arbeiten und
auf die Zeit unter der Sowjetmacht etwa 450. Dieses Verhiltnis ist auch zugleich
eindeutig ein MaB fiir die'Bedeutung, die die Sowjetunion den Arbeiten Ziolkowskis
beimaB, und der daraus resultierenden Unterstiitzung seiner wissenschaftlichen
Tatigkeit. Thren umfassendsten Niederschlag fanden die Arbeiten Ziolkowskis
schlieBlich in einer umfangreichen Veréffentlichung aus dem Jahre 1924 unter
dem Titel ,,Eine Rakete in den kosmischen Raum‘‘.

Mehr oder weniger unabhingig voneinander und von den Arbeiten Ziolkowskis
fanden auch in anderen Lindern Europas und in den USA Forscher den Weg zur
modernen Raketentechnik. In Frankreich war es vornehmlich der Naturwissen-
schaftler R. Esnault-Pelterie, der sich zwischen 1905 und 1910 mit dem Problem
des RiickstoBantriebs wissenschaftlich zu befassen begann. Aus der gleichen
Zeit datieren etwa auch die Bemiihungen des Osterreichers F.v. Hoefft. Aber ihre
Arbeiten und ebenso die einiger anderer Forscher gelangten jedoch bei weitem
nicht zu der Bedeutung, die etwa bis zum Jahre 1925 der Titigkeit des Ameri-
kaners R. H. Goddard und des aus Siebenbiirgen stammenden H. Oberth zukam.
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Goddard begann die Vorarbeiten zu seinen grundlegenden, hauptsichlich experi-
mentellen Untersuchungen etwa um das Jahr 1910. Er beschiftigte sich zunichst
ausschlieBlich mit Feststoffraketen und ermittelte zahlreiche experimentelle
Daten. Die fiir die damalige Zeit auBerordentlich wichtigen Ergebnisse seiner
praktischen und theoretischen Untersuchungen veréffentlichte er 1919 in seiner
Arbeit ,,A method of reaching extreme altitudes*’. Spiter wandte sich Goddard
den Fliissigkeitstriebwerken zu (1924) und brachte schlieBlich 1929 eine Fliissig-
keitsrakete zum Start, die jedoch schon in etwa 300 m Héhe explodierte. Ein
groBer Teil der Goddardschen Arbeiten verlief dann unter dem Deckmantel
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Feststoff- Raketentriebwerk nach R. H. Goddard
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der militarischen. Geheimhaltung, da man sich in den USA offenbar ziemlich
frithzeitig fiir die militdarischen Perspektiven der neuen raketentechmschen
Méglichkeiten zu interessieren begann.

Die Untersuchungen Oberths waren von édhnlicher Tiefe und Breite wie die
Ziolkowskis, gingen in vielen Punkten der Praxis sogar iiber zeitgleiche Be-
miithungen hinaus. Er befaBte sich derart eingehend und umfassend mit allen
Fragen der theoretischen und praktischen Raketentechnik, daB sein 1923
erschienenes Werk ,,Die Rakete zu den Planetenriumen‘‘ zu dem bedeutendsten
Standardwerk seiner Zeit wurde. Das von ihm erstmalig angegebene Prinzip der
Schleierkiihlung fiir Brennkammer und Ausstromdiise (s. Abschn. 4.32) muB als
einer der bedeutendsten Beitrige zur Entwicklung von Hochleistungs-Raketen-
triebwerken angesehen werden.

In der Sowjetunion bildeten im weiteren Verlauf die Forschungen Ziolkowskis
die Grundlage fiir die Tatigkeit einer ganzen Generation von Schiilern und
begeisterten Anhingern. Es ist dabei unméglich, auf beschrinktem Raum alle
Einzelheiten des weiteren Weges darzustellen. Zu den frithesten Anhingern
Ziolkowskis zéhlten N. I. Tichomirow, B. S. Petropawlowski, F. A. Zander und
J. W. Kondratjuk. Auf das schopferische Wirken der beiden Erstgenannten gehen
die Grundlagen zuriick, nach denen spiter die bekannten sowjetischen Raketen-
werfer des 2. Weltkriegs (Katjuschas) entwickelt wurden. Die eigentlichen Ideen
Ziolkowskis, die Anwendung des Raketenantriebs fiir den kosmischen Flug,
wurden besonders von Zander und Kondratjuk weiter verfolgt. Die Arbeiten
Zanders gehen dabei bis auf das Jahr 1910 zuriick, und seine weitere Tatigkeit war
von groBer Fruchtbarkeit fiir die Entwicklung der sowjetischen Raketentechnik.
So fiihrte er unter anderem 1930 die ersten Erprobungen mit dem Versuchs-
triebwerk OR-1 auf einem kleinen Priifstand durch. Dieses Fliissigkeitstriebwerk
sollte der Ausgangspunkt werden fiir die Entwicklung eines Raketentriebwerks
fiir Flugzeuge. Das Nachfolgemuster OR-2 wurde mit Benzin—Sauerstoff als
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Treibstoff erprobt. Die langwierigen Entwicklungsarbeiten fiihrten schlieBlich am
28. Februar 1940 auf einem Flugplatz bei Moskau zum ersten erfolgreichen Flug
unter W. P. Fjodorow.

Neben der Entwicklung auf dem Sektor der Raketenpraxis standen in der
Sowjetunion auch laufend Bestrebungen zu einer allgemeinen Verbreitung des
Wissens um die Raketentechnik und Raumfahrt. So erfolgte schon 1924 die
Bildung einer Organisation zur Untersuchung des Raumfahrtproblems unter
Leitung des Direktors des Aero- und Hydrodynamischen Instituts in Moskau.

Fliissigkeits- Raketentriebwerk O R-1

1927 wurde dann in Moskau die erste Internationale Ausstellung fiir Raumschif{-
fahrt durchgefiihrt. Ab 1928 erscheint ein mehrbindiges Sammelwerk iiber
Raketentechnik und Weltraumfahrt von N. Rynin. Aber auch viele Einzel-
darstellungen mit streng fachlicher Zielsetzung erscheinen von dieser Zeit an. Die
ersten Arbeiten W. P.Gluschkos iiber Fliissigkeitstriebwerke wurden 1929
verdffentlicht. Bei Gluschkos praktischer Priifstandsarbeit kamen als Oxydator
flissiger Sauerstoff, Stickstoffdioxyd und Salpetersidure sowie als Brennstolf
Benzin und Toluol zur Anwendung. M. K. Tichonrawow entwickelte einige Typen
von Flissigkeitsraketen fiir Zwecke der Hohenforschung und fiithrte 1933 eine
Reihe erfolgreicher Aufstiege durch. In den Jahren 1934 und 1935 kamen Arbeiten
von W. P. Gluschko, S. P. Koroljew und J. A. Pobedonoszew tber Flissigkeits-
triebwerke zur Verdffentlichung. In dieser nur kurzen Ubersicht sind manche
Namen enthalten, die heute in engstem Zusammenhang mit den erfolgreichen
Entwicklungen der sowjetischen Raketentechnik bis zu interkontinentalen
ballistischen Raketen und Satellitentragerraketen genannt werden. Daraus laBt
sich dann auch der Bogen.erkennen, der sich in der Sowjetunion glatt und
harmonisch von den Anfangen Ziolkowskis bis zu den letzten, epochemachenden
Erfolgen der sowjetischen Raketentechnik spannt.

Zu édhnlichen Erscheinungen wie in der Sowjetunion kam es auch in Deutsch-
land nach der Veréffentlichung des grundlegenden \Werkes von Qberth. Das
Interesse fiir Raumfahrt und Raketentechnik stieg rasch an, vor allem in Kreisen
der Techniker. 1925 veréffentlichte W. Hohmann sein Werk ,,Die Erreichbarkeit
der Himmelskérper‘', in dem aber hauptsichlich mehr die duBere Ballistik der
zukiinftigen Raumschiffe behandelt wird, dies jedoch auBerordentlich grindlich
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und umfassend. In Wien wurde 1926 die Wissenschaftliche Gesellschaft fiir Héohen-
forschung unter dem Vorsitz von F. v. Hoefft und dem Sekretariat von G.v. Pirquet
gegriindet. 1926 begann dann E. Sdnger seine theoretischen Arbeiten zu den
Problemen der Raketenthermodynamik, der Raketentechnik sowie des Hochst-
geschwindigkeitsfluges. Sein 1933 erschienenes Buch ,,Raketenflugtechnik’* gilt
fir die gesamte Folgezeit als das bedeutendste deutschsprachige Werk auf dem
Gebiet der Raketentechnik.

Weiterhin wurde am 5. Juli 1927 in Deutschland der Verein fiir Weltraum-
schiffahrt unter dem Vorsitz von J. Winkler gegriindet. Obwohl sich diese Organi-
sation schon 1929 wieder aufléste, gelangen dem unermiidlichen Winkler im
Februar und Mirz 1931 die ersten Startversuche mit Fliissigkeitsraketen. In die
gleiche Zeit fiel das erste aktive Auftreten M. Valiers, der sich in den folgenden
Jahren um die Popularisierung der Raketentechnik verdient gemacht hat. Auf
seine Ideen gingen die ersten erfolgreichen Versuche mit erdgebundenen bemannten
Fahrzeugen mit Raketenantrieb zuriick. Am 11. April 1928 absolvierte das erste
Raketenauto der Welt auf der Versuchsstrecke der Opelwerke in Riisselsheim
seine erste Fahrt unter der Fithrung des Rennfahrers Volkhart. Am 23. Mai des
gleichen Jahres wurde ein verbessertes Raketenauto auf der Avus bei Berlin
vorgefiihrt, wobei eine Hochstgeschwindigkeit von mehr als 200 km/h erzielt
wurde. Im Jahre 1929 erfolgte dann der erste ,,echte’’ Raketenflug der Welt
mit einem von F. v. Opel gesteuerten Segelflugzeug, dessen Startantrieb allein
mit Hilfe von Feststoffraketen erzielt wurde. Die Bemiihungen des Automobil-
industriellen F.v.Opel beruhten weitgehend auf Reklameabsichten. AnschlieBend
erprobten Valier und Opel verschiedene Typen von Raketenschlitten. M. Valier
verungliickte tédlich bei Laboratoriumsversuchen mit einem Flissigkeits-
triebwerk am 17. Mai 1930.

Auf die weitere Entwicklung der privaten Bestrebungen zu Raumfahrt und
Raketentechnik in Deutschland einzugehen, ist kaum méglich. Erwihnenswert
ist vielleicht noch die Griindung des Raketenflugplatzes Berlin (1930) in Berlin-
Reinickendorf durch R. Nebel. Hier war in gewisser Hinsicht der Sammelplatz
der Minner (Nebel, Riedel, Oberth, v. Braun), die in der Folgezeit den Verlauf der
deutschen Raketenentwicklung in einem entscheidenden MaBe beeinflussen
sollten. Nach Vorarbeiten in Kummersdorf bei Berlin wurde 1936 die Heeres-
versuchsanstalt Peenemiinde gegriindet. Damit war gleichzeitig eine weitgehende
Drosselung aller privaten Bemiihungen um Raketentechnik und Astronautik
verbunden. In Vorbereitung des imperialistischen Raubkrieges senkte sich in
Deutschland der Schleier der militirischen Geheimhaltung iiber die Arbeiten
der Raketenfachleute. Nur wenige Einzelheiten lassen sich noch aus der an-
schlieBenden Zeit zur allgemeinen Kenntnisnahme bringen. Ein Ereignis sollte
jedoch noch erwihnt werden, und zwar der Flug des ersten Raketenflugzeugs
der Welt mit Flissigkeitstriebwerk am 20. Juni des Jahres 1939 in Peene-
miinde. An diesem Tage blieb eine He 176 unter der Fithrung von E. Warsitz
fir 50 Sekunden in der Luft, wobei ein Walter-Raketentriebwerk als alleiniger
Antrieb des Flugzeugs verwendet wurde. Der fiir Jahre unterbrochene Ent-
wicklungsweg fithrte dann 1944 zum ersten Abfangjiger mit Raketentriebwerk
(Me 163). Uber die Entwicklung der Technik von FliissigkeitsgroBraketen in
Deutschland diirfte mit dem Hinweis auf das in Peenemiinde entwickelte Aggregat
4 alles gesagt sein. Lie Arieiten der deutschen Raketenspezialisten (QOberth,

2 Mielke, Raketentechnik
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v. Braun, Singer, Zborowski) wurden zu einem militirischen Hilfsmittel des
Faschismus.

Die Entwicklung der Raketentechnik nach 1945 wurde in einigen Lindern
(USA, Frankreich) stark von den Ergebnissen der deutschen Raketenforschung
beeinfluBt. Die amerikanische Raketenforschung konnte sich auch bis in die
Gegenwart hinein von diesem EinfluB noch nicht véllig freimachen. Es muB
in diesem Sinne immerhin als bezeichnend angesehen werden, dafl der erste
auf amerikanischem Boden gestartete kiinstliche Erdsatellit (Explorer I) seine
Existenz im wesentlichen der Arbeit von deutschen Raketenspezialisten um
W. v. Braun verdankt. Dagegen ist es zu einer unumstéBlichen Tatsache
geworden, dalB die von der Sowjetunion gestarteten ersten kiinstlichen Satelliten
der Erde (Sputnik I und II) als vollig selbstindigeLeistung der sowjetischen
Raketentechnik zu betrachten sind. Mit diesen ersten, epochemachenden
Erfolgen der sowjetischen Raketentechnik bahnt sich aber zugleich auch die
von Minnern wie Kibaltschitsch, Ziolkowski, Ganswindt und Oberth voraus-
gesehene Entwicklung zur ErschlieBung des kosmischen Raums an. Der Grad
der Beherrschung der Raketentechnik wird dabei die fundamentale und
entscheidende Rolle spielen. Eine erste Einfithrung in diese so bedeutsame und
fesselnde technische Disziplin sollen die nachfolgenden Ausfithrungen und
Betrachtungen vermitteln.






1 Grundlegende Beziehungen in der Theorie der Raketenantriebe

1.1 Klassische Mechanik und Strahlantrieb

Sehr verbreitet ist die Ansicht, daB der Strahlantrieb grundsitzlich eine
Antriebsmechanik voraussetzt, die erst auf Grund besonderer moderner Erkennt-
nisse gewonnen werden konnte. Das trifft jedoch in keiner Weise zu. GewiB sind
besondere Erfahrungen und Erkenntnisse zu seiner praktischen Anwendung
notwendig, sie lagen und liegen aber ausschlieBlich auf dem Sektor der technischen
Ausfiihrungsbeispiele. Die elementaren physikalischen Grundlagen des Strahl-
antriebs gehoren schon seit langem zum gesicherten Erfahrungsgut der Wissen-
schaft.

In den von Isaac Newton aufgestellten Axiomen der klassischen Mechanik sind
auch die Prinzipien der Mechanik des Strahlantriebs eingeschlossen, und mit
ihrer Hilfe lassen sich alle grundlegenden Fragen eindeutig beantworten.

Zunichst sei aber dabei nicht iibersehen, daB trotz dieser Formulierung eine
weitere irrige Ansicht sehr verbreitet ist und vielen Menschen das Verstindnis fiir
die Vorginge beim Strahlantrieb erschwert. Gemeint ist die Vorstellung, da8 der
Vortrieb beim Strahlantrieb durch das ,,AbstoBen‘* des Koérpers mit Hilfe des
austretenden Gasstrahls am umgebenden Medium (Luft, Wasser) erfolgt.

Diese irrefithrende Ansicht vom ,,AbstoBen‘ hat ihre Ursache wohl in der
eingeengten Betrachtungsweise der alltiglichen Umwelt. Dort ergibt sich aller-
dings der Begriff ,,AbstoBen‘‘, wenn man das Beispiel eines Fischers nimmt, der
seinen Kahn unter Einsatz einer langen Stange, die er auf den Seegrund stiitzt,
am Seeufer entlang bewegt. Ermoglicht wird diese Bewegung im wesentlichen
durch die Reibung fester Korper. Was wiirde aber geschehen, wenn der Fischer
versucht, sich mit seiner Stange an einem anderen frei schwimmenden Kahn
abzustoBen ? GewiB erhilt auch hierbei sein eigener Kahn einen gewissenVortrieb,
allerdings ist er nun wesentlich geringer als im ersten Fall. Gleichzeitig ist zu
beobachten, daB der andere Kahn ebenfalls einen Vortrieb erhilt, jedoch in
entgegengesetzter Richtung. Um den Ausgang dieses zweiten Versuchszu verstehen,
der durchaus in innerem Zusammenhang mit der Mechanik des Strahlantriebs
steht, miissen die Axiome der Newtonschen Mechanik herangezogen werden.

Fiir die weiteren Betrachtungen erweist es sich dabei als notwendig, zunichst
den Impulsbegriff einzufiithren. Als Impuls wird, in Anlehnung an Newton,
definiert das Produkt I aus der Masse m eines Korpers und seiner Geschwindig-
keit v: ’

, I=mv. (1.1)
Newton erkannte weiterhin, daB der Impuls eines Kérpers, auf den keine duBeren
Krifte wirken, unveréinderlich ist:

I = mpy = const. -(1.2)
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Um den Impuls zu dndern, ist somit die Einwirkung einer duBeren Kraft auf den
Kérper Voraussetzung. Die zeitliche Anderung des Impulses erweist sich der
wirkenden Kraft proportional, und die Richtung der Impulsinderung stimmt mit
der Richtung der angreifenden Kraft iiberein:

_ d(mv) )
K = & (1.3)

Wird in Gleichung (1.3) die Masse als konstant vorausgesetzt, so 1Bt sich auch
schreiben

K=m—, 1.4
(¢ mdt (1.4)

und es ergibt sich das bekannte Newtonsche Beschleunigungsgesetz.

Bisher wurde stets betont von duferen Kriften gesprochen. Aber gerade die
Betrachtung der diesen gegeniiberstehenden sogenannten inneren Krifte eines
Kérpers oder, besser ausgedriickt, eines Massensystems hat eine wesentliche
Bedeutung fiir das Verstehen weiterer Zusammenhinge. Ein einfaches Beispiel
mag dies erldutern.

M
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Bild 1.1 Riickstofprinzip

In einem von irgendwelchen Medien und duBeren Kriften freien Raum befinde
sich eine Masse M. Dann soll eine in der Masse eingeschlossene Explosivstoff-
menge entziindet werden (Bild 1.1). Die Freigabe dieser inneren Kraft des Systems
hat zur Folge, daB die Teilmassen m; und m; mit bestimmten Geschwindigkeiten
auseinandergetrieben werden. Nachdem also die Teile des urspriinglich starren
Massensystems beweglich geworden sind, duBert sich die innere Kraft der
Explosion als an den einzelnen Teilen angreifende scheinbar duBlere Krifte.

Wesentlich sind bei diesem Vorgang drei Feststellungen. Erstens éndert der
urspriingliche Massenschwerpunkt des Systems seine Lage nicht. Zweitens bleibt
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der Gesamtimpuls des Systems unverindert. Drittens wird das nur dadurch
moglich, daB jede Teilmasse einen Impuls erhilt, der genau so groB ist wie der der
anderen Teilmasse, in seiner Richtung aber gerade entgegengesetzt, also:

myv; = mgvg. (1.5)

Newton formulierte weiterhin das bekannte und fiir den Strahlantrieb so
bedeutsame Axiom
actio = reactio.

Es besagt, daB immer dort, wo in einem als abgeschlossen zu betrachtenden
Massensystem innere Krafte zur Wirkung auf einzelne Teile des Systems kommen,
der Wirkung (actio) auf eine der betroffenen Massen des Systems eine gleich
groBe Gegenwirkung (reactio) auf andere Masseteile gegeniibersteht.

Daraus ergibt sich auch die Ursache fiir die verheerende Wirkung von Kessel-
explosionen. In dem Augenblick, wo ein Teil des Kessels durch ZerreiBen des
Materials frei beweglich wird, erhilt er durch die aut ihn wirkende innere Kraft
der Dampfspannung einen Impuls nach Gl. (1.5). Da aber die Kraft der Dampf-
spannung fiir das Gesamtsystem eine innere Kraft bleibt, kann sich die Lage des
Schwerpunkts nicht veridndern, und demzufolge erhilt auch der verbliebene Rest
des Kessels einen entsprechenden Impuls. Das kann dazu fithren, daB der
vielleicht noch recht ansehnliche Kesselrest aus seinem Fundament gerissen wird
und mit der vernichtenden Gewalt eines Geschosses nach der entgegengesetzten
Seite davonfliegt.

Unter Beriicksichtigung der Umstinde, die zu GI. (1.5) gefithrt haben, wird
jetzt auch klar, daB der zweite Versuch des Fischers im genannten Beispiel gar
nicht anders ausfallen konnte. In dem Gesamtsystem der zwei Kahne plus
Mensch mull seine Muskelkraft zwangslidufig jedem der beiden frei beweglichen
Kihne einen Impuls mitteilen.

Das Ergebnis der beiden Versuche des Fischers liBt sich also im Prinzip etwa
folgendermaBen deuten: Man muB zwei Moglichkeiten der KraftiuBerung zur
Erzielung einer Fortbewegung oder eines Vortriebs unterscheiden. Einmal kann
man die Reibung fester Kérper, die durch ihr Gewicht auf eine feste Unterlage
gedriickt werden, dazu heranziehen, wie zum Beispiel beim Laufen, Springen und
bei der Fortbewegung mit Hilfe von Ridern. Dies fiihrt zur alltiglichen Vor-
stellung vom ,,AbstoBen‘’ oder ,,Abstiitzen‘‘. Bei der Fortbewegung in einem
Raum, der nur von einem frei beweglichen Medium (Wasser, Luft) erfiillt ist,
entfillt diese Moglichkeit jedoch, und es bleibt nur der Weg iiber das durch die
Newtonschen Impulsbetrachtungen erfaBbare Fortschleudern von Masseteilen
innerhalb eines als abgeschlossen zu betrachtenden Massensystems auf Grund
innerer Krifte dieses Systems.

Mit anderen Worten, der Propeller eines Flugzeugs schraubt sich nicht etwa
durch die Luft wie eine Holzschraube durch ein Brett. Sein Vortrieb kommt
vielmehr dadurch zustande, daB seine Form und rotierende Bewegung einem Teil
des umgebenden beweglichen Mediums Luft eine Geschwindigkeit entgegen-
gesetzt zur beabsichtigten Bewegungsrichtung des Flugzeugs erteilen. Damit
wird dann die Gl. (1.5) giiltig, und das Prinzip von actio = reactio erzwingt als
Gegenwirkung zum Impuls des fortgeschleuderten Luftstrahls einen Impuls am
Flugzeug, der nach Gl. (1.3) als dessen Vortriebskraft wirksam wird. Die auf das
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Flugzeug iibertragene Reaktionskraft kann als Riickstofkraft bezeichnet werden
und die Antriebsform damit als Riickstofantrieb. Gleichzeitig haben wir damit,
im Grunde genommen, schon das Prinzip des Strahlantriebs erklirt. Sein Kenn-
zeichen ist das Auftreten einer RiickstoBkraft durch Fortschleudern eines Stroms
von Masseteilchen nach einer Richtung. Somit ist auch die Gleichwertigkeit der
Begriffe Strahlantrieb und Riickstofantrieb verstindlich.

Um korrekt zu sein, sei jedoch kurz vermerkt, dal es allgemein nicht iiblich ist,
Propellertriebwerke zu den Strahltriebwerken zu rechnen, jedenfalls nicht im
engeren Sinne. Dazu zdhlt man vielmehr nur solche, bei denen der Antriebsstrahl
unter Vermeidung besonderer mechanischer Vorrichtungen seine Bewegungs-
geschwindigkeit erhilt. Die weiteren Ausfiihrungen werden dies niaher erldutern.

Bisher wurde der Strahlantrieb also im wesentlichen als Méglichkeit zur Fort-
bewegung in beweglichen Medien betrachtet. Ohne jede Miihe 1dBt sich aber
aych seine einzigartige Bedeutung als Antriebsmittel fiir den leeren Raum
erkennen. Schon beim Beispiel mit der explodierenden Masse wurde ja voraus-
gesetzt, daB der umgebende Raum kriftefrei und leer sein soll. Damit ist aber
die Voraussetzung dafiir geschaffen, daB man die Giiltigkeit der anschlieBenden
Impulsbetrachtungen fiir einen Strahlantrieb im leeren Raum nicht mehr
bezweifeln kann. Das Fortschleudern eines Massestrahls aus einem abgeschlossenen
Massensystem erzeugt auf jeden Fall auch im leeren Raum einen Vortriebsimpuls.

Somit muB einem speziellen Strahltriebwerk fiir den leeren Raum unbedingt
ein ausreichender Massevorrat zur Erzeugung des Antriebsstrahls beigegeben
werden. AuBerdem muB gleichzeitig ein Energievorrat fiir die Freisetzung innerer
Krifte im Gesamtsystem vorhanden sein. Eine vollstindige Einheit dieser Art
wire der ideale und einzige Antrieb fiir die Bewegung im leeren Raum und damit
der entscheidende Schliissel fiir ein Vordringen in die Bereiche des Kosmos
auflerhalb der Erdatmosphire.

Triebwerke dieser speziellen Definition sind durchaus real und werden in der
Praxis als autogene Strahltriebwerke oder hiufiger als Raketentriebwerke bezeichnet.

Die in diesem Abschnitt durch bewuBt breit angelegte Betrachtungen gewonne-
nen Erkenntnisse zum Prinzip des Strahlantriebs sollen im weiteren die Grund-
lage fiir die Beschéftigung mit den Problemen der reinen Raketenantriebe bilden.

1.2 Schub und Ausstrémgeschwindigkeit

Um von den zwar grundlegenden, aber doch mehr allgemeinen physikalischen
Betrachtungen und Definitionen des Abschn. 1.1 zur speziellen Terminologie der
Raketentechnik iibergehen zu kénnen, sei noch einmal ein Beispiel zitiert.

Ein dickwandiger Hohlzylinder (Bild 1.2a) hat an einem Ende eine diisen-
formige Offnung. Mit dem anderen, geschlossenen Ende kann der Zylinder frei
beweglich auf ein Dynamometer wirken. ’

In den Hoblraum des Zylinders wird etwas SchieBpulver gefiillt und die Diisen-
6ffnung durch eine Membrane verhiltnismiaBig fest verschlossen. Eine elektrische
Zindvorrichtung leitet den Abbrand des SchieBpulvers ein. Die Verbrennung
erzeugt nun im Innern des Zylinders einen stidndig steigenden Gasdruck. Solange
der Gasdruck noch nicht hoch genug ist, um die AbschluBmembrane zu
zerstoren, wird nach auBen keinerlei Kraftwirkung des Systems zu bemerken ein.
Damit unterbleibt auch jede Wirkung auf das Dynamometer.
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Uberschreitet schlieBlich der Gasdruck die Festigkeitsgrenze der Membrane, so
wird durch deren Zerstorung der Weg fiir die Verbrennungsgase durch die Diisen-
offnung frei. Die Gasmolekiile werden zu frei beweglichen Teilen des Massen-
systems unter der Wirkung des Gasdrucks (Bild 1.2b). Die innere Kraft der
expandierenden Gasmasse vermittelt dem durch die Diisenéffnung austretenden
Gasstrahl in seiner Gesamtheit einen Impuls. Nach den Betrachtungen in
Abschn. 1.1 muB dabei jedoch ein Reaktionsimpuls auf den Zylinder iibertragen
werden. Dieser duBert sich als Vortriebskraft entgegengesetzt zur Richtung des
austretenden Gasstrahls und kann daher am Dynamometer beobachtet und
gemessen werden.

L7
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Bild 1.2 Vereinfachtes Funktionsschema eines Raketentriebwerks

Der Zylinder mit seinem SchieBpulverinhalt ist damit zu einem echten Raketen-
triebwerk geworden, da er sowohl die ausgestoBene Masse selbst aufbringt als
auch die notwendige Kraft dazu in seinem eigenen Massensystem entwickelt.

In der Raketentechnik ist es allgemein iiblich, die am Dynamometer meBbare
Vortriebskraft als Schub P zu bezeichnen. Die Geschwindigkeit der Teilchen des
ausgestoBenen Massestrahls wird Ausstromgeschwindigkeit ¢ genannt, und es wird
dabei allgemein vorausgesetzt, daB sie fiir alle Teilchen gleich ist. Unter diesen
Voraussetzungen ergibt sich

P=c- . 1.6
4 (1.6)

Der Schub eines Raketentriebwerks ist also gleich dem Produkt aus Ausstréom-
geschwindigkeit und der je Zeiteinheit fortgeschleuderten Masse dm/dt, die man
auch als Massestrom bezeichnet. Fithrt man nun noch fiir die ausstoBbare Masse
den Begriff Treibstoff ein und nimmt dessen Verbrauch je Sekunde ebenfalls als
konstant an, so ergibt sich die einfache Schubformel

P=cm, (1.7)

worin 7z der Treibstoffverbrauch je Sekunde ist.



24 1 Grundlegende Beziehungen in der Theorie der Raketenaniriebe

Aus der Gl. (1.7) ist-schon jetzt die besonderec Bedeutung zu erkennen, die der
Ausstromgeschwindigkeit zukommt. Ein aus technischen Griinden méglichst
niedrig gehaltener Treibstoffverbrauch fordert zwangsliufig eine entsprechend
hohe Ausstromgeschwindigkeit. Anders ausgedriickt, je groBer ¢ ist, um so
okonomischer 1iBt sich der Treibstoffvorrat einsetzen.

Riickblickend auf das Beispiel in diesem Abschnitt ist also festzustellen, daB
nur der Verbrennungsvorgang im Innern einer Brennkammer die Vortriebskraft fiir
das gesamte Aggregat liefert. Triebwerke auf dieser Basis werden allgemein als
Gasdruck- Raketentriebwerke bezeichnet. Wesentlich ist, daB keine Notwendigkeit
besteht, den Gasdruck erst durch einen zeitweiligen Verschlu8 der Brennkammer
»hochzutreiben‘’. Der stindige Zustrom von Treibstoff zur Verbrennung erhilt
auch bei offener Diise einen bestimmten Gasdruck in der Brennkammer aufrecht.
Raketentriebwerke, bei denen durch einen besonderen Regelmechanismus die
Treibstoffverbrennung und der MasseausstoB in einem bestimmten Rhythmus
erfolgen (Bild 1.3a), werden als Wechseldruck- Raketentriebwerke bezeichnet, im
Gegensatz zu den Gleichdruck- Raketentriebwerken nach Bild 1.3b. Praktische

Bild 1.3 Wechseldruck- und Gleichdruck- Raketentriebwerk

Anwendung haben bisher jedoch fast ausschlieBlich Gleichdruck-Raketentrieb-
werke gefunden. Durch die Verwendung fliissigen Treibstoffs ist bei letzteren die
Triebwerksfunktion besonders leicht regelbar. Ist die Verbrennung des Treibstoffs
durch eine besondere Ziindvorrichtung erst einmal eingeleitet worden, so bleibt
sie so lange bestehen, wie durch Einspritzéffnungen der Brennkammer aus-
reichende Treibstoffmengen zugefiihrt werden. Bei der Verwendung festen Treib-
stoffs, wie zum Beispiel SchieBpulver oder dhnliches, mufl von einer dauernden
Nachforderung aus technischen Griinden abgesehen werden. Man kann hier nur
so verfahren, daB der Treibstoff lediglich als einmalige Brennkammerfiillvnz zum
Einsatz kommt.

Neben den Gasdruck-Raketentriecbwerken, bei denen man gelegentlich noch
eine Einteilung in Nieder-, Mittel- und Hochdrucktriebwerke findet, sind prinzi-
piell auch Raketentriebwerke mit anderen Grundlagen zur Erzeugung des
Antriebsstrahls denkbar. Zu gegebener Zeit soll auch darauf eingegangen werden,
vor allem in Hinblick auf einige damit verbundene hochst interessante Perspek-
tiven. Daabernoch fiirlingere Zeit dieGasdruckrakete und diemitihr gesammelten
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Erfahrungen, zumindest in der - Praxis, beherrschend bleiben werden, sollen
sich die weiteren Betrachtungen ausschlieBlich mit diesem Triebwerkstyp
beschilftigen.

1.3 Grundgleichung der Raketentechnik

Zunichst muB noch etwas tiefer auf Zusammenhiinge eingegangen werden, die
sich aus Impulssatz (1.3) und Schubformel (1.7) ergeben.

Bisher wurde fast nur von dem speziellen Begriff Raketentriebwerk gesprochen.
Gelegentlich kam jedoch zum Ausdruck, daB man dariiber hinaus auch die voll-
stindigen technischen Flugkérper betrachten muB, die sich unter Verwendung
eines Raketentriebwerks durch den Raum bewegen. Von einigen Spezialfillen
abgesehen, hat sich fiir die Flugkorper selbst die historisch begriindete Bezeich-
nung Rakete allgemein durchgesetzt. Wenn also im weiteren von Raketen
gesprochen wird, so sind damit immer die vollstindigen Flugkérper gemeint,
unabhingig davon, daB in Sonderfillen das reine Triebwerk und der vollstindige
Flugkorper identisch sein konnen, wie im Fall einer drallstabilisierten Feststoff-
rakete ohne besondere Nutzlast. Doch immer da, wo es ausschlieBlich darauf
ankommt, die besonderen Eigenschaften der Antriebselemente zu betrachten,
wird direkt von Raketentriebwerken gesprochen.

FaBt man den eigentlichen Zweck eines Raketentriebwerks eingehender ins
Auge, nimlich den Vortrieb fiir einen Flugkérper zu erzeugen, so ergibt sich
damit schon eine Reihe neuer Fragen. Die niichstliegende wire die nach der
maximal méglichen Geschwindigkeit einer Rakete nach vollstindigem Verbrauch
des Treibstoffs. Man nimmt dabei moglichst ideale Bedingungen an, d. h., die
Rakete soll sich wihrend der gesamten Brennzeit in einem leeren und schwere-
freien Raum bewegen. Damit wird die gesuchte Geschwindigkeit zur idealen
Brennschlufgeschwindigkeit. Brennschluf wird der Zeitpunkt genannt, in dem das
Triebwerk nach einer gewissen Brennzeit seine Funktion einstellt. Bei Brenn-
schluB wird der Schub also wieder Null.

Zur Ableitung der idealen BrennschluBgeschwindigkeit, deren Wert von aller-
groBter Bedeutung fiir den Verlauf der weiteren, dann antriebslosen Flugbahn
der Rakete ist, gehen wir wieder auf den Impulssatz zuriick. Solange das Trieb-
werk arbeitet, wirkt der Schub nach Gl. (1.4) als beschleunigende Kraft auf die
Rakete:

P=M- (1.8)
dt

worin M die Gesamtmasse der Rakete und dv/dt die wirksame Beschleunigung b
ist. Die Gesamtmasse M vermindert sich nach den Ausfithrungen in Abschn. 1.2
in jeder Sekunde um den Massestrom . Da der Schub jedoch konstant bleibt,
muB b wihrend der Brennzeit des Triebwerks laufend wachsen.

Bezeichnet man die sogenannte Anfangsmasse der Rakete (Triebwerk plus
Treibstoff plus Konstruktionsgewicht plus Nutzlast) mit M,, dann ergibt sich aus
Gl. (1.8):

p=(My—mt) 2 1.9
(g — i) (1.9
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Beriicksichtigt man auBerdem GI. (1.7), so folgt:
d
e = (Mo — rit) 75, (1.10)

und damit ergibt sich die Differentialgleichung

dv = rhe d 1.11
=Mo" (4

deren Integration liefert:
=—cln(My—mt)+ C. (1.12)

Zur Bestimmung der Integrationskonstante C wird angenommen, daB zur Zeit
t = 0 auch v = 0 gelten soll. Daraus folgt: ’

C=chhM,. (1.13)

Nach Einsetzen von Gl. (1.13) in Gl (1.12) und einfacher Umformung ergibt sich
schlieBlich:

M,
v=cln —. (1.14)
M, — mt

Wenn in dieser Formel ¢ fiir die gesamte Brenndauer genommen wird, so stellt
M, — mt die sogenannte Endmasse oder auch das Leergewicht M, der Rakete dar.
Also:

Endmasse — Anfangsmasse minus Treibstoff.

Wird My — mt = M, in Gl. (1.14) beriicksichtigt, so erhilt man die klassische
Grundgleichung der Raketentechnik :

M,
v=cln—. (1.15)
M,

Wie schon einleitend betont, gilt sie jedoch nur fiir den kriéftefreien Raum und
zeigt, daB die erreichbare BrennschluBgeschwindigkeit einer Rakete ausschlieBlich
von der Ausstromgeschwindigkeit der Verbrennungsgase und dem Verhiltnis
zwischen den Massen der vollgetankten und der leergebrannten Rakete abhingig
ist. Der Quotient My/M, wird allgemein als Massenverhdiltnis bezeichnet und ist
zugleich neben der Ausstrémgeschwindigkeit der wichtigste Parameter in der
Raketentechnik. Eine graphische Auswertung der Raketengrundgleichung (1.15)
ist in Bild 1.4 fiir ausgewihlte Werte von ¢ gegeben, unter Verwendung von
R = M/M,. Die maximale BrennschluBgeschwindigkeit v wird hdufig auch als
Antriebsvermégen bezeichnet, d. i. die BrennschluBgeschwindigkeit einer Rakete
im kriftefreien Raum.
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Bild 1.4 Zusammenhang zwischen Massenverhdltnis R, Ausstromgeschwindigkeit ¢
und idealer Raketengeschwindigkeit v

Wie Gl. (1.15) und Bild 1.4 klar zu erkennen geben, ist der EinfluB des Massen
verhiltnisses, weil es stets nur logarithmisch in die Rechnung eingeht, bei weitem
nicht so wirksam auf das Antriebsvermogen wie der der Ausstromgeschwindigkeit.
Andererseits ist aber daraus zu entnehmen, da8 der Hauptanteil der Startmasse
einer Rakete immer der Treibstoff sein muBl, wenn eine hohe BrennschluB-
geschwindigkeit angestrebt wird.

Lést man nun Gl. (1.15) nach dem Massenverhiltnis auf, so ergibt sich

v v
% =e¢ bzw. R=e¢- (1.16)
1
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Fiir den Fall, daB v = ¢ ist, nimmt also das Massenverhiltnis den Wert e an,
d.h. R = 2,72. Mit anderen Worten, bei einer Ausstromgeschwindigkeit von
beispielsweise 2000 m/s mufl das Startgewicht M, durch die Treibstoffaufnahme
2,72mal groBer sein als das Leergewicht, wenn eine BrennschluBgeschwindigkeit
von v = 2000 m/s erreicht werden soll. Aus rein technischen Griinden liBt sich
das Massenverhiltnis nicht beliebig steigern. Bei den heutigen Raketenkonstruk-
tionen liegt R in den meisten Fillen etwa zwischen 2,5 und 5,0.

Weitere interessante Einzelheiten ergeben sich aus der Betrachtung des
dupPeren Gesamtwirkungsgrades von Raketen. Dieser Wirkungsgrad 148t sich unter
anderem auch als das Verhiltnis der Bewegungsenergie der Rakete nach Brenn-
schluf zur Bewegungsenergie der ausgestoBenen Treibstoffmasse definieren.
Unter Verwendung der bisherigen Bezeichnungen kann also angesetzt werden:

Myt (My— My)ct

. (1.17)

g 2
wobei 7 der duBere Gesamtwirkungsgrad ist. Fiir das Massenverhiltnis R sei x
eingesetzt, so daB

My=zM,. (1.18)
Damit wird Gl. (1.17) zu:
_M;»* M,(z—1)¢
o2 2

" (119)

oder
o2

FIrETE (1.20)

n=

Wird jetzt noch v unter Beriicksichtigung von Gl (1.15) und GI. (1.18) aus-
gedriickt, so ergibt sich abschlieBend:

In®z

n=_—- (1.21)
Das Maximum dieser Funktion findet man bei £ ~ 5. Mit diesem Massenver-
hiltnis erreicht eine Rakete die ideale Geschwindigkeitv = 1,6 c.

Die Betrachtungen in diesem Abschnitt zeigen sehr eindeutig, daB der Raketen-
antrieb nur fiir Geridte wirtschaftlich ist, die im Vergleich zu ihrer Treibstoff-
ladung ein duBerst geringes Gewicht aufweisen und die unter moglichst schneller
Treibstoffabgabe dabei auf extrem hohe Geschwindigkeiten gebracht werden.
Aus diesen Griinden wird der Raketenantrieb auch niemals eine Bedeutung fiir
erdgebundene Fahrzeuge erhalten.

1.4 Zur Theorie der Mehrstufenraketen

In den vorangegangenen Abschnitten war entweder nur vom Raketentriebwerk
die Rede oder aber von der Rakete als dem vollstindigen Flugkdrper. Es erweist
sich jedoch als notwendig, zu differenzierteren Definitionen iiberzugehen. Die
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Hauptaufgabe einer Rakete als Flugkérper ist ja darin zu sehen, eine gewisse
Nutzlast zu befordern. Sonst wire die Beschiftigung mit dem Raketenantrieb
lediglich eine technische Spielerei. Die reale technische Problemstellung lautet,
wenn dabei noch gewisse vereinfachende Annahmen zugelassen werden, etwa
folgendermaBen: Zur Uberwindung einer gewissen groBeren Entfernung im Raum
ist einer Nutzlast (MeBinstrumente, Besatzung, militirische Kampfladung) durch
den Raketenantrieb eine bestimmte Maximalgeschwindigkeit zu erteilen.

Der vollstindige Flugkérper, die Rakete, besteht mindestens aus a) Nutzlast,
b) Triebwerk, c) Treibstoff, d) Treibstoffbehilter, e) Raketengeriist und f) Regel-
und Steuereinrichtungen (soweit notwendig). Die Gewichte aller dieser Teile
ergeben zusammen das Startgewicht der Rakete. Die notwendige Treibstoffmenge
wird durch die geforderte BrennschluBgeschwindigkeit und das fiir eine gegebene
Konstruktion festliegende Gewicht aller ,,toten’’ Massen (Nutzlast, Triebwerks-
elemente, Behilter usw.) bestimmt. Je groBer die ,,tote’* Last und die Geschwin-
digkeit sein sollen, desto mehr Treibstoff muB sich an Bord der Rakete befinden.
Je groBer aber der Treibstoffvorrat ist, desto groBer wird auch das Gewicht der
Raketenkonstruktion. Das ist ganz einfach daraus zu erkliren, daB mit dem
Fassungsvermogen der Treibstoffbehidlter natiirlich auch deren Gewicht zu-
nimmt. AuBerdem wird durch die VergroBerung der Raketenabmessungen die
Sicherstellung der Festigkeit schwieriger. Eine verstirkte Konstruktion ist
ebenfalls mit einer Gewichtserh6hung verbunden. Das Massenverhiltnis kann
also nicht beliebig gesteigert werden. Hierin liegt ein wesentlicher Nachteil fiir
die Verwendung von Einzelraketen.

Die jeweils zu einem bestimmten Zeitpunkt erreichte Geschwindigkeit wird
nicht nur der Nutzlast, sondern auch der gesamten iibrigen Raketenkonstruktion
unter EinschluB der noch nicht verbrannten Treibstoffmasse erteilt. Die Folge
ist ein unverhiltnismiBig hoher nutzloser Energie- bzw. Treibstoffverbrauch.

Ein Zahlenbeispiel mag dies deutlich werden lassen. Wie in einem spiteren
Abschnitt noch ausfiihrlicher gezeigt werden soll, miiite einer Rakete eine Brenn-
schluBgeschwindigkeit von rund 11 km/s erteilt werden, wenn sie aus dem
Schwerebereich der Erde fiir immer entweichen soll. Dabei ist vereinfachend
angenommen, daB sich der Luftwiderstand nicht bemerkbar macht und auBer
der Erde kein weiterer Korper mit seinem Schwerefeld storend wirkt. Steht,
ausgehend von den Verbrennungseigenschaften der Treibstoffe (Energiegehalt)
und den konstruktiven Eigenschaften des Triebwerks, eine Ausstrémgeschwin-
digkeit von ¢ = 3500 m/s zur Verfiigung, so wire nach Bild 1.4 das notwendige
Massenverhiiltnis dieser Rakete etwa 23. Bei einem Hiihnerei liegt das ,,Massen-
verhiltnis*’ (Gesamtgewicht: Schale) etwa bei 10, bei einem Kartoffelsack mit
50 kp Inhalt etwa bei 100. Dieser Vergleich schildert anschaulich die Probleme
des Massenverhiltnisses bei einer Einzelrakete, wenn man beriicksichtigt, daB eine
Rakete aus Festigkeitsgriinden wohl kaum als diinnwandiger Treibstoffbeutel
ausgelegt werden kann.

Vollig undiskutabel werden die Bedingungen, wenn beispielsweise die realen
Verhiltnisse bei einem Flug zum Mond mit Landung und anschlieBender Riick-
kehr zur Erde eingesetzt werden. Fiir eine Einzelrakete wiirde das Massenver-
hiltnis dann bei etwa 800 (!) liegen.

Die naheliegende MaBnahme, die Senkung des Massenverhiltnisses durch Er-
hohung der Ausstromgeschwindigkeit zu bewirken, erweist sich — vorldufig
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wenigstens — als wenig aussichtsreich (s. Abschn. 2). Die im Beispiel angenom-

mene Ausstromgeschwindigkeit von 3500 m/s ist vom Standpunkt der gegen-

wiirtigen Entwicklung schon als auBerordentlich hoch anzusehen. Die bisher in

Gasdruckraketen eingesetzten bewihrten Treibstoffe

liefern leider nur relativ geringe Ausstromgeschwindig-

keiten. Bei der deutschen Fernrakete A4, mit der

Nutzlast Kombination Alkohol — Fliissigsauerstoff als Treib-

stoff, erreichte man lediglich eine Ausstromge-
schwindigkeit von rund 2100 m/s.

Zur Uberwindung der genannten Schwierigkeiten
bietet sich das schon mindestens seit dem vorigen
Jahrhundert in der Feuerwerkerei bekannte Stufen-
prinzip an.

Diesem Prinzip liegt ein recht einfacher Gedanke
zugrunde. Der Nutzlastteil einer groBeren Rakete
wird durch eine weitere, dem Nutzlastgewicht ent-
sprechende, kleinere Rakete ersetzt. Beim Start ar-
beitet ausschlieBlich das Triebwerk der gro8en Rakete,
die auch Start- oder Grundstufe genannt wird, und
bringt das ganze System auf eine gewisse Geschwindig-
keit, die dem Antriebsvermégen der Grundstufe ent-
spricht. Ist der Treibstoff der Startstufe verbraucht,
so wird die kleinere Rakete mechanisch von der
Startstufe getrennt. Entweder wird nun sofort oder
nach einer gewiinschten Verzogerung das Triebwerk
der zweiten Stufe in Tatigkeit gesetzt. Dadurch tritt
fiir diese eine neue Beschleunigungsperiode ein, und
ihre Geschwindigkeit wichst weiter an. Im idealen
kriftefreien Raum wiirde das bedeuten, da8 das An-
triebsvermégen der zweiten Stufe zu dem der ersten
Stufe hinzukommt, so daB die maximale Endge-
schwindigkeit der zweiten Stufe gleich der Summe
der beiden Einzelgeschwindigkeiten ist.

Theoretisch konnte man sich diese Teilung in Stufen
beliebig weit fortgesetzt denken (Bild 1.5). Bei allen
> Mehrstufenraketen erhilt nicht die Masse der gesamten

Bild 1.5 Konstruktion die erstrebte maximale Geschwindig-

Einfaches Schema keit, _sondern nur die let.zte Stu.fe mit ihrer Nutzlas‘t.

Damit entfillt der unnétige Treibstoffaufwand fiir die

durchgehende Beschleunigung aller Masseteile des
startenden Gerits.

Analog Gl. (1.15) kann die ideale BrennschluBgeschwindigkeit eines n-stufigen
Aggregats auf dem Wege iiber das Gesamtmassenverhiltnis Rge, bestimmt werden.
Das Massenverhiltnis der ersten Stufe sei R,, das der zweiten R,, fiir die fol-
genden Stufen wird analog Ry, R,, ..., R, geschrieben. Als Anfangsgewicht
der einzelnen Stufen gilt dabei immer die Restmasse des Aggregats unmittel-
bar nach Trennung von der vorhergehenden Stufe. Unter diesen Voraus-
setzungen erreicht das Mehrstufenaggregat bei BrennschluB der ersten Stufe

einer Stufenrakete
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die Geschwindigkeit

vy =06 In Rl
Nach BrennschluB der zweiten Stufe kommt die Geschwindigkeit
Vg = Cg In R.

hinzu. Auch jede weitere Stufe liefert einen analogen Geschwindigkeitszuwachs,
so daB sich als Endgeschwindigkeit ergibt:

Vges =€ In Ry +¢InRy+---+¢c,In R,. (1.22)

Der Einfachheit halber sei die Ausstromgeschwindigkeit fiir alle Stufen gleich
angenommen, also¢; = ¢3 = ¢g = «++ = ¢, = c; damit ergibt sich aus Gl. (1.22):

Vges =¢(iIn Ry +InRy +---4+InRy) (1.23)
oder
Vges =cIn Rgeq, (1.24)
worin Rgeg = Ity Ry +++ Ry,

Die Gl. (1.24) liefert unter stark vereinfachenden Annahmen die ideale Brenn-
schluBgeschwindigkeit einer mehrstufigen Rakete. Wenn man mit ihrer Hilfe ein
Beispiel durchrechnet, so erweckt das Ergebnis den Anschein, als wire das
Stufenprinzip wirklich ein Zauberschliissel.

Nimmt man zum Beispiel an, es steht eine Ausstromgeschwindigkeit von nur
3000 m/s zur Verfiigung, wobei die Praktiker das Wortchen ,,nur'* verzeihen
mogen. Der Flugkorper sei eine dreistufige Rakete, die Ausstromgeschwindigkeit
bei allen drei Triebwerken gleich. Fiir jede Stufe sei das Massenverhiltnis R = 4
angenommen, was etwa den heute praktisch erreichbaren Werten entspricht.
Die Rechnung ergibt unter diesen Voraussetzungen fiir die dritte Stufe eine
ideale BrennschluBgeschwindigkeit von rund 11,4 km/s. Der Fortschritt ist also
unverkennbar, denn die Voraussetzungen sind stark den Realititen angenihert.
Um das gleiche Ergebnis mit einer einstufigen Rakete zu erzielen, miite ihr ein
Massenverhiltnis von etwa 40 gegeben werden.

Trotz dieser Vorteile, die die Anwendung des Stufenprinzips mit sich bringt,
wird man bei genauerer Betrachtung die gleichen prinzipiellen Schwierigkeiten
erkennen, wie sie beim Bau von einstufigen Raketen auftreten. Die Nutzlast
einer jeden Stufe und damit die Anzahl und GréBe aller bei ihr ,,aufgestockten
weiteren Stufen sind duBerst begrenzt. Immer wird der Aufwand im Vergleich
zur transportxerten Masse sehr gro8 bleiben. Die eigentliche Nutzlast sitzt sozu-
sagen nur wie ein Zwerg auf dem Riesenturm des Treibstoffs, jedenfalls solange
die iiblichen chemischen Treibstoffe zugrunde gelegt werden. Beispielsweise
waren bei der deutschen Fernrakete ,,Rheinbote’’ — sie war vierstufig — 1715 kp
Startgewicht notig, um einen Sprengkorper mit einem Gewicht von 40 kp iiber
eine Entfernung von rund 200 km zu beférdern.

Eine grobe Faustregel fordert fiir die Auslegung von Mehrstufenraketen, das
Endgewicht méglichst niedrig und die Stufenzahl méglichst klein zu halten.
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1.5 EinfluB der Fallbeschleunigung und des Luftwiderstands

In den vorangegangenen Abschnitten wurden die Bewegungsbedingungen von
Raketen unter Annahme eines kriftefreien Raumes betrachtet. Fiir den Realfall
eines senkrechten Aufstiegs im Schwerefeld der Erde miissen jedoch dessen
Wirkung und der aerodynamische Widerstand des Flugkérpers beriicksichtigt
werden.

Es erweist sich vorldufig als zulissig, das Schwerefeld mit einer konstanten
Fallbeschleunigung g = 9,81 m/s? anzunehmen, da dies fiir Hohen bis zu mehreren
hundert Kilometern praktisch der Fall ist. Dann wird Gl. (1.15) zu:

v=clnR—gt. (1.25)

Das heiBt, infolge der Erdanziehung wird die ideale Geschwindigkeit einer Rakete
vermindert, und zwar um die Geschwindigkeit, die ein wihrend der Zeit ¢ frei
fallender Korper erhilt. Als Zeit t geht die Brenndauer in die Rechnung ein,
selbstverstindlich vollstindigen Verbrauch des Treibstoffs und eine durchlau-
fende Brennperiode vorausgesetzt. Die Einwirkung der Erdanziehung macht
somit die erreichbare Endgeschwindigkeit davon abhingig, wie schnell der Treib-
stoff verbraucht wird. Je kleiner die Zeit t ist, um so gréBer ist die Geschwin-
digkeit v. Am besten wiire es dann natiirlich, den Treibstoff fast schlagartig zu
verbrauchen, was jedoch praktisch nicht méglich ist. Man muB also einen
KompromiB8 schlieBen. Auf jeden Fall sollte aber die Brenndauer so kurz wie nur
méglich sein. Zu dem gleichen Ergebnis kommt man im Prinzip auch, wenn man
die wirkliche Abnahme der Fallbeschleunigung mit der Entfernung von der
Erdoberfliche beriicksichtigt.

Der EinfluB des aerodynamischen Widerstands einer Rakete ist wesentlich
schwieriger zu durchschauen. Er ist eine recht komplizierte Funktion der Flug-
korperform F, der Flughéhe h und der Fluggeschwindigkeit v, allgemein ge-
schrieben f(F, h, v). Das Zusammenwirken von Flughéhe und Fluggeschwindigkeit
ist darin von besonderem EinfluB. In der Nihe der Erdoberfliche ist die Luft-
dichte am groBten und damit der Widerstand fiir sehr schnell bewegte Objekte
am héchsten. Die Geschwindigkeit selbst geht darin angenihert quadratisch ein.
Da nun die Luftdichte mit zunehmender Héhe recht schnell abnimmt, wird da-
durch auch der aerodynamische Widerstand sehr schnell kleiner.

Bei Raketen haben wir es mit sehr schnell bewegten Objekten zu tun. Soll
nicht ein wesentlicher Teil der Vortriebskraft und damit auch der erstrebten
Endgeschwindigkeit dem Luftwiderstand geopfert werden, diirfte eine Rakete
nicht sofort am Erdboden auf Héchstgeschwindigkeit gebracht werden. Die
dichteren Schichten der Erdatmosphire miiBten relativ langsam durchflogen
werden, und erst in groBeren Héohen diirfte auf ,,Vollgas* geschaltet werden. Hier
deutet sich also wieder der Zwang zu einem Kompromi8l an.

Beriicksichtigt man den aerodynamischen Widerstand in der GI. (1.25), so
ergibt sich die maximal erreichbare BrennschluBgeschwindigkeit bei senkrechtem
Aufstieg zu

Vmax =cm R —g.— f(F, h,v). (1.26)

Darin fordert der Ausdruck gt eine méglichst schnelle Geschwindigkeitszunahme,
was sich jedoch nicht mit der Forderung des letzten Ausdrucks vereinbaren lat.
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Besonders bei Fernraketen, die einen groBen Teil ihrer Flugbahn auBerhalb der
Erdatmosphire durchlaufen, ist es also zweckmiBig, daB die unteren, dichteren
Schichten der Atmosphire mit geringeren Geschwindigkeiten und die groB8eren
Héhen mit groBeren Geschwindigkeiten durchmessen werden.

Die bei einigen Senkrechtstarts der schon erwidhnten A4-Rakete gemessenen
Werte zeigten, daB rund 20 % der idealen BrennschluBgeschwindigkeit dem
aerodynamischen Widerstand zum Opfer fielen.

Die geschilderten Zusammenhinge zeigen aber auch einen weiteren Vorteil
des Stufenprinzips. Bei diesem Prinzip werden die Geschwindigkeiten erst mit
zunehmender Flugzeit extrem gesteigert, wodurch sich fiir die Antriebsperioden
der letzten Stufen wesentlich geringere Verluste durch den aerodynamischen
Widerstand ergeben. Die Betrachtungen iiber Raketen, die eine optimale Brenn-
schluBgeschwindigkeit erreichen sollen, werden auf jeden Fall recht kompliziert.

3 Mielke, Raketentechnik
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und nennt ihn dann allgemein Ozydator. Thm steht der eigentliche Brennstoff
gegeniiber. Fiir die weiteren Betrachtungen muB also immer beriicksichtigt
werden:

Treibstoff = Oxydator plus Brennstoff.

Da aber auch grundsitzlich andere stark exotherme Reaktionsprozesse ohne
Beteiligung von Sauerstoff méglich sind, faBt man alle Stoffe der Oxydatorgruppe
und ihre Stellvertreter neuerdings unter dem Begriff Aktivatoren zusammen.
Die Reaktionen mit Fluor seien als Beispiel fiir derartige Moglichkeiten genannt.

Die in Gl. (2.1) verwendete MaBeinheit der Energie Kilopondmeter (kpm) ist
eine der Moglichkeiten fiir die Angabe des Energiegehalts von Treibstoffen.
1 kpm ist bekanntlich die Einheit der mechanischen Energie und gibt die Arbeit
an, die erforderlich ist, um 1 kp gegen die Wirkung der Erdanziehung um 1 m
emporzuheben. Der Energiegehalt von Treibstoffen duBert sich zunichst jedoch
als bei der Verbrennung frei werdende Wiarmemenge. Wirme ist aber nur eine
besondere Form der Energie. Die Einheit der Wirmemenge wird Kalorie
genannt, wobei noch Grammbkalorie (cal) und Kilokalorie (kcal) zu unterscheiden
sind. Eine Grammkalorie bzw. eine Kilokalorie ist die Warmemenge, die erfor-
derlich ist, um 1 g (Grammbkalorie) bzw. 1 kg (Kilokalorie) Wasser von 14,5°C
auf 15,5°C zu erwirmen. Gelegentlich wird eine Kilokalorie auch als Wirme-
einheit-(WE) bezeichnet.

Um die Warmemenge zu bestimmen, die durch die Verbrennung eines Treib-
stoffs freigesetzt werden kann, bedient man sich meist der kalorimetrischen
Bombe. In dieses druckfeste GefiB wird eine genau abgewogene Menge des
Treibstoffs, also Brennstoff plus Oxydator im stéchiometrischen Verhiltnis,
eingeschlossen und nach elektrischer Ziindung die Wiarmeabgabe an den umge-
benden Wassermantel gemessen. Der festgestellte Wert in Kalorien wird dann
als Gemischheizwert H des Treibstoffs bezeichnet.

Die Unterschiede in den duBeren Bedingungen bei Verbrennungen machen fiir
die Praxis die Unterscheidung von zwei Heizwerten notwendig. Der sogenannte
obere Heizwert Ho setzt voraus, daB die Verbrennungsprodukte von 1 kp Treib-
stoff so weit abgekiihlt werden konnen, bis sie in Form von Kohlendioxyd (COy)
und Wasser vorliegen. Beim unteren Heizwert Hu wird der Wasseranteil der
Verbrennungsgase lediglich in Form von Wasserdampf erhalten.

Da sich im praktischen Betrieb von Raketentriebwerken durch die endliche
Linge der Ausstromdiisen eine dem oberen Heizwert des Treibstoffs entsprechende
Abkiihlung der Verbrennungsprodukte nicht erreichen liaBt, legt man aus-
schlieBlich den unteren Heizwert Hu den energetischen Betrachtungen zugrunde.

Wie schon erwihnt, sind mechanische Energie und Wirme nur verschiedene
Erscheinungsformen der Energie. Daher lassen sich auch beide MaBeinheiten,
Kilopondmeter und Kilokalorie, in Beziehung setzen. Diese Beziehung lautet:

1 kcal = 427 kpm;

sie wird als mechanisches Virmedquivalent bezeichnet. Den Energiegehalt eines
Treibstoffs in kpm/kg erhilt man also, wenn der Gemischheizwert H in kcal/kg
mit 427 kpm/kcal multipliziert wird.

Ist auf diesem Weg der Energiegehalt eines Treibstoffs ermittelt, so kann man
sofort, unter Beriicksichtigung von Gl. (2.3), die theoretische Ausstromgeschwin-
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digkeit angeben. Diese kann damit die Funktion eines Parameters fiir die ener-
getische Beurteilung von Raketentreibstoffen iibernehmen. In Tafel 2.1 sind die
theoretischen Ausstromgeschwindigkeiten ¢,, fiir einige Treibstoffe bei ihrem
oberen und unteren Heizwert (nach E. Singer) zum Vergleich angegeben. In der
modernen Raketentechnik wird jedoch meist ein anderer Parameter zur Bewertung
vorgezogen. Es ist der sogenannte spezifische Impuls, auf den in Abschn. 3 noch
niher eingegangen wird. In den Tafeln dieses Abschnitts ist er aber trotzdem aus
Griinden der Ubersichtlichkeit schon mit aufgenommen.

Tafel 2.1 Theoretische Ausstromgeschwindigkeiten c, einiger Treibstoffe bei
oberem und unterem Heizwert
(nach E. Sdnger)

Ausstromgeschwindigkeit
Treibstoff ¢ [m/s]

bei Ho bei Hu
Wasserstoff—O, (flissig) 5460 5210
Athylalkohol—Oy (flitssig) 4400 4200
Anilin—O, (flissig) 4470 4370
Hydrazinhydrat—O, (fliissig) 4280 3970
Anilin—HNO4 3710 3550
Hydrazinhydrat—HNOg4 3760 3430
Athylalkohol—H 40, 3980 3580
Anilin—O,4 4765 4680
Athylalkohol—Og 4840 4650
Athylalkohol—Fluor 4750 4620
Hydrazinhydrat—Fluor 5610 5450
Wasserstoff—Fluor 6500 6300

2.2 Kilassifizierung der modernen Raketentreibstoffe

In die heute schon fast uniibersehbar gewordene Fiille erprobter und weiterhin
moglicher Raketentreibstoffe liBt sich eine gewisse schematische Ordnung bringen.
Es sind sogar mehrere Wege zu einer Klassifizierung méglich,. so zum Beispiel
nach den physikalischen Zustéinden, der Anzahl der Treibstoffkomponenten, der
Art der Ziindung oder nach dem Typ des Aktivators.

Grundsitzlich sind Raketentreibstoffe in allen drei Aggregatzustinden ver-
wendbar. Der feste und der fliissige Aggregatzustand haben vor dem gasformigen
den Vorteil, daB in einem gegebenen Tankvolumen mehr Masse untergebracht
werden kann. Fiir die Raketenkonstruktion ist diese Tatsache von groBer
Bedeutung. Dafiir muB wiederum der Nachteil in Kauf genommen werden, daB
der fest oder fliissig in die Brennkammer gebrachte Treibstoff oder Treibstoff-
bestandteil einen gewissen Teil der Verbrennungswiarme verbraucht, um in den
fiir die Verbrennung notwendigen gasférmigen Zustand iiberzugehen. Ungeachtet
dessen sind die bewihrtesten Treibstoffe fast ausschlieBlich fest oder fliissig.
Damit ist gleichzeitig das umfassendste Klassifizierungsschema vorgezeichnet..
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2.1 Chemische Energie und Verbrennungsproze8

Es wurde bisher im wesentlichen gezeigt, welche dynamischen Prinzipien dem
Raketenantrieb zugrunde liegen. Dem Treibstoff kam dabei hauptsichlich die
Bedeutung einer Masse zur Erzeugung des Antriebsstrahls zu. Nur gelegentlich
wurde die energetische Seite des Problems durch den kurzen Hinweis gestreift,
daB man sich den Treibstoff gleichzeitig auch als Energietriger fiir die Erzeugung
eines Vortriebsimpulses vorstellen kann. Bei allen bisher praktisch erprobten
Treibstoffen fiir Gasdruck-Raketentriebwerke ist diese Bedingung ausnahmslos
erfillt.

Die Freisetzung der Energie des Treibstoffes geschieht durch chemische
Reaktionen der Treibstoffbestandteile miteinander. Der bekannteste und ver-
breitetste ProzeB dieser Art ist die Verbrennung. In einigen besonderen Fillen
wird auch die Zerfallsenergie bestimmter chemischer Verbindungen ausgenutzt,
wie beispielsweise beim Wasserstoffsuperoxyd (H3Og). Die bei Verbrennung oder
Zerfall frei werdenden Wirmemengen erzeugen den Druck der Verbrennungsgase
in der Raketenbrennkammer. Durch die anschlieBende Entspannung der Gase
in der Ausstromdiise erhalten die Teilchen des Gasstrahls ihre kinetische Energie,
als deren Folge dann an der Rakete der RiickstoB wirksam wird. Die Verbrennungs-
oder Zerfallsprodukte werden allgemein Arbeitsgas oder Arbeitsmedium genannt.

Der Treibstoff wird also durch die chemische Reaktion in der Raketenbrenn-
kammer vom Tréger der gebundenen chemischen Energie zum Triger der kine-
tischen Energie in Form der Verbrennungsprodukte im Feuergasstrahl.

Fiir die Praxis ergibt sich zunichst folgende wichtige Feststellung: Wenn der
Treibstoff als einheitliche Masse Verwendung finden soll, darf die chemische
Reaktion der Treibstoffkomponenten natiirlich nicht schon beim Zusammen-
treffen der aggressiven Bestandteile erfolgen. Es konnen dann nur Treibstoff-
systeme verwendet werden, bei denen zur Einleitung der Reaktion von auBlen
her eine gewisse Anregungsenergie zugefiihrt werden muB. Der entsprechende
Vorgang wird Ziindung genannt. Er liefert die Anfangsenergie fiir das Zustande-
kommen der Reaktion zwischen den ersten Treibstoffteilchen. Reagieren erst
gewisse Treibstoffmengen, so setzt sich die Ziindung benachbarter Teilchen unter
Ausnutzung der frei werdenden Reaktionsenergie der ersten Teilchen fort. Die
GroBe der Anregungsenergie ist fiir einzelne Treibstoffsysteme sehr verschieden.
Je schwerer sich der Treibstoff ziinden laBt, um so groBer wird die benétigte
Anregungsenergie.

Soll aus energetischen oder praktischen Griinden aber doch ein Treibstoff
verwendet werden, dessen Komponenten beim Aufeinandertreffen selbstziindend
sind, so muB fiir eine strenge Trennung der aggressiven Bestandteile bis zu ihrer
Mischung in der Brennkammer gesorgt werden. Getrennte Treibstoffbehilter,
Zuleitungen usw. sind dann unbedingt erforderlich.
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Aus den Betrachtungen in Abschn. 1 ist zu entnehmen, wie gro88 die Bedeutung
der Ausstromgeschwindigkeit fiir die Raketendynamik ist. Soll aus konstruktiven
und okonomischen Griinden — erinnert sei an die Probleme des Massenverhilt-
nisses — der Treibstoffverbrauch je Zeiteinheit moglichst niedrig gehalten werden,
so muB die Ausstromgeschwindigkeit geniigend groB sein, wenn ein bestimmter
Schub erreicht werden soll. Die Ausstromgeschwindigkeit hingt jedoch vom
Energiegehalt des verwendeten Treibstoffs ab. Eine Beziehung zwischen der
Ausstromgeschwindigkeit ¢ und der Energie E des Treibstoffs 1dBt sich leicht
aufstellen, wenn man bedenkt, daB die chemische Energie des Treibstoffsystems in
kinetische Energie des Antriebsstrahls umgewandelt wird. Die kinetische Energie E
istabergleich dem Quadrat derGeschwindigkeit, multipliziert mit der halben Masse:

E= e% (kpm] . (24)

Die Einheit der Energie ergibt sich, wenn man die Masse m unter Verwendung der
Beziehung m = G/g (G = Gewicht der Gasmasse [kp]) in kps?/m ausdriickt.
Gl. (2.1) nach ¢ aufgelést, ergibt:

- , (2.2)

und unter Beriicksichtigung von m = 1/g bei Bezug auf 1 kp Treibstoff wird die
theoretische Ausstromgeschwindigkeit:

cn=Y2gE [ms]. (2:3)

Diese theoretische Ausstromgeschwindigkeit wird allerdings nur erreicht, wenn
die Verbrennungsgase durch eine Lavaldiise mit unendlichem Erweiterungs-
verhiltnis in den leeren Raum expandieren kénnen. Nimmt man weiterhin als
Arbeitsmedium ein ideales Gas an, dann kiihlt sich das Feuergas von der absoluten
Verbrennungstemperatur, ohne fliissig zu werden, bis auf den absoluten Null-
punkt ab, und der gesamte Wirmeinhalt des Feuergases verwandelt sich in
kinetische Energie.

Wie Gl. (2.3) erkennen laBt, hingt also die theoretische Ausstromgeschwin-
digkeit nur vom Energiegehalt des Treibstoffs ab. Inwieweit jedoch auch die
Konstruktion des Triebwerks die Ausstromgeschwindigkeit beeinfluBt, wird
spiater noch niher behandelt. Die theoretische Ausstromgeschwindigkeit wird
aber nicht erreicht, weil die genannten idealen Bedingungen nicht verwirklicht
werden konnen. Bestehen bleibt jedoch die Forderung nach méglichst hohem
Energiegehalt des Treibstoffs, um hohe Ausstrémgeschwindigkeiten zu erhalten.

Der Begriff Treibstoff wurde bisher meist nur als Einheit betrachtet. Wenn
aber als chemische Reaktion der Treibstoffbestandteile eine Verbrennung ab-
laufen soll, muB zumindest ein Bestandteil des Treibstoffs freier Sauerstoff (O,)
oder ein leicht Sauerstoff abgebender Sauerstofftriger (z. B. Salpetersdure) sein.
Ohne die Mitwirkung von freiem oder frei werdendem Sauerstoff ist eine Oxydation
(Verbrennung) unméglich. Wegen der besonderen Bedeutung des Sauerstoff-
trigers im Treibstoffsystem betrachtet man ihn gelegentlich auch fiir sich allein

3e



38 2 Raketentreibstoffe

Es wurde bereits festgestellt, daB alle Raketentriebwerke, die mit chemischen
Treibstoffreaktionen arbeiten, den zur Verbrennung notwendigen Oxydator oder
Aktivator mit sich filhren miissen. Befinden sich beide Komponenten im festen
Aggregatzustand und kann der Oxydator dem Brennstoff in stabiler Zusammen-
setzung beigemischt werden, so spricht man von festem Treibstoff oder besser
noch von einem Feststoffsystem. Dieser Treibstofftyp bietet fiir einfachere
Aufgabenstellungen recht giinstige konstruktive Voraussetzungen, denn bei ihm
sind Oxydator und Brennstoff zu einer einheitlichen Masse verbunden und kénnen
somit gemeinsam gelagert werden. Es entfallen alle zusitzlichen Mischvor-
richtungen im Triebwerk selbst.

Die mit Treibstoffen aus dieser Gruppe arbeitenden Raketen werden daher
auch allgemein Feststoffraketen genannt. Sie sind einfach in ihrem Aufbau und
meist recht anspruchslos in ihrer Betriebstechnik. Ein wesentlicher Nachteil
fester Treibstoffe wurde schon frither kurz erwihnt. Sie lassen sich entweder gar
nicht oder nur mit sehr groBem technischem Aufwand betriebssicher in die
Brennkammer nachférdern. Man behilft sich aus diesem Grund meist mit einer
einmaligen Fiillung der Brennkammer, die damit zugleich die Funktion des
Treibstoffbehilters iibernimmt. Fiir lange Zeit schien dieser Nachteil sehr
wesentlich zu sein und den Vorteil der einheitlichen Treibstoffmasse erheblich
abzuschwichen. Der Feststoffrakete, oft verallgemeinernd, aber irrefiihrend
Pulverrakete genannt, gestand man in jeder Hinsicht nur noch eine zweitrangige
Bedeutung zu. Dieser SchluB scheint etwas voreilig gewesen zu sein, denn die
Anwendung einiger besonderer Erkenntnisse aus neuester Zeit hat zu bemerkens-
werten Fortschritten in der Entwicklung von Feststoffraketen gefiihrt. In den
Abschnitten iiber Ausfithrungsbeispiele ist an entsprechender Stelle mehr dariiber
gesagt. Einen recht unangenehmen Nachteil haben die Feststoffraketen jedoch
bis heute behalten. Sie sind in ihrer Verbrennungsfunktion nur bedingt regelbar.
Hat bei einem festen Treibstoff die Verbrennung erst einmal eingesetzt, so kann
sie durch mechanische Steuerorgane nicht mehr beeinfluBt werden. Anders aus-
gedriickt, bei der Feststoffrakete gibt es noch immer keinen ,,Gashebel*’.

Eine Untergruppe der Feststoffsysteme bilden die homogenen Treibstoffe. Es
sind dies homogene Mischungen auf kolloidaler Basis von bestimmten Nitro-
verbindungen (Nitrozellulose, Nitroglyzerin) und anderen Oxydatoren, Brenn-
stoffen, Stabilisatoren usw. Die Leistungen derartiger Treibstoffsysteme sind
allgemein befriedigend, leider sind aber die Herstellungskosten gegenwiirtig noch
sehr hoch und die Herstellungsverfahren meist recht gefihrlich.

AuBerdem zihlen noch die zusammengesetzten Treibstoffe zu den Feststofi-
systemen. In diese Untergruppe werden alle Treibstoffe eingereiht, die durch
mechanische Mischung von Oxydator und Brennstoff hergestellt werden. Ein
bekanntes Beispiel dieser Reihe ist das gewdhnliche SchieBpulver oder besser
Schwarzpulver. Neuere Typen dieser hidufig auch als heterogen bezeichneten
Raketentreibstoffe werden zur endgiiltigen Formgebung gegossen und erstarren
anschlieBend zu einer festen Masse. Friiher wurden die gewiinschten Treibla-
dungsmengen meist durch Handarbeit mit dem ,,Setzer* zu kompakten Massen
,-geschlagen’* oder mit Hilfe leistungsfihiger Pressen bearbeitet. Diese primitiven
Verfahren fithrten hidufig zu katastrophalen Zwischenfillen (Tilling, 1933), weil
das Schlagen und Pressen starke mechanische Wirkungen auf den Treibstoff
ausiibt, deren unerwiinschte Folge eine plotzliche Selbstziindung sein kann. Es
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muB auf jeden Fall vor der Herstellung von Raketentreibladungen unter unge-
niigenden technologischen Voraussetzungen dringendst gewarnt werden! Der
Vorzug der gegossenen Treibladungen liegt einmal in der leichten und meist nur
mit niedrigen Kosten verbundenen Herstellungsmoglichkeit, zum anderen haben
sie viele wiinschenswerte physikalische Eigenschaften und ein recht befriedigendes
Leistungsvermogen.

Eine gewisse Sonderstellung nehmen die Treibstoffe ein, bei denen die Eigen-
schaften von Oxydator und Brennstoff schon in ihren Molekiilen vereinigt sind.
Sie sind sowohl fest (Nitrozellulose) als auch flissig (Nitroglyzerin, Pikrinsiure)
darstellbar. Man nennt sie in der modernen Raketentechnik Einstoffsysteme oder
Monergole. Leider sind derartige Verbindungen bekanntlich aber sehr instabil.
Die Arbeit mit Einstoffsystemen ist sehr gefihrlich, weil sie auBerordentlich
stoB- und temperaturempfindlich sind. Eine praktische Verwertung als Raketen-
treibstoff haben Vertreter dieser Gruppe daher bis jetzt noch nicht gefunden.
Nach A. J. Zaehringer ist aber doch in absehbarer Zeit mit der Schaffung eines
idealen monergolen Treibstoffs zu rechnen. Im erweiterten Sinn werden gele-
gentlich auch solche Stoffe zu den Monergolen gezihlt, bei denen die wirme-
abgebende Reaktion als einfacher Zerfall der Treibstoffmolekiile bei Anwesenheit
eines Katalysators in Erscheinung tritt, so beim Wasserstoffsuperoxyd mit
Kalziumpermanganat als Katalysator. Dieser ProzeB hat, wie sich noch zeigen
wird, in der Raketentechnik schon eine recht vielseitige Verwendung gefunden.
Treibstoffe dieses Typs werden allgemein unter der Bezeichnung Katergole
zusammengefaBt.

Man findet die festen Treibstoffe, zuziiglich der festen oder fliissigen Einstoff-
systeme, manchmal auch als selbstindige Treibstoffe bezeichnet, weil Oxydator
und Brennstoff schon vor der Verbrennung eine Masseneinheit bilden. Damit
wiirde allen iibrigen denkbaren Kombinationen logischerweise die Bezeichnung
unselbstindig zugelegt werden miissen. Diese hin und wieder noch anzutreffende
Definition muB aber doch als recht ungliicklich bezeichnet werden, denn vom Ver-
brennungsvorgang her liegt kein wesentlicher Unterschied zwischen den selb-
stindigen und unselbstindigen Treibstoffen vor. Bei beiden Gruppen enthilt der
Treibstoff die fiir die Verbrennung notwendigen Komponenten Oxydator und
Brennstoff. Der einzige Unterschied liegt wirklich nur darin, daB bei den als
unselbstindig zu bezeichnenden Treibstoffen der Oxydator dem Brennstoff
nicht schon bei der Lagerung direkt beigemischt ist. Die hier vorliegende réum-
liche Trennung der Treibstoffkomponenten rechtfertigt also weitaus treffender
eine Benennung als Zwei- oder Mehrstoffsystem. Die sehr weite Fassung des
Problems durch den Begriff Mehrstoffsystem hat in der Praxis bisher jedoch
noch keine Beispiele gefunden, so daB allgemein ausschlieBlich von Zweistoff-
systemen gesprochen wird. Da bei letzteren die beiden Treibstoffkomponenten
meist in fliissiger Form zur Anwendung kommen, stehen sich eigentlich nur die
Systeme fest und fliissig gegeniiber. Dennoch bleibt festzustellen, daB die Haupt-
klassifizierung in Feststoff-, Einstoff- und Zweistoffsysteme gegenwirtig all-
gemein die Terminologie der Raketentreibstoffe beherrscht. Sie wird darum auch
hier im weiteren stéindig zugrunde gelegt.

Die iiberwiegende Mehrzahl der Brennstoffe in der Gruppe der Zweistoff-
systeme baut sich auf Kohlenwasserstoffverbindungen und deren Derivate auf.
Sie kommen, wie schon erwihnt, iiberwiegend in fliissigem Zustand zur Anwendung
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und bilden durch ihre guten energetischen Eigenschaften und teilweise sehr
wirtschaftlichen Herstellungsverfahren die Basis der modernen Fliissigkeits-
raketentechnik, natiirlich nur im Zusammenwirken mit den fliissigen Oxydatoren,
bei denen vorliufig noch keine sehr groBe Auswahl gegeben ist. Hier bilden noch
immer Flissigsauerstoff, Salpetersiure und Wasserstoffsuperoxyd (kann also
auch in Mehrstoffsystemen Verwendung finden) die sehr kleine Gruppe wirklich
bewihrter Oxydatoren.

Der flissige Aggregatzustand von Oxydator und Brennstoff liBt eine ver-
hiltnismaBig leicht regelbare Nachforderung in die Brennkammer durch ver-
schiedene technische Verfahren (Verdringersysteme, Pumpen usw.) zu. Auf
diesem Weg kann, wie erfolgreiche Versuche mit modernen Raketenflugzeugen
bewiesen haben, die Leistung des Triebwerks selbst so weit geregelt werden, daB
ein mehrfaches betriebssicheres Anlassen und Stillsetzen der Anlage moglich
wird. Allerdings treten dadurch auch neue, vor allem gewichtsmiBig bedingte
Nachteile und konstruktive Schwierigkeiten auf.

Der Komplex der Zweistoffsysteme kann noch weiter unterteilt werden.
Verschiedene Vertreter dieser Gruppe haben die in mancher Hinsicht giinstige
Eigenschaft der Selbstziindung. Die chemische Reaktion (Verbrennung) setzt bei
ihnen sofort nach Zusammentreffen der Treibstoffkomponenten selbstindig ein.
Eine sorgfiltige Trennung der in Frage kommenden Bestandteile vor dem Einlauf
in die Brennkammer ist damit auf jeden Fall eine konstruktive Notwendigkeit.
Alle Treibstoffe dieser Art werden als Hypergole bezeichnet.

Die Benennung Nichthypergole fiir eine weitere Untergruppe diirfte damit
schon von selbst deren wichtigste Eigenschaft klar werden lassen. Bei Nicht-
hypergolen ist die Einleitung der Reaktion von der zur Ziindung notwendigen
Anregungsenergie eines speziellen Ziindsystems abhingig. Sie sind darum
in der Handhabung weniger gefihrlich und haben in der Raketentechnik weiteste
Verbreitung gefunden. Als bewihrteste Vertreter mégen Luft-Benzin-, Luft-
Schwerdl- und Sauerstoff-Alkohol-Kombinationen genannt sein. Es sei aber
noch darauf hingewiesen, daB ein bestimmter Oxydator mit einem Brennstoff
durchaus hypergol sein kann, wihrend die Kombination des gleichén Oxydators
mit einem anderen Brennstoff nichthypergole Eigenschaften ergibt. So ist zum
Beispiel Salpetersiure mit Kerosin nichthypergol, wihrend Salpetersiure mit
Anilin zu den hypergolen Treibstoffsystemen zihlt.

Die Betrachtungen zu einer Treibstoffklassifikation kénnen mit dem Hinweis
abgeschlossen werden, daB innerhalb der Zweistoffsysteme noch Kombinationen
moglich sind, bei denen ein fliissiger Oxydator mit einem festen Brennstoff oder
umgekehrt zur Reaktion gebracht wird. Diesen gemischten Treibstoffen, manchmal
Lithergole genannt, bringt man neuerdings ein gesteigertes Interesse entgegen.
Besonders giinstige Ergebnisse verspricht man sich von der Verwendung fliissiger
Oxydatoren mit festen Brennstoffen. Ein einfaches Beispiel dafiir wire die
Verbrennung von festen Kohlenstoffstiben im Sauerstoffstrom. Es wurden aber
schon erfolgreiche Versuche mit synthetischem Gummi, Kunststoffen und Holz (!)
als Brennstoff und Sauerstoff als Oxydator unternommen (Pacific Rocket
Society). Die Ergebnisse der Kombinationen fest— fliissig zeigten schon beirelativ
niedrigen Brennkammerdriicken bemerkenswert gute Leistungen.

Eine Sonderstellung innerhalb dieser Gruppe kommt den Treibstoffen unter
Verwendung der Verbrennungsreaktionen von Elementen niedriger Ordnungszahl
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Bild 2.1 Klassifikation der Raketentretbstoffe

{Lithium, Bor, Magnesium, Aluminium usw.) zu. Die Metallnatur einiger dieser
festen Brennstoffe hat zu der Bezeichnung Metallbrinde gefiihrt, um deren
Erforschung sich E. Singer besonders verdient gemacht hat. Die férdertechnischen
Schwierigkeiten der reinen Metall-Oxydator-Treibstoffe versuchte man dadurch
einstweilen zu umgehen, daB zunichst das Metall nur in Form feinsten Staubes
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einem anderen, aber flissigen Brennstoff (Kohlenwasserstoff) beigemischt wurde.
Es kam so zur Bildung des Begriffs von Metalldispersionen in Mineralélen. Die
Entwicklung innerhalb dieser besonderen Gruppe von Raketentreibstoffen
befindet sich im wesentlichen noch im Stadium des Experiments. Trotzdem sind
schon jetzt gewisse aussichtsreiche Moglichkeiten und Auswirkungen auf die
zukiinftige allgemeine Entwicklung leistungsfihiger Treibstoffsysteme nicht von
der Hand zu weisen.

Eine Ubersicht iiber die allgemeine Treibstoffklassifikation soll Bild 2.1
vermitteln.

Die nichsten Abschnitte werden einige nihere Angaben iiber verschiedene
Treibstoffe oder Treibstoffkomponenten enthalten, wobei der zur Verfiigung
stehende Raum schon von vornherein jedes Streben nach Vollstindigkeit aus-
schlieBt.

2.3 Feste Raketentreibstoffe

Alle bisher mit Erfolg erprobten festen Raketentreibstoffe gehéren zu den
Untergruppen der homogenen oder zusammengesetzten Systeme (s. Abschn. 2.2).
Es sind einheitliche feste, manchmal auch leicht verformbare, plastische Massen.
Fiir die praktische Verwendung in Raketentriebwerken hat sich die Abgrenzung

ewiinschter Mengen in Form sogenannter Treibsdtze als vorteilhaft erwiesen.
ber die speziellen Fragen zur Gestaltung derartiger Treibsitze soll hier noch
nicht gesprochen werden.

Bei der Entwicklung von festen Treibstoffen sind folgende Forderungen zu
beriicksichtigen:

1. Der Verbrennungsvorgang muB noch bei méglichst niedrigen Driicken
bestindig sein. Da die Brennkammer des Feststofftriebwerks den gesamten
Treibstoffvorrat enthilt, wiirde hoher Brennkammerdruck zu groBen Wanddicken
fihren und damit das Massenverhiltnis ungiinstig gestalten.

2. Die Wichte der Treibstoffe soll maoglichst groB sein, damit wegen des
kleineren Brennkammervolumens das Massenverhiltnis grofer wird.

3. Das Feststoffsystem muB iiber eine moglichst hohe mechanische Festigkeit
verfiigen. Diese Forderung ist wesentlich, weil die feste Treibladung der Ein-
wirkung des Brennkammerdrucks unterliegt und auBerdem betrichtliche Be-
lastungen durch Beschleunigungskrifte auftreten koénnen. Eine mechanische
Zerstorung des Treibsatzes wihrend des Verbrennungsprozesses wiirde zu einer
VergroBerung der brennenden Oberfliche fiihren. Die Folge wiren Druckerhéhung
in der Brennkammer und bei Uberschreiten der Festigkeitsgrenze eine zer-
storende Explosion.

4. Es diirfen keine chemischen und physikalischen Verinderungen im Treib-
stoff wihrend der Lagerzeit vor sich gehen.

5. Eine Abhingigkeit von duBeren Bedingungen muB8 méglichst vermieden
werden. Der Treibstoff soll also vor allem nicht hygroskopisch sein. Anderungen
in der Umgebungstemperatur sollen von méglichst kleiner Auswirkung auf die
Verbrennungs- und Leistungscharakteristik des Treibstoffs sein.

6. Um zu maoglichst einfachen Herstellungsverfahren zu kommen, wire eine
Unabhingigkeit der vorausberechneten Leistung von geringen Schwankungen
im HerstellungsprozeB wiinschenswert.
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Diese kleine Auswahl erhebt keinerlei Anspruch auf Vollstindigkeit. Die sehr
komplexe Natur des Problems 1dBt die Liste in der Praxis natiirlich viel linger
werden. Aber hier sollten nur einige besonders charakteristische Forderungen
aufgezihlt werden. Im Abschnitt iiber die Verbrennung bei Feststoffsystemen
werden noch einige andere zur Darstellung gelangen.

Auch bei den Feststoffsystemen empfiehlt es sich, die Betrachtungen iiber ihre
Zusammensetzung getrennt fiir Oxydator und Brennstoff durchzufiihren.
Damit ist dann wenigstens die Gewahr fiir eine ungefihre Ubersicht gegeben.
Die Kombinationsmoglichkeiten sind so auBerordentlich zahlreich, da8 hier nur
einige charakteristische Beispiele gegeben werden konnen. Tafel 2.2 gibt dariiber
hinaus einen Einblick in die Zusammensetzung oft genannter Feststoffsysteme.

Die Oxydatoren von homogenen und zusammengesetzten Treibstoffen kénnen
in zwei Klassen eingeteilt werden. Die erste umfaBt dabei die anorganischen
Oxydatoren auf Perchlorat- und Nitratbasis. Der zweiten gehoren die Vertreter
aus der Gruppe der organischen Nitrate an.

Aus der Reihe der Perchlorate erweisen sich Natriumperchlorat (NaClO,) mit
52 9%, Os-Gehalt und Kaliumperchlorat (KClO,) mit 46 9, Os-Gehalt als recht
geeignet. Leider erzeugen aber alle Perchlorate bei ihrer Reaktion mit den Brenn-
stoffen Chlorwasserstoff (HCI). Der ausgestoBene Gasstrahl enthilt also gefihrliche,
giftige Beimengungen, die auch auf den Werkstoff der Ausstromdiise eine zer-
storende Wirkung ausiiben kénnen. Da aber das Oxydationsvermégen der Per-
chlorate allgemein sehr hoch ist, findet man sie trotzdem héufig in Treibstoffen
fiir kurzzeitig hohe Leistungen.

Von den Vertretern der Gruppe der anorganischen Nitrate sind drei fiir die
Herstellung von Feststoffsystemen besonders interessant. Kaliumnitrat (KNO,)
und Natriumnitrat (NaNOg) haben aber den Nachteil einer unerwiinschten
Rauchbildung im Abgasstrahl, obwohl sie mit 39,5 %, und 47 9%, Os-Gehalt sonst
recht giinstig liegen. Ammoniumnitrat (NH NOyj) fiihrt zwar zu einem rauchlosen
und relativ wenig giftigen Abgasstrahl, hat aber mit nur 20 % O;-Gehalt ein
geringes Oxydationsvermogen.

Die in der Raketentechnik verwendeten Oxydatoren der zweiten Klasse, also
die organischen Nitrate (Nitrozellulose, Nitroglyzerin), sind eigentlich — jedes
fiir sich betrachtet — mehr als nur Oxydatoren. Sie sind echte Vertreter der
Gruppe der Monergole oder Finstoffsysteme. Lediglich ihre groBe StoB- und
Temperaturempfindlichkeit und, damit verbunden, die Neigung zu unerwarteten
Explosionen machen sie als Treibstoffe auf Einstoffbasis ungeeignet. Werden
sie aber nur als Sauerstofftriager verwendet und durch den Zusatz von Brenn-
stoffen, Stabilisatoren und édhnlichen Substanzen ,,verlangsamt*, so bilden sie
die vorteilhafte energetische Grundlage fiir eine recht vielseitige Gruppe von
Feststoffsystemen.

Wie schon angedeutet, sind Nitrozellulose und Nitroglyzerin die Hauptvertreter
dieser Klasse. Da sie sich in kolloidalen Zustand versetzen lassen, ergeben sie
mit den Zusitzen Treibstoffe von hornartiger bis plastischer Beschaffenheit,
némlich die homogenen festen Treibstoffsysteme.

Wird in einem Treibstoff nur Nitrozellulose als Oxydator eingesetzt, so spricht
man von einem Treibstoff auf einfacher Grundlage. Nitrozellulose kann aber
bekanntlich auch in Nitroglyzerin gelost werden; es ergibt sich dabei eine
gelatineartige, durchscheinende Substanz. Ein Treibstoff mit einer solchen
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Tafel 2.2 Zusammensetzung einiger Feststoffsysteme

Feststoffsystem Bestandteile Gewxchot santeile
(%]
Schwarzpulver Kaliumnitrat 57...80
Holzkohle 13...29
Schwefel 8...22
WASAGR 61 Nitrozellulose 61,5
(Deutschland) Diithylenglykoldinitrat 34,0
Diphenylurdathan 21
Athylphenylurithan 1,4
Wasser 1,0
Cordit Nitrozellulose 41,0
(England) Nitroglyzerin 50,0
Didthylphenyluridthan 9,0
(Carbamit, Zentralit)
Baka Nitrozellulose 59,9
(Japan) Nitroglyzerin 26,9
Nitronaphthalin 6,1
Kaliumsulfat 2,9
Athyl-Zentralit 2,9
Flichtige Bestandteile 1,3
JPN Nitrozellulose 51,5
(USA) Nitroglyzerin 43,0
Didthylphthalate 3,25
Carbamit 1,0
Kaliumsulfat 1,0
Graphit 0,2
Candelilla-Wachs 0,05
Thiokol-Experim. Kaliumperchlorat 60,0
(USA) Thiokol 20,0
Toluen 20,0
Galcit Kaliumperchlorat 75,0
(USA) Asphalt (mit etwas 01) 25,0
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Mischung als Oxydator wird als Treibstoff auf doppelter Grundlage be-
zeichnet.

Nitrozellulose [C4H,03(ONOj)3] wird durch Einwirkung von konzentrierter
Salpetersiure auf reine Zellulose gewonnen. Die mit ihr allein hergestellten Treib-
stoffe auf einfacher Grundlage ergeben niedrige Verbrennungstemperaturen und
sind auBerdem hygroskopisch. Die Herstellungsprozesse der Treibstoffe sind mit
gewissen Loésungsverfahren verbunden. Ein bestimmter Losungsrest verbleibt
jedoch immer in der fertigen Substanz, der zu unerwiinschten Zersetzungs-
erscheinungen im Treibstoff wihrend der Lagerung fiihrt. Es lassen sich auch kaum
groBere Treibladungen herstellen, weil es schwierig ist, groBere Satze zu trocknen.

Nitroglyzerin [CgHg(ONO;)3] erhilt man durch Behandlung von Glyzerin mit
einem Gemisch von konzentrierter Salpeter- und konzentrierter Schwefelsiure.
Es resultiert bei Normaltemperatur eine schwere (Wichte 1,6), olige Flussigkeit.
Wiihrend reines Nitroglyzerin farblos ist, hat technisches eine schwach gelbliche
Firbung. Die Dimpfe des Nitroglyzerins sind giftig, bei hoheren Temperaturen
tritt ein etwas siiBlicher Geruch auf.

Eine reine Mischung von Nitroglyzerin und Nitrozellulose konnte zwar schon
als Treibstoff angesehen werden, allerdings nicht fiir raketentechnische Zwecke;
dazu wire er zu brisant. Erst durch den Zusatz anderer Stoffe, wie zum Beispiel
Carbamit (auch Zentralit genannt) oder Diphenylamin, die als Stabilisatoren
wirken, entstehen die eigentlichen Treibstoffe auf doppelter Grundlage. Sie sind
als rauchschwach und auflerordentlich leistungsfihig bekannt, wie die in England
entwickelten Cordit-Treibsiitze oder die JPN- (Ballistit-) Treibstoffe in den USA.

Da als Ausgangsprodukt fiir die Darstellung von Glyzerin Fette erforderlich
sind, war man bestrebt, in den Treibstoffen auf doppelter Grundlage das Nitro-
glyzerin durch andere gelatinierende Stoffe zu ersetzen. Zur Anwendung kamen
unter anderem Didthylphthalate und Diidthylenglykoldinitrat. Letzteres wurde
zu einem wesentlichen Bestandteil der WA SA G-Treibstoffe, so genannt nach dem
Hersteller Westfilisch-Anhaltische Sprengstoff AG in Reinsdorf.

Es bleiben schlieBlich noch die nur in ihrer Eigenschaft als reiner Brennstoff in
Feststoffsystemen verwendeten Substanzen zu erwihnen. Man findet sie aber
meist nur in Verbindung mit den Oxydatoren aus der Klasse der anorganischen
Perchlorate und Nitrate. Hauptsichlich drei Typen lassen sich hierbei unter-
scheiden. Beim Asphalt-O1-Typ wird dem bituminésen Kohlenwasserstoff Asphalt
etwas Ol hinzugefiigt, weil Asphalt allein bei niedrigen Arbeitstemperaturen mit
dem Oxydator ein zu sprodes Gemisch ergibt. Andererseits werden aber die
Grenzen der Arbeitstemperatur durch den Zusatz von Ol recht eng. In einem
zweiten Typ werden alle plastischen Substanzen aus der Reihe der natiirlichen
und kiinstlichen Harze zusammengefaBt. Manche der daraus resultierenden Treib-
stoffe erstarren bei der Abkiihlung, wihrend andere auch weiterhin in einem
weichen, plastischen Zustand verbleiben. Zur dritten Gruppe gehoren synthe-
tischer Gummi sowie gummiihnliche Produkte. Die elastischen Eigenschaften
dieser Materialien ergeben zum Teil recht giinstige Voraussetzungen bei thermi-
schen Verinderungen durch Lagerbedingungen.

2.4 Voraussetzungen fiir brauchbare fliissige Raketentreibstoffe

Den Betrachtungen von fliissigen Treibstoffsystemen oder deren Komponenten
kann, ebenso wie bei den Feststoffsystemen, eine Aufzihlung wichtiger Grund-
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anforderungen vorangestellt werden. Einige der im folgenden genannten Punkte
werden sich als sinngemiB gleichlautend mit verschiedenen (2, 4, 5) der Auf-
zdhlung zu Beginn des Abschn. 2.3 erweisen, wie auch umgekehrt noch manche
bedingt auf feste Treibstoffe anwendbar sind. Darin spiegelt sich die umfassende
Bedeutung einiger besonderer Anforderungen an Raketentreibstoff wider. Zu-
sitzlich werden noch in den Abschnitten iiber Verbrennungsvorginge bei festen
und fliissigen Treibstoffen allgemeingiiltige Forderungen an die Ausgangsprodukte
genannt. Es ist daher auf jeden Fall zweckmiBig, zwischen den Eigenschaften der
Treibstoffe, also der Produkte vor der Reaktion in der Brennkammer, und denen
der Verbrennungsprodukte zu unterscheiden, wenn auch die chemische Natur des
Treibstoffs natiirlich beide Gruppen entscheidend beeinfluBt. In diesem Abschnitt
sollen nur Forderungen genannt werden, die sich ausschlieBlich auf den Treibstoff
selbst beziehen. Die Reihenfolge in der Aufzihlung ist dabei nicht verbindlich fiir
den Grad der Bedeutung der betreffenden Forderung.

1. Eine méglichst groBe Dichte des Treibstoffs ist anzustreben. In einem vor-
gegebenen Tankvolumen laBt sich um so mehr Treibstoffmasse unterbringen, je
groBer deren Dichte ist. Daraus ergeben sich giinstige Voraussetzungen fiir die
konstruktive Auslegung der Rakete als Flugkorper. Das bessere Massenverhiltnis
bei Treibstoffen mit groBerer Dichte beeinfluBt die maximale Fluggeschwindig-
keit giinstig.

2. Der Treibstoff soll eine maximale Energiekonzentration je Gewichtseinheit
aufweisen, also iiber einen hohen Heizwert verfiigen. Wie gezeigt wurde (Abschn.
2.1), ist der Heizwert von entscheidendem EinfluB auf die Ausstromgeschwindig-
keit.

3. Aus den beiden zuvorgenannten Punkten liBt sich eine weitere, auBer-
ordentlich wichtige Bedingung ableiten. Die Energiekonzentration je Volumen-
einheit des Treibstoffs muB méglichst groB sein.

4. Die Treibstoffkomponenten diirfen sich wihrend lingerer Lagerzeit nicht
zersetzen und bei Kontakt mit der Atmosphire keine Feuchtigkeit aufnehmen.

5. Explosionssicherheit ohne besondere umfangreiche VorsichtsmaBnahmen
bei der Lagerung ist wichtigste Voraussetzung.

6. Die Zihfliissigkeit der Treibstoffkomponenten darf sich nicht wesentlich mit
der Temperatur dndern. Andernfalls kann das eine Anderung des Mischungs-
verhiltnisses in der Brennkammer und somit eine schlechte Treibstoffausnutzung
zur Folge haben.

7. Um den Bereich der Arbeitstemperatur méglichst weit auszudehnen, sollen
die Komponenten niedrige Gefrierpunkte und hohe Siedepunkte haben.

8. Die Temperaturabhiingigkeit der Leistungsdaten des Treibstoffs darf nicht
zu groB sein.

9. Ein niedriger Dampfdruck der Komponenten vereinfacht ihre Handhabung
und verbessert ihre Nachférderungsbedingungen durch Pumpensysteme.

10. Auf die Moglichkeit chemischer Reaktionen der Komponenten mit den
Materialien der Behilter, Zuleitungen, Triebwerksteile usw. ist besonderes Augen-
merk zu richten.

11. Fir den Fall, daB ein Treibstoff oder eine Komponente beim Zusammen-
treffen mit organischen Substanzen giftige oder stark oxydierende (verbrennende)
Wirkungen ausiibt, ist fiir einen ausreichenden Schutz der mit ihnen umgehenden
Menschen zu sorgen.
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12. Nach Moglichkeit soll die Herstellung des Treibstoffs mit minimalen Kosten
verbunden sein, die Erzeugung groBer Mengen zulassen und eine breite Rohstoff-
basis haben.

Aus dieser Zusammenstellung geht hervor, daB bei der Entwicklung leistungs-
fahiger Raketenantriebe auch der Treibstoffauswahl besondere Aufmerksamkeit
gewidmet werden muB. Ein kritischer Vergleich aller aufgezihlten Punkte liBt es
jedoch als fast unméglich erscheinen, einen Treibstoff zu finden, bei dem eine
optimale Beriicksichtigung aller Anforderungen gleichzeitig gegeben ist. Bis zum
heutigen Tag ist man mehr oder weniger auf Kompromisse zwischen den einzelnen
Voraussetzungen angewiesen.

2.5 Oxydatoren und Aktivatoren

Der chemisch aktive Bestandteil der fliissigen Zweistoffsysteme sind die Oxy-
datoren oder im weiteren Sinne die Aktivatoren. Bei den Oxydatoren ist es der
Sauerstoffgehalt, der die iibrigen Bedingungen des Reaktionsprozesses (Gemisch-
verhiltnis, Gemischheizwert, Massenzahl des Oxydators) mit den Brennstoffen
bestimmt.

Vom energetischen Standpunkt aus gehort zur Zeit immer noch reiner Sauer-
stoff (Og) zu den leistungsfihigsten Oxydatoren. Bedauerlicherweise sind aber die
physikalischen Eigenschaften des fliissigen Sauerstoffs nicht sehr giinstig und
heben dadurch den Vorteil der kleinen Massenzahl des Sauerstoffs zum Teil
wieder auf. Die Massenzahl ist definiert als das Verhiéltnis von Oxydatormasse
zur Masse des Sauerstoffs, die aus dieser Oxydatormasse frei gemacht werden
kann. Besonders unangenehm ist der niedrige Siedepunkt des Sauerstoffs
(—183°C), durch den groBe Schwierigkeiten bei der Lagerung, beim Transport
und Umfiillen von Fliissigsauerstoff entstehen. Fliissigsauerstoff ist eine durch-
sichtige Flissigkeit von bldulicher Farbung und hat bei Siedetemperatur eine
Wichte von 1,14.

Bei der Entwicklung von Fliissigkeitstriebwerken ist meist eine der Treibstoff-
komponenten als Kiihlmittel fiir die Brennkammer vorgesehen. Sie umflieSt diese
innerhalb eines besonderen Kiihlmantels. Eine Verwendung von Fliissigsauerstoff
als Kiihlmittel ist jedoch wegen seines niedrigen Siedepunktes nicht maoglich.
AuBlerdem nehmen die mit ihm in Beriihrung stehenden Metalle seine Temperatur
sehr schnell an, und die Folge ist ein Sinken der Zihigkeit der Werkstoffe. Von
den metallischen Grundstoffen fiir die Bauelemente, die mit fliissigem Og direkt
in Berithrung kommen, haben sich Kupfer, reines Aluminium und Blei besonders
gut bewihrt. Stahlrohre als Leitungen fiir Fliissigsauerstoff werden dagegen
sprode wie Glas.

Sollen groBere Mengen von fliissigem Oy iiber lingere Zeit gelagert werden, so
muB fiir eine vorziigliche Warmeisolation des Behilters gesorgt werden. Auf
Grund des niedrigen Siedepunkts verdampft der Sauerstoff niamlich schon bei
Zimmertemperatur sehr schnell. Da aber eine véllige Wirmeisolation unméglich
ist und der fliissige Sauerstoff also in jedem Fall verdampft, muB8 der Auf-
bewahrungsbehilter sicher funktionierende Abdampféffnungen aufweisen.
Immerhin entstehen aus einem Liter fliissigem Og bei Atmosphirendruck rund
800 Liter gasformiger Sauerstoff! Bei einem ausgezeichnet isolierten GroBtank
fiir Fliissigsauerstoff mit rund 56 Tonnen Inhalt in Trauen (Deutschland, 1938)
wurde eine Tagesverdampfung von rund 140 kg Sauerstoff beobachtet.
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Wenn also Fliissigsauerstoff in einer Rakete als Oxydator angewendet werden
soll, mul von vornherein mit gewissen Og-Verlusten durch Transport, Umfiillen
und Dauer der restlichen Startvorbereitungen gerechnet werden. Die Betankung
von Raketen mit fliissigem O3 wird daher zweckmiBigerweise erst kurz vor dem
Start erfolgen, aber auch dann bleiben die Verluste zum Teil noch recht betricht-
lich. Die zu erwartende Brennzeit des Triebwerks kann dann auch nicbt unter
Beriicksichtigung des vollen Sauerstofftankvolumens ermittelt werden. Die
Abdampfverluste bis zum BrennschluB kénnen sich dabei recht erheblich be-
merkbar machen.

Die Handhabung des fliissigen Sauerstoffs ist bei einiger Vorsicht kaum mit
Gefahren verbunden. Mit der Haut in Beriihrung kommender fliissiger Sauerstoff
ist in geringen Mengen zunichst relativ ungeféihrlich, weil sich durch das Sieden
auf der Haut eine gasformige Sauerstoffschicht bildet, die als Schutz vor dem
Gefrieren wirkt. Nur wenn man Fliissigsauerstoff auf der Haut verreibt, ergeben
sich sehr schwere Zerstérungen des Kapillarsystems. Auf jeden Fall sind aber die
Augen immer vor der Berithrung mit fliissigem O zu schiitzen.

Die vielseitige Verwendung von fliissigem Sauerstoff in der modernen Technik
im allgemeinen und der Raketentechnik im besonderen hat in vielen Landern zu
GroBproduktionsanlagen gefithrt. Das immer noch fithrende Herstellungs-
verfahren nach Linde fordert verhiltnisméBig geringen Aufwand und macht
damit Flissigsauerstoff, trotz der Verluste, zu einem einfachen und billigen
Oxydator fiir die Raketentechnik.

In Verbindung mit Fliissigsauerstoff soll noch die Méglichkeit, flissiges Ozon
(Ogs) als Oxydator zu verwenden, untersucht werden. In der Praxis kommt ihm
allerdings bis jetzt noch keine wesentliche Bedeutung zu. Dies hat seine Ursache
darin, daB Ozon sich einmal sehr aggressiv gegeniiber vielen metallischen Werk-
stoffen verhilt (starke Oxydation) und auBerdem in reiner Form auflerordentliche
Neigung zu spontanem Zerfall hat. Davon abgesehen, wire fliissiges Ozon dem
fliissigen Sauerstoff in mancher Hinsicht iiberlegen. Sein Siedepunkt liegt mit
—112°C erheblich hoher als der des Sauerstoffs, und die um 27 %, gréo8ere Wichte
(1,45) wire ebenfalls sehr vorteilhaft.

Tafel 2.3 Eigenschaften fliissiger Ozydatoren

. B Schmelz- | Siede-
Oxydator Formel | Wichte Bildungswirme punkt punkt
[kcal/mol] [OC] [OC]
Sauerstoff 0, 1,14 — 29 —227 | —183
Ozon (0 1,45 + 30,6 —192,8 | —112,5
Wasserstoff-
superoxyd H 0,4 1,46 — 45,2 — 25 152
Stickstoff-
peroxyd NgO, 1,49 — 6,1 — 93 21,1
Salpetersiure HNO, 1,51 — 41,7 — 41,6 86
Tetranitro-
methan C(NOy), 1,65 + 8,9 13,8 126
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Treibstoffsysteme auf Ozonbasis wiirden sich durch die hohe Dichte und die
groBe positive Bildungswirme des Ozons im Bereich sehr brauchbarer Energie-
konzentrationen je Volumeneinheit bewegen (s. Tafel 2.3).

Unter Bildungswirme, auch als Bildungsenthalpie bezeichnet, wird die Wiarme-
menge verstanden, die beim BildungsprozeB der Molekiile einer Verbindung (in
diesem Fall des Og-Molekiils) frei wird oder aber zu ihrer Bildung aufgewendet
werden muB. Positive Bildungswirme besagt, daB sie von aulen zum Aufbau der
Molekiile zugefithrt werden muB, dafiir bei Umwandlungen derselben aber auch
wieder zum Teil oder ganz zuriickgewonnen werden kann. Ozon nimmt in dieser
Hinsicht also eine recht giinstige Stellung ein, denn seine groBe positive Bildungs-
enthalpie wird zum Teil bei der chemischen Reaktion mit dem Brennstoff wieder
frei. Diese frei gewordene Wirmemenge kann zu dem betreffenden reinen Heiz-
wert addiert werden. In der groBen Bildungsenthalpie ist auch die Ursache zu
suchen, daB das reine Ozon zu plotzlichem Zerfall mit heftiger Explosionswirkung
neigt.

Fir Zwecke der Raketentechnik ist vorgeschlagen worden, sich vorldufig mit
fliissigen Sauerstoff-Ozon-Gemischen zu behelfen; doch auch dann bleibt eine
gewisse unkontrollierbare Explosionsneigung bestehen. Da zudem Ozon teuer in
der Herstellung (Siemenssche Ozonrdhre) ist, wird es zunichst keine sehr be-
deutende Rolle als Bestandteil von Raketentreibstoffen spielen.

Weiterhin zihlt Wasserstoffsuperoxyd, auch Peroxyd genannt (H30s), zu den
guten Sauerstofftrigern. Seine 94,2 Gew.%, Sauerstoff konnen jedoch nur zur
Hilfte nutzbar gemacht werden. Die Sauerstoffabgabe vollzieht sich nimlich bei
einem ZerfallsprozeB des Peroxyds nach der Gleichung HyO3 = H,0 4 /3 O,
und liefert also nebenher immer eine erhebliche Menge Wasser, das fiir Ver-
brennungsreaktionen als Ballast angesehen werden muB.

Die genannte Reaktion tritt bei 100 % igem Peroxyd auBerordentlich leicht und
spontan (Explosion) ein. Anregend wirken StoB8, Belichtung und Zusammen-
treffen mit organischen Stoffen sowie Schwermetallen (Eisen, Kupfer). In dieser
Konzentration ist es damit fiir Zwecke der Antriebstechnik unbrauchbar. Fiir den
technischen Gebrauch zieht man bestindigere, hochkonzentrierte Wasser-
losungen des Peroxyds vor. Lésungen mit 70 bis 80 %, Peroxydgehalt haben sich
schon ausgezeichnet bewihrt. Die Neigung zu spontanem Zerfall (Bild 2.2) wird
durch den Wasserzusatz aufgehoben. Um die Bestindigkeit zu erhohen, werden
dem Peroxyd noch gewisse stabilisierende Stoffe (z. B. Phosphorsiure) zugesetzt.
Trotzdem bleibt fiir die Losung die Fahigkeit erhalten, mit ihrem Peroxydanteil
die angefiihrte Reaktion ablaufen zu lassen. Zur Einleitung des Zerfalls sind
allerdings die katalytischen Wirkungen von organischen Substanzen und anderen
Stoffen notwendig.

Wasserstoffsuperoxyd erweist sich damit nicht nur als wertvoller Sauerstofi-
triger; es ist vielmehr, wie friiher schon kurz angedeutet wurde, in der Art eines
Einstoffsystems oder Monergols reaktionsfihig. Die Mitwirkung eines Kata-
lysators lieB die Bezeichnung Katergole fiir diese Untergruppe der Monérgole
entstehen. Ein sehr hiufig verwendeter und zweckmifBiger Katalysator ist
Kalziumpermanganat. Aus einer 80 % igen Losung werden dabei rund 550 kcal/kg
freigesetzt und ein Gemisch von 62,4 Gew.Y, iiberhitztem Wasserdampf und
37,6 Gew.% Sauerstoff bei einer Temperatur von etwa 480°C erzeugt. Als
Reaktionstemperatur in einer Brennkammer ist dieser Wert gegeniiber den sonst

4 Mielke, Raketentechnik
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vorliegenden als so niedrig zu betrachten, daB sich fir Raketentriebwerke aul
dieser Basis der Begriff kalter Betrieb geprigt hat.

Die Wichte einer 80 9 igen Losung ist mit 1,36 immer noch recht giinstig. Der
Schmelzpunkt der durchsichtigen, leicht bliulichen Flissigkeit liegt ausreichend
niedrig (bei —25°C). Als Kiihlflissigkeit kann Peroxyd jedoch nicht verwendet
werden, weil es sich bei [irwirmung, ohne zu sieden, in steigendem MaBe zersetzt.

Bild 2.2 Durch Wasserstoffsuperoxyd-Ixplosion zerstorter Priifstand (SEPR)

Als Werkstoff fir Behilter und Leitungen fiir Wasserstoffsuperoxyd hoher
Konzentration haben sich nichtrostender Stahl und reines Aluminium (99,5 9%,)
bewiihrt. Dichtungen kinnen aus verschiedenen Kunststoffen hergestellt werden.
Fiir absolut sichere Abdichtungen ist zu sorgen, weil Peroxyd in dieser Konzen-
tration sehr starke Verbrennungen der Haut hervorruft. Auf den Raketen-
versuchsplidtzen ist darum bei Arbeiten mit Peroxyd das Anlegen einer ent-
sprechenden Schutzkleidung aus Polyvinylchlorid eine streng einzuhaltende
Vorschrift.

Der billigste Sauerstofftriiger ist die Salpetersiure (IINOg), weil sie fiir univer-
sellen technischen Gebrauch in sehr grofien Mengen hergestellt wird. Mit dem
Vorzug der niedrigen llerstellungskosten vereint die Salpetersiure aullerdem
sehr gute Eigenschaften als Oxydator in fliissigen Raketentreibstoffen. lhre viel-
filtigen Kombinationsmoglichkeiten mit den unterschiedlichsten Brennstoffen
haben sie gegenwiirtig zu einem der bedeutendsten Sauerstofftriger der prak-
tischen Raketentechnik werden lassen.

Die in der Raketentechnik verwendete Salpetersidure enthiilt stets zwischen &
und 20 ¢, Stickstoffdioxyd in geloster Form. Die stiindig entweichenden Dioxyd-
diimple (NOy) sind von kriftiger roter Farbe und haben zur Bezeichnung rot-
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rauchende Salpetersiure AnlaB gegeben. Die Dimpfe selbst riechen ausge-
sprochen unangenehm und sind sehr stark giftig. Durch den wechselnden Gehalt
an NO, schwankt die Farbe der Séure zwischen Orange und Dunkelrot.

Reine Salpetersidure enthidlt rund 76 Gew.9%, Sauerstoff und ist somit ein
vorziigliches Oxydationsmittel. Die Wichte liegt iiblicherweise zwischen 1,5 und
1,6, je nach Anteil von Dioxyd, Wasser und etwaigen Zusitzen. Damit weist
Salpetersiure die groBte Wichte von allen in der Praxis hauptsichlich in Er-
scheinung tretenden Oxydatoren auf. Die auf Salpetersiurebasis hergestellten
Treibstoffe zeichnen sich daher meist durch hohe Energiekonzentrationen je
Volumeneinheit aus. Ihrer Verwendung in Raketentriebwerken kommen weiter-
hin ihr relativ hoher Siedepunkt (4 86°C) und ihr niedriger Gefrierpunkt (—46°C)
sehr entgegen. Der Gefrierpunkt ldBt sich durch Wasserzusatz noch weiter herab-
setzen, optimal bei 10 %, Wasser bis auf —68,5°C. Die Siedetemperatur nimmt
auBerdem mit steigendem Druck zu, so daB sie bei den in Kiihlminteln herrschen-
den Driicken auf iiber 4 200°C ansteigen kann. In Verbindung mit einer groBen
spezifischen Wirme von etwa 0,5 kcal/(kg grd) wird sie damit auch zu einem
vorziglichen Kiihlmittel.

Als nachteilig steht diesen groBen Vorziigen die starke chemische Aggressivitit
der Salpetersidure zu den meisten organischen und metallischen Werkstoffen
gegeniiber. Besonders heikel ist das Verhalten von HNOj in wiBriger Losung.
Aber trotzdem sind Aluminium und verschiedene Kunststoffe brauchbare Werk-
stoffe fiir die Entwicklung entsprechender Triebwerke. Ein Zusatz von konzen-
trierter Schwefelsiure setzt die Angriffsfreudigkeit der Salpetersiure stark herab;
eine geringere Heizkraft des Gemisches mufl dann allerdings in Kauf genommen
werden. Die giftigen Dampfe der Sidure und ibre gefihrliche Atzwirkung bei
Beriihrung mit der Haut machen fiir die Handhabung sorgfiltige Schutzmag-
nahmen erforderlich. Neben der schon genannten Schwefelsiure kénuen der
Salpetersdure noch andere Substanzen zur Verbesserung gewisser raketen-
technisch wichtiger Eigenschaften zugesetzt werden. So bewirkt ein Zusatz von
Chloreisen beispielsweise eine Herabsetzung des Gefrierpunkts. Andere Stoffe
haben unter Umstinden sogar eine kombinierte Wirkung und beeinflussen
mehrere Eigenschaften der Saure. Es ist hier nicht der Platz, um alle Méglich-
keiten zu nennen; lediglich der EinfluB des Zusatzes von Stickstoffperoxyd
(NgO,) soll noch gestreift werden.

Flissiges Stickstoffperoxyd ist gelb und verdampft leicht. Auch den Dampfen
ist eine stark gelbe Firbung eigen. Reines N3O, kann trotz seines hohen Sauer-
stoffgehalts nicht als Oxydator in Raketentreibstoffen verwendet werden, weil
der Siedepunkt mit + 22°C sehr niedrig und der Gefrierpunkt mit —9,9°C auBer-
ordentlich hoch liegt. Darum wird es nur als den Heizwert des Treibstoffs
erhohender Zusatz der Salpetersidure beigemischt.

Der Zusatz von N3O, zu HNOj bringt aber noch weitere Vorteile. Eine solche
Lésung hat eine groBere Wichte als reine Salpetersiure und reines Stickstoff-
peroxyd. Bei 40 9%igem N3O ,Gehalt liBt sich ein maximaler Wert von 1,63
erreichen. Eine Losung ist von groBerer Oxydationswirkung, als sie beide Bestand-
teile allein haben, was in mancher Hinsicht nachteilig ist, andererseits aber auch
das Reaktionsvermégen beim Zusammentreffen mit Brennstoffen steigert. Das
Anlassen eines Raketentriebwerks wird dadurch giinstig beeinfluBt. Ebenso
wie der Zusatz von Wasser verindert auch der Stickstoffperoxydgehalt den

3*
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Gefrierpunkt der Salpetersiure. Die tiefste Gefriertemperatur von —73°C wird bei
einem 18 %igen NO,-Anteil erreicht. Wird der Zusatz von Stickstoffperoxyd
weiter vergroBert, so steigt die Gefriertemperatur wieder an.

Zusammenfassend kann man sagen, daB die Oxydatoren auf Salpetersiurebasis
bis heute die technisch beste Gruppe von Oxydatoren in Raketentreibstoffen bilden.

Auf der Suche nach weiteren vorteilhaften Oxydatoren fiir Treibstoffe wurde
schon vor 1945 von R. M. Corelli die Verwendung von Tetranitromethan
[C(NOy),] vorgeschlagen. Eine nihere Betrachtung der Eigenschaften des Tetra-
nitromethans vermittelt sogar den Eindruck, daB hier ein Oxydator vorliegen
konnte, der in sehr vielen Punkten die drei ,,klassischen'* Oxydatoren, Fliissig-
sauerstoff, Wasserstoffsuperoxyd und konzentrierte Salpetersdure, erheblich
ibertrifft. Obwohl noch nicht viel iiber seine Verwendung in Raketentreibstoffen
bekannt geworden ist, diirfte ihm doch eine grofere Bedeutung in der weiteren
Entwicklung zukommen.

Tetranitromethan hat die gro8te Wichte aller bis jetzt fiir die Praxis in Frage
kommenden Oxydatoren (1,65 bei 15°C). Der Sauerstoffgehalt liegt mit
65,2Gew. % recht hoch und macht es damit zu einem sehr wirksamen Oxydations-
mittel. Hinzu kommt eine positive Bildungswirme (s. Tafel 2.3), deren Vorteile
ja schon erwiihnt wurden. Mit 126°C liegt auch der Siedepunkt fiir die praktische
Verwendung in Raketentreibwerken sehr giinstig. AuBerdem greift Tetranitro-
methan die Konstruktionswerkstoffe nicht an und schafft damit giinstige Voraus-
setzungen fiir Lagerung und Transport. Nachteilig ist allerdings, daB es recht
giftig auf die menschliche Schleimhaut wirkt. Diesem Nachteil kann durch
entsprechende SchutzmaBnahmen begegnet werden. Eine gewisse Explosions-
neigung scheint die Vorziige des Tetranitromethans einzuschrinken; von Corelli
wird jedoch die praktische Stabilitit bei normalen Temperatur- und Druck-
verhiltnissen als gegeben bezeichnet.

Der groBite und zugleich einzig bedeutsame Nachteil des Tetranitromethans
liegt in seinem hohen Gefrierpunkt (4 13°C). Die Suche nach einem zumischbaren
Stoff zur Gefrierpunktsenkung fithrte auf das Stickstoffperoxyd (N;O,), das in
Tetranitromethan leicht und in hoher Konzentration 16slich ist. Die erhaltenen
Lésungen sind recht stabil. Die GroBe der Gefrierpunktsenkung ist abhiangig vom
Grad der Zumischung des Stickstoffperoxyds. Bei etwa 20 %, N,0O,-Anteil sinkt
der Gefrierpunkt der Losung bis auf etwa —10°C und kann sogar bei etwa 30 %,
Stickstoffperoxyd auf ungefihr —25°C heruntergedriickt werden. Die Lésungen
von Tetranitromethan und Stickstoffperoxyd konnen sehr bequem und unver-
@ndert bei eigenem Dampfdruck in verschlossenen GefiBen aus Aluminium oder
nichtrostendem Stahl untergebracht werden.

GroBes Interesse verdient weiterhin das Verhalten der Losungen gegeniiber
Brennstoffen. Es hat sich ndmlich gezeigt, daB sie (nach Corelli) hypergoler
Reaktionen mit einigen organischen Verbindungen fihig sind. Dazu gehéren die
aliphatischen Amine (z. B. Tridthylamin), die aromatischen Amine (Anilin,
Toluidin, Xylidin usw.) und noch einige andere mehr.

Es bleibt der praktischen Erprobung vorbehalten, das endgiiltige Urteil iiber
die Eignung von Tetranitromethan als Oxydatorgrundlage zu féllen. Auf jeden
Fall verdient es jedoch besondere Aufmerksamkeit.

Wie schon friither angedeutet, kann der Sauerstoff in einzelnen Fillen auch
durch ein anderes Element ersetzt werden. Dies hat zur Erweiterung des



2.6 Brennstoffe 53

Begriffs Oxydator auf den umfassenderen Begriff Aktivator gefiihrt. Praktisch
ist es aber bis heute nur das Fluor, das in dieser Hinsicht ein gewisses Interesse
verdient.

Fluor ergibt zugleich mit Ozon die hichsten theoretischen Ausstréomgeschwin-
digkeiten bei der Vereinigung mit Brennstoffen. Das hat seine Ursache in der
groBen Reaktionsenthalpie des Fluors, das sich auBerdem auch als duBerst
aggressiv gegeniiber den meisten Werkstoffen erweist. Seine Herstellung (durch
Elektrolyse von saurem Kaliumfluorid) wird dadurch kostspielig und ist auch
nicht ungefdhrlich. Die Reaktionsprodukte enthalten meist gasformiges Fluor
und Fluorwasserstoff (HF). Beide Stoffe wirken stark korrodierend und sind sehr
giftig. Der Siedepunkt liegt wie bei Sauerstoff mit —188°C sehr tief, und im
fliissigen Zustand verdampft es ebenso intensiv wie O,. Es treten also dhnliche
Lagerungs- und Transportschwierigkeiten wie bei Fliissigsauerstoff auf, nur sind
bei Fluor die verdampfenden Anteile nicht so ungefihrlich. Fliissiges Fluor ist
gelb und hat die Wichte 1,11.

Vorldufig kommt Fluor unter Beriicksichtigung aller Faktoren héchstens die
Bedeutung eines experimentell verwertbaren Aktivators zu. In welchem MaBe
sich daraus Aussichten auf eine praktische technische Verwendung herleiten
lassen, ist noch nicht abzusehen.

Wie aus den vorangegangenen, allerdings nur allgemeinen Ausfiihrungen
hervorgeht, ist der Stand der Entwicklung von brauchbaren Oxydatoren bzw.
Aktivatoren fiir Raketentreibstoffe noch nicht befriedigend. Einige der wesent-
lichen, einschrinkenden Probleme bei der Energieerzeugung durch chemische
Reaktionen zeichnen sich damit ebenfalls ab. Es muBl aber darauf hingewiesen
werden, daB die Entwicklung auf diesem Spezialgebiet der Treibstoffchemie
natiirlich noch lingst nicht abgeschlossen ist. Da nach Meinung bedeutender
Fachleute die chemischen Treibstoffe mindestens noch mehrere Jahrzehnte in
der praktischen Raketentechnik zum Einsatz kommen werden, kann auch noch
mit gewissen Fortschritten gerechnet werden.

2.6 Brennstoffe

Im Gegensatz zu den recht beengten Verhiltnissen bei der Wahl eines giinstigen
Oxydators fiir flissige Raketentreibstoffe ist die Vielfalt der Moglichkeiten bei
den Brennstoffen nicht leicht zu iiberblicken. Abgesehen von einigen Ausnahmen
im Rahmen rein experimenteller Untersuchungen, stellen alle sonst verwendeten
Raketenbrennstoffe mehr oder weniger komplizierte chemische Verbindungen dar.
Der iiberwiegende Anteil in dieser Auswahl gehort den Kohlenwasserstoffen an,
wobei der Begriff Kohlenwasserstoff im weitesten Sinne aufzufassen ist. Dieser
iiberragenden Bedeutung gemiB sollen sie darum auch — mit der notwendigen
Beschrinkung auf die erprobtesten und fiir die Praxis bedeutendsten — als erste
besprochen werden. Zum allgemeinen Vergleich ihrer Leistungsparameter sei
noch einmal auf Tafel 2.1 und Tafel 2.4 verwiesen.

Die gewdhnlichen Kohlenwasserstoffe (Naturbenzine, Paraffine usw.) ergeben
allgemein hohe theoretische Ausstromgeschwindigkeiten, doch leider sind die
Verbrennungsreaktionen meist mit sehr hohen Temperaturen (iiber 3000°C)
verbunden. Fiir die Brennkammerwerkstoffe ergeben sich daraus in vielen
Féllen zur Zeit noch kaum zu erfiillende Anforderungen. Durch erheblich ver-
besserte Brennkammerkiihlungen wird man kiinftig diesen Mangel vielleicht
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Tafel 2.4 Eigenschaften fliissiger Brennstoffe und ihrer Gemische mit Sauerstoff
(nach E. Schmidt)

Siedepunkt Heizwert cn Spez.

Brennstoff Wichte Impuls
(°C] [keal/kg] [m/s] [s]
Wasserstoff 0,09 — 252,8 3204 5180 528
Acetylen 0,61 — 83,8 2848 4885 498
Pentan 0,63 36,2 2368 4455 454
Oktan 0,70 125,8 2288 4375 446
Benzol 0,88 80,1 2360 4450 454
Methylalkohol 0,79 64,2 1894 3984 406
Athylalkohol 0,79 78,3 2070 4164 424

beheben konnen. Der Wert der gewohnlichen Kohlenwasserstoffe als Kompo-
nenten von Raketentreibstoffen ist dadurch im Augenblick noch etwas ein-
geschrinkt. Nur das Kerosin hat sich einen bemerkenswerten Platz unter den
Raketenbrennstoffen sichern kénnen.

‘Kerosin wird bei der fraktionierten Destillation des Erdéls in einer Gruppe
mit Paraffinél und Petroleum gewonnen. Es hat einen hohen Heizwert und ist
iber einen groBen Temperaturbereich hinweg fliissig. Ein gewisser Nachteil des
Kerosins ist seine verhiltnismiBig kleine Wichte (0,80 bis 0,85). Dafiir kann seine
Siedetemperatur bei hoheren Driicken bis auf 250°C ansteigen, was zusammen mit
der spezifischen Wiarme von 0,45 kcal/(kg grd) Kerosin zu einem guten Brenn-
kammerkiihlmittel werden laBt. Seine Handhabung ist sehr leicht, da es keine
giftigen oder korrodierenden Wirkungen aufweist und erst bei hohen Driicken
zur Explosion neigt.

Kerosin kann sowohl mit Flissigsauerstoff als auch mit Oxydatoren auf Sal-
petersidurebasis verbrannt werden. Das Gemisch Flissigsauerstoff—Kerosin hat
einen Heizwert von rund 2200 kcal/kg. Als zwangsliufige Folge des groBen Heiz-
wertes erhdlt man jedoch eine unangenehm hohe Verbrennungstemperatur,
obwohl der Kerosinanteil des Gemisches dabei nur etwa 20 bis 30 9%, betrédgt. Die
relativ geringe je Zeiteinheit benétigte Kerosinmenge 1aBt aber wieder die Kiihlung
der Brennkammer durch das Kerosin problematisch werden. Diese Umstinde
schrinken die Verwendung von Treibstoffen auf der Grundlage Fliissigsauerstoff—
Kerosin etwas ein. Anders ist es bei den Kombinationen Salpetersiure—Kerosin.
Diese Kombinationen haben zwar einen geringeren Heizwert (etwa 1450 kcal/kg),
ergeben aber infolge der iibrigen giinstigen Eigenschaften von Oxydator und
Brennstoff einen ausgezeichneten und darum in der Praxis auch weitverbreiteten
Raketentreibstoff. Die auftretenden Verbrennungstemperaturen lassen sich in
gekiihlten Brennkammern ausreichend beherrschen.

Die Bedeutung des Kerosins als Brennstoff wird zur Zeit noch von verschie-
denen Alkoholverbindungen iibertroffen. Fiir Zwecke der Raketentechnik sind
es jedoch nur Athyl- und Methylalkohol, die in besonderem Umfang zur Ver-
wendung kommen. Die technisch wirklich vorziiglichen Eigenschaften beider
Alkohole und die in sehr groBen Mengen magliche, billige Herstellung sind dafiir
die Ursachen.
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Die Leistungsdaten beider Stoffe liegen etwas niedriger als bei den gewdhn-
lichen Kohlenwasserstoffen. Dem steht aber ein nicht gering einzuschitzender
Vorteil in anderer Hinsicht gegeniiber. Alkohole verbrauchen némlich zu ihrer
Verbrennung weniger Sauerstoff als zum Beispiel Benzin. So sind zur Verbrennung
von 1 kp Benzin etwa 3,5 kp Sauerstoff nétig, fiir 1 kp Alkohol dagegen nur rund
2,1 kp. Es ergibt sich unter diesen Umstinden ein kleineres Sauerstoffbehilter-
volumen fiir Alkohol als Brennstoff. Dafiir ist die Tatsache ausschlaggebend, da8
die Alkohole selbst Sauerstoff in ihren Molekiilen enthalten.

Die Brennkammertemperaturen sind fiir Alkohol-Sauerstoff-Gemische schon
von vornherein nicht so hoch wie bei der Verbrennung der meisten gewéhnlichen
Kohlenwasserstoffe oder deren Mischungen. Hinzu kommt, daB sich die Alkohole
in beliebigem Verhiltnis mit Wasser mischen lassen. Auf diesem Wege kann die
Brennkammertemperatur weiter herabgesetzt werden. Durch den Wasser-
zusatz wird aber nicht nur die Reaktionstemperatur herabgesetzt; es sinken auch
der Gemischheizwert und die theoretische Ausstromgeschwindigkeit. Im Augen-
blick sind die Sorgen der Triebwerkskonstrukteure in bezug auf die Temperatur-
festigkeit der Brennkammerwerkstoffe noch so ausschlaggebend, daB die ener-
getischen Fragen zuriicktreten miissen. So wurde bei der ersten ballistischen
Fernrakete, dem Aggregat 4 (A4), Alkohol als Brennstoff verwendet, dem 25 9,
Wasser beigemischt waren. Es gelang auf diesem Wege, die Verbrennungstem-
peratur auf rund 2500°C herunterzudriicken und die Verwendung von
Brennkammern aus unlegiertem Stahl zu erméglichen. Ohne eine zusitzliche
Kiihlung der Kammer wire aber auch diese Temperatur noch viel zu hoch
gewesen.

Als fliissiges Kiihlmittel bietet sich der Alkohol selbst an. Unter Beriicksich-
tigung des Drucks im Kiihlmantel ist seine Siedetemperatur ziemlich hoch, und
auch die spezifische Wirme mit rund 0,6 kcal/(kg grd) ist befriedigend. Uberall
dort, wo eine fliissigkeitsgekiihlte Raketenbrennkammer mit Alkohol als Brenn-
stoff betrieben wird, wird dieser darum als Kiihlmittel verwendet. Der niedrige
Gefrierpunkt des Alkohols liBt auBerdem einen geniigenden Spielraum fiir einen
Wechsel in der Umgebungstemperatur, was sich bei Raketenaufstiegen in groBere
Héhen als giinstig erweisen kann.

Treibstoffe mit reinem Methylalkohol haben eine etwas geringere Qualitét als
die ntit reinem Athylalkohol. Beide konnen aber in beliebigem Verhiltnis ge-
mischt werden, so daB sich je nach den Rohstoffverhiltnissen immer geeignete
Mischungen herstellen lassen. An die Werkstoffe fiir Behilter, Pumpen, Leitungen
und andere Teile, die mit Alkohol in Berithrung kommen, werden keine besonderen
Anforderungen gestellt, da Alkohol keine giftigen und korrodierenden Wirkungen
ausiibt, zumindest nicht auf die gebriuchlichsten Werkstoffe. Als Oxydator fiir
Alkohole ist bis jetzt nur Sauerstoff bekannt geworden. Treibstoffe der Gruppe
Alkohol—Fliissigsauerstoff sind nichthypergol, erfordern also eine besondere
Zindung.

Ein hauptsiichlich in den USA in gréBerem Umfang verwendeter Brennstoff
fir Raketentriebwerke (WAC Corporal, Starthilfsraketen) ist das Anilin. Mit
rotrauchender Salpetersiure bildet es ein hypergoles Treibstoffsystem. Anilin ist
eine olige, gelbliche Fliissigkeit mit der Wichte 1,03. Verunreinigungen des
Anilins oder der Sdure haben Ziindschwierigkeiten zur Folge. Zur Beeinflussung
von Verbrennung, Ziindverhalten und Wirmetransport werden dem Anilin
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héufig organische Verbindungen zugesetzt. Mit rund — 29°C liegt der Gefrier-
punkt verhdltnismiBig hoch, er ldBt sich aber durch verschiedene Zusitze
herabsetzen. Furfurylalkohol (C{H;OCH3;OH) in einer Zumischung bis zu 20 %
hat sich vor allem dadurch bewihrt, daB keine Leistungsminderungen fiir die
Gemische in Kauf genommen werden miissen. Anilin ist verhiltnismiBig leicht
und wirtschaftlich herzustellen und diirfte auch weiterhin zu den bevorzugten
Brennstoffen fiir Raketentriebwerke zihlen.

Ahnliche Eigenschaften und Bedeutung wie das Anilin haben noch Xylidin
[(CHg)sC4gHgNH,] und Tridthylamin [(CgHj)3N]. Sie sind ebenfalls mit Salpeter-
sdure hypergol und kénnen mit Anilin zu beliebigen Gemischen zusammengestellt
werden. Ausgezeichnet bewihrt haben sich die in Deutschland entwickelten
Tonka-Brennstoffe der BMW. Uber die Zusammensetzung einiger dieser Ge-
mische gibt Tafel 2.5 Auskunft.

Tafel 2.5 Zusammensetzung bewdhrter Brennstoffe
aus der Tonka-Reihe der BMW

Bezeichnung Bestandteile M
(%]
Tonka 93 Rohxylidin 20
Isohexylamin 20
Anilin 20
Athylanilin 20
Schwerbenzin 10
Lésungsbenzol 10
Tonka 250 Rohxylidin 50
Tridthylamin 50
Tonka 500 Monomethylanilin 22
Triithylamin 21
Schwerbenzin 16
Anilin 15
Lésungsbenzol 14
Rohxylidin 12

Die Betrachtung fliissiger Raketentreibstoffe kann mit dem Hinweis fort-
gefithrt werden, daB auBler den bisher genannten Substanzen auch organische
Verbindungen anderer Art brauchbare Brenneigenschaften bieten. Ein bekanntes
und bewihrtes Beispiel ist das Hydrazinhydrat (NgH,-H,0). Es entsteht als
Lésung von Hydrazin (NgH,) in Wasser und ist eine farblose, giftige Fliissigkeit,
deren Dampfe bei lingerer Einwirkung auf den Menschen zu zeitweiliger Er-
blindung fiihren kénnen. Auler mit Wasser 1aBt es sich noch gut mit Alkohol
und anderen organischen Verbindungen mischen. Mit Wasserstoffsuperoxyd
reagiert es als Hypergol, was schon vor 1945 zu seiner Verwendung im Raketen-
triebwerk der Me 163 AnlaB gab. Der Treibstoff bestand aus 80%igem Peroxyd
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als Oxydator und einem Hydrazinhydrat-Methylalkohol-Gemisch als Brennstoff.
Auch das Hydrazin selbst ist als Brennstoff verwendbar, und zwar mit Peroxyd
und Salpetersidure als Hypergol. Seine positive Bildungswiarme bietet gewisse
Vorteile bei der Mischung des Hydrazins mit anderen Brennstoffen. Recht unan-
genehm ist sowohl beim Hydrazin als auch beim Hydrazinhydrat, daB8 ihre
Déampfe mit der Luft explosive Gemische bilden.

Wenn damit auch die Reihe der nach den bisherigen Verlautbarungen wirklich
erprobten und mit Erfolg eingesetzten Brennstoffe abgeschlossen werden kann,
so darf nicht iibersehen werden, daB die Entwicklung auf diesem speziellen Gebiet
der Raketentreibstoffchemie weiter fortschreitet. Gemessen an der Zahl der bisher
genannten Brennstoffe, ist der Stand der Entwicklung scheinbar auch nicht
befriedigender als bei den Oxydatoren. Doch diirfte dies nicht zuletzt darauf
zuriickzufithren sein, daB eben immer wieder nur etwas iiber die schon lingst
allgemein bekannten Brennstoffe oder Brennstoffkombinationen versffentlicht
wird. Uber den Stand der letzten Forschungen und Erprobungen wird schon aus
Griinden der Geheimhaltung wenig zu erfahren sein. Es darf also angenommen
werden, daB auch iiber die hier genannten Stoffe hinaus weitere Raketentreib-
stoffe oder -treibstoffkomponenten mit gleichwertigen oder besseren Eigen-
schaften vorliegen.

AbschlieBend sei noch ein kurzer Ausblick auf Stoffe angefiigt, die zur Zeit
noch nicht in die Reihe der ,,gesicherten‘’ Brennstoffe gehoren, ihren Eigen-
schaften nach jedoch ein gewisses Interesse in dieser Richtung verdienen.

Zunichst kénnen noch die energetisch aussichtsreich erscheinenden Reaktionen
von Elementen niederer Ordnungszahl mit den bisher genannten Oxydatoren
Erwihnung finden. In der Mehrzahl handelt es sich hierbei um Leichtmetalle
mit hohen Gemischheizwerten (Tafel 2.6). Derartige Reaktionen werden daher,
wie schon erwihnt, als Metallbrinde bezeichnet.

Tafel 2.6 Eigenschaften einiger Metallbrinde
(nach E. Schmidt)

Oberer Cin Spez.
Brennstoff Oxydator Gemischheizwert Impuls
[keal/kg] [m/s] [s]
Lithium O, 4764 6320 644
O,3 5150 6570 670
Natrium 0O, 1650 3718 379
O, 3236 5048 525
Magnesium O, 3623 5510 562
0,4 3910 5720 583
H40, 2577 4646 474
Aluminium 04 3730 5590 570
O 4070 5840 595
Kalzium O, 2706 4762 486
F, 3720 5580 569
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Von den Sauerstoffverbindungen dieser Elemente hat das Berylliumoxyd
(BeO) mit 5830 kcal/kg den groBten Heizwert, womit der Heizwert der zur Zeit
zur Anwendung kommenden Kohlenwasserstoffe bedeutend iibertroffen wird.
GroBe Heizwerte erhilt man auch noch bei der Bildung von Boroxyd (B3Og) und
Lithiumoxyd (LigO), wihrend Magnesiumoxyd (MgO), Aluminiumoxyd (AlgOg)
und Siliziumoxyd (SiO3) etwas niedrigere Werte ergeben. Zum Vergleich sei auf
die wesentlich niedrigere Wiarmemenge verwiesen, die bei der Bildung von
Kohlendioxyd (COj) freigesetzt wird.

Ungiinstig wirkt sich bei den reinen Metallbrinden die zur Verdampfung des
in fester Phase eingebrachten Brennstoffs (Metall) und seiner Oxyde notwendige
sehr groBe Wirmemenge aus, die von dem Heizwert der Reaktiousprodukte auf-
gebracht werden muB. Die Folge ist unter anderem, daB wihrend des gesamten
Verbrennungs- und Ausstromvorgangs in den Reaktionsprodukten die feste und
die fliissige Phase erhalten bleiben. Dadurch unterscheiden sich dann die Ver-
brennungsvorginge von Kohlenwasserstoffen und Metallen in einem Triebwerk
auch rein duBerlich. Bei letzteren ist, je nach dem Anteil von festen und fliissigen
Bestandteilen, der Ausstromvorgang mit Staub- oder Nebelbildung verbunden.
Die Erreichung groBtméglicher Ausstromgeschwindigkeiten wird trotz zum Teil
hoher Heizwerte hidufig durch Dissoziationsverluste verhindert. Verantwortlich
dafiir sind die durchweg sehr hohen Verbrennungstemperaturen der genannten
Elemente, wodurch sich zusiitzlich bedeutende Schwierigkeiten fiir die Kiihlung
der Brennkammer ergeben. Es bleibt noch auf die Tatsache zu verweisen, dab
bei den Metallbrinden die Frage der Brennstoffzufiihrung zur Brennkammer
besondere zusitzliche technische Probleme aufwirft, die dem Streben nach
unkompliziertem und kleinem Triebwerkszubehor (Fordersystem) durchaus nicht
entgegenkommen.

Um aber wenigstens zum Teil gewisse energetische Vorteile der chemischen
Reaktionen vorgenannter Elemente ausnutzen zu kénnen, erprobten E. Singer
und I. Bredt Brennstoffe auf der Basis von Metalldispersionen in Mineraldlen.
Ausgangsprodukte fiir diese Brennstoffe sind feinster Leichtmetallstaub und
irgendein bewihrter Kohlenwasserstoff, zum Beispiel Gasél. Die vollkommene
Mischung beider wird allgemein als Dispersion (Kolloid) bezeichnet, bei groberen
Leichtmetallpartikeln auch als Suspension. Fiir derartige Metalldispersionen in
Mineralolen ergeben sich, wie leicht einzusehen ist, einmal groSere Energie-
konzentrationen je Volumeneinheit als fiir den Kohlenwasserstoff allein, auBer-
dem kann auch der Heizwert der Dispersion héher als der ihrer Komponenten
im einzelnen sein. Durch die Wahl des prozentualen Anteils des Metalls lassen
sich sowohl Energiekonzentration als auch Leistungskennwerte in vielfiltiger
Form beeinflussen. Der technisch bedeutsamste Vorteil der Dispersionen liegt
jedoch darin, daB sie in fordertechnischer Hinsicht den iiblichen fliissigen Brenn-
stoffen durchaus gleichzustellen sind. Es erwachsen durch ihre Verwendung also
keine zusitzlichen Probleme fiir die Triebwerkskonstruktion, es sei denn auf dem
Sektor der Brennkammerkiihlung.

Unter der Leitung von E. Singer wurde in Trauen (Liineburger Heide) eine
umfangreiche Reihe von Priifstandversuchen auf dieser Basis mit groBem Erfolg
durchgefiihrt. Bei einem Aluminium-Kohlenwasserstoff-Brand mit 60,5 Gew. %,
Metallgehalt wurde beispielsweise bewiesen, daBl auf diesem Weg Ausstrom-
geschwindigkeiten von iiber 3000 m/s praktisch méglich sind.
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Es mag auf den ersten Blick etwas merkwiirdig erscheinen, daB ausgerechnet
der Wasserstoff, der doch bekanntlich die groBten Leistungskennwerte bei
Oxydationsvorgingen aufzuweisen hat, bisher keine Erwihnung fand. GewiB
nimmt Wasserstoff in energetischer Hinsicht die Spitzenposition unter allen
Brennstoffen ein, entscheidend ist aber — fiir die in diesem Abschnitt angestellten
Betrachtungen — ausschlieBlich die Eignung eines Brennstoffs fiir Raketentrieb-
werke. In der Praxis, die letztlich allein interessiert, sind zwar die erwihnten
Leistungskennwerte (theoretische Ausstromgeschwindigkeit, spezifischer Schub)
fiir die Auswahl von Treibstoffen oder deren Komponenten bedeutsam, aber
nicht allein entscheidend. Zusitzliche Faktoren, die iiber die Verwendbarkeit
eines Brennstoffs in Raketentriebwerken bestimmen, wurden schon geniigend
erortert. Legt man diese als MaBstab an, so schneidet Wasserstoff allerdings recht
ungiinstig ab.

Wasserstoff wird erst bei etwa — 253°C fliissig und muB dann auBerordentlich
gut temperaturisoliert werden, wenn die Verdampfung in ertriglichen Grenzen
gehalten werden soll. Die Frage nach geeigneten Werkstoffen fiir Aufbewahrungs-
behilter und Leitungen ist nur sehr schwer zu lésen, denn viele Werkstoffe
verlieren bei dieser tiefen Temperatur einen groBen Teil ihrer Festigkeit. Alle
Fliissigkeiten und Gase werden in fliissigem Wasserstoff fest, was bei nicht vélliger
Reinheit des fliissigen Hy zu Verstopfungen von Ventilen und Einspritz-
organen fiihren kann. Die verdampfenden Wasserstoffanteile bilden mit der
umgebenden Luft bekanntlich das sehr explosive Knallgas, was prinzipielle
VorsichtsmaBnahmen bei allen Hantierungen mit Wasserstoff notwendig macht.
Von dem hohen Heizwert eines Wasserstoff-Sauerstoff-Gemisches bleibt schlieB-
lich fiir raketentechnische Zwecke auch nicht mehr viel iibrig, denn Wasserstoff
hat eine so geringe Wichte (0,07), daB die erzielbare Energiekonzentration
erheblich ungiinstiger als bei den bisher genannten Brennstoffen ist. Fiir die Ver-
wendung von reinem Wasserstoff als Brennstoff in Raketentriebwerken ergeben
sich also keine giinstigen Voraussetzungen. Die reine Knallgasrakete diirfte damit
kaum eine Perspektive fiir die Zukunft bieten. Einzig die Bindung des Wasser-
stoffs in den Kohlenwasserstoffen bietet vorliufig eine Méglichkeit, unter giin-
stigen Voraussetzungen wenigstens zu einem Teil den Heizwert der Wasserstoff-
Sauerstoff-Reaktion auszunutzen. Wie Tafel 2.4 zeigt, haben darum auch die
Kohlenwasserstoffe mit dem groBeren prozentualen Wasserstoffgehalt den
groBeren Heizwert. i

Eine auch fiir die Praxis aussichtsreiche Entwicklung auf dem Sektor der
Raketenbrennstoffe scheint sich durch die schon seit mehreren Jahren sehr
intensiv betriebene Erforschung der Borane anzubahnen. Als Borane bezeichnet
man die Wasserstoffverbindungen, Hydride, des Bors nach der Formel B,H,
oder B,H,, 4. In diesen Verbindungen vereinen sich zum Teil die Vorteile des
hohen Wasserstoffgehalts mit der Beteiligung eines Elementes niederer Ordnungs-
zahl (Bor) an der Verbrennungsreaktion. Wie schon angedeutet, erhilt man bei
der Bildung von Boroxyd (B;Oyg) betrichtliche Heizwerte.

Von den héheren Boranen sind fiir raketentechnische Zwecke besonders
Pentaboran (ByHg) und Dekaboran (B,oH,,) aussichtsreich, die beide durch
thermische Zersetzung aus Diboran [(BHj),] gewonnen werden kénnen. Wihrend
Diboran bei normalen Temperaturen gasformig ist, erhilt man Pentaboran in
flissigem und Dekaboran in festem Zustand. AuBer den Boranen selbst sind
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aber auch Boranverbindungen (z. B. Tridthylboran, Athylboran u. a.) als Rake-
tenbrennstoffe verwendbar. In ihren Eigenschaften sind sie den Boranen sehr
dhnlich. Der Umgang mit Boranen setzt, soweit sie fliichtig sind, besonders zu-
verlidssige Kontroll- und Warneinrichtungen voraus, da die entstehenden Dampfe
auBerordentlich giftig sind und Auswirkungen der Vergiftung erst nach einiger
Zeit bemerkbar werden.

Bei Treibstoffen unter Verwendung von Boranen lidBt sich gegeniiber Kerosin
als Brennstoff eine Steigerung der Heizwerte bis zu 50 9% erzielen. Priifstand-
versuche mit einem Versuchstriebwerk, die beim US National Advisory Commitee
for Aeronautics (NACA) durchgefithrt wurden, ergaben fiir Diboran und Fliissig-
sauerstoff im Mischungsverhiltnis 35:65 einen maximalen spezifischen Impuls
von 249 s und von 274 s unter Beriicksichtigung der Wirmeverluste. Der theo-
retische spezifische Impuls dieser Treibstoffkombination betrigt 299 s. Der
Brennstoff setzt sich dabei aus 95 9% Diboran und 5% Athan mit Diathylither
zusammen. Ganz allgemein eignen sich als Aktivatoren fiir Boranbrennstoffe neben
Fliissigsauerstoff noch fliissiges Ozon sowie Fluor. Ein wesentlicher Nachteil
bei der Verbrennung von Boranen in Sauerstoff oder Ozon ist die Schlacken-
bildung durch Bortrioxyd, das bei den hohen Flammentemperaturen zwar
zunichst fliissig ist, aber beim Ausstromvorgang sehr schnell feste Verbrennungs-
riickstinde bildet. Die Schlackenbildung 148t sich jedoch durch Kohlenwasser-
stoffzusidtze weitgehend zuriickdringen. Zusammenfassend 1iB8t sich sagen, daB
die Verwendung von Boranen in Raketentreibstoffen fiir die Zukunft beachtliche
Leistungssteigerungen erhoffen 1d8t.

2.7 Zukiinftige Energietriiger fiir Raketentriebwerke

Die vorangegangenen Darstellungen iiber Raketentreibstoffe und ihre Kompo-
nenten zeigten zweifellos, daB bei der Entwicklung leistungsfihiger Gasdruck-
Raketentriebwerke der Treibstoffauswahl eine ganz besondere Bedeutung
zukommt, jedenfalls solangerein chemische Reaktionen die Grundlage der Energie-
erzeugung bilden werden. Die Bedeutung des Energiegehalts der Treibstoffe und
seine Auswirkungen auf die Leistungen der Triebwerke lassen deutlich erkennen,
daB die Suche nach moglichst energiereichen und doch technisch einfach zu
handhabenden Treibstoffen immer im Vordergrund stehen wird, besonders
natiirlich, wenn die Ziele des Raketenfluges in den Weltraum hinausgeschoben
werden. :

Wenn man aber die Betrachtungen auf chemische Treibstoffreaktionen in
Gasdrucktriebwerken beschrinken wollte, dann wire nur eine ganz eng ab-
gegrenzte Auswahl im Bereich der Strahlantriebstechnik gegeben. GewiB, bis
heute sind die chemischen Gasdruck-Strahltriebwerke die einzigen realisierten
Antriebsmittel fir Raketen. Sie werden auch noch fiir viele Jahre das Bild der
Raketentechnik maBgeblich beherrschen. Dennoch kann festgestellt werden, da8
damit die Moglichkeiten zur Erzeugung von Antriebsstrahlen fiir Raketen im
Prinzip noch lingst nicht erschépft sind.

Da ist zunichst ein energieerzeugender Vorgang, der noch den chemischen
Treibstoffreaktionen zugeordnet werden konnte, wenn er andererseits nicht mit
einem so groBen Aufwand an physikalischen Voraussetzungen verbunden wire.
Trennt man niamlich die beiden Atome des in der Natur nur in molekularer Form
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auftretenden Wasserstoffs (H,), bildet also 2 H, und kénnte man diesen ein-
atomigen Wasserstoff dann wieder in einer Brennkammer zu H; vereinigen, so
wiirden dabei Wirmemengen frei, die alle sonst vorstellbaren Werte weit iber-
treffen. Diese Reaktion 2 H —» H; lduft ohne die Anwesenheit eines anderen
Stoffs (Oxydator, Katalysator) ab und liefert theoretisch 51400 kcal/kg. Die
Ausstromgeschwindigkeit kidme unter dieser Voraussetzung, ebenfalls natiirlich
theoretisch, auf den verheiBungsvollen Wert von etwa 20800 m/s. Bringt man
davon noch Verluste durch Dissoziation infolge hoher Brennkammertempera-
turen und bei Driicken unter 100 at in Abzug, dann wiirden vielleicht noch immer
rund 10000 bis 12000 m/s zu erhoffen sein. Zu erhoffen deswegen, weil vorliufig
keinerlei Aussichten bestehen, diese Reaktion technologisch in groBerem MaBstab
zu beherrschen. Einatomiger Wasserstoff hat nimlich unter gewéhnlichen
Bedingungen nur eine duBerst kurze Lebensdauer, etwa in der GréBenordnung
von einigen Zehntelsekunden. Er ist also nicht stabil und strebt sofort wieder
zur Molekiilbildung. Es gibt zwar physikalische Methoden zur Darstellung von
einatomigem Wasserstoff, aber ihre Ubertragung auf Triebwerke in Raketen
wiirde zu untragbaren Massenverhiltnissen und unerfiillbaren konstruktiven
Anforderungen fiihren.

In gewisser Hinsicht dhnlich liegen die Verhiltnisse bei der Verwendung der
Kernenergie in Raketentriebwerken. Die in Aussicht befindlichen Energiewerte
sind theoretisch geradezu iiberwiltigend. Ihre Umsetzung in einem Triebwerk
jedoch und ihre Ubertragung auf einen Antriebsstrahl wirft Probleme auf, die
— vorliufig wenigstens — die groBen Erwartungen erheblich zu diampfen ver-
mogen. Der wesentliche Unterschied zur Reaktion von einatomigem Wasserstoff
liegt fiir die Praxis aber gerade darin, daB heute immerhin schon erfreuliche
Aussichten bestehen, die Kernenergie in absehbarer Zeit in Raketentriebwerken
nutzbar machen zu kénnen.

Beim Kernzerfall von Uran 235 wird eine Wiarmemenge von 1,57 - 10? kcal/kg
frei. Umgerechnet nach der bekannten Gleichung, wiirde sich daraus eine theo-
retische Ausstromgeschwindigkeit von rund 11800000 m/s ergeben, eine fast
unvorstellbare und wirklich nur rein theoretische GroBe. Sie wiirde nidmlich
voraussetzen, daB einmal die Wirmemenge auBerordentlich schnell freigesetzt
und das Uran selbst zur Strahlmasse gemacht wird. Beides wiirde aber die
Belastungsgrenze der Werkstoffe einfach nicht zulassen.

Eine Rakete, bei der nicht nur die Strahlenergie, sondern auch die Strahl-
masse vom spaltbaren Material selbst aufgebracht werden muB}, wird allgemein
als tiefentropische Atomrakete bezeichnet. In ihr kénnten auch die Partikeln der
Kernstrahlung direkt als Aufbauelemente des Antriebsstrahls gedacht werden.
Allerdings wiirde dies in der Praxis unerfiillbar sein, denn es ist vorldufig kein
Verfahren zur Richtungsbiindelung von Zerfallstrahlung bekannt. Die tiefen-
tropische Atomrakete hat damit heute nur hypothetischen Wert.

Etwas giinstiger liegen die Verhiltnisse schon bei den sogenannten thermischen
Atomraketen. Thre Triebwerke sind nidmlich in vielem mit gewéhnlichen Gasdruck-
triebwerken zu vergleichen, besonders was die Thermodynamik des Arbeits-
mediums betrifft. Die grundlegenden Gedanken zu dieser speziellen Form des
Atomantriebs sind eigentlich denkbar einfach. Wenn sich das spaltbare Material
und die frei werdende Wirme nicht unmittelbar fiir den Aufbau eines Antriebs-
strahls verwenden lassen, so miissen bestimmte Funktionen einem Hilfsstoff
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iibertragen werden. Dieser Hilfsstoff, hdufig Stiitzmasse genannt, hat in der
Hauptsache die Strahlmasse zu liefern, wihrend die Energieerzeugung aus-
schlieBlich dem Kernmaterial vorbehalten bleibt. Durch Kontakt mit dem wirme-
abgebenden Kernmaterial in Spezialbrennkammern wird die Stiitzmasse in
hocherhitztes Gas verwandelt, dessen Entspannung in einer Ausstromdiise dann
den Vortrieb liefert. Also in vieler Hinsicht ein durchaus gleichartiger Vorgang
wie bei den chemischen Gasdrucktriebwerken. Der Unterschied besteht lediglich
darin, daB in der thermischen Atomrakete die Energie nicht im Arbeitsmedium
und nicht von diesem selbst erzeugt wird, sondern von aulen her einwirkt. Die
Gleichartigkeit zwischen thermischen Atomtriebwerken und chemischen Gas-
drucktriebwerken in thermodynamischen und einigen technologischen Einzel-
heiten sind sehr vorteilhaft, da die vielfiltigen Erfahrungen mit letzteren damit
auch zum Teil der Entwicklung neuer leistungsstarker Triebwerke auf Kern-
energiebasis zugute kommen.

Als Arbeitsmedium oder, besser gesagt, als Stiitzmasse sind Stoffe zu bevor-
zugen, deren Molekiile aus wenigen Atomen aufgebaut sind und ein moglichst
kleines Molekulargewicht aufweisen. Diese Bedingungen erfiillen in erster Linie
Wasserstoff (H;) und nicht ganz so vorteilhaft Ammoniak (NHg) und Wasser
(HgO). Die Verwendung von Wasserstoff wiirde mancherlei Schwierigkeiten zur
Folge haben, erstens wegen der kleinen Wichte in der fliissigen Phase und zweitens
wegen der schwierigen Handhabung des Wasserstoffs in der fliissigen Phase. Die
Kiihlung der Brennkammer wiirde bei Wasserstoff als Stiitzmasse noch ein
geeignetes zusitzliches KiihImittel erfordern, da Wasserstoff in fliissigem Zustand
fiir diesen Zweck nicht geeignet ist. Sollte das Aufheizen des Arbeitsmediums
mit dessen teilweiser Dissoziation verbunden sein, so ist dies nicht ein Nachteil
wie im Fall der chemischen Gasdrucktriebwerke, denn beim Atomantrieb gibt
es ja keine Energiesorgen. .

Ein weiteres Problem des thermischen Atomantriebs liegt in der Schaffung
einer ausreichenden Wirmeiibertragungsfliche zwischen dem aktiven Stoff und
der Stiitzmasse, die auch von der meist nicht allzu groBen kritischen Masse des
reinen spaltbaren Materials abhingig ist. Um die Wiarmeiibergangsfliche zu
vergrofern, die Zerfallsrate herabzusetzen und ihre Steuerung zu erméglichen,
wird dem spaltbaren Material ein Verzogerer beigegeben. Er darf nur wenig
Neutronen absorbieren, muB' aber deren Geschwindigkeit erheblich herabsetzen
konnen. Als geeignet empfehlen sich Graphit und schweres Wasser. Die Grofie
der kritischen Masse wichst bei Verwendung eines Verzogerers stark an und laBt
so die Ausbildung einer méglichst groBen Wirmeiibergangsfliche zwischen
aktivem Stoff und Stiitzmasse zu.

In Bild 2.3 ist ein einfaches Schema eines thermischen Atomantriebs gezeigt.
Die fliissige Stiitzmasse befindet sich im Behilter 1. Sie wird von der Pumpe 2 zu-
nichst in den Kiihlmantel der Brennkammer 3 gedriickt, wobei die Regelung
durch entsprechende Ventile 4 erfolgen kann. Im Kammerkopf § kommt die
Stiitzmasse mit dem spaltbaren Material in Berithrung und wird dadurch stark
aufgeheizt. AnschlieBend wird das nun gasformige Arbeitsmedium in der Aus-
stromdiise entspannt und seine thermische Energie in die kinetische des Gas-
strahls verwandelt.

Die Hauptprobleme eines Triebwerks von diesem Typ liegen hier wieder in
den Brennkammertemperaturen. Bei den chemischen Gasdrucktriebwerken ist es
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grundsiitzlich méglich, trotz der im Inneren der Flammzone vielleicht 3000°C
betragenden Temperatur durch technische Kunstgriffe und Kiihlungsverfahren
die Temperatur der Brennkammerwand bis auf 1000°C herabzusetzen. Die
Probleme der Brennkammerwerkstoffe werden dadurch mit ertriglichem Auf-
wand losbar. Anders liegen die Verhiltnisse bei dem eben geschilderten Typ des
thermischen Atomtriebwerks. Um ein Gas bis auf eine vorgegebene Temperatur
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Bild 2.3 Schema eines Atom- Raketentriebwerks vom Reaktortyp
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durch einen Kernreaktor aufzuheizen, miissen wenigstens einige Teile der Reaktor-
anlage selbst erheblich iiber die erwiinschte Gastemperatur hinaus erhitzt werden.
Selbst das schwer schmelzende Uranoxyd schmilzt aber schon bei etwa 2200°C.
Die erreichbare Gastemperatur konnte unter diesen Voraussetzungen wohl kaum
hoher als etwa 1500°C werden, was zu spezifischen Schiiben von vielleicht 400
bis 600 s fiilhren konnte. Verglichen mit Héochstenergietreibstoffen auf chemischer
Basis wire damit also kaum ein entscheidender Fortschritt verbunden. Da aber
jede Reaktoranlage auBerdem noch mit zusitzlichem Massenaufwand (Strah-
lungsschutz usw.) behaftet ist, hat eine Triebwerksanlage dieses Typs nur noch
bedingte Vorteile.

Ein anderes Triebwerksschema, dem zumindest der eben genannte Nachteil
nicht anhaftet, ist in Bild 2.4 dargestellt. Die Stiitzmasse ist im Behilter 1
untergebracht. Die Pumpe 2 transportiert sie iiber Kiihlmantel, Regelventile 3
und Einspritzorgane 4 zerstiubt in die Brennkammer §. Der Kernbrennstoff
befindet sich in geldster oder disperser Form im Behilter 6. Er wird durch die
Pumpe 7 iiber das Regelventil 8 und die ringformig angeordneten Einspritz-
organe 9 in die Brennkammer gespriiht.

Da hier die Energieentfaltung sozusagen im Arbeitsmedium vor sich geht,
ergeben sich fiir die Konstruktion der Brennkammer weitgehende Parallelen zu
den chemischen Gasdrucktriebwerken; vor allem sind jetzt die gewohnlichen
Kiihlverfahren anwendbar und erfolgreich. Unter diesen Voraussetzungen ist die
erreichbare Gastemperatur nicht mehr so stark von Festigkeitsfragen des Werk-
stoffs abhingig. Man nimmt an, daB mit derartigen Triebwerken unter Um-
stinden spezifische Schiibe von 1400 bis 1600 s realisiert werden kénnen.
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Leider hat aber auch dieses Fliissigkeits-Reaktortriebwerk wieder erhebliche
Nachteile gegeniiber dem Feststoff-Reaktortriebwerk. Die Menge des Kernbrenn-
stoffs wird sehr klein im Vergleich mit der des durchgesetzten Arbeitsmediums.
Als Durchsatz bezeichnet man die Masse eines Treibstoffs oder einer Komponente,
die je Zeiteinheit einen bestimmten Querschnitt passiert. AuBerdem ist die
Anzahl der in Frage kommenden Arbeitsmedien sehr beschrinkt, denn das
Arbeitsmedium darf ja auf keinen Fall den NeutronenfluB so stark hemmen,

Onino

6 7 o} 8

Bild 2.4 Schema eines Atom-Raketentriebwerks vom Mischungstyp

daB die Kernreaktion selbst zum Erliegen kommt. Die gro8te praktische Schwie-
rigkeit liegt jedoch darin, daB jede Treibstoffkombination Kernbrennstoff—
Stiitzmasse eine gewisse MindestgroBe des Reaktionsraumes voraussetzt, damit
eine selbstindige und stabile Kernreaktion aufrechterhalten werden kann. Die
beim ersten Reaktortriebwerksbeispiel maBgebliche GroBe der kritischen Masse
wird in diesem Fall wesentlich groBer. Fiir die Kombination Wasserstoff—Uran
235 ergibt sich, ohne Neutronenreflektor, bei einem Brennkammerdruck von
100 at ein Mindestdurchmesser der Brennkammer von etwa 260 m! Andere
Arbeitsmedien ergeben noch weit ungiinstigere Zahlen, so daB auch hier gegen-
wirtig nur recht geringe Aussichten fiir wesentliche praktische Fortschritte
gegeben sind.

Diese Darstellungen zur Moglichkeit der Ausnutzung von Kernenergie in
Raketentriebwerken zeigen, daB dieses Problem sehr kompliziert ist und bis zur
Verwirklichung der Atomrakete noch viel Arbeit geleistet werden muB.

Grundsitzlich kénnte man den Bogen bei der Betrachtung eventuell zukiinftig
moglicher Raketenantriebe noch weiter spannen. Allerdings verlit man dann
zumeist den Boden des Gesicherten und begibt sich, vor allem in Fragen der
praktischen Verwirklichung, auf das Gebiet der Spekulation.
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Eine konsequente Erweiterung des vorlaufig nur hypothetischen Prinzips des
Atomantriebs wiren die elektrischen Strahltriebwerke. Darunter sollen ,,Trieb-
werke'‘ verstanden werden, bei denen es nicht mehr auf das Aufheizen und an-
schlieBende Ausstofien von Gasmassen ankommt, sondern bei denen Ionen und
Elektronen gerichtet abgestrahlt werden, um den Vortrieb zu erzeugen. Die
geringe Masse der Strahlpartikeln wiirde durch die extrem hohen Geschwindig-
keiten derselben mehr als ausgeglichen. Abgesehen von anderen kritischen
Problemen wiirden derartige Antriebe aber sowieso nur im leeren Raum in
Betrieb zu nehmen sein, da Erzeugung und Ausstrahlung von Ionen und Elek-
tronen nur im Vakuum in einfacher Weise moglich sind. Als Energielieferant der
Strahlerzeugung kidmen wieder nur Kernreaktionen in Frage. Dabei konnte
zunichst die in einem Reaktor erzeugte Wirme zum Betrieb eines Turbinen-
Generator-Aggregats benutzt werden. Der Generator seinerseits wiirde dann die
notwendige elektrische Energie fiir die Strahlquelle liefern. Die ,,Ausstrom-
geschwindigkeiten‘ konnten dabei unter Umstinden bis in den Bereich der
Lichtgeschwindigkeit gesteigert werden.

Mit dem Stichwort Lichtgeschwindigkeit kann man schlieBlich Vorstellungen
von der duBersten Perfektion auf dem Gebiet des Strahlantriebs verkniipfen.
Photonen oder Lichtquanten bewegen sich bekanntlich mit der groBten aller in der
Natur méglichen Geschwindigkeiten von rund 300000 km/s. Ein Strom von
Photonen weist also die idealste aller Ausstromgeschwindigkeiten auf. Eine
Moglichkeit zur gerichteten Abstrahlung ist durch das einfache Scheinwerfer-
prinzip gegeben. Ein unter diesen Voraussetzungen aufgebautes Triebwerk konnte
als Photonen-Strahltriebwerk bezeichnet werden. Die von ihm erzeugte RiickstoB-
kraft liegt dabei im sogenannten Strahlungs- oder Lichtdruck. Auf die vorlaufig
nur hypothetischen, aber trotzdem doch &uBerst interessanten Gegebenheiten
der Photonenraketen wurde erstmalig von E. Singer 6ffentlich verwiesen. Hier
mag es geniigen, einige kurze Hinweise zur physikalisch-technischen Problematik
anzufiigen.

Im Prinzip ist jeder gewohnliche Scheinwerfer ein Photonen-Strahltriebwerk.
Nur ist die RiickstoBkraft des Strahlungsdrucks dabei fiir Vortriebszwecke vollig
unzureichend, weil Energie und Dichte der Strahlung viel zu gering sind. Um
ausreichende Strahlungsdriicke zu erreichen, miiten die Strahlungserzeuger in
Temperaturbereichen von 50000 bis 250000°C arbeiten! Der Hauptanteil der
Strahlung wiirde dann schon im extremen Ultraviolett und im Bereich der
Rontgenstrahlung liegen. Es geniigt wohl, hier nur kurz auf die Werkstoffpro-
bleme fiir Strahlungserzeuger und Abstrahlungsmechanismus hinzuweisen. Die
Erzeugung einer derart intensiven Photonenstrahlung ist grundsitzlich nur
denkbar im Zusammenhang mit sehr energiereichen Kernreaktionen. Nach Sangers
Definition ist eine Photonenrakete ,,... im Grunde nichts anderes als eine in
ihrer Wirkung zeitlich und rdumlich in die Lange gezogene Wasserstoffbombe
riesigen AusmaBes.... Damit muB natiirlich deren ungeheure Energieent-
wicklung auch in ihren bedrohlichen Auswirkungen irgendwo in Erscheinung
treten. Dies wire tatsichlich im Bereich des ,,Abgasstrahls‘‘ oder, anders aus-
gedriickt, im Lichtkegel der Photonenrakete der Fall. Nach Sdngers Angaben
wiirde der Strahlungskegel einer Lichtdruckrakete mit 100t Schub und einem Kegel-
6ffnungswinkel von 1:10 noch auf 1000 km Entfernung Wilder, Felder und
Ortschaften auf einer Fliche von 8000 km? verbrennen kénnen!

5 Mielke, Raketentechnik
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Wenn iiberhaupt, so wiirde also ein Photonentriebwerk nur weit entfernt von
der Erdoberfliche ohne Gefahr fiir diese benutzt werden kénnen. Zusitzliche
Triebwerke anderer Art wiren somit erst notig, um die Rakete in eine gefahrlose
Ausgangsposition zu bringen. Aus den genannten und noch vielen anderen
Griinden weisen alle mit diesem Gegenstand verbundenen Arbeiten und Unter-
suchungen in eine noch sehr, sehr ferne Zukunft der Raketentechnik, konkreter
gesagt, der Raumfahrt, deren Perspektiven zwar ungeheuerlich erscheinen, von
denen aber auch gesagt werden muB, da8 an eine Verwirklichung der Grundidee
ohne prinzipiell neue technische Fortschritte iiberhaupt nicht zu denken ist.



3 Arbeitsweise der Raketentriebwerke

3.1 Grundlegende Kennwertdefinitionen

3.11 Effektiver Schub und effektive Ausstromgeschwindigkeit

In Abschn.1.2 wurden nur allgemeingiiltige Betrachtungen iiber die Zu-
sammenhinge von Impulssatz und raketentechnisch interessierenden, bestimm-
bai_‘en GroBen, wie Schub P, Ausstromgeschwindigkeit ¢ und Masseflul riz, an-
gestellt. Das vorliufige Ergebnis war darum nur eine Schubformel mit
allgemeinster Aussage:

P = nc.

Um den in der Praxis vorliegenden Bedingungen gerecht zu werden, erweist
es sich als notwendig, die Begriffe wesentlich zu verfeinern und zusitzlich
spezielle Definitionen einzufiihren.

Zunichst soll der Schubbegriff strenger gefaBt werden. Es ist namlich zu
bedenken, daB in der Praxis, vor allem bei Priifstandversuchen, die Wirkungen
eines in der Umgebung des arbeitenden Triebwerks vorhandenen gasférmigen
Mediums (atmosphirische Luft) beriicksichtigt werden miissen.

Es wurde schon darauf hingewiesen, daB die RiickstoBkraft eines Raketen-
triebwerks als Schub an einem Dynamometer abgelesen werden kann. Der
effektive (wirksame) Schub ist aber unter der eben genannten Bedingung nicht
nur vom sogenannten Miindungsschub I,, = rics abhéngig, wobei c; die Geschwin-
digkeit der Feuergase in der Miindung der Ausstromdiise ist. Bild 3.1 gibt

0 1 i2 3

Bild 3.1 Hinweise auf die verwendeten Indizes

Auskunft iiber die Verwendung von Indizes bei den vorliegenden Betrachtungen
Die ruhende AuBenluft iibt ihrerseits eine gewisse Kraft von der GroBe psFs auf
die Miindung der Ausstromdiise aus, die dem Miindungsschub entgegengerichtet
wirkt. Darin ist ps der statische, duBere Luftdruck und F, die Diisenmiindungs-
flache.

AuBerdem ist aber noch folgendes zu bedenken: Konstruktive Schwierigkeiten
machen es unméglich, Ausstrémdiisen zu verwirklichen, bei denen die Feuergase
bis auf den Druck ps = 0 in der Miindungsfliche entspannt werden. Durch das
Vorhandensein eines gewissen Miindungsdrucks der Feuergase ist die Moglichkeit

He
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einer explosionsartigen Ausbreitung der expandierenden Gase nach Austritt aus
der Diisenmiindung gegeben. Dieser Vorgang liefert eine Kraft psF,, die also bei
Ermittlung des effektiven (wirksamen) Schubes P, dem Miindungsschub hinzu-
gerechnet werden muB. Der vollstindige Ausdruck fiir den effektiven Schub
ergibt sich somit zu:

P, = Iy, + psFs — psFs (31)
oder )

P, = ricy + (ps — ps) Fa . (3.2)

Gl. (3.2) ist damit die vollstindige Schubformel, die allen Berechnungen
zugrunde zu legen ist. Die Berechnung des effektiven Schubes P, wird sich in
allen Fillen dort als sinnvoll fiir die Praxis erweisen, wo es sich um Triebwerke
héherer Leistung handelt, die ja meist betrichtliche Miindungsflidchen haben..

Fiir eine vertikal aufsteigende Rakete besagt GI. (3.2), daB von dem soge-
nannten Druckterm (pg — pg) F3 mit zunehmender Hohe ein wachsender positiver
EinfluB auf den Schub des fliegenden Gerits ausgeiibt wird, da der atmosphirische
Druck bekanntlich mit der Hohe abnimmt, pg somit gegen Null strebt. Fiir den
leeren Raum ergibt sich dann schlieBlich der sogenannte Vakuumschub:

Pyac = mcg + peFs . (33)

Eine Ausstromdiise, die so dimensioniert ist, daB sie im lufterfiillten Raum
den Miindungsdruck gleich dem Druck des umgebenden Mediums werden laBt,
wird Diise mit optimalem Expansionsverhdltnis genannt. Dann wird der Druck-
term in der Schubformel (3.2) gleich Null, und der sich so ergebende Schub wird
als Nennschub Py bezeichnet. Fiir den Fall, daB der Miindungsdruck p, gleich
dem Bodenluftdruck ist, wird der Nennschub Miindungsschub genannt. In der
heutigen GroBraketentechnik ist es vielfach iiblich, den Miindungsdruck in der
GroBenordnung 0,7 bis 0,8 ata vorzugeben. Es ist klar, daB dann der Nennschub
erst in der Hohe erreicht wird, in der der Miindungsdruck dem atmosphirischen
Druck gleich ist. Diese Nenndruckhohe liegt beispielsweise fiir p; = 0,8 at
ungefihr in einer Hohe von 2100 m iiber NN.

Mit Hilfe des effektiven Schubes P, laBt sich nun auch eine effektive Ausstrom-
geschwindigkeit definieren. Aus dem Ansatz P, = rirc, ergibt sich:

¢, = Pe _ Meat(Pr—po)Fy (3.4)
m m
oder
— po)F
comet PP (3.5)

Daraus ist folgendes zu ersehen: Wird der effektive Schub zum Nennschub, so
ist die effektive Ausstromgeschwindigkeit mit der Geschwindigkeit der Strahl-
partikeln in der Diisenmiindung identisch.

342 Treibstoffdurchsatz und spezifischer Impuls

In den Ausfithrungen des vorangegangenen Abschnitts war in den betrachteten
Bezichungen vom MassefluB ri die Rede. Um die gegebenen Formeln auch fiir
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die Berechnung gesuchter Werte im technischen MaBsystem anwendbar zu
machen, ist es notwendig, an Stelle von 7z den Gewichtsverbrauch an Treibstoff G
in kp/s unter Beriicksichtigung von m = G/g einzufithren. Auch hier bedeutet g
wieder die Fallbeschleunigung.

Die Schubgrundformel wird also zu:

pP= g ¢ [kp] (3.6)

und die vollstindige Schubformel:
G
P, = 7% + (Pa — Ps) Fa [kp], (3-7)

ebenso analog in allen anderen Gleichungen. G wird als Treibstoffdurchsatz
bezeichnet. Aus dem Priifstandversuch heraus bildet er zusammen mit der
Schubmessung die Grundlage der spiteren rechnerischen Auswertung. Der
moglichst exakten Messung beider Werte kommt darum in der Praxis groBte
Bedeutung zu.

Eine fiir die vergleichende Betrachtung verschiedener Raketentreibstoffe
besonders geeignete und darum auch héiufig herangezogene GréBe ist der spezi-
fische Impuls I,, gelegentlich auch spezifischer Schub genannt. Er wird definiert
als Schub, bezogen auf den Treibstoffdurchsatz. Unter Verwendung der Schub-
grundformel (3.6) erhilt man also:

P ¢

I'=E=E [s] . (3.8)

Der spezifische Impuls erhilt damit in diesem Fall die Dimension einer Zeit und
wird auch in dieser Form in den technischen Berechnungen verwendet.

Sieht man zunichst von dem EinfluB der konstruktiven Qualitat (Wirkungs-
grad) des verwendeten Triebwerks ab, so hat man damit einen weiteren Kennwert
fiir den verwendeten Treibstoff. Beide GriéBen, die in Abschn. 2.1 definierte
theoretische Ausstrémgeschwindigkeit ¢y, und der spezifische Impuls I, kénnen
also vergleichenden Betrachtungen von Raketentreibstoffen zugrunde gelegt
werden. Der Zusammenhang beider Kennwerte wird deutlich, wenn man die
Grundformel fiir den Idealfall ¢ = ¢;, betrachtet und vor allem wieder i an
Stelle von G/g verwendet. Dann ist

Py, = ey, (3.9)

und der theoretische spezifische Impuls wird:
P,
I, = anh = ¢y [m/s] . (3.10)

Nach dieser Definition hat also der theoretische spezifische Impuls die Einheit
der Geschwindigkeit; sein Wert ist mit der theoretischen Ausstrémgeschwin-
digkeit identisch. Fiir die Zwecke der Praxis ist aber die Definition nach Gl. (3.8)
vorzuziehen. Bezieht man den Schub nicht auf den Massedurchsatz wie in Gl. (3.10),
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sondern auf den Gewichtsdurchsatz, so ist entsprechend Gl. (3.8) ¢, durch g zu
dividieren:

Cth
I, = -‘g— [s]. (3.11)

Fir die Auslegung eines Triebwerks ist es in vielen Fillen niitzlich, auch den
Gesamt- oder Totalimpuls zu bestimmen. Er ergibt sich als Zeitintegral iiber den

Schub:
t

I=[Pat. (3.12)
0

Wird der Schub als konstant vorausgesetzt und ist tg die gesamte Brenndauer, so

erhilt man:
I= Ptg [kps]. (3.13)

In der élteren Literatur findet man auch noch hiufig den Totalimpuls als Schub-
zeitwert bezeichnet.

3.183 Wirkungsgrad, spezifischer Treibstoffverbrauch

Um die durch die konstruktiven Unvollkommenheiten eines Triebwerks
bedingten Abweichungen der tatsichlichen, aus den Priifstandversuchen hervor-
gehenden Werte fiir I; und ¢ von den Werten des theoretischen spezifischen
Impulses und der theoretischen Ausstromgeschwindigkeit als Kennwerte der
Treibstoffe zu erfassen, ist der sogenannte innere Wirkungsgrad #; fiir Raketen-
triebwerke in den Gleichungen zu beriicksichtigen. Der sich dann ergebende
spezifische Impuls [s] im Verhiltnis zum theoretischen kann als Giiteparameter
fir das Triebwerk angesehen werden.

Der innere Wirkungsgrad ist

Cg 3
ni = (-) . (3.14)

Cth

Unter Verwendung von Gl. (2.3) wird dann die praktisch méogliche Ausstrom-
geschwindigkeit
¢s=Y28En; [mfs]. (3.15)

Setzt man den fiir cy gefundenen Ausdruck in die Gl. (3.8) ein, so ergibt sich fiir
den spezifischen Impuls am Priifstand

P 2
1,=E=l ;Er),- [s] . (3.16)

Der dem inneren Wirkungsgrad entsprechende Verlust setzt sich aus mehreren
Komponenten zusammen. Ein Teil wird dadurch bedingt, da8 in der Regel eine
Komponente der Diisenstromung in der Diisenmiindung radial gerichtet ist. Ein
anderer Verlustanteil ist der Enthalpie der Gase zuzuschreiben, die die Diisen-
miindung verlassen. AuBerdem fiihrt der Antriebsstrahl schlieBlich noch kine-
tische Energie fort, denn die Strahlpartikeln besitzen meist eine Geschwindigkeit
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relativ zur Umgebung. Der zuletzt genannte Anteil verschwindet nur, wenn die
Fluggeschwindigkeit die Strahlgeschwindigkeit erreicht. Die Fluggeschwindigkeit
selbst ist nicht vom EinfluB auf den inneren Wirkungsgrad.

Der innere Wirkungsgrad kann verbessert werden, indem hohere Brennkammer-
driicke zur Anwendung kommen und Ausstromdiisen mit groBerem Expansions-
verhiltnis eingesetzt werden. Es wurde aber auch schon mehrfach auf die kon-
struktiven Schwierigkeiten in beiden Richtungen verwiesen. Nach J. Stemmer
miiBte sich fiir ein richtig dimensioniertes Hochdruck-Raketentriebwerk ein
innerer Wirkungsgrad von etwa 0,70 erzielen lassen. Fiir das Niederdruck-
Raketentriebwerk des deutschen A4 ergaben sich dagegen bedeutend groBere
EinbuBen. Nach E. Schmidt stand bei dem Treibstoff Fliissigsauerstoff—Athyl-
alkohol (259, Wasseranteil) der theoretischen Ausstromgeschwindigkeit ¢y, =
3620 m/s nur eine tatsdchliche Ausstromgeschwindigkeit c, = 2136 m/s gegen-
iiber. Das Umsetzungsverhiltnis der Verbrennungswirme in kinetische Energie
des Treibstrahls, d. h. der innere Wirkunsggrad, betrug 7; = 0,35.

Zum inneren Wirkungsgrad sei noch abschlieBend bemerkt, daB natiirlich
darauf zu achten ist, daB die theoretische Ausstromgeschwindigkeit aus dem
unteren Heizwert des Treibstoffs berechnet wird.

Fiir die Beurteilung eines Raketentriebwerks kann schlieBlich noch der
spezifische Treibstoffverbrauch G, herangezogen werden. Darunter versteht man,
analog zu dengewdhnlichenVerbrennungskraftmaschinen,den Treibstoffverbrauch
je Schub- (Leistungs-) und Zeiteinheit. Er ist verhiltnismiBig einfach zu be-
rechnen. Der Gesamttreibstoffverbrauch wihrend der Brennperiode sei G [kp],
die Brenndauert [s] und der gemessene Schub P [kp]. Dann ist

G
Gy = = [kp/kps] - (347)

Im praktischen Betrieb ist es oft angebrachter, den spezifischen Verbrauch je
Schubstunde, also in kp/kp h, anzugeben. Aus Gl. (3.17) erhilt man dann:

G
Gy = 3600 — [kp/kph] . (348)

Sollen nun Vergleiche zu gewohnlichen Verbrennungskraftmaschinen gezogen
werden, so ist zu bedenken, daB dort die Leistungsangabe in PS erfolgt. Fiir
Raketentriebwerke ist aber die Angabe ihrer Leistung in PS nicht unabhingig
vom Flugzustand, denn sie setzt eine eindeutige Geschwindigkeit voraus. Also
kénnte nur an einer fliegenden Rakete eine Leistung in PS bestimmt werden.
Deren Geschwindigkeit dndert sich jedoch wihrend der Brennperiode stindig.
Man legt deshalb in diesem Fall die BrennschluBgeschwindigkeit der Berechnung
zugrunde. Dann wird die Leistung eines Raketentriebwerks in PS:

P
N =vp - [PS]. (3.19)

Die BrennschluBgeschwindigkeit v g wird darin in m/s eingesetzt und der Schub,
bei leistungsfihigen GroBraketen meist P,q., in kp. Das Triebwerk der schon
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mehrfach erwihnten A4-Rakete leistete unter diesen Voraussetzungen bei
BrennschluB rund 625000 PS!

3.2 Verbrennung im Feststoff-Raketentriebwerk

3.21 Verbrennung, Verbrennungsgeschwindigkeit und Erosion

Zu Beginn des Abschn. 2.3 wurde darauf hingewiesen, daB es tiblich ist, die
fiir die Unterbringung von festen Treibstoffen in Brennkammern abgegrenzten
und geformten Mengen als Treibsitze oder kurz Sdtze zu bezeichnen. Abhingig
von der Auslegung eines Triebwerks ist es dabei moglich, daB die Brennkammer
nicht mit einem einzigen Treibsatz voll ausgefiillt wird, sondern mehrere Sitze
geringeren Volumens die Brennkammer nur zu einem Teil fiillen. Einzelheiten
zur Frage der Anordnung und Gestaltung von Feststofftreibsitzen werden im
folgenden Abschnitt behandelt.

Der VerbrennungsprozeB bei Feststofftreibsitzen ist im wesentlichen eine.
Funktion der chemischen Zusammensetzung, der geometrischen Form des Satzes,
der Treibstofftemperatur vor der Entflammung, der Brennzeit, der Gasgeschwin-
digkeit in der Nihe der festen Oberfliche sowie des Mechanismus des Wirme-
iibergangs zwischen Feuergas und fester Oberfliche. Der Verbrennungsablauf ist
also ein recht komplexer Vorgang, und eine umfassende Theorie fiir die Anwendung
auf praktische Ergebnisse ist bis jetzt noch nicht verfiigbar. Die theoretischen
Schwierigkeiten liegen zu einem Teil darin, daB bei der Verbrennungsreaktion
gleichzeitig alle drei Aggregatzustinde der Reaktionspartner nebeneinander
bestehen und deren kompliziertes Zusammenwirken im GesamtprozeB kaum zu

analysieren ist. Weitere, nur duBlerst schwer zu
durchschauende Einfliisse gehen von geringfiigigen

V Schwankungen der Treibstoffzusammensetzung
T durch Fabrikationsmingel und der sogenannten

W 4 erosiven Verbrennung aus.
24 Alle Funktionsparameter fiir den Verbrennungs-

vorgang lassen sich in ihrer zusammengefaBten
duBeren Wirkung auf den Abbrand eines Feststoff-
) / =3 treibsatzes am besten in der Verbrennungsgeschwin-
§ zxgl digkeit v, (auch Verbrennungsrate genannt) des

¥ Treibstoffs erkennen. Der Mangel einer vollstin-
2 \ digen und brauchbaren Verbrennungstheorie bringt
es mit sich, daB diese fiir die Feststoffraketen-

5 < technik wichtige GroBe v, meist nur empirisch
bestimmt werden kann. Nur gelegentlich ist es
moglich, auf Grund gesammelter Erfahrungen an

anderen Treibsitzen den Wert fiir v, abschitzend

Bild 3.2 Schema einer Mef- vorherzubestimmen. Das Schema einer einfachen

einrichtung zur Bestimmung Vorrichtung zur experimentellen Bestimmung der

derVerbrennungsgeschwindig- Verbrennungsgeschwindigkeit eines Satzes zeigt
keit v, fester Treibstoffe Bild 3.2.

1 druckfeste Wandung; 2 Fest- Der Abbrand eines idealen festen Raketentreib-

stoffsatz; 3 Ziinder; 4 Durch- gtoffserfolgtinausreichenderNaherunggleichmiBig

fith ; & Halt ; 6 MeB- | . o
rune d:.»gh?;ung " in parallelen Schichten von der Oberfliche her.

-
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Der eigentlichen Verbrennung des Treibstoffs geht eine thermische Umwandlung
seiner Bestandteile auf der Oberfliche voraus. Die Intensitit der Umwandlung
ist abhdngig von der Geschwindigkeit des Wirmeiibergangs aus der Zone der
eigentlichen Verbrennung auf die Partikeln der festen Oberfliche. Der Wirme-
ibergang erfolgt hauptsachlich durch Wirmeleitung und Wirmestrahlung. Die
charakteristische Verbrennungsgeschwindigkeit v, wird in der Richtung senkrecht
zur Treibstoffoberfliche gemessen und meistens in cm/s angegeben.

Da ein Feststofftreibsatz immer eine einheitliche Masse darstellt, muB auch
ein gleichmiBiger Abbrand des Treibstoffs auf der gesamten Verbrennungs-
oberfliche zu erwarten sein. Versuche, bei denen der Abbrand des Satzes plétzlich
abgebremst wurde, bestitigten diese Annahme (Bild 3.3). Das Gewicht des je

Bild 3.3 Unterbrochener Abbrand eines Tretbhsalzes

Zeiteinheit verbrannten Treibstoffs und damit auch der entstehenden Ver-
brennungsprodukte ergibt sich aus
G=A,v7. (3.20)

Darin sind A, die Brennfliche des Feststoffsatzes und y die Wichte des Treibstoffs.
Da die Wichte konstant ist, ist die Menge der entstehenden Gase nur von der
GroBe der Brennfliche und der Verbrennungsgeschwindigkeit abhingig.

Brennversuche mit Feststofftreibsiatzen haben ergeben, daB sich fiir gewisse
Treibstoffe unter Beachtung bestimmter Rahmenbedingungen Anniherungs-
formeln fiir die Bestimmung der Verbrennungsgeschwindigkeit angeben lassen.
Der einfache Aufbau der Formeln verrit schon, daB einmal iiberhaupt nur der
EinfluB einzelner Parameter in ihnen beriicksichtigt wird und zum anderen nur
in einem schmalen Anwendungsbereich mit ausreichender Niherung der er-
mittelten Werte zu rechnen ist.

Eine recht hiufig verwendete Anndherungsformel fiir Feststofftreibsiitze mit
verzégertem Abbrand ist:

v, = ap? [cm/s]; (3.21)
p1 ist der Brennkammerdruck, und @ und n sind Versuchskonstanten. Diese
Formel 148t sich nach W. Wolff bis zu Brennkammerdriicken von etwa 3000 kp/
em? verwenden.
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Wie sich zeigt, wird also die Verbrennungsgeschwindigkeit mit steigendem
Brennkammerdruck groBer. Ein MaB fiir die Abhingigkeit der Verbrennungs-
geschwindigkeit vom Druck liegt in der Konstanten n. Ihr Wert ist immer kleiner
als Eins, und je mehr sie der Null genihert werden kann, um so geringer ist die
Abhingigkeit. Dies ist eine notwendige Forderung. Wenn nimlich die Abhin-
gigkeit groB ist, kann beispielsweise folgendes sehr leicht eintreten: Steigt aus
irgendeinem Grund der Brennkammerdruck plétzlich etwas iiber den vorge-
sehenen Wert an, so steigt damit auch die Verbrennungsgeschwindigkeit, und
dies hat dann wieder eine den Brennkammerdruck erh6hende Wirkung zur Folge,
ein ProzeB, der sich bis zur gewaltsamen Zerstérung des Triebwerks fortsetzen
kann.
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Bild 3.4 Abhdngigkeit der Verbrennungsgeschwindigkeit v, vom Druck p und von
der Anfangstemperatur t

Der Wert fiir n schwankt fiir die meisten Treibstoffe mit verzogerter Ver-
brennung zwischen 0,5 und 0,85; so ist beispielsweise fiir den amerikanischen
JPN- (Ballistit-) Treibstoff n = 0,7. )

Bei zu niedrigem Brennkammerdruck kann stoBweiser Abbrand eintreten,
hervorgerufen durch ungeniigenden Wirmeiibergang von Feuergas zum Treibstoff.
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Die Konstantea in Gl. (3.21) bringt unter anderem auch den EinfluB der
Anfangstemperatur des Treibstoffs, also der Temperatur vor der Entflammung,
zum Ausdruck. Die fiir a gefundenen Werte liegen nach G. P. Sutton in der Regel
zwischen 0,05 und 0,002. Die Abhingigkeit der Verbrennungsgeschwindigkeit eines
Feststofftreibsatzes von seiner Anfangstemperatur wird damit ziemlich fiihlbar.
Sie fiihrt zu einer bedeutenden Verinderung der Abgabe von Verbrennungs-
produkten je Gewichtseinheit im Temperaturbereich von — 50 bis + 50°C, der
unter verschiedenen jahreszeitlichen und klimatischen Bedingungen durchaus
gegeben sein kann.

Der EinfluB der Anfangstemperatur ist verstindlich, denn bei ihrer Zunahme
wird der Reaktionsverlauf auf der Oberfliche des Treibsatzes erleichtert und
damit die Verbrennungsgeschwindigkeit erhoht. Von Wichtigkeit ist, daB infolge
der groBen Verbrennungsgeschwindigkeiten und der kleinen Warmeleitfahigkeit
des Feststoffsatzes wihrend des Verbrennungsprozesses nicht der gesamte Satz
miterwirmt wird und somit die Temperatur desselben praktisch konstant bleibt.
Es soll immer nur eine sehr diinne Schicht erwiarmt werden, die aber selbst schon
in die Reaktion mit einbezogen ist.

Das Diagramm in Bild 3.4 veranschaulicht fiir einige Beispiele die typische
Abhingigkeit der Verbrennungsgeschwindigkeit von Druck und Anfangstem-
peratur.

Die obere Schar von Geraden a gehért zu einem Treibstoff mit groBer Ver-
brennungsgeschwindigkeit [v, = 2 cm/s bei einem Druck von 80 at und einer
Anfangstemperatur von 21°C (nach G. B. Sinjarew)]. Bei diesem Treibstoff ist
die Verbrennungsgeschwindigkeit nur wenig vom Druck (n = 0,52) abhingig, und
auch der EinfluB der Anfangstemperatur ist klein. Die untere Schar von Geraden b
bezieht sich dagegen auf einen langsambrennenden Treibstoff (v, = 0,6 cm/s bei
gleichem Druck und gleicher Temperatur). Die gré8ere Abhingigkeit der Ver-
brennungsgeschwindigkeit von der Temperatur und vor allem vom Druck
(n = 0,71) ist augenfillig.

Tafel 3.1 Verbrennungsgeschwindigkeit eines Feststoffsystems
(WASAG) in Abhingigkeit von Druck und Anfangstemperatur

Druck Verbrennungsgeschwindigkeit v, [cm/s]
[at] bei — 25°C | bei 50°C
55 0,38 0,56
70 0,46 0,69
105 0,58 0,99
140 0,84 1,20
210 1,09 1,50
250 1,22 1,68

Die Abhingigkeit der Verbrennungsgeschwindigkeit eines in seiner Zusammen-
setzung dem in Tafel 2.2 aufgefiihrten WASA G-Treibstoff dhnlichen Treibstoffs
von Druck und Anfangstemperatur ist in Tafel 3.1 zahlenmiBig angegeben. In
Tafel 3.2 sind die Verbrennungsgeschwindigkeiten einiger bekannter fester
Raketentreibstoffe zusammengestellt.
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Tafel 3.2 Verbrennungsgeschwindigkeiten v, fiir verschiedene
bekannte Feststoffsysteme

. v, bei 70 at Niedrigster
Treibstoff [em/s] Verbrennungsdruck [at]
Schwarzpulver 7.--8
Cordit 0,9 35
Galcit 3,3..-43 70
NDRC 0,5:-:2,5 7
JPN 1,7

Oft findet man noch eine andere Formel fiir die Bestimmung der Verbrennungs-
geschwindigkeit v, angegeben. Sie wurde zuerst von Muraour aufgestellt und
lautet:

vy=a+ B p; [mmjs] . (3.22)

Hierbei wird diesmal v, in mm/s erhalten, wenn p, in at eingesetzt wird. ¢ und
sind Versuchskonstanten. Der héufig nicht geniigend betonte Unterschied zu
Gl. (3.21) besteht darin, daB der Faktor B (nach A. Stettbacher) exponentiell von
der Verbrennungstemperatur abhingig ist, also ein generell andersgearteter
EinfluB auf die Verbrennungsgeschwindigkeit beriicksichtigt wird. Wihrend «
nach Stettbacher als konstant mit etwa 10 angenommen werden kann, 148t sich
unter Verwendung der absoluten Verbrennungstemperatur T [°K] berechnen aus:

log (1000 B) = 1,188 0,308 T
og | ) =1, + 000 (3.23)

Tafel 3.3 Verbrennungsgeschwindigkeiten v, fiir zwei Fest-
stoffsysteme verschiedener absoluter Verbrennungstemperatur in
Abhdngigkeit vom Druck

(nach Muraour)

Druck Verbrennungsgeschwindigkeit v, [cm/s]
[at] bei 2000°K bei 4000°K
25 1,2 1,7
50 1,3 2,3
1000 7,4 27,3
4000 26,5 106,0

Unter Verwendung dieser Formel ermittelte Muraour die in Tafel 3.3 aufgefiihrten
Werte fiir die Verbrennungsgeschwindigkeit eines Normalfeststoffs mit T =
2000°K und eines extrem starken Treibstoffs mit T = 4000°K. Weiterhin gibt
Stettbacher an, daB nach neueren Versuchen die Konstante ¢ bei Temperaturen
um 4000°K etwa mit 20 anzusetzen ist. Fiir kolloidale Treibstoffe nach Art des
Cordit SU, JPN und ihnlichen liegen die Verbrennungstemperaturen gewshnlich
bei 1900 bis 3000°C.
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AbschlieBend sei noch der EinfluB der sogenannten erosiven Verbrennung auf
die Verbrennungsgeschwindigkeit erwihnt. Diese gelegentlich kurz mit Erosion
bezeichnete Erscheinung wird durch die Hochgeschwindigkeitsstromung der
Feuergase lings der festen Treibstoffoberfliche hervorgerufen. Wie im niichsten
Abschnitt niher erliutert werden soll, wird die Brennkammer nimlich meist
mit stabférmigen Sitzen, die parallel zur Hauptachse der Kammer liegen,
gefiillt. Da die Stromung der Verbrennungsgase in Richtung auf die Diise erfolgt,
verlduft sie auch parallel zur Oberfliche der einzelnen Sitze, zumal diese meist
an dem der Diise abgewendeten Ende geziindet werden.

Die Erosion wirkt sich bei wachsender Gasgeschwindigkeit in Form einer Stei-
gerung der Verbrennungsgeschwindigkeit aus und ist darum in der Néhe der Diise
am groBten. Der Erosionseffekt ist bei langsambrennenden Treibstoffen stirker
ausgeprigt und gewdhnlich zu Beginn der Brennperiode am wirksamsten. Mit zu-
nehmender Erweiterung der vom Feuergas durchstromten Kanile zwischen den
einzelnen Sitzen vermindert sich die Erosion.

3.22 Formen der Feststofftreibsitze

Fiir den praktischen Einsatz von Feststoffraketen ist das Schub-Zeit-Diagramm
der verwendeten Treibsitze wichtig. Es kann als fortlaufende zeitliche Regi-
strierung der gemessenen SchubgréBe schon bei jedem einfachen Priifstandversuch
ermittelt werden.

Die Menge der bei konstantem Druck aus einem Feststoffsatz je Zeiteinheit
entstehenden Gase wird, wie aus Gl. (3.20) hervorgeht, durch die GréBe der
Brennfliche A, bestimmt. Ein ,;neutrales’ Schub-Zeit-Diagramm (Kurve a in
Bild 3.5) besagt, daB die brennende Oberfliche wihrend der Brenndauer konstant

Schub
o

Zeit
Bild 3.5 Typische Schub-Zeit-Diagramme

ist. Wihrend des Abbrandes kann die GréBe A, jedoch auch eine Anderung
erfahren. VergroBert sich die Brennfliche, so wichst damit die je Zeiteinheit frei
werdende Gasmenge und davon abhiingig natiirlich auch der Schub (Kurve b in
Bild 3.5). Ein Abbrand des Treibsatzes mit diesem Verlauf wird progressive
Verbrennung genannt. Im Fall einer fortlaufenden Verkleinerung von A, ergibt
sich ein Schubverlauf, wie ihn Kurve ¢ in Bild 3.5 darstellt. Man spricht dann
von einer regressiven Verbrennung.
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Moglichkeiten, bestimmte Schub-Zeit-Diagramme zu erzielen, liegen in der
Formgebung und Anordnung der Treibsitze sowie in der Verwendung gewisser
partieller Oberflicheniiberziige. Den Oberflicheniiberziigen, oft Verzigerungs-
oder Hemmungsschichten genannt, kommt hauptsichlich die Aufgabe zu, die
Verbrennung von bestimmten Teilen der Satzoberfliche fernzuhalten. Die Folge
ist eine mehr oder weniger starke Verzogerung des Abbrandes. In der Praxis
werden daher verzigerte und unverzogerte Treibsatze unterschieden. Die Ver-
brennungsverzogerer sind in ihrem chemischen Aufbau manchmal dem Treibstoff,
dem sie zugefiigt werden, in gewisser Hinsicht dhnlich. So wird fiir Cordit und
JPN hiufig Zelluloseazetat verwendet und fiir
die Galcit-Treibsitze ein Mantel aus dem
Brennstoff Asphalt plus Ol. Verzogerte Treib-
siatze werden iberall dort eingesetzt, wo es
auf die Erzeugung eines nicht sehr hohen,
dafiir aber linger anhaltenden Schubes an-
kommt. Ebenso kénnen auch kleinere ver-
zogerte Siitze als Druckgaserzeuger fiir die
Treibstofforderung bei Flissigkeitsraketen
eingesetzt werden. Als Beispiel fiir einen
verzogerten Satz mit ,,neutralem’* Schub-

.;:;:;’}s Zeit-Diagramm ist d%e Darstelluns in Bil.d 3.6a

X :::’000‘ anzusehen. Der Treibstoffvollzylinder ist all-

RRKKRREE seitig mit einem Verzogerer bedeckt, lediglich
eine Endfliche bleibt fiir die Verbrennung

frei. Der Verlauf des Abbrandes dhnelt dem

e ) einer Zigarette und hat zur Bezeichnung
VCCCCSe »Zigarettenbrand'* AnlaB gegeben. Aus der
" groBen Zahl der fiir neutralen Abbrand in

Frage kommenden Satzformen sei noch das

. . Beispiel des an den Endflichen verzégerten

Treibstoft R Veradgerer Rohzl')typs orwihnt (Bild 3.6b). Bei sinom
Bild 3.6 solchen Satz verringert sich die brennende

Formen fester Treibstoffsitze duBere Zylinderfliche in demselben MaB, wie
die innere Fliche groBer wird. Die Gesamt-

oberfliche bleibt somit annihernd konstant.

Fir regressiven Verbrennungsablauf ist der an den Endflichen verzogerte
Vollzylinder brauchbar (Bild 3.6¢). Die brennende Oberfliche wird hier sehr
schnell kleiner, was den gewiinschten Druck- und Schubabfall zur Folge hat.
Regressive Feststoffsitze werden in der Praxis kaum angewendet.

Auch der Anwendungsbereich progressiver Treibsitze ist recht beschriankt.
Man findet sie (Bild 3.6 d) beispielsweise bei Seenotrettungsraketen, deren Aufgabe
der Transport einer Leine vom Ufer zum Schiff oder von Schiff zu Schiff ist.
Das mit zunehmender Flugzeit wachsende Gewicht der Leine muB dabei vom
Raketenschub in entsprechendem MaB ausgeglichen werden.

Wenn es darauf ankommt, einen Flugkérper innerhalb sehr kurzer Zeit mit
Héochstschub anzutreiben, wie im Fall einer aus kurzer Fiihrungsschiene star-
tenden ungelenkten Kampfrakete, konnen selbstverstindlich nur unverzogerte
Treibsitze angewendet werden. Den mannigfaltigen Erfordernissen der Praxis

©O8 0
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entsprechend laBt sich durch zum Teil recht komplizierte Formgebung der Siitze
und deren Zusammenstellung der GasfluB8-Zeit- und damit auch der Schub-Zeit-
Verlauf bei Feststoffraketen in ausreichendem Umfang beeinflussen.

3.23 Zindung von Feststofftreibsitzen

Die zur Einleitung von Verbrennungsreaktionen bei festen Raketentreibstoffen
notwendigen Ziindvorrichtungen sind praktisch die gleichen wie in der Pyro-
technik. Der Aufbau eines derartigen Ziinders ist in Bild 3.7 schematisch dar-
gestellt. Die hochempfindliche Initialziindmasse I wird
auf elektrischem Wege 3 erhitzt und entflammt schnell.
Dadurch wird der Abbrand der umschlieBenden Haupt-
ziindmasse 2 angeregt, deren heiBe Flamme dann den
Treibsatz ziindet.

Es ist wesentlich, daB der Ziindverzug, das ist die
Zeit zwischen Beginn der Initialziindung und Einsetzen
der stabilen Verbrennung des Satzes, moglichst klein
ist. Den durch den Ziinder abgegebenen Verbrennungs-
produkten kommt némlich eine doppelte Aufgabe zu.
Einmal miissen sie die Oberfliche des festen Satzes bis

auf die erforderliche Entflammungstemperatur erhitzen, Bild 3.7 Schema
und zweitens sollen sie die Druckentwicklung in der eines pyrotechnischen
Brennkammer fordern, damit méglichst schnell eine Ziinders

stabile Verbrennung des Satzes beginnt.

Zur Erfilllung der zuerst genannten Aufgabe, die hauptsichlich ein Problem
des Wirmeiibergangs vom Ziindmaterial zum Treibstoff ist, wird die Ziindsubstanz
so zusammengestellt, daB in deren Verbrennungsprodukten eine groSe Anzahl
fester, intensiv Wiarme abstrahlender Partikeln vorhanden ist. Dies fiihrt zu einem
wesentlich besseren Wirmeiibergang, als wenn der Ziinder nur gasférmige Ver-
brennungsprodukte erzeugen wiirde, denn deren Warmestrahlung ist nicht intensiv
genug. Fiir die zweite Aufgabe muB andererseits eine ausreichende Gasproduktion
gewihrleistet sein, so daB es fiir die Praxis immer einiger Untersuchungen bedarf,
wenn ein giinstiger Ziindertyp fiir eine bestimmte Aufgabe entwickelt werden soll.

Eine hiufig in Ziindern anzutreffende Substanz ist gewohnliches Schwarz-
pulver, weil es eine geniigende Anzahl fester Teilchen beim Abbrand zu liefern
vermag. AuBerdem ist es billig und leicht herzustellen; seine Handhabung und
Lagerung sind einfach und verhiltnismiBig ungefihrlich. Nachteilig wirkt sich
seine Empfindlichkeit gegen Feuchtigkeit aus, und fiir manche Aufgaben ist auch
sein Ziindverzug (25 bis 30 Millisekunden) zu groB. Bessere Eigenschaften in
bezug auf den Ziindverzug (5 bis 10 Millisekunden) haben Mischungen aus
Metallpulvern (Aluminium, Magnesium) und Kaliumchlorat (KClOg). Sie sind
leistungsfihiger, jedoch recht gefihrlich in der Handhabung. Wenn Magnesium
als Metallpulver verwendet wird, kann bei lingerer Lagerungszeit Oberflichen-
oxydation den Ziinder unbrauchbar machen.

Auch bei der Auswahl von Art und Dicke des Materials fiir die Umhiillung der
Ziindmasse sind bestimmte Voraussetzungen zu beachten. Soll die Ziindung
schnell und kriftig erfolgen, so muB die Hiille fest genug sein, um méglichst bis
zur vollen Umsetzung der Ziindmasse intakt zu bleiben. Ist sie jedoch zu fest,
dann kann sie so heftig zerstort werden, daB der Treibsatz beschidigt wird. Die
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Erfahrungen haben gezeigt, daB Ziinder mit Hiillen groBerer Festigkeit weniger
Zindmasse fiir denselben Ziindeffekt benétigen als solche mit relativ diinnen
Hiillen. Bei der Entwicklung von .Ziindern fiir Feststoffraketen muB ferner
darauf geachtet werden, daB nicht zu groBe Triimmer der Ziinderhiille beim
Zindvorgang erzeugt werden, weil diese die Ausstromdiise verstopfen oder
wichtige Teile der Brennkammer (Satz, Halteroste) beschidigen kénnen.

Je nach den besonderen Anforderungen kénnen Papier, Metalle oder Kunst-
stoffe als Material fiir Ziinderhiillen verwendet werden. Papier muB sorgfiltig
wasserdicht gemacht werden. Seine geringe mechanische Festigkeit ist ein
weiterer Nachteil. Metalle weisen diese Nachteile natiirlich nicht auf, neigen jedoch
zu schidlicher Trimmerbildung. Recht vorteilhaft sind dagegen die Kunststoffe.
Zu beachten ist jedoch, daB manche Kunststoffe erheblich an Festigkeit einbiiBen,
wenn sie lingere Zeit in engem Kontakt mit kolloidalen Treibstoffen gelagert
werden.

Die Anordnung der Ziinder zum Treibsatz 1aBt zwei Moglichkeiten zu. Bei
Brennkammern mit geringer Linge oder in den Fillen, wo ein einziger massiver
Satz die Kammer vollig ausfiillt, ziindet man die Sitze an der der Diise zuge-
wandten Seite. Aus verschiedenen Griinden kann aber auch eine relativ lange
Brennkammer mit mehreren tubusihnlichen Einzelsidtzen vorliegen. Dann ist die
Gewihr fiir eine zuverlassige Ziindung durch die Anordnung des Ziinders an der
Kopfseite der Brennkammer gegeben, weil die Verbrennungsprodukte des Ziinders
zunichst erst die ganze Treibladung umstrémen miissen, ehe sie die Diise ver-
lassen kénnen. Bei dieser Anordnung kénnen die Ziinddrihte einmal durch die
gesamte Brennkammer hindurch bis zur Diisenmiindung gefithrt werden. Sind
aber Nachteile fiir den Treibsatz durch zusitzliche Triimmerbildung der Drihte
zu befiirchten, so kann der Ziinder auch direkt in die Brennkammer eingebaut
werden. Die Zuleitungen fiihren dann von auBen iiber druckfeste Dichtungen zum
Ziinder.

3.3 Verbrennung im Flilssigkeits-Raketentriebwerk

3.31 Vorbereitende Prozesse und Vorginge in der Brennkammer

Obwohl auch bei Fliissigkeits-Raketentriebwerken der vollstindige Reaktions-
ablauf in der Brennkammer einschlieBlich der Ausstromdiise auBerordentlich
komplexer Natur und darum in manchen Phasen nur sehr unvollkommen zu
durchschauen ist, reichen die bisherigen Erfahrungen aus, um befriedigende
konstruktive Richtlinien geben zu kénnen.

Es sei zunichst daran erinnert, daB in jedem Fall bei Fliissigkeits-Raketen-
triebwerken eine Trennung von Treibstoffbehilter und Brennkammer vorliegt.
Die Treibstoffkomponenten miissen also der Brennkammer iber Leitungen und
spezielle Eintrittsorgane kontinuierlich zugefiithrt werden, kontinuierlich zumindest
immer dann, wenn es sich um ein Gleichdrucktriebwerk handelt. Da die in der
Kammer einsetzende Verbrennungsreaktion einen Gasdruck erzeugt, mufl die
Treibstoffzufithrung unter einem Druck erfolgen, der héher als der Brennkammer-
druck ist. Dieser Forderdruck kann durch verschiedene Hilfsaggregate erzeugt
werden, entweder durch Turbopumpen oder durch spezielle Verdringer-
systeme in den Treibstoffbehiltern. Da er den Brennkammerdruck meist erheblich
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iibersteigt, die Eintrittsorgane auBerdem Offnungen mit relativ geringem Durch-
messer darstellen, erfolgt die Treibstoffzufuhr als Einspritzung.

Um den Ablauf der Vorgiinge in der Brennkammer besser zu verstehen, ist
es wichtig, den vorbereitenden Prozessen besondere Aufmerksamkeit zu widmen.
Darunter sollen verschiedene Vorginge verstanden werden, die auf den Treibstoff
von seinem Eintritt in die Einspritzorgane bis zum Eintritt in die Flammenfront
der Verbrennungsreaktion einwirken.

Die Treibstoffkomponenten miissen vor dem Eintritt der chemischen Reaktion
verdampft werden. Diese Moglichkeit ist in einem geziindeten Triebwerk durch
Wirmeaufnahme aus den schon reagierenden Substanzen gegeben. Damit aber
dieser Verdampfungsproze8 moglichst wenig Zeit in Anspruch nimmt — Ziindung
und Brennkammerdimensionen sind davon abhingig —, ist fiir eine moglichst
feine Zerteilung des eingespritzten Treibstoffs zu sorgen. Es geniigt also nicht,
wie zuweilen filschlich angenommen wird, jede Komponente durch ein weites
Rohr in die Kammer zu beférdern, um einen groBen Treibstoffdurchsatz zu
erzielen. Der Erfolg wire durchaus gegenteilig. Mangelhafte Zerteilung und
Mischung wiirden kaum einen befriedigenden Verbrennungsablauf ergeben, und
der groBte Teil des Treibstoffs wiirde unverbrannt durch die Ausstréomdiise das
Triebwerk verlassen.

Fiir einen befriedigenden Verbrennungsablauf ist also nicht nur eine feine
Zerteilung des Treibstoffs entscheidend, es muB gleichzeitig auch fiir eine an-
gemessene Durchmischung beider Komponenten gesorgt werden. Das ist leicht
einzusehen, denn der Ablauf der chemischen Reaktion ist nur dann méglich,
wenn Brennstoff- und Oxydatormolekiile im richtigen Mischungsverhiltnis in
Berithrung kommen.

Beide Vorginge zusammen, Zerteilung der fliissigen Treibstoffstrahlen zu
feinsten Tropfchen durch moglichst kleine, zahlreiche Einspritzéffnungen und
die Mischung von Oxydator und Brennstoff, werden Gemischbildung genannt.
Eine gute Gemischbildung darf man darum auch als die wesentlichste Aufgabe
der vorbereitenden Prozesse ansehen. Die Gemischaufbereitung soll im Brenn-
kammerkopf erfolgen und wird durch besondere Ausbildung der Einspritzorgane
erméglicht. Die Mischung der Treibstoffkomponenten kann bereits im fliissigen
Zustand durch ZusammenflieBen der Tropfchen und gegenseitige Losung des
Brennstoffs und des Oxydators beginnen. Der Hauptanteil der Gemischbildung
liegt jedoch erst in den gasformigen

Phasen der Komponenten. = .
Ander Gemischbildung hat die Warme- [/ == Treibstoffstrahl
aufnahme der Trépfchenaus demWirme- [ N
energievorrat der schon abgelaufenen [} =___
Reaktion den wesentlichsten Anteil. Die Gegenstromung
fiir das Vorwirmen und Verdampfen er- 2 ( ://
forderliche Wirme wird den Tropichen [} ——— -
auf verschiedene Art zugefiihrt, einmal 7(1:\—;_: -
durch die Wirbelbewegung schon er- =~
wirmter Gase im Brennkammerkopf, %\
dann durch die Wirmestrahlung aus Brennkammerkopl

dem reagierenden Gasvolumen und von  Bild 3.8 Gegenstrémung zwischen
der heiBen Brennkammerwand her. Eine den Einspritzstrahlen

8 Mlelke, Raketentechnik
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sehr groBe Bedeutung fiir die Warmeiibertragung an die Brennstofftrépfchen hat
die Verwirbelung, die gleichzeitig zur mechanischen Mischung des verdampften
Treibstoffs erheblich beitrigt. Zwischen den Treibstoffstrahlen entstehen auf
Grund der Unterschiede der Stromungsgeschwindigkeiten in den Strahlen und
in deren Nachbarschaft Unterdruckgebiete, wodurch Gegenstréomungen aus dem
Hochdruckkern der Flammenfront entstehen (Bild 3.8). Diese Gegenstromungen
transportieren die fiir die Verdampfung notwendige Wirme in den Bereich
weniger erhitzter Treibstofftropfchen.

Die Vorteile einer kriftigen Treibstoffverwirbelung lassen sich jedoch aus
konstruktiven Griinden bei Raketentriebwerken nicht in wiinschenswertem Ma8
ausnutzen. Deshalb versucht man in der Praxis meist, durch spezielle Ausbildung
und sinnvolle Anordnung der Zerstduber eine moglichst gute mechanische
Gemischbildung zu erzielen. Man kann auf diese Art und Weise ein gleichmaBiges
Gemisch um so leichter erhalten, je kleiner die Tropfchen sind, je gleichmiBiger
diese im Treibstoffstrahl verteilt und je mehr Zerstauber mit kleinem Durchmesser
im Brennkammerkopf untergebracht sind. Die GroBe der Tropfchen und ihre
Verteilung hingen hauptsichlich vom Typ des Zerstiubers ab. Der Druckabfall
im Zerstiuber iibt dabei einen wesentlichen EinfluB aus. Je groSer der Druck-
abfall ist, um so besser ist die Auflésung des Treibstoffs in feine Tropfchen. Bei
hoheren Brennkammerdriicken erfordert aber ein groBer Druckabfall in den
Zerstaubern zwangsliufig eine Erh6hung des Forderdrucks. Daher 1dB8t sich dieser
Weg, insbesondere bei Treibstofforderung durch Verdringersysteme, nur bis zu
einer gewissen Grenze gehen, weil sonst das Gewicht des ganzen Antriebs-
systems zu groB werden wiirde.

Es wiirde die Aufgabe dieses Buches erheblich
iiberschreiten, wollte man hier einen umfassenden
Uberblick iiber alle bisher untersuchten und ein-
gesetzten Zerstiubertypen geben. Dazu sind die
konstruktiven Losungsméglichkeiten auf diesem
Gebiet viel zu umfangreich. Eine knappe schema-
tische Ubersicht mag darum geniigen. Einige zu-
sitzliche Hinweise auf besondere Ausfiihrungsbei-
spiele sind in Abschn. 4.1 angefiihrt.

Im Hinblick auf die bisherige praktische Ver-
wendung lassen sich zwei Zerstiuberhaupttypen
unterscheiden. In der einen Gruppe sind die Strahl-
zerstduber zusammengefaBt, mit der umfangreichen
Untergruppe der Prallzerstiuber. Die zweite Gruppe
schlieBt die sogenannten Drallzerstduber ein; manch-
mal werden sie auch Zentrifugalzerstdauber genannt.

Der Strahlzerstiauber in seiner einfachsten Form
hat eine einfache zylindrische Offnung kleinen
Durchmessers. Der Zerfall des Strahlsin Trépfchen
erfolgt durch mechanische innere Krifte. Fiir den
Strahlzerstiduber (Bild 3.9) ist der schmale, lange
und scharf begrenzte Treibstoffstrahl charakte-
Bild 3.10 Strahlauflésung ristisch. Die Zerstaubung beginnt erst in gewisser

beim Strahlzerstiuber Entfernung von der Einspritzéffnung. Die Ver-
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teilung der Tropfchen im Strahlquerschnitt ist sehr ungleichmiBig; das Maximum
liegt dabei in der Strahlachse (Bild 3.10).

Um diesem Nachteil zu begegnen, ordnet man die Strahlzerstiuber 8o an, da8
sich in einem Punkt der Brennkammer zwei oder mehrere, aus verschiedenen
Zerstiubern kommende Treibstoffstrahlen
iiberschneiden (Bild 3.11). Durch den Zu-
sammensto der Strahlen zerfallen diese
schneller in Trépfchen, und wenn man im
Schnittpunkt Brennstoff- und Oxydator-
strahl zusammentreffen laBt, wird gleich-
zeitig auch die Mischung der Treibstoff-
komponenten gefordert. Zerstiuber dieser
Art bilden in den mannigfaltigsten Ab-
wandlungen die Gruppe der Prallzerstiuber.

AuBerordentlich giinstige Eigenschaften
haben die Drallzerstiuber (Bild 3.12). In
ihnen wird dem Treibstoffstrahl eine rotie-
rende Bewegungskomponente verliechen, die
er auch nach Austritt aus der Einspritzoff-
nung beibehilt. Unter Einwirkung der Zen-
trifugalkridfte wird der austretende Strahl
auseinandergezogen und zerfillt sehr schnell
in Tropfchen. Der Strahlkegel der Drall-
zerstduber ist breit und kurz, und die Tropf-
chen sind in ihm ziemlich gleichmiéBig ver-
teilt, wobei in einem bestimmten Radius :
um die Zerstiduberachse die groBte Konzen- I
tration erreicht wird. Die Flissigkeit erhilt My | |i|
ihre Drehbewegung entweder durch tangen- ‘ “ “ | | |
tialen Eintritt in eine kleine Vorkammer ‘ l"“"“l“ l h
des Zerstidubers oder dadurch, daB sie durch
einen Schraubenkanal gefiihrt wird. Dig Bild 3.12 Drallzerstiuber
rotierende Bewegung deszerfallendenStrahls
unterstiitzt auBerdem die gewiinschten Verwirbelungseffekte.

In verschiedenen Ausfithrungsbeispielen von Brennkammern findet man
mehrere Zerstiuber zu einer gréBeren Einheit, dem sogenannten Einspritzkopf,
zusammengefaBt. Es bleibt dabei offen, gleichzeitig in einem Einspritzkopf Strahl-
und Drallzerstiuber einzusetzen. Bei sehr groBen Brennkammern mit hohem
Treibstoffdurchsatz erweist sich die Anwendung einer entsprechenden Anzahl von
Einzeleinspritzkdpfen als konstruktiv beste Losung. Als Beispiel dafiir ist die
Brennkammer des A4 zu nennen, in dessen Einspritzképfen je 44 Drall- und
24 Strahlzerstiuber Platz gefunden hatten. Bei der Anordnung der Einspritz-
képfe ist noch folgendes zu beachten: Um die Zone der aktivsten Verbrennung
méglichst von der temperaturempfindlichen Brennkammerwand fernzuhalten, ist
in deren Nihe fiir ein Gemisch mit BrennstoffiiberschuB zu sorgen, weil sich
dadurch eine niedrigere Verbrennungstemperatur in Wandnihe ergibt. Es ist
dann also zweckmiBig, die Randpartie des Brennkammerkopfes ausschlieBlich
oder wenigstens iiberwiegend mit Brennstoffzerstiubern zu besetzen.

i \
N

i
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Nach diesen, den vorbereitenden Prozessen gewidmeten Betrachtungen soll ein
schematisiertes Gesamtbild der Brennkammervorginge gegeben werden. Er-
leichtert wird dies durch die Moglichkeit, den Gesamtproze8 in der Brennkammer
mit gewisser Berechtigung in mehrere charakteristische, zeitlich und vor allem
riumlich getrennte Abschnitte zerlegen zu kénnen (Bild 3.13).

11213 ¢

Bild 3.13 Charakteristische Brennkammerbereiche

In der ersten Zone, die sich unmittelbar an die Zerstiduberplatte im Brenn-
kammerkopf anschlieBt, erfolgt die mechanische Zerteilung der Treibstoff-
komponenten durch den Zerstiubungsvorgang. In ihr verlaufen Verdampfung
und Mischung noch mit sehr geringer Intensitit, obwohl die Wiarmeaufnahme des
Treibstoffs durch Strahlung und Leitung schon in den Einspritzorganen beginnt.
Die mit wachsender Entfernung vom Brennkammerkopf zunehmende Erwirmung
schafft die zweite Zone, in der Verdampfung und Mischung ihren Hohepunkt vor
der Reaktion erreichen. Die ersten beiden Bereiche kann man also zum Gebiet der
Gemischaufbereitung zusammenfassen. Korrekterweise muB in ihr zwar auch
schon mit einem Beginn der Reaktion der Treibstoffkomponenten gerechnet
werden, aber in Anbetracht der hier noch verhiltnismiBig niedrigen Tempe-
raturen kann fiir die schematische Betrachtung dieser Anteil vernachlissigt
werden.

Erst in der dritten Zone sind sowohl Gemischvorrat im Gaszustand als auch
Temperatur hoch genug, um den Reaktionsproze8 in vollem Umfang anlaufen zu
lassen. Dieser Bereich wird darum auch hiufig als Flammenfront bezeichnet und
meist als auBerordentlich eng begrenzt angesehen, etwa in der GréBenordnung
von 1072 mm (nach G. Humphries). In Bild 3.13 sind also die Verhiltnisse nicht
einmal anndhernd maBstabgetreu dargestellt. AuBerdem ist die eigentliche
Flammenfront auch keine ebene Fliche; schon die értlich sehr verschiedenen
Turbulenzverhiltnisse verhindern dies.

Die sprunghafte Temperaturzunahme in der Flammenfront fiithrt zu einem
starken Anwachsen der Reaktionsgeschwindigkeit. In der vierten Zone kommt es
daher zu einer praktisch augenblicklichen Verbrennung der bis dahin noch nicht
oxydierten Anteile des Treibstoffs, zumindest im Idealfall. In diesem Bereich
erreicht der Verbrennungsvorgang seinen Héhepunkt in der méglichst voll-
stindigen Umwandlung des gasférmigen Gemisches in Feuergas, das anschlieBend
die Brennkammer durch die Ausstréomdiise verldBt.

Zusitzlich wirmeabgebende Reaktionen konnen sich bis in den Bereich der
Diise hinein fortsetzen. Abgesehen vom in der Praxis hiufig auftretenden Nach-
brennen in der Diise durch unvollstindige Verbrennung des Gemisches in der
Kammer, sind nimlich noch Riickbildungsprozesse moglich. Mit Annéherung an
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die Diisenmiindung sinkt die Temperatur des Feuergases, wodurch die Wahr-
scheinlichkeit des Zusammenschlusses chemischer Radikale des Abgasstrahls zu
molekularen Verbindungen wichst. Sollte die Bildungswirme dieser Molekiile
negativ sein, so tritt sie als Warmezuschu8 in der Diise auf.

Die vierte Zone soll méglichst groB sein, um die vollstindige Verbrennung
sicherzustellen. Das Gebiet vor der Flammenfront la8t sich hauptsichlich durch
giinstige Konstruktion der Einspritzorgane beeinflussen. Die Flammenfront kann
bei sehr schnell reagierenden Treibstoffen so dicht an den Zerstédubern liegen, daB
ohne besondere Kiihlung derselben mit einem Ausbrennen zu rechnen ist. Die
Gefahr des Ausbrennens der Einspritzorgane steigt natiirlich bei Verlingerung
der Brennperiode.

Alle genannten Einzelprozesse sind in Wirklichkeit so eng miteinander ver-
kniipft, daB es sehr schwierig ist, sie einzeln fiir die konstruktive Auslegung der
Brennkammer zu beriicksichtigen. Es bleibt daher fiir die Praxis nur der Weg,
Anhaltspunkte fiir den Gesamtbedarf an Reaktionsraum, also fiir die unbedingt
notwendige Minimalgré8e der Brennkammer, zu finden.

3.32 Aufenthaltsdauer und charakteristische Brennkammerlinge

Da jeder der in Abschn. 3.31 einzeln betrachteten Prozesse mit einem gewissen
zeitlichen Ablauf verbunden ist, mu8 der Brennkammer eine bestimmte Mindest-
groBe gegeben werden. Die Summe der Zeiten der Einzelprozesse wird als mittlere
Aufenthaltsdauer eines Gasmolekiils bezeichnet oder schlechthin als Aufenthalts-
dauer t. Die direkte Messung der Aufenthaltsdauer ist nur sehr schwer méglich.
Man behilft sich daher mit ihrer angeniherten rechnerischen Bestimmung unter
vereinfachenden Annahmen.

Unter Vernachlissigung der Zeit fiir die Gemischaufbereitung (Zerstdubung,
Verdampfung) nimmt man in erster Néiherung an, daB das Brennkammer-
volumen iiberwiegend von den gasférmigen Verbrennungsprodukten unter Ver-
brennungstemperatur erfiillt ist. Mit dem Treibstoffdurchsatz G, der absoluten
Temperatur T der Verbrennungsprodukte im letzten Teil der Brennkammer und
dem Brennkammerdruck p, wird das Volumen der Gase, die die Brennkammer
je Zeiteinheit verlassen,

R'T,
Po

V=¢ (3.24)

R’ ist die universelle Gaskonstante. Fiihrt man noch das Brennkammervolumen V,
ein, so ergibt sich die Gasaufenthaltsdauer zu

_ Ve _ Vo Po

=—= . 3.25
vy TGRT, (3.2

T

Die wirkliche Aufenthaltsdauer von Treibstoff und Verbrennungsprodukten
wird etwas groBer sein. Die fiir die angenihert vollstindige Verbrennung erforder-
liche Aufenthaltszeit wird darum auch meist experimentell und unter Zugrunde-
legung bewihrter Triebwerkskonstruktionen bestimmt. Sie betrigt nach G. B.
Sinjarew etwa 0,003 bis 0,008 s, wihrend G. P. Sutton 0,002 bis 0,040 s angibt.
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Es laBt sich auch eine Beziehung zwischen der Aufenthaltsdauer und konstruk-
tiven Daten der Brennkammer herstellen. Wie praktische Versuche bestitigt
haben, kann ndmlich die Aufenthaltsdauer nach G. P. Sutton gefunden werden
aus

t=a>. (3.26)

V, ist das Brennkammervolumen, F; die Fliche des Diisenhalses, also der
engsten Stelle der Ausstromdiise, wihrend a eine Konstante ist, die den Einflu8
von Verbrennungstemperatur und spezifischen Eigenheiten des verwendeten
Treibstoffs zum Ausdruck bringt. Der Quotient in GIl. (3.26) kann auch als
selbstindige GroBe betrachtet werden. Dann stellt er die sogenannte charak-
teristische Ldnge der Brennkammer dar, eine fiir konstruktive Betrachtungen
brauchbare Groge:

L= ;’4 [m], (3.27)

1

wobei die charakteristische Linge L, definiert ist als diejenige Linge, die eine
gerade, zylindrische Brennkammer vom gleichen Volumen besitzt und bei der die
Querschnittsfliche senkrecht zur Lidngsachse gleich der Diisenhalsfliche F, ist.
Da die charakteristische Linge nur Anderungen der Diisenhalsfliche beriick-
sichtigt, ist sie jeweils immer nur fiir eine bestimmte Treibstoffkombination und
auch nur in einem engen Bereich von Mischungsverhiltnis und Brennkammer-
druck giiltig.

Wie aus Gl. (3.25) und (3.26) zu ersehen ist, hingt die Aufenthaltsdauer 7 nicht
von der geometrischen Form der Brennkammer ab. Daraus kénnte man schlieSen,
daB der Brennkammer zu einem bestimmten Volumen jede beliebige Form
gegeben werden kann. Diese Annahme erweist sich jedoch in der Praxis als irrig.
Bei einer langen zylindrischen Brennkammer mit relativ kleinem Querschnitt
kann unter Umstinden die erforderliche Anzahl von Zerstaubern nicht unter-
gebracht werden. In einer zu kurzen Brennkammer wiirde die Zone der Gemisch-
aufbereitung einen prozentual zu groBen Anteil des Brennkammervolumens
beanspruchen und damit der Bereich fiir die Ausbildung einer vollstindigen
Verbrennung zu klein werden. Fiir die endgiiltige konstruktive Formgebung einer
Brennkammer geniigen also Aufenthaltsdauer oder charakteristische Linge als
Ausgangsdaten durchaus nicht. Es kommt vielmehr darauf an, eine méglichst
optimale Abstimmung aller Konstruktionselemente aufeinander zu erreichen.
Einige Einblicke in konstruktive Probleme des Triebwerkbaus vermittelt
Abschn. 4.1.

3.33 Ziindung von Fliissigkeits-Raketentriebwerken

Die Ziindprobleme bei Fliissigkeits-Raketentriebwerken sind in vielen Fillen
mit unangenehmeren Erfahrungen verkniipft, als man bei einem im Grunde
genommen so einfachen Vorgang fiir méglich halten wiirde.- Unter gewissen
Bedingungen ist die sichere Beherrschung des Ziindvorgangs entscheidender fiir
den Ausgang eines Priifstand- oder Freiflugversuchs als irgendeine andere tech-
nische Operation wihrend des ganzen Vorgangs.
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Es ist als angenehm und einfach fiir die technische Handhabung zu werten, daB
man ein Gleichdruck-Raketentriebwerk nur einmal zu ziinden braucht. Der
kontinuierliche Zustrom des Treibstoffs erhilt die Verbrennung aufrecht. Der
Ziindvorgang wird besonders einfach, wenn es sich auSerdem um ein Triebwerk
handelt, das iiberhaupt nur einmal geziindet zu werden braucht und dann seinen
gesamten Treibstoffvorrat in einer einzigen Brennperiode in kinetische Energie
umsetzt. Verhiltnisse dieser Art liegen praktisch bei allen Raketentriebwerken
vor, mit Ausnahme der Triebwerke fiir Raketenflugzeuge, fiir die man die
Maoglichkeit eines mehrfachen Anlassens vorsehen muB. Daraus ergeben sich fiir
letztere natiirlich auch besondere Ziindprobleme.

Weiterhin ist daran zu denken, daB bei den fliissigen Treibstoffen Nichthyper-
gole, Hypergole und Katergole zu unterscheiden sind (s. Abschn. 2.2). Jede
Gruppe hat ihre eigenen speziellen Reaktionseigenschaften, die bei der Auswahl
geeigneter Ziindsysteme beriicksichtigt werden miissen.

Nichthypergole Treibstoffe miissen, ebenso wie die Feststoffe, durch Zufubr von
Wiirme aus einem geeigneten Ziindsystem erst auf die notwendige Entflammungs-
temperatur gebracht werden. Es ist zweckmiBig, die Ziindvorrichtung in der Nihe
der Einspritzorgane anzuordnen, wenn verhindert werden soll, daB erst groBere
Mengen Treibstoff in die Brennkammer flieBen miissen, um ein ziindfihiges
Gemisch zu erhalten. Natiirlich darf ein fest eingebautes Ziindsystem nicht so
ungiinstig plaziert werden, daB es eventuell den stationiren Verbrennungsproze8
beeintrichtigt.

Die Selbstziindung der Hypergole bietet zwar den groBen Vorteil, auf jede
zusitzliche Ziindvorrichtung verzichten zu konnen, aber gerade die entscheiden-
den Feinheiten dieser Selbstziindung sind noch nicht ausreichend bekannt, um die
sehr vielfiltigen Erscheinungen des Ziindverlaufs erkliren zu kénnen.Verschiedene
Hypergole neigen zu explosionsartiger Ziindung, wobei offenbar das Problem des
Zindverzugs eine nicht unerhebliche Rolle spielt.

Es lassen sich vier Gruppen von Ziindsystemen unterscheiden. Zur ersten
zihlen alle pyrotechnischen Ziinder, wie sie in dhnlicher Ausfiihrung schon bei
den Feststoffsystemen behandelt wurden. Auch hier wird der Pulverziindsatz
durch einen elektrisch erhitzten Gliihdraht entziindet. Im Gegensatz zu den
Zindern fiir Feststoffsitze muB bei den Fliissigkeits-Raketentriebwerken eine
besonders kriftige und auch mehrere Sekunden bestindige heiBle Ziindflamme
erzeugt werden, vor allem, wenn es sich um ein Triebwerk groBerer Abmessungen
handelt. Der pyrotechnische Ziinder kann direkt an den Einspritzorganen in der
Kammer untergebracht werden oder aber von auBen durch die Diise in die Brenn-
kammer eingefiihrt werden. Eine pyrotechnische Ziindvorrichtung der letzteren
Art besaB das A4. Ziindsysteme dieser Gruppe kénnen nur jeweils einmal ver-
wendet werden.

Zur zweiten Gruppe gehoren alle elektrischen Kerzenziindsysteme. Einige von
ihnen haben sich nach G. P. Sutton fiir einen Brennkammerbetrieb mit Fliissig-
sauerstoff—Benzin und Sauerstoff—Nitromethan mit Erfolg verwenden lassen.
Die Ziindkerze soll dabei in einem Brennkammerteil untergebracht werden, in
dem sich schnell die ersten Dampfe von Brennstoff und Oxydator bilden. Daher
findet man die Ziindkerze manchmal auch direkt im Bereich der Einspritzorgane
untergebracht. Fiir kleinere Triebwerkseinheiten scheint dieses Verfahren recht
brauchbar zu sein. Ein Nachteil der Kerzenziindung liegt darin, daB die Elektroden
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durch die heilen erosiven Verbrennungsprodukte relativ schnell zerstort
werden.

Die giinstige Eigenschaft, ein mehrmaliges Anlassen desselben Triebwerks mit
der gleichen Ziindvorrichtung zu erméglichen, erhilt man, auBer bei der Kerzen-
ziindung, auch noch mit anderen Methoden. Eine bewihrte Vorrichtung ist die
Vorbrennkammer. In diesen separaten kleinen Brennraum fiithren ebenfalls Treib-
stoffleitungen. In ihm befindet sich das eigentliche Ziindsystem in Gestalt einer
Ziindkerze oder einer dhnlichen Vorrichtung (Bild 3.14). Die Vorbrennkammer ist

e

Bild 3.14 Anordnung einer Vorbrennkammer

mit der Hauptbrennkammer durch einen nicht allzu weiten Kanal verbunden.
Eine kleine Menge Treibstoff wird in der Vorbrennkammer entziindet und dringt
in Form einer Fackel in die Hauptbrennkammer ein. An der brennenden Fackel
entziindet sich dann der Treibstoff in der Hauptbrennkammer. Da nach der
Ziindung die Vorbrennkammer stillgesetzt wird, fiihrt dies zu einer weitgehenden
Schonung eventuell beteiligter elektrischer Ziindmittel (Kerze usw.). Das Ziind-
verfahren mit Vorbrennkammer hat bei Fliissigsauerstoff—Benzin oder Sauer-
stoff—Alkohol als Treibstoff recht gute Erfolge gezeigt.

Es bleibt schlieBlich noch ein Ziindverfahren zu erwihnen, das man als rein
chemisch bezeichnen kann. Man spritzt dabei wihrend des Startvorgangs fiir
einen kurzen Augenblick zusammen mit dem eigentlichen Treibstoff einen Hilfs-
stoff in die Brennkammer. Dieser Hilfsstoff ist hypergol, also entweder mit dem
Oxydator oder dem Brennstoff selbstentziindlich. Es braucht sich dabei nicht
einmal um Substanzen zu handeln, die aus der Reihe der hypergolen Brennstoffe
stammen, es gibt vielmehr geniigend andere Substanzen, die je nach dem vor-
liegenden Treibstoff den gewiinschten Effekt hervorbringen. Nach J. Stemmer
eignen sich dafiir die Wasserstoffverbindungen des Siliziums, Phosphorwasser-
stoffe, Halogenazetylene, Amalgame und noch einige andere mehr. Auch Zink-
didthyl in Verdiinnung mit schweren Kohlenwasserstoffen ergibt eine geeignete
Ziindflissigkeit. Die Verbrennung von Salpetersidure mit einigen organischen
Brennstoffen kann durch zusitzliches Einspritzen einer kleinen Menge Anilin
eingeleitet werden, denn Anilin ist mit Salpetersaure hypergol.

Haiufig findet man noch eine weitere Gruppe von Ziindverfahren erwihnt, die
sogenannten katalytischen Ziindreaktionen. Wie der Name sagt, wird dabei ein von
den Eigenschaften des Treibstoffs abhiingiger bestimmter Katalysator in fester
oder fliissiger Form fiir die Einleitung der Verbrennung eingesetzt. Es ist jedoch
nicht unbedingt erforderlich, diese Gruppe gesondert zu betrachten. SinngemiB
und ihrem chemischen Charakter entsprechend kann sie auch mit den zuvor
genannten chemischen Ziindverfahren zusammengefaBt werden. Fiir den Einsatz
der verschiedenen Ziindverfahren lassen sich keine verbindlichen Regeln auf-
stellen. Nicht nur die Gegebenheiten des jeweiligen Treibstoffs sind entscheidend,
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sondern auch konstruktive Belange miissen beriicksichtigt werden. Die Auswahl
des geeignetsten Ziindsystems wird darum meist eingehende praktische Versuchs-
arbeit erfordern.

3.4 Aus der Thermodynamik der Arbeitsgase

3.41 Arbeitsgas und Ausstromdiise

Das Hauptergebnis des Verbrennungsprozesses in einer Raketenbrennkammer
ist die Umwandlung festen oder fliissigen Treibstoffs in stark erhitzte, gasformige
Verbrennungsprodukte. Da der Treibstoff immer aus mehreren Elementen besteht,
bilden die Verbrennungsprodukte stets ein Gemisch verschiedener, mehr oder
weniger kompliziert aufgebauter chemischer Verbindungen. Die Verbrennungs-
produkte werden, wie bereits in Abschn. 2.1 erwihnt, als Arbeitsgas oder Arbeits-
mittel bezeichnet. Die mit der Bildung dieses Arbeitsgases und seinem spiteren
Verhalten in einem Raketentriebwerk verbundenen GesetzmiBigkeiten gehéren
zum Gebiet der Thermodynamik, und deren richtig angewandte Gesetze bilden
damit die einzige und exakte Grundlage fiir die Berechnung von Raketentrieb-
werken. Das Gebiet der Thermodynamik in seiner Anwendung auf Arbeitsgase
von Raketentriebwerken vollstindig zu behandeln, ist nicht Aufgabe dieses Buches.
Es kann hier nur auf die groBe Anzahl vorziiglicher, umfassender Darstellungen
auf diesem Gebiet, von denen einige im Literaturverzeichnis zu finden sind,
verwiesen werden.

In diesem Abschnitt soll den thermodynamischen Vorgingen in einem Trieb-
werk qualitativ etwas auf den Grund gegangen werden. Einige der wichtigsten
Voraussetzungen und Ableitungen aus der Raketenthermodynamik werden dann
im nichsten Abschnitt angegeben.

Stark vereinfacht sei die Brennkammer durch einen abgeschlossenen Behilter
dargestellt, in dem sich ein ideales Gas befindet. La8t man nun das Gas durch
eine gut gerundete, sich bis auf einen bestimmten minimalen Querschnitt ver-
jungende (konvergente) Diise aus dem Behilter ausstromen (das GefiB soll dabei
immer, eventuell durch Nachpumpen, unter konstantem Druck gehalten werden),
so ergibt sich, daB die Ausstromgeschwindigkeit des Gases im engsten Quer-
schnitt der Diise auf keinen Fall groBer ist als die entsprechende Schallgeschwin-
digkeit. Mit anderen Worten, der die Ausstréomgeschwindigkeit bestimmende
Miindungsdruck strebt einem festliegenden Wert zu, der nicht unterschritten
werden kann, selbst wenn der AuBendruck weit unter diesen kritischen Miindungs-
druck gesenkt werden konnte.

Da die Ausstrommenge von dem Druckverhiltnis Behilter (Brennkammer) zu
Diisenmiindung abhiingt, ergibt sich somit ein kritisches Druckverhdltnis, bei dem
sich ein optimaler Wert fiir die ausstromende Gasmenge einstellt. Steigerung des
Innendrucks oder Senkung des AuBendrucks haben dann keinen EinfluB mehr
auf die DurchfluBmenge. In bezug auf die Entspannung des stromenden Gases
erhilt man das unbefriedigende Ergebnis, daB bei groBen Druckverhiltnissen die
konvergente Diise keine vollstindige Expansion zuliBt, die aber fiir eine méglichst
vollkommene Umwandlung der chemischen in kinetische Energie des Gasstrahls
notwendig ist. Wird der AuBendruck weit unter den Miindungsdruck gesenkt, so
fillt letzterer hochstens bis auf seinen kritischen Wert. Der Gasstrahl wiirde also
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erst auBerhalb der Ausstromdiise auf den niedrigeren AuBendruck entspannt
werden, wodurch ein erheblicher Teil der Energie des Antriebsstrahls verloren-
ginge, wenn man eine Raketenbrennkammer mit einer konvergenten Ausstromdiise
vorsieht.

Der erst auBerhalb der Diise frei werdende Energieanteil 1aBt sich auch im
duBeren Erscheinungsbild des Gasstrahls beobachten, sobald der AuBendruck
unter dem kritischen Miindungsdruck liegt, fiir den auch die Bezeichnung Laval-
druck iiblich ist. Die pléotzliche, explosionsartige Ausdehnung des Gases hinter der
Miindung laBt die Gasteilchen zunichst infolge ihrer Trigheit so weit seitlich
iiber ihre Gleichgewichtslage hinaus von der Strahlachse abweichen, bis sie durch
den in der Strahlachse entstehenden Unterdruck wieder zur Umkehr gezwungen
werden. Dieser Vorgang kann sich einige Male wiederholen, so daB ein periodisch
seinen Querschnitt verdandernder Gasstrahl entsteht (Bild 3.15). Es ergeben sich
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Bild 3.15 Strahlausbreitung hinter einer konvergenten Diise

dadurch akustische StoBwellen, die zu einer betrichtlichen Lirmentwicklung
fithren und deren Schallenergie dem Hauptanteil der in der Diise nicht genutzten
Strahlenergie entspricht.

Es zeigt sich also, daB bei konvergenten Diisen nur der Druckabfall oberhalb
des Lavaldrucks in kinetische Energie des Gasstrahls umgesetzt wird. De Laval
wies 1887 nach, daB sich auch das restliche Druckgefille ausnutzen 1i8t, wenn
man an den engsten Querschnitt der konvergenten Diise einen sich erweiternden
Teil anschlieBt. Eine Diise dieser Form (Bild 3.16) wird als Lavaldiise bezeichnet.
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Bild 3.17 Umwandlung von Druck
Bild 3.16 Lavaldiise in Geschwindigkeit in der Lavaldiise

Ihr Querschnitt erweitert sich von F, auf F'3, wobei der Druck im konischen Teil
unter den Lavaldruck p, bis auf den Druck p3 in der Diisenmiindungsfliche sinkt.
Die Stromungsgeschwindigkeit iibersteigt damit schon innerhalb der Lavaldiise
die im engsten Querschnitt herrschende Schallgeschwindigkeit (Bild 3.17). Der
Ausnutzungsgrad des Druckgefilles sowie die erreichbare Ausstromgeschwindig-
keit in der Diisenmiindung hingen vom Erweiterungsverhiltnis der Lavaldiise,
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die im weiteren nur kurz Diise genannt werden soll, ab. Die héchste theoretisch
mogliche Geschwindigkeit wird bei vélliger Entspannung und Abkiihlung der
Gase erreicht. Voraussetzung dafiir wire allerdings eine Diise mit unendlichem
Erweiterungsverhiltnis und eine Expansion in den leeren Raum. Unter diesen
Voraussetzungen lieBe sich fiir ein zweiatomiges Arbeitsgas an der Diisen-
miindung das 2,45fache der Schallgeschwindigkeit, die im engsten Diisenquer-
schnitt herrscht, erreichen. Die Temperatur eines idealen Gases wiirde bis auf den
absoluten Nullpunkt sinken und der gesamte Wirmeinhalt des Gases in kinetische
Energie verwandelt werden. In Wirklichkeit kénnen diese Verhiltnisse natiirlich
nicht geschaffen werden.

Aus den vorstehenden Ausfithrungen laBt sich entnehmen, daB eine Ausstrém-
diise fiir fortlaufende Druckabnahme und dementsprechend stetige Geschwindig-
keitszunahme der Stromung zunichst konvergent verlaufen, sich spiter jedoch
wieder erweitern muB. Wenn der Gasstrahl sich an der Wandung einer derartigen
Uberschalldiise nicht ablésen soll, dann darf der Offnungswinkel der Diise einen
bestimmten Wert nicht iiberschreiten.

Bei groBen Offnungswinkeln und kurzen Diisen ergeben sich kleine Reibungs-
verluste an der Diisenwand. Ebenso werden aerodynamischer Widerstand und
Triebwerksgewicht bei kurzen Diisen kleiner. Mit wachsendem Offnungswinkel
verringert sich bei Umlaufkiithlung der Warmeiibergang an das Kiihlmittel im
Diisenbereich. Gleichzeitig steigert ein groBerer Divergenzwinkel die radial
gerichtete Komponente der Diisenstromung, was zu einer Schubminderung fiihrt.
Kurze Diisen mit groSem Offnungswinkel sind weiterhin recht ungiinstig fiir die
Ausnutzung von Riickbildungsprozessen bei eventuell vorangegangener Disso-
ziation, weil in ihnen verhiltnismiBig wenig Zeit dafiir zur Verfiigung steht.

Bild 3.18 Diiseniffnungswinkel

Die Erfahrung hat gezeigt, daB Diisen mit einem halben Offnungswinkel
zwischen 12 und 18° (Bild 3.18) die besten Ergebnisse liefern. Obwohl es fertigungs-
technisch einige Mithe macht, erweist es sich als angebracht, den Ubergang von
der Brennkammer zum konvergenten Diisenteil, auf jeden Fall aber den Diisen-
hals gut gerundet auszubilden. Deformationen im Wandungsverlauf kénnen leicht
zu einer unerwiinschten Ablésung des Gasstrahls von der Diisenwand fithren. Die
Oberfliche der inneren Diisenwandung soll geglittet sein, um Reibungsverluste
der Gasstromung so klein wie méglich zu halten. Spiegelglatte Diiseninnenflichen
setzen gleichzeitig die Wiarmeabgabe an die Diisenwandung herab.

Auch bei Lavaldiisen besteht ein enger Zusammenhang zwischen Erweiterungs-
verhiltnis und AuBendruck. Ahnlich wie bei den konvergenten Diisen sind die
Verhiltnisse am einfachsten, wenn der AuBendruck gleich dem Miindungsdruck
ist. Dann verlassen die Gase die Diise als zylindrischer Strahl. Sinkt der AuBen-
druck unter den Miindungsdruck, so ergibt sich das gleiche Bild wie bei der
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konvergenten Diise mit unterkritischem Gegendruck; der Gasstrahl expandiert
erst auBerhalb der Diise. Ist der AuBendruck gréBer als der Diisenmiindungs-
druck, so kann sich, wie im Fall eines zu groBen Offnungswinkels, der Strahl
ablésen (Bild 3.19). Das stromende Feuergas hat durch Reibung an der Diisen-
wand in deren unmittelbarer Nihe nur Unterschallgeschwindigkeit. In diese
Grenzschicht dringt das umgebende Medium mit groBerem Druck (AuBendruck)
ein und lést sie bis zu einer Tiefe, die von der relativen GréB8e des AuBendrucks
abhingt, ab. Damit bleibt natiirlich ein Teil der Diise fiir die Schuberzeugung
ungenutzt.

"Bild 3.19 Strahlablosung

Diese Erscheinungen an Ausstromdiisen haben fiir freifliegende Raketen einige
Bedeutung. Fiir die Schuberzeugung sind, wie zuvor gezeigt wurde, moglichst
Entspsnnungsverhiltnisse . mit sehr niedrigem Miindungsdruck anzustreben.
Raketen starten aber an oder in unmittelbarer Nihe der Erdoberfliche. Wire
der Miindungsdruck viel niedriger als der Bodenluftdruck, so ginge beim Start
ein erheblicher Schubanteil durch Strahlablésung verloren. Ein Miindungsdruck
gleich dem Bodenluftdruck wiirde aber wieder in gro8eren Hohen zu ungeniigender
Energieausnutzung fithren, weil der Gasstrahl dann zum Teil erst auBerhalb der
Diise expandiert. Aus diesen Griinden greift man zu einer KompromiBlésung und
legt den Miindungsdruck beispielsweise fiir eine Hohe vonrund 2100 m iiber NN aus.

Die Probleme, die mit Raketendiisen zusammenhingen, sind auBerordentlich
vielseitig. Bei der Auslegung eines Raketentriebwerks kommt vor allem der
Erfassung der Vorginge in Brennkammer und Ausstromdiise, die thermo-
dynamisch eine Einheit bilden, groBte Bedeutung zu. Daraus ergibt sich auch die
Notwendigkeit, Brennkammer und Ausstrémdiise gut aufeinander abzustimmen.

3.42 Ideales Raketentriebwerk

Bei der nun folgenden Zusammenstellung der wichtigsten thermodynamischen
Beziehungen fiir die Vorginge in Raketenbrennkammer und Ausstromdiise wird
die Kenntnis der Grundgesetze der Thermodynamik und der Strémungsmechanik
vorausgesetzt. Zum tieferen Verstindnis der Zusammenhinge dieser Beziehungen
mit den elementaren Grundlagen werden den interessierten Lesern einige der im
Literaturverzeichnis angefithrten Standardwerke dienen kénnen.

Es ist in der Raketentechnik iiblich, ein Raketentricbwerk zunichst unter
Annahme idealer Verhiltnisse durchzurechnen, um iibersichtliche Vergleiche
zwischen verschiedenen Auslegungen von Triebwerken anstellen zu kénnen. Die
erhaltenen Ergebnisse konnen dann auf Grund von Erfahrungswerten aus fritheren
praktischen Versuchen durch gewisse Korrekturfaktoren weitgehend den zu
erwartenden Realwerten angepaBt werden.

Der thermodynamischen Betrachtung eines idealen Raketentriebwerks legt
man zunichst die Annahme einer eindimensionalen Strémung zugrunde. Nach
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G. P. Sutton, an dessen Darstellungen sich die weiteren Ausfiihrungen anlehnen,
sind dariiber hinaus fiir das ideale Raketentriebwerk noch folgende Bedingungen
vorauszusetzen:

1. Das Arbeitsgas ist homogen und dndert seine Zusammensetzung wihrend
des Aufenthalts in Brennkammer und Diise nicht.

2. Fir das Arbeitsgas sind die Gesetze der idealen Gase giiltig.

3. Die Stromungen sollen reibungsfrei verlaufen.

4. Zwischen Arbeitsgas und den einschlieBenden Winden findet kein Wirme-
austausch statt, die Stromung ist also adiabatisch.

5. Der Treibstoffdurchsatz ist stetig und konstant.

6. Die Gasteilchen verlassen die Ausstromdiise streng parallel zur Hauptachse
des Triebwerks. Es entfillt also jede radial gerichtete Stromungskomponente.

7. Die Geschwindigkeit des Gases ist iiber jeden Stromungsquerschnitt normal
zur Hauptachse konstant.

8. Wihrend der Verbrennung in der Brennkammer stellt sich das sogenannte
chemische Gleichgewicht ein und verdndert sich dann auch nicht in der Diise.

Der erste Punkt der Aufstellung fordert also bei Fliissigkeits-Raketentrieb-
werken ein Einspritzsystem, das die Treibstoffkomponenten vollkommen ver-
mischt. Es lassen sich in der Praxis derartige Anforderungen auch annihernd
verwirklichen, so daB die erste Bedingung als sinnvoll angesehen werden kann.
Da die Verbrennungstemperaturen ziemlich hoch liegen (2500 bis 3500°C), ist
auch die Annahme der Giiltigkeit der Gesetze der idealen Gase gerechtfertigt.
Die wirklichen Reibungsverluste an der Wandung sind nur gering, kénnen also in
erster Niherung vernachlissigt werden. Da auch kein Wirmeiibergang statt-
finden soll, 148t sich die Stromung als isentropische Stromung behandeln. Beim
wirklichen Wirmeiibergang werden gewohnlich weniger als 3 %, der Gesamtenergie
iibertragen. Anderungen des Treibstoffdurchsatzes lassen sich im praktischen
Betrieb zwar feststellen, die geringe Amplitude der Schwankungen 148t sie jedoch
fiir theoretische Betrachtungen unwesentlich werden. Zusammenfassend 1d8t sich
also sagen, daB unter diesen Voraussetzungen die Beziehungen der isentropischen
Gasstromung fiir die weiteren Betrachtungen angesetzt werden konnen.

Von den in diesen Beziehungen vorkommenden GréBen erweisen sich die Stofi-
werte des Arbeitsgases von bedeutendem EinfluB auf die Strémung. Dies trifft
insbesondere fiir die individuelle Gaskonstante R zu, definiert als universelle
Gaskonstante R’, dividiert durch das Molekulargewicht It der Verbrennungs-
produkte, weiterhin fiir die spezifischen Warmen bei konstantem Druck c, und
bei konstantem Volumen ¢, sowie deren Verhiltnis ». Unter Einbeziehung des
mechanischen Wirmeiquivalents J lassen sich folgende Beziehungen zwischen
den genannten Stoffwerten aufstellen:

=, (3.28)
¢y
R
CP —Cp = “]— N (3.29)
» R

cP = —(—"—:1——)7 . (3-30)
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Zur Verwendung der Indizes sei noch einmal darauf hingewiesen, daB die Werte
in der Brennkammer den Index 0, diejenigen im Diisenhals den Index 1 und die
in der Diisenmiindungsfliche den Index 2 erhalten (s. Bild 3.1). Fiir den Vergleich
zweier beliebiger Stellen kommen die Indizes z und y zur Verwendung.

Fiir die isentropische Stromung sind drei Gleichungen von grundlegender
Bedeutung. Die erste Gleichung, die sogenannte Energiegleichung, lautet:

1
c”(T’—T")=§Ej (c?,—cf:). (3.31)

Sie stellt eine besondere Form des Energieerhaltungssatzes dar und driickt die
Konstanz der Summe von Wirmeinhalt der Gase und ihrer Stromungsenergie
aus. Mit anderen Worten, der Verlust des stromenden Gases an Wirmeinhalt
tritt als Zuwachs an kinetischer Energie in Erscheinung. Die Verwendung des
Buchstabens ¢ auf der rechten Seite der Gl. (3.31) als Kurzzeichen fiir die
Stréomungsgeschwindigkeit erfolgt in Anlehnung an die bisherige Definition, sollte
aber kaum AnlaB zu MiBverstindnissen in bezug auf ¢, und ¢, geben, zumal in
den weiteren Beziehungen letztere nur noch durch ihr Verhiltnis x in Er-
scheinung treten. Mit T wird, wie allgemein iiblich, die absolute Temperatur der
Verbrennungsprodukte bezeichnet.
Die zweite wichtige Gleichung ist die sogenannte Kontinuitdtsgleichung:

F,c; Fyec
5 _ Y-y
My = my = —— = ——,

(3.32)
vy Ty
worin, in Ubereinstimmung mit den friiher gegebenen Bezeichnungen, i den
MassefluB, F den Stréomungsquerschnitt, ¢ die Stromungsgeschwindigkeit und
v das spezifische Volumen des Arbeitsgases bezeichnen. Durch Gl. (3.32) wird
somit ausgedriickt, daB der MassefluB an jeder Stelle der Stromung der gleiche
ist, die stromende Gasmenge also iiber den gesamten Stromungsverlauf konstant
bleibt.

Die Zustandsgleichung der idealen Gase als dritte Grundgleichung liefert
schlieBlich noch die wichtigen Beziehungen zwischen Druck p, spezifischem
Volumen v, absoluter Temperatur T und der Gaskonstanten R:

Pzvz=RT,. (3.33)

Fiir einen isentropischen Stréomungsvorgang lassen sich auBlerdem noch
folgende Beziehungen zwischen den beliebigen Punkten der Stromung herleiten:

x—1
T x x—1
_3=@9 =(ﬂ) , (3.34)
Ty P Uz
1
-3=@%. (3.35)
vy P.
1
§=2°1=(‘Lif>"°_v, (3.36)
Fy, vy Cz p. cx
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Unter Verwendung von Gl. (3.30), (3.31) und (3.34) 1iBt sich die Stromungs-
geschwindigkeit der Gase in der Diisenmiindung, also die Ausstromgeschwindig-
keit cg, finden:

x—1

2gx P

RT, 1—(1’—? ", (3.37)

Cq =
' x—1

wenn man noch beriicksichtigt, daB die Geschwindigkeit der Feuergase in der
Brennkammer vernachlissigbar klein ist. In Gl. (3.37) kann die spezielle Gas-
konstante R, wie frither auch schon angedeutet wurde, gegebenenfalls durch die
universelle Gaskonstante R’ und das Molekulargewicht M des Feuergases ersetzt
werden. Fiihrt man auBerdem noch ein:

x—1
1-(%) " mg=1— T, (3.38)
P T,
so kann Gl (3.37) auch in folgpnder.Form geschrieben werden:
"2¢xR
¢y = V—(x—:_—ﬂﬁ Ton; (3-39)

dabei kann % als Wirkungsgrad des idealen Kreisprozesses zwischen den Driicken
ps und p, aufgefaBt werden. Die Ausstromgeschwindigkeit erweist sich also als
Funktion von » und dem Druckverhiltnis pg/p,. AuBerdem ist sie proportional
der Wurzel aus der absoluten Brennkammertemperatur, dividiert durch das
Molekulargewicht. Sie wichst somit, wenn letzteres kleiner wird.

Bei einer verlustlosen Strémung in einer Diise mit unendlichem Entspannungs-
verhiltnis wird 7 = 1, und Gl. (3.39) vereinfacht sich zu:

2g %
cg=|/---
(—1)MM
Diese Ausstromgeschwindigkeit widre dann identisch mit der theoretischen
Ausstromgeschwindigkeit ¢,

Folgende Beziehungen vervollstindigen die Ubersicht iiber die Verhiltnisse in
der Diisenmiindung:

R'Ty=|/-—2"-RT,. (3.40)

x—1
Ty=T, (”_’) ", (3.41)
Py
1
vy =0, (ﬂ) " (3.42)
Ps
1
F,=F, (ﬂ)" Z—: . (3.43)

P2
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Es wurde in Abschn. 3.41 gezeigt, daB gerade die Verhiltnisse im Diisenhals
von wesentlichem EinfluB auf den weiteren Stromungsvorgang sind. Dabei wurde
festgestellt, daB ein Zusammenhang zwischen der maximal den Diisenhals durch-
stromenden Gasmenge und dem kritischen Druckverhiltnis besteht. Eine geeig-
nete Funktion der stromenden Gasmenge zur Bestimmung dieses Verhiltnisses
14Bt sich unter Verwendung von Gl. (3.32), (3.34) und (3.37) gewinnen. Es ergibt
sich das kritische Druckverhiltnis oder das Laval-Druckverhdltnis zu

G

p1 ist der kritische oder Lavaldruck. Ist dieses Druckverhiltnis fiir ein Triebwerk
erfiillt, so bildet sich eine Uberschallstréomung im divergenten Diisenteil aus. An
der Stelle des Lavaldrucks lassen sich die Werte fiir spezifisches Volumen und
Temperatur finden:

1

1\x—1
ul=v1<"+) (3.45)
2
und
T ——T( 2 ) 3.46
1= To(—)- (3.46)

Die Geschwindigkeit der Gasstromung im engsten Querschnitt laBt sich
ermitteln aus Gl. (3.37), (3.44) und (3.46):

/2gn
= T 3.47
3 x+1R ° ( )

oder

¢y=YgxRT,=a,. (3.48)

Der letzte Ausdruck ist identisch mit dem fiir die értliche Schallgeschwindigkeit im
stromenden Medium, die durch das Symbol a, gekennzeichnet ist. Wie daraus zu
ersehen ist, kann im Diisenhals also keine grofere Stromungsgeschwindigkeit als
die ortliche Schallgeschwindigkeit erreicht werden. Eine Steigerung des Durch-
satzes kann somit nur durch Erhéhung des Brennkammerdrucks erfolgen.

Wird der Treibstoffdurchsatz vorgegeben, so kann man die erforderliche
Diisenhalsfliche unter Verwendung von Gl. (3.32) bestimmen:

Fl='h_=_—__ (3.49)

In manchen Fillen ist es erwiinscht, Werte fiir die Stromungsgeschwindigkeit
an verschiedenen Punkten der Diise zwischen Hals und Miindung zu bestimmen.
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Dies geschieht unter Verwendung von Gl. (3.37) und (3.48). Man erhilt

x—1]

e _ |/ *t1 1_(_5) “ . (3.50)

€1 x—1 Do

Zum AbschluB dieses kurzen Uberblicks iiber die grundlegenden Relationen in
der Thermodynamik der Raketenantriebe soll noch die sogenannte ideale Schub-
gleichung angegeben werden. Man gewinnt sie durch Anwendung von Gl. (3.37),
(3.48) und (3.45) auf die schon abgeleitete Schubgleichung (3.7). Es ergibt sich
dann:

pre) A=17

2,,: x—l (P) x
pP,=F 1—(22 — ps)F,, (851
1Py ” _1 " + 1 P + (P — Ps)Fg, | )

woraus zu ersehen ist, daB neben allen anderen Abhingigkeiten der Schub der
Diisenhalsfliche und dem Brennkammerdruck proportional ist.

3.43 Verhidltnisse im realen Raketentriebwerk

Aus den thermodynamischen Beziehungen fiir isentropische Gasstréomung ist
zu ersehen, daB fiir die Berechnung eines Triebwerks die Kenntnis einiger thermo-
dynamischer Daten des betreffenden Feuergases, wie #, 0 und T, notwendig ist.
Man kann sich diese Werte durch eine sogenannte Verbrennungsrechnung, fir die
in der Literatur verschiedene Methoden angegeben werden, angenihert beschaffen.
Es ist jedoch in diesem Rahmen nicht méglich, auf eine derartige Rechnung ein-
zugehen. Es muB der Hinweis geniigen, daB alle bis jetzt angegebenen mehr oder
weniger rationellen Methoden nur zu Niherungswerten fithren. Die Ursache liegt
in der ungewdhnlichen Kompliziertheit des Verbrennungsprozesses, so da man
zu stark vereinfachenden Annahmen gezwungen wird. Eine sehr wesentliche
Annahme wurde schon zu Beginn des Abschn. 3.42 erwihnt. Es wird namlich bei
allen Berechnungen vorausgesetzt, daB sich die Verbrennungsprodukte im so-
genannten chemischen Gleichgewicht befinden. Damit ist gemeint, daB die Atome
und Molekiile so, wie sie aus dem Verbrennungsproze8 entstehen, chemisch stabil
sind und in ihrer Verteilung zu einem thermischen Gleichgewichtszustand
gelangen. Dieser Idealzustand wird jedoch kaum erreicht.

Ein Riickblick auf die zu Beginn des Abschn. 3.42 gegebenen acht Punkte
umfaBt noch einmal die wesentlichsten der vereinfachenden Annahmen. Es
wurde dort schon betont, daB man durch empirisch bestimmte Korrektur-
faktoren die theoretischen Werte den tatsichlichen weitgehend angleichen kann.

Der thermodynamische ProzeB soll so gefiihrt werden, daB der Schub beziiglich
des verfiigharen Wirmeinhalts ein Maximum wird. Da der tatsichliche Schub P
dem Idealwert P; nicht gleich ist, bedient man sich des sogenannten Schub-
korrekturfaktors { p:

P
tp= - (3.52)

7 Mielke, Raketentechnik
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Weil sich der Schub nach der einfachen Schubformel aus Treibstoffdurchsatz und
Ausstromgeschwindigkeit ermittelt, kann man sich auch {p aus zwei Faktoren
zusammengesetzt denken:

Cp=1Cclm- (3.53)

¢, bezeichnet man als den Geschwindigkeitsverlustfaktor. Er wird definiert durch
das Verhiltnis der wirklich gemessenen Ausstromgeschwindigkeit cgy, zur Aus-
stromgeschwindigkeit eines idealen Triebwerks cy;, also:

b= il . (3.54)

Ca

Der Unterschied zwischen beiden Geschwindigkeiten wird verursacht durch
Verluste infolge Reibung, Wirmeiibergang, Abweichung der Verbrennungsgase
vom Verhalten idealer Gase, chemische sowie thermische Inhomogenitit des
Arbeitsgases und radiale Stromungsanteile in der Diise. Letztere lassen sich durch
einen Teilverlustfaktor A ausdriicken, der vom halben Diisenéffnungswinkel «
abhingt:

1
A= 5(1 + cosa). (3.55)

Weil sich aber nicht alle der verschiedenen Einfliisse und damit ihre speziellen
Korrekturfaktoren einzeln bestimmen lassen, kann der allein interessierende
gesamte Geschwindigkeitsverlustfaktor nur durch den Priifstandversuch er-
mittelt werden. Die bisher erhaltenen Werte liegen nach G. P. Sutton zwischen
0,85 und 0,98 mit einem Durchschnittswert nahe bei 0,92.

¢m in Gl. (3.53) ist als sogenannter Durchsatzkorrekturfaktor das Verhiltnis des
wirklichen Durchsatzes (bei vorgegebenem Schub) G, zu dem nach der thermo-
dynamischen Theorie berechneten Durchsatz G;, also:

Gy Gy, VgxRT,
Cm = ?: = —_— (3.56)
2 x—1
F1pogx (m)

Der wirkliche Durchsatz ist gewohnlich groBer als der berechnete. Dafiir sind
folgende Umstinde bestimmend:

1. Das Molekulargewicht der Verbrennungsprodukte édndert sich wihrend
ihrer Stromung durch die Diise. Die Folge ist eine Anderung der Dichte des
Arbeitsgases.

2. Esist immer ein gewisser Wiirmeiibergang vom Feuergas an die umgebenden
Wandungen vorhanden. Dies fiihrt zu einer Temperaturerniedrigung fiir das Gas
und damit zu einer VergroBerung der Dichte.

3. Das Verhiltnis der spezifischen Wirmen x ist nicht fiir den gesamten
Stromungsverlauf konstant.
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4. Die Verbrennungstemperatur erreicht durch unvollstindige Verbrennung
nicht ihren theoretischen Wert, was weiter im Sinne steigender Dichte des Arbeits-
gases wirkt.

In der Praxis haben sich fiir {;, Werte zwischen 0,98 und 1,15 ergeben.

Im Hinblick auf Gl. (3.53) 148t sich abschlieBend sagen, daB nach den bisherigen
Erfahrungen die Produktbildung aus {, und {; zu Schubkorrekturfaktoren
zwischen 0,92 und 1,00 fiihrt. Selbstverstindlich 148t sich nach Gl. (3.53) jeder
der drei Korrekturfaktoren errechnen, sobald die beiden anderen bekannt sind.

In den vorangegangenen Ausfilhrungen wurde immer wieder der wichtige
EinfluB der Dissoziation auf Verbrennungs- und Strémungsvorginge betont.
Dazu sollen noch einige kurze Bemerkungen folgen.

Bei hohen Verbrennungstemperaturen entsteht thermische Dissoziation. Dar-
unter versteht man die Erscheinung, daB die bei der Verbrennung gebildeten
Verbindungen in ihre Bestandteile zerfallen. Durch Dissoziation geht Wirme-
energie verloren, die dem allgemeinen EnergieumwandlungsprozeB entzogen
wird. Dabei zeigt sich, daB zuerst die komplizierteren Verbindungen in ein-
fachere Molekiile aufspalten (dissoziieren) und schlieBlich bei noch héheren
Temperaturen eine Zerlegung der einfacheren Molekiile in Atome erfolgt. Mit
zunehmender Temperatur erhoht sich auch der Dissoziationsgrad. Fiir das bei
den meisten Verbrennungsvorgingen anfallende Verbrennungsprodukt CO, sind
die Verhiltnisse beispielsweise folgende: Nach F. A. F. Schmidt sind bei 2000°C
und 1 ata Druck 1,5 Gew.%, in CO und O, dissoziiert. Bei 3000°C und 1 ata sind
es dann schon 449, und bei 3500°C sogar 759%,. Die Aufspaltung einfacher
Molekiile in einzelne Atome verbraucht besonders viel Energie, was dadurch
zum Ausdruck kommt, daB sie erst bei sehr hohen Temperaturen zu groBen
Werten ansteigt. Wiahrend bei 2000°C erst 0,049, des reinen O, in einzelne
Sauerstoffatome dissoziiert sind, betrigt ihr Anteil bei 4000°C schon rund
60 %.

In kinetischer Hinsicht 148t sich der DissoziationsprozeB dadurch erkliren —
hier am Beispiel des COz-Molekiils —, daB in dem Gasgemisch immer einige
CO;-Molekiile miteinander oder mit CO- und Oj-Molekiilen zusammensto8en. Bei
geniigender StoBkraft kann dann ein CO,-Molekiil in seine Bestandteile zerfallen.
Dabei ist die zur Aufspaltung notwendige Energie in der Bewegungsenergie der
Gasteilchen zu suchen.

Die durch die Dissoziation der Gasteilchen gebundene Energie kann bei der
Riickbildung der Dissoziationsprodukte zu den urspriinglichen oder noch kom-
plizierteren Verbindungen wieder frei werden. Dazu geniigt im Raketentriebwerk
die bei der Expansion in der Diise auftretende Abkiihlung der Feuergase, wo-
durch also bei zweckmiBiger Gesamtkonstruktion wieder ein Teil der urspriing-
lichen Dissoziationsenergie zuriickgewonnen werden kann.

Weil der Dissoziationsgrad von der Temperatur abhingt, 1Bt er sich durch
die Wahl von Treibstoffen mit niedriger Verbrennungstemperatur in ertraglichen
Grenzen halten. Trotzdem bleibt der dadurch bedingte Energieverlust immer
noch hoch genug. Fiir Sauerstoff—Alkohol gehen nach G. B. Sinjarew 18 bis 25 %,
des Heizwertes verloren. Man kann aber auch durch Zumischung temperatur-
senkender Stoffe (Stickstoff, Wasser) die Verbrennungstemperatur herabsetzen
und so den Grad der Dissoziation beeinflussen. Das gleiche 18t sich durch An-
derung des Mischungsverhiltnisses Oxydator—Brennstoff erreichen. Doch sind

Yed
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derartige Auswege immer mit anderen, zum Teil wesentlichen Nachteilen
verbunden.

AbschlieBend sei noch auf den EinfluB des Drucks auf Dissoziationsvorginge
hingewiesen. Mit steigendem Verbrennungsdruck laBt sich nimlich der Anteil
dissoziierter Gase herabsetzen, so daB Hochdruck-Raketentriebwerke in dieser
Hinsicht vorteilhafter sind. Allerdings bereitet die Berherrschung von Brenn-
kammerdriicken von 50 bis 120 at vorldufig noch einige Schwierigkeiten.
J. Stemmer rechnet fiir Sauerstoff-Gasol-Triebwerke im Hochdruckbetrieb mit
immerhin noch 30 bis 35 9, Verlust durch Dissoziation, wihrend er den Anteil
bei Mitteldruckbetrieb (20 bis 50 at) mit rund 40 9, angibt. Diese Zahlen er-
scheinen sehr hoch, wenn man bedenkt, wie groB schon die Sorgen der Raketen-
techniker in bezug auf ihre viel zu energiearmen Treibstoffe sind.

Auf jeden Fall hat es der Praktiker durch Druck- und Temperaturvariation
in der Hand, auf die unerwiinschten Dissoziationserscheinungen im Triebwerk
einzuwirken. Eine nicht unwesentliche Rolle diirften vorallem konstruktive Einzel-
heiten des Triebwerks spielen.



4 Konstruktive Grundprobleme der Gasdruck-Raketentriebwerke

4.1 Allgemeiner Aufbau

411 Feststoff-Raketentriebwerke

In der bisher gegebenen Ubersicht iiber die Voraussetzungen auf allgemein
physikalischem, chemischem und speziell thermodynamischem Gebiet waren auch
schon verschiedene Hinweise auf praktisch-konstruktive Elemente der Ent-
wicklung von Raketentriebwerken enthalten. Es soll nun versucht werden, durch
cinige Erginzungen die technische Seite der Triebwerksentwicklung und des
Triebwerkzubehors zu vervollstindigen.

Wie aus den fritheren Darstellungen hervorgegangen ist, macht es die Vielfalt
der auftretenden Einzelprobleme und ihrer hidufig noch unklaren komplizierten
Verkniipfungen praktisch unméglich, in erschopfendem Umfang allgemein-
verbindliche und gleichzeitig exakt giiltige Regeln fiir die Konstruktion von
Raketentriebwerken aufzustellen. Abgesehen von einigen elementaren Gemein-
samkeiten erfordert jeder Prototyp eines Raketentriebwerks in Konstruktion
und Erprobung sozusagen eine individuelle Behandlung. Die mitgeteilten
Tatsachen und Beziehungen konnen also immer nur als verbindlich fir die
allgemeine Richtung der Probleme gewertet werden, mit Ausnahme der erwéihnten
Ausfithrungsbeispiele natiirlich, die dafiir aber ihrerseits meist fiir eine spezielle
Aufgabenstellung entworfen wurden. Dazu kommt, daB auch in der praktischen
Raketenentwicklung Meinungsverschiedenheiten bestehen. Diese Meinungs-
verschiedenheiten miissen fiir Forschung und Entwicklung nicht unbedingt
nachteilig sein, sie kénnen sich zuweilen auch fordernd auswirken. Die starke
Beschrinkung durch Geheimhaltungsvorschriften in den maBgeblich beteiligten
Liandern wirkt sich allerdings sehr hinderlich aus.

Fiir den allgemeinen Aufbau lassen sich fiir Feststofftriebwerke noch am
leichtesten allgemeingiiltige konstruktive Merkmale angeben. Die Ursache dafiir
ist im wesentlichen in der Grundkonzeption zu suchen, daB die Brennkammer
gleichzeitig Treibstoffbehilter ist, wodurch der Triebwerksaufbau einfach wird.
Der Vorteil der Feststofftriecbwerke liegt im Fehlen storanfilliger beweg-
licher Teile, wie Ventile, Pumpen und Regelanlagen. Allerdings entfillt
dadurch die Maglichkeit, den Verbrennungsvorgang zu steuern. Die Handhabung
der Feststofftriebwerke ist recht einfach. Sie lassen sich bequem warten und
lagern, wenn zersetzungsfreie Treibsitze verwendet werden und das Triebwerk
durch eine Membrane luftdicht abgeschlossen wird.

Im Grunde sind Feststofftriebwerke einander ziemlich dhnlich. Unterschiede
sind meist nur durch das Anwendungsgebiet bedingt. Man kénnte vielleicht zwei
Hauptgruppen unterscheiden. Die erste wiirde dann Triebwerkseinheiten um-
fassen, die fiir artilleristische Zwecke verwendet werden, wozu solche kommen,
die als Antriebsstufen fiir mehrstufige, unbemannte Flugkérper gedacht sind.
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Das Kennzeichen der Gerite dieser Gruppe ist, daB sie von vornherein entweder
als Totalverlustgerit betrachtet werden miissen oder aber nur in mehr oder
weniger beschidigtem Zustand geborgen werden kénnen. Dabei kann man dann
einmal von speziellen Einrichtungen zur Sicherung gegen Fehlfunktionen ab-
sehen, andererseits werden zusitzliche Vorrichtungen zur Riickfithrung des aus-
gebrannten Triebwerks zur Erdoberfliche unnétig.

Zur zweiten Gruppe kann man alle Triebwerkseinheiten rechnen, die als
Starthilfen fiir bemannte Flugkérper gedacht sind. Soweit sie nicht fest in den
Hauptflugkérper eingebaut sind, werden sie meist mit Einrichtungen versehen
(Fallschirm), die das Triebwerk méglichst unbeschéidigt zu Boden bringen und
seine weitere Verwendung nach erneutem ,,Tanken’ erméglichen. Dabei sind als
Sicherung fiir den bemannten Flugkoérper besondere konstruktive MaBnahmen
erforderlich, die gegebenenfalls bei Storungen des Abbrandes eine Explosion der
Brennkammer verhindern. Typische Aufbauschemata fiir Triebwerke aus beiden
Anwendungsbereichen sind in Bild 4.1 und 4.2 gegeben.

7.
Bild 4.1 Bild 4.2
Feststofftriebwerk fiir Flughérper Schema einer Feststoff-Starthilfsrakete

Das Feststofftriebwerk hat etwa folgenden Aufbau: Hauptteil ist die Brenn-
kammer, die zugleich den Treibstoff in Form eines einzigen oder mehrerer
Treibsidtze enthilt. Die Brennkammer wird meist als zylindrisches Rohr mit
sphirischen oder ellipsoidischen Endflichen ausgebildet. Bei einfachen Kampf-
raketen findet man hiufig auch ebene Stirnflichen. Wenn die Treibladung
aus mehreren Sitzen besteht, kann deren sichere Halterung durch federnde
Widerlager im Kopfteil der Brennkammer und durch spezielle Gitterroste im
Brennkammerboden erreicht werden. An den Brennkammerboden schlieBt sich
der Diisenteil an, der fertigungstechnisch als selbstindige Einheit ausgebildet
wird.

Das Ziindsystem kann sich entweder im Kammerkopf oder in der Nihe der
Ausstromdiise befinden. Wenn es notwendig ist, das Triebwerk gegen Uberdruck-
bildung in der Brennkammer zu sichern, wird meist in der Ndhe der Ausstromdiise
ein durch eine Sprengmembrane verschlossenes Sicherheitsventil angeordnet.
Die Festigkeit der Membrane ist dabei so zu bemessen, daB bei Uberschreiten
der Sicherheitsgrenze der Weg fiir die Verbrennungsgase durch die Sicherheits-
offnung frei wird. SchlieBlich bleiben noch einige Vorrichtungen, die fiir den
Ladevorgang, den Transport und die Anbringung des Triebwerks notwendig
sind. Die Hilfsmittel zur unbeschidigten Riickfiihrung des Gerites zum Erdboden
sollen hier nicht weiter betrachtet werden.

Die genannten Triebwerksteile ergeben zusammen das sogenannte Triebwerks-
gewicht. Die Werkstoffe der Triebwerksteile sind in der Mehrzahl metallischer
Natur. Da Feststofftriebwerke gewohnlich ohne Kiihlung betrieben werden, sind
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die Anforderungen an Warmfestigkeit fiir die meisten der Bauteile auBerordentlich
groB. Daraus ergeben sich starke konstruktive Gegensitze zum Brennkammerbau
von Flissigkeitstriebwerken, die zumindest in ihren leistungsfihigeren Aus-
fibrungen auf ein zusatzliches Kiihlverfahren fiir Brennkammer und Ausstrém-
diise nicht verzichten kénnen. Insbesondere spielt fiir die Brennkammer das
Problem der Warmfestigkeit zur Beherrschung der relativ hohen Verbrennungs-
driicke eine bedeutende Rolle. In den meisten Fillen verwendet man daher
nichtrostenden Stahl als Werkstoff, obwohl auch schon Leichtmetalle und leichtere
Legierungen sowie einige Kunststoffe erfolgreich erprobt wurden.

Das Triebwerksgewicht soll natiirlich so niedrig wie irgend méglich sein, um
zu giinstigen Massenverhaltnissen zu kommen. Fiir viele Zwecke ist es daher
iiblich, méglichst diinnwandige Brennkammern zu verwenden, wobei ein wesent-
lich kleinerer Sicherheitsfaktor in Kauf genommen werden muBl. Fiir Satze mit
lingeren Brennzeiten liBt sich die Verwendung relativ dickwandiger Zylinder
nicht vermeiden, weil diese den Einfliissen der linger anhaltenden hohen
Temperaturen sicher widerstehen sollen. In neuerer Zeit wurden bedeutsame
Fortschritte in dieser Richtung bekannt. J. W. Wiggins wies auf einen Kunstgriff
hin, der es erméglicht, das ,,tote’* Gewicht eines Feststofftriebwerks dadurch
herabzusetzen, da Brennkammern entwickelt werden, bei denen Brennkammer-
wand und Treibstoff eine feste Einheit bilden. Der Treibstoff fillt die Brenn-
kammer dann vollstindig als sogenannte satte Ladung aus. Lediglich ein in be-
stimmter Weise geformter zentraler Brennkanal zieht sich durch die Treibladung.
Weil die Verbrennung dann von innen nach auBien erfolgt, liBt sich die Brenn-
kammerwand weitgehend und vor allem fiir lingere Zeit vor der Einwirkung der
hohen Verbrennungstemperatur schiitzen. Bei der Festigkeitsberechnung kann
man dann die Kaltfestigkeit des Wandmaterials ansetzen, und so lassen sich
bedeutend geringere Wanddicken als bisher erreichen. Bei einem solchen Trieb-
werk entfallen auBerdem Halterungen, Roste, Isolierungen und dhnliche zu-
sitzliche Einrichtungen. Auf diesem Weg war es moglich, hochleistungsfahige
Triebwerkseinheiten auf Feststoffbasis zu entwickeln (Bild 4.3).

Leichtere Legierungen sind zwar im Brennkammerbau gewichtsmiBig recht
giinstig, ihre Festigkeit nimmt aber rasch mit steigender Temperatur ab. Man
hat daher die Auskleidung der Brennkammern mit verschiedenen feuerfesten
Materialien erfolgreich erprobt. Die in Angriff genommenen Arbeiten an neuen
Leichtmetallegierungen werden entscheidend zur weiteren Entwicklung der
Raketentriebwerke beitragen. Von J. W. Wiggins wurden auch in dieser Richtung
einige interessante Hinweise gegeben. So werden unter anderem eine Aluminium-
legierung X A-78 und eine Titanlegierung mit der Bezeichnung 6A1-4V in diesem
Zusammenhang genannt. Fiir letztere wird bei einer Wichte von 4,43 eine Streck-
grenze von 11000 kp/cm? angegeben.

Da der Diisenteil bei Feststofftriebwerken ebenso wie die Brennkammer
nicht mit besonderer Kiihlung ausgestattet wird, ergeben sich auch hier einige
Werkstoffschwierigkeiten. Kommt es bei der Brennkammer besonders auf Warm-
festigkeit an, so sollen die Ausstromdiisen hauptsichlich erosionsfest sein. Es sei
nicht vergessen, daB die heiBen Feuergase den Diisenhals mit Schallgeschwindigkeit
durchstréomen. Die Zerstorung des Diisenhalses durch Erosion hat ein Fortblasen
der zerstorten Schichten zur Folge. Dieser Vorgang fiihrt wihrend der Brenn-
periode zu einem stindig wachsenden Diisenhalsdurchmesser. Im Endergebnis
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wiirde sich also die Leistungscharakteristik des Triebwerks wihrend des Betriebs
unter Umstianden erheblich indern.

Um dieser Erscheinung entgegenzuwirken, wurden Disen aul der Basis
keramischer Werkstoffe entwickelt oder zumindest spezielle Einsiitze fiir den
Diisenhals (Graphit, Silizium-, Hafnium-, Wolframkarbid) verwendet. Fiir kurze
Brenndauer hat sich auch ein Uberzug aus Chrom fiir die Brennkammerinnen-
wiinde recht gut bewiihrt. Bei einigen Artillerieraketen it man die Brennkammer

Bild 4.3 Feststof[triebwerk fiir eine grofe Feststoffrakel:

in einc sogenannte Diisenplatte ibergehen, in der sich mehrere parallelarbeitende
Ausstromdiisen mit kleineren Querschnitten befinden.

Bei Triebwerkseinheiten mit bestimmten Sicherheitsforderungen miissen, wic
schon erwihnt, besondere Sicherheitsventile gegen iberhéhten Brennkammer-
druck vorhanden sein. Dabei ist darauf zu achten, daB dic eingebaute Sicherheits-
sprengmembrane hinreichend vor der Verbrennungstemperatur in der Brenn-
kammer geschiitzt wird, weil sich die Bruchfestigkeit der Membrane stark mit der
Temperatur dndert. Die Folge wire dann eine Zerstorung der Membrane durch
den Brennkammerdruck noch unterhalb des eigentlichen Sicherheitsdrucks und
damit eine vollig ungeniigende Ausnutzung der Triebwerksleistung. Es ist zweck-
miBig, die Sicherheitsausstromoéffnung mit einer durchlécherten festen Kappe
abzuschlieBen, die fir cine Zerteilung des austretenden Gasstrahls nach allen
Seiten sorgt und somit das Auftreten einer unerwiinschten Schubwirkung
unterbindet.
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In diesem Zusammenhang sei noch eine Moglichkeit zur bedingten Beeinflussung
der Schub-Zeit-Kurve eines Feststofftriebwerks erwdhnt. Versieht man eine ent-
sprechend ausgelegte Nebenoffnung der Brennkammer mit einer Sprengmembrane,
die iiber eine steuerbare elektrische Ziindvorrichtung durch eine kleine
pyrotechnische Hilfsladung zu einem gewiinschten Zeitpunkt zerstért werden
kann, so liBt sich damit schlagartig der Brennkammer-
druck und damit auch die Schubkraft des Triebwerks
herabsetzen. Man kann diesen technischen Kunstgriff so
weit ausbauen, daB der Schub ziemlich plétzlich auf Null
fallt. Dazu ist es notwendig, die Nebenoffnung als echte
Ausstromdiise auszubilden und ihre Ausstromrichtung
entgegengesetzt zu der der Hauptdiise (Arbeitsdiise) ver-
laufen zu lassen. Allerdings sind derartige Eingriffe in
die Funktion eines Feststofftriebwerks wihrend der
Brennperiode nur einmal méglich.

Bei der Herstellung von Feststofftriebwerken ist be-
sonderes Augenmerk auf moglichst vollkommene Form-
gebung einzelner Triebwerksteile (Brennkammer) zu
richten. Deformationen der duBeren Form wiirden sich
sehr ungiinstig auf die ballistischen Eigenschaften des
Flugkorpers auswirken. Aus dem gleichen Grund mu8 die
Hauptachse der Diise genau durch den Massenschwer-
punkt des vollstindigen Gerétes fithren. Schon gering-
fiigige Abweichungen koénnen bei groBeren Flugweiten
recht erhebliche Trefferstreuungen ergeben, wenn es sich
um Artillerieraketen handelt.

Wenn bei Flugkérpern mit Feststofftriebwerken eine
besondere Lagestabilisierung in der Flugbahn erforder-
lich ist, dann werden sie entweder mit Stabilisierungs-
flossen versehen (Bild 4.4) oder drallstabilisiert. Der Drall
wird mit besonderen Ausstromdiisen erzielt, durch die
ein Teil der Feuergase in der Nihe des Brennkammer-
bodens seitlich aus der Brennkammer strémt, wodurch
eine tangentiale Komponente erzeugt wird. Artillerie-

raketen geringer Reichweite auf Feststoffbasis erhalten Bild 4.4
ihre Richtung durch die zu ihrem Start notwendige Feststoffrakete mit
Abfluglafette. Stabilisierungsflossen

412 Flissigkeits-Raketentriebwerke

Auch hier sollen nur allgemein interessierende konstruktive Fragen betrachtet
werden. Zu einigen besonderen Problemen ist aus den nachfolgenden Abschnitten
mehr zu entnehmen.

Der Typ eines Fliissigkeitstriebwerks und die Besonderheiten seiner Kon-
struktion werden in stirkerem MaB als bei Feststofftriebwerken von seinem
Verwendungszweck bestimmt. Nach G. B. Sinjarew kénnen etwa folgende An-
wendungsbereiche fiir Fliissigkeitstriebwerke unterschieden werden:

1. Triebwerke fiir Satellitenraketen und andere astronautische Flugkérper,

2. Triebwerke fiir ballistische Fernraketen,
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3. Triebwerke fiir gesteuerte und ungesteuerte Luftabwehrraketen,

4. Starthilfsraketen fiir Luftfahrtzwecke,

5. Triebwerke fiir reine Raketenflugzeuge oder Flugzeuge mit Mischantrieb
(Luftstrahltriebwerk und Raketentriebwerk).

Triebwerke von Satellitenraketen und zukiinftigen astronautischen Flugkérpern
sollen moglichst groBen Schub, in der GroBenordnung von mehreren hundert
Megapond, liefern. Sie sollen hohe spezifische Schiibe (iiber 300 s) und méglichst
niedrige Triebwerksgewichte aufweisen. Als Vorstufe und Prototyp derartiger
Aggregate konnen die Triebwerke moderner ballistischer Fernraketen angesehen
werden. Sieliefern Arbeitsschiibe von einigen zehn Megapond bis zu iiber hundert
Megapond und weisen spezifische Schiibe bis zu 240 s auf. Das Anwachsen der
I'lugweite erfordert zwangsldufig groBe Massenverhiltnisse, also niedriges Leer-
gewicht, fiir Fernraketen. Aus diesem Grunde werden in ihnen die Treibstoff-
komponenten mit Pumpen gefordert, da Druckgasforderung zu sehr groSien
Treibstoffbehiltergewichten fiihrt.

Da die Entwicklung von Fliissigkeitstriebwerken gegenwirtig vorwiegend mit
der Entwicklung neuer Typen von Raketenwaffen parallel lauft, sind fiir die
Triebwerke der neuesten Fernraketen kaum genaue Daten zu erhalten. Trotzdem
kann man aus gelegentlich veréffentlichten Mitteilungen, zum Beispiel iiber die
Einrichtung neuer Versuchsplidtze, entnehmen, daB zur Zeit an der Entwicklung
von Triebwerken mit weit iiber 500 Mp Schub gearbeitet wird. Die Sowjetunion
verfiigt zweifellos schon iiber serienreife Triebwerke mit mehr als 100 Mp Schub,
wie die erfolgreichen Startsinterkontinentaler ballistischer Raketen und Satelliten-
raketen erwiesen haben diirften. Es ist auBerdem anzunehmen, daB durch die
Verbindung mehrerer Triebwerkseinheiten derartiger Leistungen zu sogenannten
Triebwerksbatterien in absehbarer Zeit Antriebskréfte in der GroéBenordnung
von 1000 Mp Schub verfiigbar sein werden.

In der Kategoric der gelenkten Luftabwchrraketen verwendet man meist
Triebwerke mit 2 bis 10 Mp Schub und Brennzeiten bis zu 60 s (Bild 4.5). Hier
erfolgt die Forderung des Treibstoffs gewdhnlich durch Verdringersysteme in
den Behiltern unter Verwendung von Druckgas, das nach verschiedenen Ver-
fahren erzeugt werden kann. Die gleiche Forderart findet man auch bei den
ungelenkten Flabraketen, deren Schub gewéhnlich zwischen 1 und 3 Mp liegt und
die eine Brennzeit von 10 bis 20 s haben. Da ungelenkte Flabraketen nur im
massierten Einsatz erfolgversprechend sind, miissen sie leicht und moglichst
billig herstellbar sein. Sie miissen unter Umstinden fiir lingere Zeit getankt
gelagert werden konnen. Daraus ergeben sich bestimmte Forderungen an die
Wahl der Treibstoffkomponenten und auch der Werkstoffe. Wartung und
Lagerung der Raketen diirfen nicht kompliziert sein.

Flissigkeitstriebwerke fiir Flugzeuge haben eine relativ komplizierte Kon-
struktion. Aus naheliegenden Griinden muB bei ihnen eine Regelung des Schubes
méglich sein. In gewisser Abhingigkeit von den gewihlten Treibstoffen ergeben
sich dafiir verschiedene Wege. Ein sehr hiaufig angewandtes Verfahren besteht
in der stufenweisen Regelung des Schubes durch Einsatz mehrerer Brennkammern
mit Vollastbetrieb. Verfiigt das Triebwerk beispielsweise iiber drei Brennkammern
mit je 1500 kp Schub, so lassen sich drei Antriebsstufen (1500, 3000 und 4500 kp
Schub) einschalten. Eine stufenlose Schubregelung st68t bei Raketentriebwerken
auf groBe Schwierigkeiten, und zwar nicht so sehr wegen der technischen
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Bild 4.5 Fliissigheitstriebwerk NIKR 17 (Napier)

Details als vielmehr wegen der engen Verkniipfung zwischen Leistungs-
charakteristik, konstruktiver Auslegung und 6konomischem Betrieb. Eingehende
Betrachtungen zeigen niimlich, daB im sogenannten Teillastgebiet der Treib-

stoffverbrauch sehr ungiinstig wird. Nur mit Hilfe
zusiitzlicher konstruktiver Mallnahmen LiBt sich dem
in gewissem Umfang begegnen.

Die Triebwerke von Raketenflugzeugen weisen
meist Turbopumpenforderung fiir die Treibstoffe auf
und verfiigen iiber spezielle Zindsysteme zum mehr-
fachen Anlassen des Tricbwerks. Fir den Fall, dal
das Raketentriebwerk nur als zusiitzliche Antriebs-
quelleim Mischantricb von Strahlflugzeugen eingesetzt
wird, erfolgt die Treibstofforderung ebenfalls durch
Pumpen, die dann aber vom Haupttriecbwerk (Tur-
binenluftstrahltriebwerk) angetrichben werden.

Die speziellen Methoden der Brennkammerkiihlung
und die Verfahren zur Treibstofforderung werden
in den niichsten .Abschnitten gesondert behandelt.
Zuniichst  diirften noch einige Bemerkungen zur
Formgebung von Brennkammern fiir flissige Treib-
stoffe von Interesse sein.

Die Hauptaufgabe einer Raketenbrennkammer ist
die Bereitstellung cines abgeschlossenen, geniigend
groBen Raums fiir den Ablauf der chemischen Reak-
tionen. Da die Wiirmezufuhr in einem ruhenden Gas

Bild 4.6 Schema
einer kugelformigen
Brennkammer
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erfolgt, scheint die sphirische Form fiir den Verbrennungsraum die zweck
miBigste zu sein. In der Tat wurden in der Vergangenheit verschiedene kugel-
formige Brennkammern entwickelt. Die Brennkammer des Triebwerks des A4
148t sehr deutlich diese Gestalt erkennen (Bild 4.6), wenn auch hier keine
reine Kugelform vorliegt. Fertigungstechnisch werfen sphirische und dhnliche
Brennkammerformen jedoch recht groBe Probleme auf. Unter der Voraus-
setzung, daB leistungsfihige Triebwerke fiir Brennzeiten von mehr als einer
Minute ausgelegt werden miissen, muB fiir eine hinreichende Fliissigkeitskiihlung
der Brennkammerwinde Sorge getragen werden. Die Fertigung der fiir diesen
Zweck doppelwandigen Brennkammern in Kugelform ist recht schwierig.

Auf der Suche nach anderen, fertigungstechnisch zweckmiBigeren Formen
wurden von I1. v. Zborowski und Mitarbeitern zylindrische Brennkammern vor-
geschlagen, theoretisch untersucht und mit ausgezeichneten Erfolgen praktisch
erprobt (Bild 4.7). H.v. Zborowski weist darauf hin, daB sich mit zylindrischen
Brennkammern die gleichen spezifischen Impulse erzielen lassen wie mit den
,,klassischen* Bauformen, wenn die Férderdriicke um rund 259, héher als
bei den zuletzt genannten ausgelegt werden.

Kihlkanal

.
A\

Bild 4.7 Schema einer zylindrischen Brennkammer

Wie schon friither gezeigt wurde, spielt das fiir vollstindigen Reaktionsablauf
erforderliche Brennkammervolumen eine entscheidende Rolle, als dessen kon-
struktiver Parameter die charakteristische Brennkammerlinge genannt wurde
(s. Abschn. 3.32). Dieser von E. Singer schon in den dreiBiger Jahren definierte
und in die Raketentechnik eingefiihrte Begriff gilt auch bei zylindrischen Brenn-
kammern. Frithere MiBerfolge in der Praxis mit &dhnlichen Brennkammern
konnten von H.v. Zborowski und seinen Mitarbeitern als Folgen zum Teil er-
heblicher Unterdimensionierung der Brennkammer nachgewiesen werden.

AbschlieBend seien noch kurz éinige Vorteile der zylindrischen Bauform nach
H.v. Zborowski zusammengestellt: vereinfachte und verbilligte Fertigungs-
technik, leichte Einbauméglichkeit, gegebenenfalls geringer aerodynamischer
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Widerstand, geringeres Brennkammergewicht bei hoheren Brennkammerdriicken,
bei Horizontalbetrieb verringerte Bildungsmoglichkeit fiir Treibstoffsiimpfe in
der Kammer und verhiltnismiBig weiches Anlassen. Wie leicht einzusehen ist,
spielt der Nachteil der um 25 9, hoheren Forderdriicke zwar bei Triebwerken mit
Druckgasforderung unter Umsténden eine recht unangenehme Rolle, fiir Trieb-
werke mit Pumpenforderung ist der EinfluB jedoch nicht so erheblich.

Der Vorzug sphirischer Brennkammern liegt darin, daB sie bei gleichem
Volumen, verglichen mit Kammern jeder beliebigen anderen Form, die kleinsten
feuerberiithrten Oberflichen haben und darum nur wenig Wirme an das betref-
fende Kiihlsystem abgeben. Sie haben auch giinstige Festigkeitseigenschaften,
und bei gleicher Festigkeit betrigt die Wanddicke einer sphirischen Brenn-
kammer die Hilfte derjenigen einer zylindrischen. Es ist daher zu empfehlen, in
allen Fillen, in denen Triebwerke besonders groBer Abmessungen und mit relativ
hohen Brennkammerdriicken ausgelegt werden, zugunsten der Festigkeitsfrage
und nicht nach technologischen und betriebstechnischen Griinden zu entscheiden
und der sphirischen Form den Vorzug zu geben.

Bild 4.8 Ebener Kammerkopf an zylindrischer Brennkammer

In Abschn. 3.31 wurden einige grundlegende Fragen zur Ausfiihrungsform von
Einspritzorganen erwihnt. Konstruktion und Anordnung dieser wichtigen Trieb-
werksbauelemente stehen in engem Zusammenhang mit der gewahlten Brenn-
kammerform.

Als Triger der Einspritzorgane fungiert der sogenannte Brennkammerkopf, der
bei zylindrisch und dhnlich geformten Brennkammern meist als selbstindiger
Teil gefertigt wird. Die ebene Form des Kopfes ldBt bei kleineren Triebwerken
verhiltnismiBig bequem die Anordnung der Zerstiuber zu (Bild 4.8). Bei
zylindrischen Brennkammern kann auf diese Weise eine gute und gleichmiaBige
Verteilung des Treibstoffs iiber den Kammerquerschnitt erzielt werden. Ein
gleicher flacher Brennkammerkopf in Verbindung mit einer mehr birnenférmigen
Brennkammer (Bild 4.9) ergibt dagegen ungiinstigere Verhiltnisse fiir die
Verteilung des Gemisches. Die Randgebiete des ausgebauchten Teils der Kammer
werden namlich fiir die Verbrennung nur noch unbefriedigend genutzt.

Weil Zentrifugal- oder Drallzerstiduber relativ viel Platz benétigen, verwendet
man bei derartigen Brennkammerkopfen (Bild 4.10) meist die weniger giinstigen
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Anordnung der radialen Offaungen
zur Oxydatorzufihrung
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Bild 4.10 Treibstoffiihrung im ebenen Kammerkopf

Strahlzerstiuber. Prinzipiell konnten natiirlich auch Zentrifugalzerstiuber ein-
gesetzt werden. Da sie eine sehr gute Strahlauflésung ergeben, konnen ihre
Achsen parallel zur Kammerachse angeordnet werden. Die sehr komplizierte
Fertigung einer Kopfplatte mit schrigen Bohrungen fiir die Strahlzerstiauber
kann dadurch umgangen werden. Die schrige Anordnung der Strahlzerstiauber-
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kanile wird bekanntlich notwendig, um durch Zusammensto8 mehrerer Ein-
spritzstrahlen eine gute Strahlauflésung zu erhalten.

Der in Bild 4.10 dargestellte Brennkammerkopf weist auf die fertigungs-
technischen Schwierigkeiten fiir derartige Konstruktionen hin. Es waren in
diesem Fall 432 Brennstoffzerstauber von 1,5 mm Durchmesser und 324 Oxydator-
zerstiuber von 2,6 mm Durchmesser auf der ebenen Kopfplatte unterzubringen.
Die schrige Fithrung der Zerstiuberkanile ist in den Schnitten gut zu erkennen.
Der Brennstoff wird aus dem oberen Raum des Kopfes zugefiihrt, wihrend fiir die
Oxydatorzufiihrung lange radiale Hauptkanile gebohrt werden muBten, die sich
natiirlich nicht mit den Brennstoffkanilen iiberschneiden durften. Die Her-
stellung dieses im deutschen ,,Wasserfall’‘-Projekt verwendeten Brennkammer-
kopfes war also auBerordentlich kompliziert.

Bild 4.11 Einspritzkopf

In einer sphirisch oder dhnlich geformten Brennkammer ist es im Hinblick
auf die Montage recht schwer, die Zerstiuber unmittelbar auf der Brennkammer-
wandung anzubringen. Die Schwierigkeiten steigen mit wachsender Anzahl
kleiner Zerstauber. Aus diesem Grund entwickelte man fiir Triebwerke mit
sphirischen Brennkammern sogenannte Einspritzkopfe. Bild 4.11 zeigt den
Schnitt durch einen der Einspritzkopfe des A4-Triebwerks. In jedem Einspritz-
kopf wurde der fliissige Sauerstoff durch einen mit vielen Strahlzerstiubern
versehenen Zerstiuberkopf eingespritzt. Der Brennstoff (Alkohol) wurde durch
Zerstiauber zugefiihrt, die auf der konischen Seitenfliche des Einspritzkopfes
lagen.

Um die Gemischbildung zu verbessern, wurde in diesem Einspritzkopf bei den
Brennstoffzerstiubern eine Kombination von Strahl- und Drallzerstaubern an-
gewendet. Im oberen Giirtel befanden sich zunichst Drallzerstiuber, deren breite
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Brennstoffackeln es crméglichten, die Einspritzkopfwinde vor der direkten
Beriihrung mit sauerstoffreichen Gemischteilen zu schiitzen. Im sauerstoffreichen
Gemischbereich war nidmlich die Verbrennungstemperatur sehr hoch. Die beiden
folgenden Giirtel bestanden aus Strahlzerstiubern, die infolge der groBen Reich-
weite ihrer Fackeln den Brennstoff in die zentralen Gebiete des Einspritzkopfes
beforderten. In den beiden unteren Giirteln waren dann wieder Drallzerstiuber
untergebracht. Diese MaBnahmen trugen zwar wesentlich zur Verbesserung der
Gemischbildung bei, im ganzen gesehen blieb sie jedoch recht ungiinstig und
schlechter als in zylindrischen Brennkammern mit flachem Brennkammerkopf.

Eine auBerordentlich wichtige Rolle spielen in Flissigkeitstriebwerken die
fiir verschiedene Aufgaben im Gesamtsystem notwendigen Ventile. Es ist jedoch
auf knappem Raum unméglich, die groBe Vielfalt der Aufgabenstellungen und
der konstruktiven Moglichkeiten darzustellen. Dies diirfte sich in gewisser Hin-
sicht auch eriibrigen, weil in der praktischen Raketentechnik weitgehendst von
den breiten Erfahrungen der allgemeinen Entwicklung von Ventilsystemen
Gebrauch gemacht wird. Es sei lediglich auf einige besondere Punkte- hin-
gewiesen.

Ventileinheiten in Raketentriebwerken miissen auch unter sehr erschwerten
Arbeitsbedingungen unbedingt betriebssicher sein. Scheinbar unbedeutende
Materialfehler oder geringfiigige Funktionsverzégerungen wirken sich stérend auf
den Arbeitsablauf des ganzen Triebwerkssystems aus und kénnen unter Um-
stinden zu katastrophalen Folgen fithren. Es sei daran erinnert, daB die Treib-
stoffe oft unter recht hohen Arbeitsdriicken geférdert werden und auBerdem
manche Treibstoffkomponenten sehr aggressive physikalische und chemische
Eigenschaften aufweisen. Beispielsweise bereitet fliissiger Sauerstoff mit seiner
niedrigen Verdampfungstemperatur von — 183°C =zahlreiche konstruktive
Probleme fiir Leitungen, Pumpen und Ventile. Manche der ersten Startversuche
mit der amerikanischen Viking-Rakete scheiterten am Versagen der Sauerstoff-
ventile. Ahnliche Erfahrungen wurden auch mit dem A4 gemacht, und nicht
zuletzt sind einige der Unfille mit dem-amerikanischen Raketen-Forschungs-
flugzeug Bell X-1 auf diesen Umstand zuriickzufiihren.

Zur Betitigung der Ventile fiir groBe DurchfluBmengen unter hohen Betriebs-
driicken sind vielfach recht groBe Krifte notwendig. Eine Losung dieses Problems
bicten hydraulische und pneumatische Hilfseinrichtungen, die im Bedarfsfall
elektrisch geregelt werden konnen. Wollte man ein derartiges einfaches, pneu-
matisch betitigtes Ventil fiir die Regelung des Treibstoffdurchflusses in der
Startphase direkt betitigen, so wire ein betrichtlicher mechanischer Aufwand
erforderlich.

Einen sehr einfachen und leichten Typ der in der Praxis verwendeten Ventile
haben wir schon im Zusammenhang mit den Feststofftriebwerken kennengelernt,
die sogenannten Sprengmembranventile. Thr Kernstiick sind einfache, kreisrunde
Scheiben aus einem Werkstoff, der chemisch bestindig gegen die abgesperrte
Substanz sein muB und so dick ist, daB er erst unter Einwirkung eines vorher
festgelegten, einseitigen Drucks zerstért wird. Der zur Zerstérung der Membrane
fithrende Druckanstieg kann auf verschiedene Weise erzeugt werden, beispiels-
weise durch den Abbrand einer pyrotechnischen Hilfsladung. Der wesentliche
Nachteil dieser Ventilart liegt in der nur einmaligen Verwendungsmaglichkeit.
Bei Verlustgeriten spielt das allerdings keine Rolle, und so findet man diesen
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Ventiltyp hauptsichlich in unbemannten militarischen Raketenflugkérpern und
auch in kleineren Forschungsraketen.

In die Betrachtungen zu einzelnen Triebwerksbauelementen sollen auch die
Treibstoffbehilter mit einbezogen werden, obwohl sie eigentlich nur im weiteren
Sinn zum Triebwerkssystem gerechnet werden kénnen. Man behandelt sie daher
meist unter der Rubrik Antriebszubehér.

Vom Standpunkt der Festigkeit und Gewichtsersparnis wire die Kugelform
fiur Treibstoffbehalter vorteilhaft. Bei der Formgebung des Flugkérpers spielen
aber in erster Linie acrodynamische Erwagungen eine Rolle. Der unter diesen
Bedingungen fiir die Unterbringung von Treibstoffen zur Verfiigung stehende
Raum kann darum recht vielgestaltig sein. Kugelformige Tanks wiirden diesen
Raum nur sehr schlecht ausnutzen. Man paBt daher die Tanks in erster Linie
der Form des Flugkorpers an und muB dann beziiglich anderer Forderungen mit
KompromiBlésungen einverstanden sein. So findet man bei Raketenflugzeugen
Flachentanks und bei Hohenraketen zylindrische Treibstoffbehilter, die manch-
mal sogar einen Teil des Baugeriistes ersetzen konnen.

Generell lassen sich die Treibstoffbehilter in zwei Gruppen einteilen. Zur
ersten zihlen Tanks fiir Triebwerke mit Druckgasforderung. Diese Hochdruck-
tanks sind wegen der in ihnen wirksamen Gasdriicke von 30 bis 60 at aus sehr
festem Material, dickwandig und darum in groBen Abmessungen sehr schwer. Sie
werden nur bei Flussigkeitstriebwerken niederer Leistung verwendet. Die zweite
Gruppe umfaBt die Niederdrucktanks fiir Triebwerke mit Pumpenférder-
systemen. In ihnen ist entweder der Gasdruck praktisch gleich Null, oder man
erhilt aus fordertechnischen Griinden einen Druck von maximal 1 bis 3 at im
Tank aufrecht. Die Treibstoffbehilter der zweiten Gruppe kéonnen darum unter
Verwendung sehr leichten Materials (Aluminium) relativ diinnwandig ausgefiihrt
werden. Bei diesen Leichtbautanks soll die Festigkeit ausreichend sein, um den
wihrend des freien Aufstiegs wirkenden Beschleunigungskriften standhalten zu
konnen. Trotz der genannten Schwierigkeiten hat man schon so diinnwandige
Leichtbautanks entwickelt, daB zu deren Stabilisierung im leeren Zustand ein
schwacher innerer Uberdruck erforderlich ist. Die Handhabung und Montage
dieser speziellen Treibstoffbehilter ist natiirlich mit groBen Schwierigkeiten
verkniipft.

4.2 Werkstoffe fiir Raketentriebwerke
4.21 Allgemeine Forderungen an die Werkstoffe

Wenn an dieser Stelle einige Bemerkungen zu den Werkstoffen fiir Raketen-
triebwerke gemacht werden sollen, so ist zundchst vorauszuschicken, da auch
darin keinerlei Vollstindigkeit angestrebt werden konnte. Ausfiihrlichere Infor-
mationen geben die im Literaturverzeichnis aufgefithrten Originalarbeiten. Fir
die hier vorliegenden Zwecke diirfte auBerdem eine Beschrinkung auf Werkstoffe
fir besonders temperaturbelastete Teile der Triebwerke, wie Brennkammern und
Ausstréomdiisen, sinnvoll sein.

Die beherrschende Stellung innerhalb der Reihe der fiir raketentechnische
Zwecke brauchbaren Werkstoffe nehmen die Metalle ein. Neben dem Vorzug
leichter Bearbeitbarkeit haben noch eine Reihe anderer Eigenschaften den
Metallen diese Vorzugsstellung verschafft. Es seien die hohe mechanische

8 Mielke, Raketentechnik



114 4 Konstruktive Grundprobleme der Gasdruck- Raketentriebwerke

Festigkeit, die gute thermische Leitfabigkeit sowie die elastischen Eigenschaften
erwihnt. Recht nachteilig sind die meisten Gebrauchsmetalle allerdings wegen
ihrer geringen Bestindigkeit gegen die Angriffe der heilen, schnellstromenden
und oftmals auch korrodierend wirkenden Verbrennungsgase.

Der Anstieg des thermischen Wirkungsgrades eines Verbrennungstriebwerks
mit steigender Arbeitstemperatur erfordert in zunchmendem MaB die Beherr-
schung méglichst hoher Verbrennungstemperaturen. Die Werkstoffe fiir den
Triebwerksbau sollen daher hohe Temperaturbestindigkeit haben. Der iiblichen
Terminologie folgend, miissen fiir temperaturbestindige Werkstoffe zwei For-
derungen aufgestellt werden: erstens nach ausreichender mechanischer Festigkeit
bei hoheren Temperaturen, Warmfestigkeit genannt, und zweitens nach Bestén-
digkeit gegen korrodierende und erosive Einflisse, als Zunderbestindigkeit
bezeichnet. Die im folgenden zu diesen Forderungen gegebenen Hinweise gehen
im wesentlichen auf Arbeiten von E. Fitzer sowie R. Kieffer und F. Benesovslki
zuriick.

Die Warmfestigkeit des Brennkammerwerkstoffs spielt bei Feststoffraketen
eine bedeutende Rolle, tréten doch in ihnen neben den hohen Verbrennungstem-
peraturen (iiber 2500° K) bekanntlich auch Arbeitsdriicke von iiber 100 at auf.
Metalle weisen zwar bei normalen und leicht erhéhten Temperaturen sehr giinstige
Zugfestigkeiten auf, iiber 500°C sinken diese jedoch auch bei Sonderlegierungen
sehr rasch. Die ungekiihlten metallischen Brennkammerwinde der Feststoff-
triebwerke kénnen also, wie es auch allgemein iiblich ist, nur kurzzeitig belastet
werden, es sei denn, man greift zu Verfahren, wie sie schon in Abschn. 4.11 dar-
gestellt wurden. Bei normalen Feststofftriebwerken muf also der Arbeitsproze8
abgeschlossen sein, ehe die Festigkeit des Brennkammerwerkstoffs durch die
Wirmeaufnahme gefihrdet wird.

Bei den erheblich linger belasteten Brennkammern von Flissigkeitstrieb-
werken kann man aus Festigkeitsgriinden zwar nicht auf die Fertigung aus
metallischen Werkstoffen verzichten, muBB dann aber auf jeden Fall fiir zusitz-
liche Kiihlung der Kammer- und Diisenwandungen sorgen. Die Wirmeleitfihigkeit
des Wandmaterials soll moglichst groB sein, um die anfallenden Warmemengen
schnell an das Kiihlmittel abfiihren zu konnen. Trotzdem bleibt die Forderung
nach groBer Dauerstandfestigkeit bestehen.

Auskleidungen und Uberziige von metallischen Brennkammer- und Diisen-
wandungen mit speziellen Hochtemperaturwerkstoffen sollen in der Hauptsache
die Zunderbestindigkeit der gefihrdetsten Wandstellen (Diisenhals) erhéhen.
Verschiedene dieser modernen Hochtemperaturwerkstoffe haben zwar auch
bessere Warmfestigkeiten als die Sonderstihle, doch ist ihre Verwendung fiir
vollstindige Brennkammerkonstruktionen noch nicht bekannt geworden. Fer-
tigungstechnische Schwierigkeiten wegen groBer Sprodigkeit des Materials sind
dabei von EinfluB.

Der Verzunderungsvorgang beruht im wesentlichen darauf, daB sich alle
Metalle, mit Ausnahme der Edelmetalle, mit Sauerstoff zu Metalloxyden ver-
binden. Im heiBen Feuergas des Antriebsstrahls sind aber fast immer leicht
reagierende Sauerstoffanteile vorhanden. Es kénnen zwar noch andere chemische
Bestandteile (Chlorverbindungen, Schwefel) des Abgasstrahls angreifend
wirken, die Hauptwirkung geht aber vom Sauerstoff aus. Die Bildung einer
Zunderschicht kann also kaum vermieden werden; sie darf allerdings eine gewisse
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Dicke nicht iiberschreiten, muB8 festhaftend und weitgehend gasdicht sein. Bei
den technisch verwendeten zunderbestindigen Legierungen bildet sich eine
gasundurchlassige Oxydschicht aus, meist in Form von Cr,03,.

Als besonders bestindig gegen oxydierende Wirkungen miissen dann natiirlich
die Werkstoffe auf Metalloxydbasis selbst angesehen werden. Diese keramischen
Stoffe sind bis zu den durch ihre Schmelzpunkte begrenzten Arbeitstemperaturen
bestindig. Eine Ubersicht iiber feuerfeste Oxyde mit ihren Schmelzpunkten gibt
Tafel 4.1. Bemerkenswerterweise ist auch die Warmfestigkeit der meisten Oxyde
groBer als die der Sonderlegierungen. Leider sind erstere aber sehr spréode und
empfindlich gegen Temperaturwechsel, so daB sie bislang nur in Form von Uber-
ziigen verwendet wurden. Die neuerdings stark entwickelte Sintertechnik scheint
aber bedeutsame Aussichten auch in der Fertigung ganzer Metallkeramikteile
zu erdffnen.

Tafel 4.1 Schmelzpunkte feuerfester Oxyde
(nach E. Fitzer)

Oxyd Formel | Schmelzpunkt [°C]
Thoriumoxyd ‘ThO, 3050
Zirkonoxyd ZrO4 2700
Magnesiumoxyd MgO 2642
Zeroxyd CeO, 2600
Kalziumoxyd CaO 2570
Berylliumoxyd BeO 2530
Aluminiumoxyd Al,04 2046
Chromoxyd Cry,04 1990
Titanoxyd TiO, 1775
Siliziumoxyd SiOyg 1700

4.22 Stihle und Sonderlegierungen

Abgesehen davon, daB fiir viele der heute noch in Raketentriebwerken ab-
laufenden Verbrennungsreaktionen bei guter Flissigkeitskiihlung Brennkammer-
werkstoffe mit geringeren Warmfestigkeiten, aber guten Warmeleitfahigkeiten,
wie Kupfer und Aluminium, verwendet werden, ist auch hier Stahl in seinen
mannigfaltigen Legierungen der wohl am meisten verwendete Werkstoff. Hoch-
schmelzende Metalle, wie Molybdian, Tantal, Wolfram, lassen sich als Hoch-
temperaturwerkstoffe wegen ihrer ungeniigenden Zunderbestindigkeit bei hohen
Temperaturen nicht verwenden. Zunderbestindige Schutziiberziige aus hoch-
schmelzenden Metallen konnen allerdings eine gewisse Verbesserung bringen.

Bei den einfachen Eisen-Kohlenstoff-Legierungen konnen Temperaturen iiber
400°C ohne erhebliche EinbuBle an Festigkeit nicht angewandt werden. Durch
Zusitze von Chrom, Molybdin, Vanadium, Titan, die als Karbidbildner wirken,
lassen sich brauchbare Warmfestigkeiten bis etwa 600°C erzielen. Eine Steigerung
der Zunderbestindigkeit bis in den Bereich um etwa 1100°C ist ausschlieBlich
nur noch mit hochlegierten Chromstihlen oder Chrom-Nickel-Legierungen zu
erreichen. Der Chromgehalt beliuft sich dabei auf etwa 20 %. Unangenehm ist,

8e
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daB die Warmfestigkeit dieser relativ zunderfesten Legierungen nicht mit der
Zunderbestindigkeit Schritt hilt; sie begrenzt die Anwendung dieser Werkstolfe
auf maximal 950°C.

Die Arbeiten zur Verbesserung der Warmfestigkeit oxydationsbestindiger
Chromlegierungen fithrten schlieSlich zu den sogenannten Superlegierungen.
Diese Verbesserungen konnten durch Karbidhirtung und Ausscheidungshirtung
erzielt werden. Legierungen mit groBem Kobaltgehalt sind besonders giinstig.
Der Bereich der Arbeitstemperatur konnte fiir diese Speziallegierungen in seiner
oberen Grenze bis auf etwa 1000°C ausgedehnt werden. Die Zusammensetzungen
einiger Vertreter dieser Werkstoffgruppe sind in Tafel 4.2 angegeben.

Die Herstellung der Superlegierungen ist nicht ganz einfach. Von groBem Ein-
fluB auf die optimale Dauerstandfestigkeit sind vor allem genaueste Abstimmung
der Legierungsanteile und Prizision beim Hirten. Weitere Schwierigkeiten
ergeben sich in der Verarbeitung, denn je warmfester eine Legierung ist, um so
schlechter 1aBt sie sich bearbeiten. Die Legierungen mit hohem Kobaltgehalt
erfordern sogar Formgebungsmethoden, die sonst allgemein nicht mehr iblich
sind. Diesc Technik des Prazisionsgusses oder, wie sie noch genannt wird, GuB
in verlorene Formen 1iB8t auch die Herstellung kompliziert geformter Teile ohne
zeitraubende Nachbehandlung schnell und relativ billig zu.

Wie E. Fitzner jedoch bemerkt, wird durch die MaBnahmen zugunsten einer
Steigerung der Warmfestigkeit von Superlegierungen deren chemische Pestin-
digkeit erheblich verschlechtert. Als Ursache werden die sogenannten Fremd-
oxydbildungen von Vanadium, Wolfram und Molybdin angesehen, die einen
beschleunigten Zerfall der schiitzenden CryO3-Schicht bewirken. Als verbesserte
Zunderschutzschichten gibt E. Fitzer Al;03 und SiOg an, zusammen mit Hin-
weisen, wie diese auf hochlegierte Stihle duBerst verspréodend wirkenden Ver-
bindungen befriedigend als Oberflichenschutz auf Chromstahl aufgebracht
werden konnen. Die Annidherung an die Schmelzpunkte von Eisen, Nickel und
Kobalt diirfte eine wesentliche Steigerung der Warmfestigkeit entsprechender
Legierungen kaum mehr erwarten lassen.

4,23 Keramische Schutzsehichten und Sinterwerkstoffe

Wie schon friiher erwihnt, kénnen zunderfeste Schutzschichten auf hoch-
schmelzenden Metallen als auBerordentlich aussichtsreiche Kombinationen zur
Entwicklung hochtemperaturbestindiger Werkstoffe angesehen werden. Doch
wird mit einer Verwendung der héchstschmelzenden Metalle Molybdin, Tantal
und Wolfram (Tafel 4.3) als Tragermetall bei umfangreicheren Werkstiicken
nicht zu rechnen sein, weil unter anderem ihre Wichten fiir raketentechnische
Zwecke viel zu groB sind. Molybdidn zeigt zwar auch bei Temperaturen iiber
1000°C gute Festigkeitseigenschaften, ist aber schon ab 600°C ungewdhnlich
stark oxydationsgefihrdet. Noch ungiinstiger liegen die Verhiltnisse fiir den
Stoff mit dem hochsten Schmelzpunkt, den elementaren Kohlenstoff in Form von
Graphit. Sein Schmelzpunkt von 3900°C ist zwar sehr vielversprechend und
kénnte Graphit zu einem groBartigen Brennkammerwerkstoff machen, wenn dem
nicht die heftige Oxydationstendenz des Kohlenstoffs bei hohen Temperaturen
gegeniiberstehen wiirde, abgesehen davon, daB auch die Festigkeitseigenschaften
des reinen Graphits nicht sehr gut sind. Es sind bisher auch keine Hinweise
bekannt geworden, ob Graphit-Zunderschutzschichten verwendet werden konnen.
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Tafel 4.3 Eigenschaften einiger hichstschmelzender Elemente

. Wirmeleitzahl Schmelzpunkt

Element Wichte [cal/(cm 5 °C)] [°CT
C (Graphit) 3,51 0,3 3900
Ti 4,4 1727
Cr 71 1860
Fe 7,9 0,15 1535
Co 8,9 1492
Ni 8,9 0,14 1453
Mo 10,2 0,35 2622
Ta 16,6 0,13 3030
w 19,3 0,40 3380

Die als zunderfeste Schutzschichten verwendeten Materialien bauen sich in
der Hauptsache aus Oxyden auf. Zwei Beispiele fiir die Zusammenstellung
derartiger keramischer Schutzschichten enthilt Tafel 4.4. Um der Empfind-
lichkeit der Oxyde gegen Temperaturwechsel moglichst entgegenzuwirken, ist
es zweckmaiBig, die Schutzschichten recht diinn (0,01 bis 0,4 mm) aufzubringen.
Nach L. G. Davis hat sich fiir Molybdin ein Uberzug aus einer Glasgrundschicht
(mit 20 % ZrO,) und einer Deckschicht (mit 959, ZrO;) bei Belastungszeiten
bis zu 45 Minuten und Temperaturen bei 1400°C gut bewihrt.

Wenn man von der Verwendung reiner Oxydschichten zu Gemischen aus
bestimmten Hilfsmetallen und Metalloxyden iibergeht, erhilt man die sogenannten

Tafel 4.4 Zusammensetzung zweier wichtiger keramischer Schutzschichten
(nach W. C. Rous)

o

Bestandteile Zusammensetzung [Gew.%,)]
A-19 A-418
SiO, 36,3 28,6
BaO — 33,7
B,0; 14,1 4,9
Cr,04 — 23,0
CoO 1,3 —
ZnO — 3,8
NiO 0,5 —
K,0 3,6 —
Al,Oq4 26,4 0,8
CaO 4,5 2,7
Na,0 12,3 —
MnO 1,0 1,9
Bindeton 10,0 5,0

Brennbedingungen 900°C, 10 min 1020°C, 10 min
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Cermets (zusammengezogen aus ceramic und metal). Diese Cermets kénnen
sowohl durch Sintertechnik zu Vollwerkstoffen verarbeitet werden, lassen sich
aber auch durch Flammspritzen als Schutziiberziige auf Chrom-Nickel-Stahl
und Chrom-Nickel-Legierungen aufbringen. Ein Cermet kann beispielsweise aus
65 % Nickel und 35 9, Magnesiumoxyd aufgebaut werden. Wie E. Fitzer angibt,
lassen sich durch Cermetschutzschichten kurzzeitig Schutzwirkungen gegen
Temperaturen bis zu 1900°C erreichen. Der Nachteil liegt in der nur sehr kurzen
Arbeitszeit. Eine weitere Moglichkeit zur Anwendung von Schutzschichten
besteht in der Ausbildung von silizierten Schichten auf der Oberfliche von
Molybdan und Wolfram durch Behandlung mit dampfférmigen Siliziumhalogen-
verbindungen. Wie gleichfalls E. Fitzer nach eigenen Arbeiten bekanntgab,
diirften in diesen Disiliziden des Wolframs und Molybdins ausgezeichnete hoch-
temperaturbestindige Werkstoffe mit hervorragender Zunderbestindigkeit bis
iiber 1700°C gegeben sein. Der Angriff durch Sauerstoff bei der Verzunderung
filhrt zur Ausbildung einer glasartigen SiO,-Schicht, die trotz ihrer geringen
Dicke (0,01 bis 0,03 mm) so dicht ist, dal sie eine weitere Oxydation fast voll-
kommen verhindert.

Es war schon mehrfach von der sogenannten Sintertechnik die Rede. Dieses
auch als Pulvermetallurgie bezeichnete Verfahren erméglicht die Herstellung von
Vollwerkstoffen aus Substanzen, die auf Grund ihrer speziellen Eigenschaften
nicht nach den normalen metallurgischen Schmelzverfahren verarbeitet werden
konnen. Eine wesentliche Rolle spielt dabei neben hoher Temperatur die An-
wendung von hohen Driicken.

Bei den so gewonnenen Sinterwerkstoffen findet man meist eine Trennung in
sogenannte Hartstoffe, zu denen die Karbide, Boride und Silizide verschiedener
Elemente gezihlt werden, und in die schon bei den Schutzschichten erwihnten
Cermets. Letztere bauen sich also aus Metalloxyd-Metall-Verbundkérpern auf.
Es sei nochmals darauf hingewiesen, daB die Sinterwerkstoffe keine Schicht-
werkstoffe, sondern Vollwerkstoffe sind, wenn auch, wie im Fall der Cermets und
Silizide, die gleichen Ausgangssubstanzen vorliegen kénnen.

Reine, hilfsmetallfreie Karbide sind technisch nur von untergeordneter Be-
deutling. Ebenso sind die als Schneidlegierungen bewihrten Hartstoffe auf
Wolframkarbid- und Wolframkarbid-Titankarbid-Tantalkarbid-Basis mit Kobalt-
binder wegen ihrer geringen Zunderbestindigkeit fiir raketentechnische Zwecke
nicht geeignet. Wie R. Kieffer angibt, sind dagegen im Metallwerk Plansee
speziell entwickelte Hartstoffe (WZ-Legierungen) (Bild 4.12) auf Titankarbid-
basis mit Ni-Cr- und Ni-Co-Cr-Bindung als technisch brauchbar gefunden worden.
Bei Versuchstemperaturen zwischen 800 und 1200°C (Bild 4.13) ist beispielsweise
ein Hartstoff auf TiC-Basis mit Ni-Cr-Bindung ausreichend bestindig. Eigen-
schaften und Zusammensetzungen einiger WZ-Legierungen sind aus Tafel 4.5 zu
ersehen.

Von einigen Fachleuten werden die hochschmelzenden Boride von Titan und
Zirkon als aussichtsreiche Hartstoffe fiir die Hochtemperaturtechnik angesehen.
Sie sind verhiltnismaBig zunderbestindig und sehr hart. Zirkondiboridhartstoffe
haben sich nach amerikanischen Mitteilungen auch schon als Werkstoffe fiir
Raketendiisen ausgezeichnet bewihrt. Die Warmbiegebruchfestigkeit bei 1260°C
wird fiir diesen neuen Boridwerkstoff mit 42 bis 52 kp/mm? angegeben. Die
Zunderbestindigkeit soll bis fast 1200°C recht gut sein, die Wichte von 6 ist
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Tafel 4.5 Eigenschaften einiger WZ-Legierungen
nach R. Kieffer und F. Benesovsky)

Zusammensetzung . . e
) [Gew. %] Hiirte Biegefestigkeit
Bezeichnung /0 [kp/mm?] (kp/mm?]
TiC Ni Co Cr
WZ 1b 60 32 — 8 1010 135...150
WZ 1c 50 40 — 10 830 150...170
WZ 2 60 — 28 12 1160 110...125
WZ12a 75 15 5 5 1220 105...115
WZ12b 60 24 8 8 1090 130-..145
WZ12¢ 50 30 10 10 860 150-..165
WZ 124 35 39 13 13 720 170-..180
oy 8h 800°¢C 1A éIJOFC
18Co

Wz2

60h 1200°C
60h 1300°C

Bild 4.12 WZ-Legierungen nach verschiedenen Temperaturlests ( Planseewerk)

aullerdem recht giinstig. Nach einer Mitteilung von P. Schwarzkopf und F. W.
Glaser weist dieser Hartstolftyp auch eine gewisse Bestiindigkeit gegen schmelz-
flilssige Leichtmetallegierungen auf. Dem kidme ein groBes Interesse im Hinblick
auf die Verwendung von Metallbrinden als Energiequelle im Triebwerk zu.

Bei der Besprechung der zunderbestiandigen Schutziiberzige fiir feuerberiihrte
Winde wurden die Silizide schon kurz erwihnt. Ihre groBe Zunderbestindigkeit
paart sich mit relativ hohen Schmelzpunkten, so daB sie, im ganzen gesehen, als
ausgezeichnete und aussichtsreiche Hochtemperaturwerkstoffe angesprochen
werden konnen. Sie bieten weiterhin den Vorteil, daB sie entweder als chrzug
ader als durch Sintern gewonnener Vollwerkstoff eingesetzt werden konnen, was
eine breitere Anpassungsmoglichkeit an die jeweils gegebenen konstruktiven
Verhiltnisse mit sich bringen kann.
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ks wurde auBerdem schon erwihnt, daB das Aufbringen silizierter Schutz-
schichten das Grundmetall (z. B. Molybdidn) sehr spréde macht. Bedeutend
giinstiger erscheint in dieser Hinsicht daher die Anwendung von Sintervoll-
korpern aus Molybdiinsilizidpulver, obwohl auch bei diesen eine gewisse Sprodig-
keit erhalten bleibt. Die Zunderschicht besteht auch bei den Sintervollkérpern
aul Molybdinsilizidbasis hauptsiichlich aus Si0,.

Bild 1.13  Turbinenrad aus WZ-Legierung wird durch ein Knallgasgeblise
beaufschlagt ( Planseewerk)

Es bleiben abschlieBend noch die Metalloxyd-Metall-Verbundkorper (Cermets)
als Sintervollwerkstolfe zu erwihnen. Uber die wichtigsten Eigenschaften dieser
Gruppe wurde jedoch schon bei den keramischen Schutzschichten berichtet.

Um nicht den Eindruck entstehen zu lassen, zum Bau von Raketentriebwerken
wiire auf jeden Fall der Einsatz einer hochstentwickelten Metallurgic notwendig,
sei daraul hingewiesen, dall bei der Auswahl der Werkstoffe in erster Linie die
jeweiligen praktischen Anforderungen entscheiden. Iir kleine Triebwerke ge-
ringer Leistung und Triebwerke mit sehr kurzen Brennzeiten wird man kaum zu
besonderen ,,metallurgischen Spezialitiaten'’ greifen miissen. Dabei ist auller nach
Feststoff- und Flissigkeitsbetriecb noch nach wvielen besonderen Punkten zu
differenzieren. In vielen Fillen der gegenwirtigen Praxis kommt man mit
veredelten Stihlen, manchmal sogar mit Kupfer und speziellen Leichtmetall-
legierungen als Werkstolfl aus.

So arbeitete man in vielen Entwicklungslaboratorien bei kleineren Ausstrom-
disen eine Zeitlang mit Kupfer, dem lediglich durch einen Chromiiberzug etwas
mehr Erosions- und Wirmebestiindigkeit gegeben wurde, wobei zum Teil recht
gute Ergebnisse erzielt werden konnten. In der deutschen Raketenentwicklung
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verwendete man vor 1945 fiir ungekiihlte Feststofftriebwerke Dural und andere
Leichtmetallegierungen ebenfalls mit Erfolg.

Ausgewihlte Gebrauchsmetalle, an ihrer Spitze Spezialstihle, werden sich
wegen ihrer technologisch und 6konomisch giinstigen Eigenschaften noch fiir
langere Zeit, wenigstens quantitativ, an der Spitze der Triebwerkswerkstoffe
halten. Jeder Schritt zu entscheidend hoheren Triebwerksleistungen (hohere
spezifische Schiibe), wie sie von den modernsten raketentechnischen und astro-
nautischen Projekten zwangsliufig gefordert werden, geht iiber die Schwelle
verbesserter hochsttemperaturbestindiger Werkstoffe fiir die feuerberiihrten
Winde der Triebwerke. Die Wege dazu diirften durch die in diesem Abschnitt
hauptsichlich dargestellten Ansiitze vorgezeichnet sein.

4.3 Probleme der Brennkammerkiihlung
4.31 Brennkammerwand und Wirmeaustausch

Die hohe Temperatur der Verbrennungsprodukte und ihre groBe Geschwindig-
keit, besonders in der Ausstréomdiise, bewirken eine iiberaus intensive Warme-
abgabe der Feuergase an die Winde von Brennkammer und Ausstromdiise. Das
widerspricht scheinbar dem, was in Abschn. 3.4 von den in der Ausstromdiise
ablaufenden thermodynamischen Prozessen gesagt wurde. Die entsprechenden
Vorginge im Feuergas wurden als adiabatisch verlaufend dargestelit, d. h. ohne
Wairmeiibergang zwischen Gas und umgebenden Winden. Dieser Widerspruch
liegt jedoch in der vereinfachenden thermodynamischen Behandlung. Die friiher
durchgefiihrten Betrachtungen bezogen sich auf idealisierte Vorginge. AuBerdem
betragen die an die Wandungen abgegebenen Wirmemengen nur einen kleinen
Teil des- Gesamtwirmeinhalts der Feuergase. Die abgegebene Wirmemenge ist
dennoch so groB, daB sie ohne besondere Kiihlvorrichtungen von der Wand nicht:
aufgenommen werden kann.

Der Wirmeiibergang vom Feuergas an die Brennkammer kann im wesentlichen
nur durch zwei Vorginge bewirkt werden, einmal durch Konvektion und zum
anderen durch Strahlung. Der Hauptanteil wird in allen Fillen vom konvektiven
Wirmeaustausch getragen, wihrend die Strahlung nur zu etwa 5 bis 259%,
beteiligt ist. Beim konvektiven Wirmeaustausch iibertragen die Atome und
Molekiile des Feuergases wihrend ihrer ungeordneten Bewegung und Strémung
lings der Wandungen Wirmeenergie an die Molekiile des festen Wandmaterials.
Der bei der Verbrennungsreaktion als Strahlung frei gewordene Energieanteil
durchmiBt den Verbrennungsraum und verwandelt sich beim Auftreffen auf die
feste Wand ganz oder teilweise wieder in Wirmeenergie. In beiden Fillen mu
also danach getrachtet werden, den Wiarmeiibergang vom Feuergas an die feuer-
beriihrten Winde von Brennkammer und Ausstromdiise méglichst herab-
zusetzen.

Auf eine Moglichkeit, die Einwirkungen der Wirmestrahlung auf das Wand-
material zu vermindern, sei schon hier kurz eingegangen. Den Schliissel dazu
liefert die Tatsache, daB Strahlung mit den in Frage kommenden Wellenlingen
von spiegelnden Flichen reflektiert wird. Durch Hochglanzpolieren der inneren
Wandungen ist es méglich, die Strablungsverluste an die umgebenden festen
Wiinde wesentlich einzuschrinken.
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Die durch Konvektion an die Wandungen von Brennkammer und Diise ab-
gegebene Wiarmemenge ist davon abhingig, wie hiaufig die Gasmolekiile die Wand
treffen und wie groB der Temperaturunterschied zwischen Feuergas und Wand ist.
Wenn das Gas gerade so viel Wiarme abgibt, wie es von der inzwischen erwirmten
Brennkammerwand zuriickerhilt, spricht man von Temperaturgleichgewicht. Man
kann den EinfluB der Anzahl der GesamtmolekiilstoBe an die Wand auf den
Wirmeaustausch durch eine Ubergangszahl g beriicksichtigen. Sie gibt die
Wirmemenge an, die an eine Wandflidcheneinheit je Zeiteinheit bei einer Tempe-
raturdifferenz von einem Grad zwischen Gas und Wand abgegeben wird. Die vom
Gas an eine Wandflicheneinheit je Zeiteinheit abgegebene Wirmemenge, der
sogenannte spezifische Wéarmestrom ¢, ergibt sich damit zu

§=ay(Tg— Ty). (4.1)

T, ist die Gastemperatur, Ty, die Temperatur der feuergasberiihrten Wandfliche
und «,; die Warmeiibergangszahl.

Am konvektiven Wirmeaustausch nimmt praktisch nur die in Wandnihe
stromende Gasschicht teil. Die Warmeiibergangszahl ist proportional dem Druck
aus Gasdichte 0 und Stromungsgeschwindigkeit w. Da die Dichte mit wachsendem
Brennkammerdruck ansteigt und relativ hohe Stromungsgeschwindigkeiten vor-
liegen, beides bedingt durch den notwendigerweise groBen Massedurchsatz bei
leistungsfihigeren Fliissigkeitstriebwerken, wird damit natiirlich auch e,
verhiltnismaBig groB. Im Endeffekt wird dadurch an die Wandungen von
Raketentriebwerken bedeutend mehr Wirme abgegeben als an die Winde jeder
anderen Wirmekraftmaschine. Fiir Hochleistungs-Fliissigkeitstriebwerke mit
Brennzeiten von vielen Sekunden kann daher nicht auf zusitzliche Kiihlung fir
die feuerberithrten Winde verzichtet werden. Die Leistungsfihigkeit der Kiihl-
verfahren muB sogar wesentlich groBer sein, als es im sonstigen Warmekraft-
maschinenbau iiblich ist. Wenn man auch in der Raketentechnik die bekannte
Flissigkeitskithlung anwendet, so sind die konstruktiven Gesichtspunkte im
einzelnen doch recht spezieller Natur, wie spiter noch gezeigt werden soll.

Der spezifische Wirmestrom ¢ ist, iiber die Linge von Brennkammer und
Ausstromdiise gesehen, nicht in allen Querschnitten gleich. Das liegt daran, daB
sich sowohl die Wiarmeiibergangszahl e, als auch die Temperaturdifferenz Tg— T,
in der Richtung der Lingsausdehnung der Kammer einschlieBlich der Diise
erheblich dndern kénnen. Der HaupteinfluB kommt dabei der Anderung der
Ubergangszahl zu. Im Diisenhals ist ihr Wert am groBten, weil dort das Produkt
o -wseinen Héchstwert erreicht. AuBlerhalb des Diisenhalses steigt die Stromungs-
geschwindigkeit zwar auf Uberschallgeschwindigkeit an, die zunehmende Expan-
sion des Gasstrahls hat jedoch eine rapide Abnahme der Gasdichte zur Folge.
Aus diesem Grund hat also der spezifische Warmestrom im Diisenhalsquerschnitt
sein Maximum. Uber den schematischen Verlauf der Werte fiir den spezifischen
Wirmestrom in einem Triebwerk sind einige Anhaltspunkte in Bild 4.14 ge-
geben.

Ebenso wie durch Steigerung des Brennkammerdrucks nehmen natiirlich die
Wirmestrome an die Wandungen auch durch erhéhte Verbrennungstemperaturen
betrichtlich zu. In modernen Raketentriebwerken erreicht der spezifische
konvektive Wirmestrom im Diisenhalsquerschnitt Werte in der GréBenordnung
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von 10108 kcal/m2h°C. Der Strahlungswiirmestrom ist selbstverstindlich dort
am groBten, wo die Gastemperatur am héchsten ist, d. b. in der Brennkammer.
Die auftretenden Werte konnen bei 1,5 bis 2 -10¢ kcal/m2h°C liegen.

Wdrmelibergang

Bild 4.14 Verlauf des Warmestroms

Der Wirmestrom, der den inneren Wiinden von Brennkammer und Ausstrém-
diise durch Konvektion und Strahlung zugefiihrt wird, mu8 an die mit der
Kiihlfliissigkeit in Berithrung kommende duBere Wandflidche abgegeben werden.
Dabei ergeben sich fiir die innere und die duBere Wandfliche Temperaturen, die
durch die Beziehung

d
Twi— Twa=14§ T (4.2)

verbunden sind. Ty, ist die Temperatur der feuergasberiihrten Wandfliche,
Tygs die Temperatur der von der Kiihlfliissigkeit umspiilten Wandfliche, d die
Wanddicke und i die Wiarmeleitzahl des Wandmaterials. Die GréBSe d/4 be-
zeichnet man auch als den Wirmewiderstand der Brennkammer- oder Diisenwand.
Der Wirmewiderstand der Wandungen ist also um so gréBer, je dicker dieselben
sind und je kleiner deren Wirmeleitzahl ist. Man kann daraus fiir die praktische
Durchbildung eines Raketentriebwerks den auBerordentlich wichtigen SchluB
ziehen, daB es auf jeden Fall giinstig ist, die Brennkammerwand so diinn wie
irgend moglich zu machen und Werkstoffe mit groBer Wirmeleitfahigkeit zu
verwenden.

Die an die duBere Wandungsfliche gelangte Wiarmemenge wird auf die Kiihl-
fliissigkeit, deren Temperatur mit T') bezeichnet werden soll, iibertragen. Der
Wiirmeiibergang ist in diesem Bereich ausschlieBlich durch Konvektion gegeben.
Daher kann, analog zu den Verhiltnissen in der Kammer, die GréBe des auf-
tretenden Wirmestroms durch die Beziehung

§ = ax(Twa — Tk) (4.3)
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ausgedriickt werden, worin ¢ die Wirmeiibergangszahl fiir die Ubertragung der
Wirme von der duBeren Wandfliche an das umstromende Kiihlmittel ist. Man
erhilt durch Elimination von T, aus Gl. (4.2) und (4.3) einen Ausdruck fiir die
Temperatur der feuergasberiihrten Wandfliche:

1 d
Twi=Tk+4(;;+‘))- (4.4)

Die Temperaturinderungen bei der Wirmeabgabe durch das Feuergas an die
Wandungen und weiter an das Kiihlmittel gehen aus Bild 4.15 hervor. Wie man

T

Twi

Bild 4.15 Wadrmedurchgang durch Brennkammerwand

die Ausbildung der kiihleren Grenzschicht an der inneren Wandfliche zusitzlich
fordern kann, soll im anschlieBenden Abschnitt gezeigt werden. Auf jeden Fall
muB der Temperaturabfall innerhalb dieser Grenzschicht groB genug sein, um die
Temperatur Ty; noch unterhalb der obersten Grenze zu halten, bei der das
Wandmaterial merklich an Festigkeit verliert.

Wie aus Gl. (4.4) ersichtlich, kann die Temperatur T,,; herabgesetzt werden,
indem man einmal die Warmeiibergangszahl von der duBeren Wandfliche an das
umstréomende Kiihlmittel erhéht und zweitens den Wiarmewiderstand der
Wandungen verringert. Auf Moglichkeiten zur Verkleinerung des Wirme-
widerstandes wurde schon hingewiesen. Die GroBe der Wirmeiibergangszahl o
ist, genau wie die GroBe oz, vom MassefluB lings der umstrémten Wand abhingig.
Als stromendes Medium tritt hierbei jedoch das Kiihlmittel auf. Setzt man als
Kiihlmittel eine Fliissigkeit voraus, so bleibt deren Dichte wihrend des Durch-
flusses durch das Kiihlsystem praktisch konstant. Das heiBt, der Masseflu
entlang der &uBeren Kammerwandung wird in der Hauptsache von der Strémungs-
geschwindigkeit der Kiihlfliissigkeit bestimmt. Somit wird diese Strémungs-
geschwindigkeit von bedeutendem EinfluB auf die Gré8e von ak. Will man also
in einem Fliissigkeitstriebwerk eine intensive Kiihlung der Brennkammer- und
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Diisenwinde erreichen, so muB fiir eine groBe Stromungsgeschwindigkeit der
Kihlflissigkeit gesorgt werden. Ein groBer Wert von a ist dariiber hinaus von
Vorteil, um im Kiihlsystem T, nicht iibermiBig die Siedetemperatur der Kiihl-
fliissigkeit iibersteigen zu lassen.

4.32 Kiithlverfahren

Unter Beriicksichtigung der im vorangegangenen Abschnitt angestellten Be-
trachtungen wird die Notwendigkeit und Bedeutung hinreichend intensiver
Kiihlung fiir Raketenbrennkammern und Ausstromdiisen deutlich. Die hohen
Stromungsgeschwindigkeiten im Diisenhals gefihrden diesen besonders. Es wurde
in diesem Zusammenhang schon darauf hingewiesen, daB man aus diesem Grund
hochtemperaturbestindige Werkstoffe fiir die feuergasberiihrten Bauteile eines
Triebwerks zu entwickeln sucht. Es verbleibt aber auch dann noch eine erhebliche
Diskrepanz zwischen den bis heute erreichten Warmfestigkeiten und Zunder-
bestiandigkeiten der Werkstoffe (obere Grenze vielleicht etwa 1700°C) und den
Reaktionstemperaturen in modernen Hochleistungstriebwerken (etwa 2500 bis
3500°C). Fiir Triebwerke groBerer Leistung und lingerer Betriebszeiten wird
daher eine zusitzliche Kiithlung der Brennkammer- und Diisenwinde zur un-
umginglichen Notwendigkeit.

Die Ausbildung von Brennkammern und Diisen ohne zusitzliche Kiihlung
bleibt also auf Triebwerke beschrinkt, deren Betriebszeiten nur in der GroéBen-
ordnung von wenigen Sekunden liegen. Zu dieser Kategorie zihlen fast alle Fest-
stofftriebwerke und auch kleinere Fliissigkeitstriebwerke fiir Flugzeugabwehr-
raketen. Bei ersteren ist das Fehlen einer Fremdkiihlung konstruktiv bedingt,
weil ja ein zur Kiihlung verwendbares Medium in diesen Triebwerken nicht
vorhanden ist und die zusitzliche Aufnahme eines solchen ihre sonstigen Vorteile
(einfacher Aufbau und einfacher Betrieb) wesentlich beeintrachtigen wiirde. Auf
eine Moglichkeit zar Verlingerung der Brennzeiten bei Feststofftriebwerken
wurde schon hingewiesen. Man bildet den kompakten Treibsatz und die Brenn-
kammerwandung als feste Einheit aus und 1i8t den Abbrand in einem zentralen
Kanal des Treibsatzes beginnen, so daB sich fiir lingere Zeit eine gewisse Schutz-
wirkung fiir die Brennkammerwand durch die noch nicht an der Reaktion teil-
nehmenden Satzschichten ergibt. In gewisser Hinsicht kénnte man natiirlich
vielleicht auch dieses Verfahren als Fremdkiihlung durch eine isolierende Schutz-
schicht bezeichnen. Die Wirkung isolierender Schutzschichten wurde schon viel-
faltig bei Feststofftriebwerken erprobt, wenn auch damit eine fithlbare Ein-
schrinkung der Betriebszeiten nicht verhindert werden konnte.

Wenn man die genannten Triebwerke wegen der begrenzten Wirkung von
Schutzschichten und zur besseren Unterscheidung von Triebwerken mit echter
Fremdkiihlung als ungekiihlt bezeichnet, so ist schlieBlich doch ein anderer Vor-
gang bei ihnen viel bedeutender. Zur Sicherstellung der Triebwerksfunktion bis
zum BrennschluB muB nimlich in erster Linie die Warmeaufnahmefihigkeit des
Wandmaterials, also dessen Wirmekapazitit, bis dicht unterhalb der Warm-
festigkeitsgrenze zur Abfithrung des auf die Innenwinde auftreffenden Wirme-
stroms ausgenutzt werden. Diese Ausnutzung der Wiarmekapazitit des Werk-
stoffs wird bei Triebwerken ohne Fremdkiihlung kapazitive Kiihlung genannt.
Trotzdem werden die betreffenden Triebwerke im technischen Sinn als ungekiihlt
bezeichnet.
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Es konnte hier vielleicht der Einwand erfolgen, daB sich auch fiir derartige
Triebwerke eine Fremdkiihlung zwangsldufig ergeben kann. Das wire dann der
Fall, wenn die Brennkammerwandung gleichzeitig die AuBenhaut des Flugkérpers
bildet und der Luftstrom als fremdkiihlendes Medium in Erscheinung tritt. Die
Gasnatur des Mediums (geringe Dichte) wiirde aber bei geringen Stréomungs-
geschwindigkeiten nur sehr kleine Wiarmeiibergangszahlen aj liefern. Bei sehr
hohen Fluggeschwindigkeiten und- damit auch Strémungsgeschwindigkeiten
macht sich jedoch andererseits die aerodynamische Aufheizung (durch Ober-
flachenreibung) so auBlerordentlich stark bemerkbar, daB an einen ausreichenden
WirmefluB von der AuBenwand an die Luftstromung nicht mehr gedacht werden
kann. Die Ausnutzung der Wirmekapazitit des Wandmaterials bleibt also in
diesen Fillen der einzige Weg.

Vor der Darstellung der Verfahren zum Schutz der feuerberithrten Wandungen
durch Fremdkiihlung sei noch einmal an die Feststellungen in Abschn. 4.31
erinnert. Es wurde zunichst gefunden, daBl das zweckmiBigerweise fliissige Kiihl-
mittel zur Erziclung einer gro8en Wirmeiibergangszahl e mit méglichst hoher
Geschwindigkeit iiber die AuBenwandung von Brennkammer und Diise gefiihrt
werden muB. Dabei erweist es sich als auBerordentlich giinstig, das Kiihlmittel
unter Druck stromen zu lassen, weil sich dadurch sein Siedepunkt erhoht.
Technisch erfiillbar sind diese Forderungen durch Doppelwiinde fiir Brennkammer
und Ausstromdiise. Der Raum zwischen den Doppelwinden ist vom stréomenden
Kiithlmittel erfiillt. Die Kiihlmittelfihrung spielt eine sehr wichtige Rolle. Man
kann' das Kiihlmittel nicht einfach an einer beliebigen Stelle des Kiihimantels
eintreten lassen und es irgendwo wieder herausfiihren. Wichtig ist, daB das Kiihl-
mittel unbedingt jeden temperaturgefihrdeten Teil von Brennkammer und Diise
mit der erforderlichen Geschwindigkeit umstrémt. Die Bildung von Zonen mangel-
hafter Kiihlmittelstromung muB vermieden werden. Aus diesem Grunde muf
man eine Zwangsfiithrung fiir die Kiihlflissigkeit vornehmen. Technisch kann man
das auf verschiedenen Wegen erreichen. Von J. Stemmer wurde beispielsweise eine
Unterteilung des Kiihlmittelraums durch spiralférmig verlaufende Kiihlrippen
mit guten Erfolgen erprobt. Ein dhnliches Verfahren geht auf einen Vorschlag von
E. Singer aus dem Jahre 1935 zuriick. Dabei wird die Brennkammerinnenwand
von einer Kupferrohrschlange gebildet, die unter Anwendung der Kupferschwei-
Bung zu einer druckfesten und gasdichten Wand zusammengefiigt ist. Allerdings
sind die Schwierigkeiten bei der praktischen Ausfithrung eines solchen Kiihl-
systems nicht gering.

Zu den Problemen der Kiihlmittelfihrung mu auch die Frage gerechnet
werden, mit welcher Stromungsrichtung man das Kiihlmittel iiber die Wandun-
gen fiithrt. Darunter ist zu verstehen, ob das Kiihlmittel vom Brennkammerkopf
in Richtung der Ausstromdiise bewegt wird oder umgekehrt. Im ersten Fall
spricht man von einer Gleichstromkiihlung, weil die Richtungen von stromendem
Feuergas in der Brennkammer und flieBendem Kiihlmittel im Kiihmantel gleich
sind. Andernfalls bezeichnet man den Vorgang als Gegenstromkiihlung. Wie eine
einfache Uberlegung zeigt, kann im Gegenstromverfahren bedeutend mehr Wirme
von den feuerberiihrten Winden abgefiihrt werden als durch Gleichstromkiihlung.
Mit anderen Worten, bei Gegenstromkiihlung kommt man zur Aufnahme der
gleichen Wirmemenge mit weniger Kiihlflissigkeit aus. In der Praxis macht man
daher iiberwiegend von der Gegenstromkiihlung Gebrauch.



128 4 Konstruktive Grundprobleme der Gasdruck-Raketentriebwerke

Bisher wurde stets nur allgemein von fliissigen Kiihlmitteln gesprochen, ohne
Hinweis auf ihre Natur und Herkunft. Grundsitzlich konnte man auch Wasser
verwenden. Der entscheidende Nachteil einer Wasserkiihlung von Brennkammer
‘und Ausstréomdiise ist jedoch darin zu sehen, daB die Totlast des Aggregats recht
erheblich vergroBert werden wiirde, denn zu den energetischen Prozessen wiirde
das Kiihlwasser ja keinen Beitrag liefern. Im Gegenteil, bei bloBem Riicklauf des
erwirmten Kiithlwassers in den Vorratsbehilter oder Abfithrung ins Freie ginge
ein erheblicher Prozentsatz der durch den Verbrennungsvorgang erzeugten
Wirme dem eigentlichen Energieumsatz verloren. Unter Umstinden lieBe sich
der zuletzt genannte Vorgang in seiner vollen Auswirkung dadurch vermindern,
daB mittels eines Warmeaustauschers die vom Wasser aufgenommene Wirme zur
Vorwirmung einer oder beider Treibstoffkomponenten verwendet wird. Das
hiitte jedoch ein weiteres Anwachsen des toten Triebwerksgewichts zur Folge.
Sinnvoller scheinen dagegen Vorschlige zu sein, das Kiihlwasser bis zur Ver-
dampfung aufzuheizen und mit dem entstehenden Dampf iiber Turbopumpen
die Treibstoffe zu fordern. Wie aber G. B. Sinjarew feststellt, wire ein
derartiges Kiihlsystem nur bei sehr groBen Triebwerkseinheiten sinnvoll ein-
zusetzen.

Nach dem bisher Gesagten bietet sich die Verwendung einer der Treibstoff-
komponenten als umlaufendes Kiihlmittel fast von selbst an. Bei diesem Ver-
fahren wird automatisch eine gewisse Vorwarmung der betreffenden Treibstoff-
komponente erreicht, und zugleich kehrt die an das Kiihlmittel abgegebene
Wirme wieder in den BrennkammerprozeB zuriick und geht damit nicht ungenutzt
verloren. Das Verfahren selbst wird als Regenerativkiihlung bezeichnet und wurde
bisher in den weitaus meisten Fillen bei der Konstruktion fremdgekiihlter
Fliissigkeitstriebwerke angewandt. Dieses Kiihlverfahren ist also deshalb so
auBerordentlich vorteilhaft, weil es keine zusatzlichen Fliissigkeiten und Behilter
fiir deren Aufbewahrung erfordert und damit Triebwerke mit minimalem totem
Gewicht praktisch moglich sind.

Aber auch die Regenerativkiihlung weist Schwierigkeiten auf. Sie erwachsen
hauptsiachlich aus den thermischen Eigenschaften der kiithlenden Treibstoff-
komponente einerseits und aus deren fiir eine hinreichend intensive Kiihlung
notwendigem MassefluB durch das Kiihlsystem andererseits. Es kann dabei
vorkommen, da8 der Oxydator (z. B. Flussigsauerstoff) wegen ungiinstiger
Eigenschaften iiberhaupt nicht als Kiihlmittel zu verwenden ist, wihrend der
dazu ausgewihlte Brennstoff nicht die gesamte durch die Brennkammer- und
Diisenwand flieBende Wiarmemenge aufnehmen kann. In diesen Fillen wiirde also
eine reine Regenerativkiithlung versagen, und man muB zu HilfsmaBnahmen
greifen, die anschlieBend noch besprochen werden sollen. Eine andere Schwierig-
keit ist, daB bekanntlich zur Erzielung einer moglichst groBen Wirmeiibergangs-
zahl @y groBe Stromungsgeschwindigkeiten der Kiihlfliissigkeit im Kiihlmantel
angestrebt werden miissen. Daraus ergibt sich, daB besonders bei Triebwerken
kleinerer Abmessungen der Raum zwischen den Kithlmantelwinden sehr klein
sein muB, was zu nicht unerheblichen fertigungstechnischen Problemen fiihrt. Als
Beispiel mag das in Bild 4.8 gezeigte Triebwerk gelten, bei dem der Spalt im
Bereich des Diisenhalses nur 0,6 mm breit sein durfte. Eine Moglichkeit zur
Distanzhaltung in kritischen Fillen bieten jedoch die fiir die Kiihlmittelfiihrung
vorgesehenen rippenartigen Einbauten im Kiihlmantel.
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Es wiire noch zu erwihnen, daB groBe Stromungsgeschwindigkeiten im Kiihl-
mantel mit hydraulischen Verlusten verkniipft sind. Die dadurch bedingte
Erh6hung des Forderdrucks fir die Kiihlmittel-Treibstoffkomponente stellt
zusitzlich Anforderungen an die Leistung des Treibstoffordersystems, was bei
der Auslegung natiirlich zu beriicksichtigen ist. Eine Steigerung des Gewichts des
Fordersystems kann unter Umstidnden die Folge sein.

Es wurde schon von der Moglichkeit gesprochen, eine Senkung von T, nicht
nur durch eine VergréBerung von aj, sondern auch durch Verringerung des
Wirmewiderstandes der feuergasberiihrten Winde zu erzielen. Daraus ging
hervor, daB neben einer groBen Wirmeleitzahl des Wandmaterials vor allem
moglichst geringe Wanddicken anzustreben sind. Sehr diinne Winde kénnen
jedoch zu recht bedeutenden konstruktiven Schwierigkeiten bei der Herstellung
von Hochleistungsbrennkammern und Diisen fiihren, denn auf die vom Feuergas
bestrichenen Wandungen wirken unter Umstinden nicht unerhebliche Krifte ein.
Sie werden hervorgerufen durch die ortlichen Druckunterschiede zwischen dem
im Kiihlmantel stromenden Kiihlmittel und dem Druck der Feuergase in Brenn-
kammer und Ausstréomdiise. Diese Druckdifferenz ist an der Diisenmiindung
besonders groB. Man bedenke, daB in modernen Hochdrucktriebwerken die
Treibstofforderdriicke in die GréBenordnung von 60 bis 80 at gelangen kénnen,
der Feuergasdruck in der Diisenmiindung aber vielleicht unter 1 at liegt. Die
Schwierigkeit ist in Wirklichkeit nicht ganz so problematisch, da der Wiarme-
iibergang mit Anniherung an die Diisenmiindung geringer wird. Der Ausbildung
geniigend fester Innenwinde kommt also eine ziemliche Bedeutung zu. Giinstige
technische Voraussetzungen konnte der schon erwihnte Innenwandaufbau aus
einer spiralformigen Metallrohrschlange bieten. Die Rohrschlange von geringem
Querschnitt hilt der Druckdifferenz zwischen Kiihlmittel und Feuergas hin-
reichend gut stand. Der Gesamtbrennkammerdruck kann von einem festen Stahl-
mantel aufgenommen werden, der durch die Rohrschlange vor der Einwirkung
der hohen Feuergastemperaturen geschiitzt wird.

Der in Bild 4.15 schematisch dargestellte Temperaturabfall in der feuergas-
seitigen kiihleren Grenzschicht an der Brennkammerwandung laBt sich unter
Umsténden nicht in der notwendigen Gré8e durch reine Gegenstromregenerativ-
kiithlung erreichen. Es muB dann nach Wegen gesucht werden, die Ausbildung
einer kiihleren Grenzschicht durch zusiatzliche MaBnahmen zu verbessern. Eine
konstruktiv verhiltnismiaBig einfache I.osung besteht darin, daB man die wand-
nahen Bereiche des Verbrennungsraums mit einem UberschuB an Brennstoff
versieht, indem man den Brennkammerkopf in einer duBeren ringférmigen Zone
nur mit Einspritzorganen fiir Brennstoff besetzt. In Wandnéihe wird die Ver-
brennung dann unvollstindig und die Verbrennungstemperatur erheblich herab-
gesetzt. Man kann diesen Kiihlungseffekt noch dadurch verstirken, da8 man
nichtzerstiubten Brennstoff durch einen schmalen Spalt zwischen Kammerkopf
und Kammerwand eintreten liB8t. Der Brennstoff bewegt sich dann als diinner
Flissigkeitsfilm entlang der Brennkammerwand, legt sich damit schiitzend vor
das Brennkammermaterial und entzieht durch seine Verdampfung der Grenz-
schicht erhebliche Wiarmemengen. Allméhlich wird jedoch der verdampfende
Kiihlfilm durch den Hauptstrom der Verbrennungsprodukte unterspiilt, und die
Grenzschichttemperatur in groBerem Abstand vom Kammerkopf steigt wieder
an. Aus diesem Grund versiecht man dann die Brennkammerinnenwand mit in

9 Mielke, Raketentechnik
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gewissen Abstanden aufeinanderfolgenden Giirteln von feinen Bohrungen, durch
die ein Teil des im Kithimantel flieBenden Brennstoffs direkt in die Brennkammer
eintreten kann. Auch dabei bildet sich wieder ein Kiihlfilm an der Innenwand aus.
Bezieht man auch die Ausstromdiise konstruktiv in dieses Verfahren mit ein, so
1aBt sich also im Gesamtbereich der Feuergase eine wirkungsvolle Wandkiihlung
erreichen.

Alle diese und dhnliche Verfahren, die zum Teil einzeln und auch nebeneinander
angewandt werden konnen, faBt man unter dem Begriff innere Kiihlung zusammen.
Bei Ausbildung von diinnen Schichten des fliissigen Brennstoffs an der Brenn-
kammerinnenwand spricht man auch speziell von Film- oder Schleierkiihlung. Der
Brennstoffverbrauch fiir den Kiihlfilm setzt natiirlich den spezifischen Trieb-
werksschub herab, weil ein Teil des Brennstoffs nicht vollstindig verbrennt und
somit ungenutzte chemische Energie von den Verbrennungsprodukten aus dem
Triebwerk hinausgetragen wird. Die Brennstoffzufilhrung zur Ausbildung eines
Kiihlfilms durch radiale Bohrungen in Brennkammer- und Diiseninnenwand
(Bild 5.19) ist nicht ganz so vorteilhaft, weil dabei ein groBer Teil des Brennstoffs
durch den gegebenen Kiihlmittelférderdruck in Zonen des Verbrennungsraumes
gelangt, die von der Wand weiter entfernt sind. Bei relativ kurzen zylindrischen
Brennkammern (Bild 4.8) diirfte die Zufiihrung durch Schlitze zwischenKammer-
kopf und Kammerwand bessere und eventuell schon ausreichende Kiihlung
ergeben. Um die energetischen Verluste durch Filmkiihlung nicht zu gro8 werden
zu lassen, verwendet man in Raketentriebwerken hiufig kombinierte Kiihl-
systeme. Dabei wird dann durch miBige Innenkiihlung zuniachst der Warmestrom
an die Wandungen herabgesetzt. Soweit der verbleibende Rest des Wirmestroms
die Festigkeit des Wandmaterials noch beeintrichtigt, wird er schlieBlich durch
duBere Kiihlung bei relativ kleinen hydraulischen Verlusten im Kiihlsystem
weiter vermindert.

AbschlieBend sei noch eine moderne Variante der Innenkiihlung erwihnt,
deren Anwendung in vieler Hinsicht bedeutsame Vorteile gegeniiber den bisher
erwihnten Methoden aufweist. Es handelt sich dabei um die sogenannte Schwitz-
kiihlung. Wie schon erwihnt wurde, fiihrt die Ausbildung eines Kiihlfilms an den
Innenwandungen, wenn er méglichst vollstindig und gleichmiBig die gesamte
feuerberiihrte Oberfliche bedecken soll, unter Umstinden zu einer ziemlich
groBen Anzahl von Giirteln aus Kiihlmittelbohrungen in Brennkammer und Diise.
Die Kiihlmittelverluste sind aber gleichzeitig Brennstoffverluste und Verluste an
spezifischem Schub. Bildet man jedoch die Brennkammerinnenwand unter
Verwendung eines festen, aber porosen Materials aus, so konnte ein sehr gleich-
méBiger und von unnétigen Verlusten freier Durchtritt des Kiihimittels durch die
Innenwand erzielt werden. Das Kiihlmittel ,,schwitzt* also sozusagen durch die
innere Brennkammer- und Diisenwand hindurch. Dabei ist es noch nicht einmal
notwendig, daB das Kiihlmittel die Innenwandungen als Fliissigkeit erreicht.
Der VerdampfungsprozeB kann sich zu einem Teil auch schon in der Wand
selbst abspielen, so daB der Kiihlschleier kaum die fliissige Phase des
Brennstoffs enthilt. Wie schon angedeutet, ist dieses Verfahren, dem in der
praktischen Raketentechnik eine groB8e Zukunft gegeben wird, mit einem sehr
okonomischen Verbrauch von Brennstoff fiir die innere Kiihlung verbunden,
weil die Anreicherung mit Brennstoff auf eine diinne, wandnahe Schicht be-
schrankt bleibt.
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Zur Frage des Materials fiir die Ausgestaltung einer Brennkammer mit einer
,,8chwitzenden* Innenwand kann auf die frither erwihnten Sinterwerkstoffe
verwiesen werden. Deren innere Struktur kommt den gestellten Forderungen
geradezu ideal entgegen. Dieser Umstand ist dem besonderen HerstellungsprozeB
zu verdanken, bei dem der pulverformige Ausgangsstoff unter Druck- und
Temperatureinwirkung zu einer zwar festen, aber doch porésen Masse ,,verklebt‘
wird. Im Verein mit der groBen Bestindigkeit gegeniiber sehr hohen Tempe-
raturen macht diese weitere Eigenschaft die Sinterwerkstoffe zu einem besonders
aussichtsreichen Werkstoff fiir den Bau von Brennkammer- und Diiseninnen-
wandungen. Natiirlich ist gerade bei derartigen Materialien auch den Festig-
keitsfragen groBe Beachtung zu widmen. Erinnert sei an die Druckdifferenz
zwischen Feuergasraum und Kiihlmantel. Doch diirften die gegenwirtigen
Fortschritte in der Pulvermetallurgie auch in dieser Hinsicht zu guten Werk-
stoffen fiihren.

In diesem Zusammenhang sei noch eine raketentechnisch sehr wichtige
Anwendungsmoglichkeit der Schwitzkiihlung unter Einsatz von hochschmelzen-
den Sinterwerkstoffen erwihnt. Die Riickkehr von ballistischen oder astro-
nautischen Flugkoérpern zur Erdoberfliche ist auf Grund unter Umsténden sehr
hoher Geschwindigkeiten mit intensiver aerodynamischer Aufheizung der AuBen-
haut des Flugkorpers in den dichteren Schichten der Erdatmosphire verbunden.
Hier konnte vielleicht der sinnvolle Einsatz einer Schwitzkiihlung fiir die AuBen-
haut, zumindest an ihren gefihrdeten Teilen, die Gefahr einer thermischen
Zerstorung in gewissem Umfang verringern. Allerdings wiirde das Totlastgewicht
des Flugkorpers durch den wihrend des gesamten Fluges mitzuschleppenden
Kiihlstoffanteil nicht gerade vorteilhaft beeinfluBt werden. Dabei bleibt aber zu
entscheiden, ob andere Verfahren zur Sicherung einer ungefihrdeten Riickkehr
nicht mit noch ungiinstigeren Totlastgewichten verbunden sind.

4.4 Fordersysteme fiir fliissigen Treibstoff
4.41 Druckgasforderung

Wie aus den bisherigen Betrachtungen iiber die prinzipielle Arbeitsweise von
Raketentriebwerken hervorging, ist die Erzeugung eines leistungsfiahigen An-
triebsstrahls mit thermochemischen Brennkammerreaktionen verbunden, als
deren Folge sich zum Teil recht hohe Feuergasdriicke ergeben. Bei modernen
Hochdrucktriebwerken kann der Brennkammerdruck, wie gleichfalls schon
erwihnt wurde, iiber 50 at betragen. Die zur leistungsgerechten Aufrecht-
erhaltung des Verbrennungsprozesses notwendigen Treibstoffmengen miissen
gegen diesen Druck in die Brennkammer gefordert werden. Will man gute Gemisch-
bildung erzielen, so ist es auBerdem unumginglich, den Treibstoff mit einem
gewissen Uberdruck in die Brennkammer einzuspritzen. Bedenkt man noch, da8
die Stromungswiderstinde in Leitungen und Ventilen zwischen Treibstoff-
behélter und Brennkammer mit unvermeidbaren Druckverlusten fiir den
flieBenden Treibstoff verbunden sind, so bekommt man eine ungefihre Vor-
stellung von den unter Umstinden sehr hohen Leistungsanforderungen an die
Vorrichtungen und Hilfsmittel zur Erzeugung des notwendigen Ausgangsforder-
drucks.

ge
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Die Verfahren zur Erzeugung der Treibstofforderdriicke kann man in zwei
Hauptgruppen einteilen. In der einen Gruppe sind die sogenannten Druckgas-
fordersysteme zusammengefaBt, in der anderen alle Verfahren unter Verwendung
von Treibstoffpumpen. Zunichst sollen hier die Druckgasfordersysteme niher
betrachtet werden, die manchmal auch als Verfahren mit Verdringerzufiihrung
bezeichnet werden.

Das Grundprinzip simtlicher Druckgasférdersysteme ist gleich, wenn sichim
einzelnen teilweise auch recht erhebliche Unterschiede in den technischen
Verfahrensweisen ergeben. Bei der Verdriangerzufithrung wird der Treibstoff durch
ein unter hohem Druck in die Treibstoffbehilter eintretendes Gas der Brenn-
kammer zugefiihrt. Die verschiedenen Systeme dieses Forderverfahrens unter-
scheiden sich einmal durch die Methode der Druckgaserzeugung und zum anderen
nach den Verfahren, wie man das Druckgas auf den fliissigen Treibstoff wirken
ldBt. In allen Fillen ist die Entfaltung groB8er Druckkrifte in den Treibstoff-
behiltern erforderlich. Diese Behilter miissen also unbedingt so fest ausgelegt
werden, daB sie den auftretenden Driicken standhalten. Das heiBt, sie werden
entsprechend dickwandig und schwer, ein Nachteil aller Druckgasfordersysteme.
Allerdings spielen dabei auch wieder die speziellen Leistungsforderungen und
Verwendungszwecke der Triebwerke eine Rolle. Fiir Raketen mit gro8en Treib-
stoffzuladungen, also von einigen Tonnen an aufwirts, und vor allem bei Hoch-
druckbetrieb wird man natiirlich niemals Druckgasforderung anwenden, weil sich
dadurch ein sehr groBes Totlastgewicht fiir die Raketenkonstruktion ergeben
wiirde. Fiir diese Verhiltnisse und Zwecke sind andere Forderverfahren giinstiger,
iiber die anschlieBend berichtet werden soll. Fiir Triebwerke geringerer Leistung
jedoch laBt sich die Druckgasforderung durch-
aus mit gutem Erfolg einsetzen. Das betrifft
beispielsweise Triebwerke fiir Flugzeugabwehr-
raketen und Flugzeugstarthilfen auf Flissig-
treibstoffbasis. Die in allen Punkten kleinere
Dimensionierung dieser Triebwerkstypen ergibt
fir Verdrangungszufithrung giinstigere Ge-
wichtsverhidltnisse in bezug auf die gesamte
Totlast, als es durch die Verwendung ent-
sprechender Férderpumpen moglich wire.

Ein sehreinfaches System zur Forderung von
Treibstoff durch Druckgas ist in Bild 4.16 sche-
matisch dargestellt. Das Druckgas wird dabei
vor Inbetriebnahme des Triebwerks in einem
Hochdruckbehilter I gespeichert. Der Druck
in dem Behilter kann, in Abhingigkeit von den
fordertechnischen Daten, in der GréBenordnung
von 200 bis 300 at liegen. Man gibt, wenn es
die Grundform des Flugkérpers zuliBt und
die sonstigen konstruktiven Voraussetzungen
gegeben sind, diesem Hochdruckbehilter mog-
lichst die Form einer Kugel, weil das Ge-

Bild 4.16 wicht eines solchen Behilters bei gleichem
Schema der Druckgasforderung  Volumen, verglichen mit dem Gewicht jedes
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anders geformten Behilters, ein Minimum wird. Man wird jedoch nicht immer
diese gewichtsmiBig ideale Form verwirklichen kénnen, vor allem, wenn Pro-
bleme der giinstigsten Raumausnutzung im Flugkérper im Vordergrund stehen.

Beim Anlassen des Triebwerks wird dem Druckgas der Weg durch das Reduzier-
ventil 2 freigegeben. Die entsprechende Regelung dieses Reduzierventils, das eine
Herabsetzung des hohen Drucks, mit dem das Gas aus dem Hochdruckbehilter
stromt, bis auf den Druckwert, der zur Forderung des Treibstoffs vorgesehen ist,
bewirkt, ist ein sehr wichtiger Vorgang. SchlieBlich ist davon die gleichmiBige
Treibstoffzufithrung zur Brennkammer abhiingig. Ohne Reduzierventil wiirde der
Druck in den Treibstoffbehédltern von einem Maximalwert je nach Treibstofl-
verbrauch und Gasausdehnung sehr schnell abfallen. Zwischen dem Reduzier-
ventil und den Treibstoffbehéltern 4 befinden sich in den Druckgasleitungen noch
zwei Ventile 3, die vor dem Anlaufen des Triebwerks das Uberstrémen und
Vermischen der Treibstoffkomponenten verhindern sollen, falls sich das Gerit
nicht in vertikaler Lage befindet. Man bildet sie als einfache Sprengmembran-
ventile aus, deren Zerstérung mit Einsetzen der Druckgaswirkung den Weg fiir
das Druckgas zu den Treibstoffbehiltern freigibt. Eine der gewiinschten Leistung
des Triebwerks entsprechende Regelung des Treibstoffzustroms zur Brennkammer
6 erfolgt durch die in den Zuleitungen befindlichen Ventile §. Ein Treibstoff-
fordersystem dieser Art ist also recht einfach und hat daher fiir kleinere und
schwichere Triebwerke auch schon oft Anwendung gefunden.

Die Druckgasférderung nach dem eben geschilderten Prinzip, also durch Druck-
gas aus einem besonderen Hochdruckbehilter, hat aber auBler den allen Ver-
driangungszufiihrungssystemen eigenen Mingeln noch einen besonderen Nachteil.
Er ist darin zu sehen, daB das Gewicht des fiir das Herausdriicken des gesamten
Treibstoffs aus den Behiltern erforderlichen Gases sebr gro8 werden kann. So
sind beispielsweise fiir die Zufithrung von 1 m? Treibstoff bei einem Druck von
35 bis 40 at in den Behiltern etwa 50 kp Luft erforderlich. Der Hochdruck-
behilter muB, um diese Gasmenge aufnehmen zu kénnen, ein Fassungsvermégen
von rund 150 1 haben. Dabei ist ein Anfangsdruck von 300 at in dem Hochdruck-
behilter vorausgesetzt. Ein entsprechender Hochdruckbehilter in Kugelform aus
hochwertigem Stahl hat bei einem Durchmesser von 680 mm ein Gewicht von
ungefahr 150 kp. Dieser allein auf den Hochdruckbehilter entfallende Gewichts-
anteil zeigt, bezogen auf die damit erzielte Leistung des Fordersystems, daB ein
Zufithrungsverfahren dieser Art fiir Hochleistungsraketen kaum in Frage
kommen kann.

Selbstverstindlich kann auch nicht jedes beliebige Gas als Druckgas in der-
artigen Fordersystemen Verwendung finden. Diese Einschrinkung gilt aber auch
fiir alle Verfahren, bei denen ein Druckgas unmittelbar mit den fliissigen Treib-
stoffkomponenten in Berithrung kommt. So sind vor allem Gase unzulissig, die
mit den flissigen Treibstoffkomponenten oder deren Verdampfungsprodukten
explosive oder sonst irgendwie reagierende Gemische ergeben wiirden. Am
vorteilhaftesten sind daher chemisch neutrale Gase, wie Stickstoff und Helium.
Einfache PreBluft wird man also nur in besonderen Fillen einsetzen kénnen, es
sei denn, man bedient sich eines kleinen technischen Kunstgriffs und laBt das
Druckgas nicht direkt mit der Treibstofffliissigkeit in Berithrung kommen,
sondern leitet es in eine sogenannte Verdringerblase, die sich in dem betreffenden
Treibstoffbehilter befindet. Die Druckluft bliht die Verdringerblase allmihlich
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auf und driickt so, gewissermaBen indirekt, den Treibstoff aus dem Behilter
heraus. Es muB natiirlich auch dabei darauf geachtet werden, daB die Wechsel-
wirkungen zwischen dem flexiblen Material der Blase und dem Treibstoff nicht
zu unerwiinschten Folgen fiihren. So wiirde beispielsweise die Verwendung einer
Verdringerblase in einem Fliissigsauerstofftank wegen seiner niedrigen Temperatur
wohl gréBte Schwierigkeiten bereiten. Druckgasférdersysteme mit Verdringer-
blase haben jedoch in der Raketenpraxis schon vielfiltig Anwendung gefunden.

Die eben erwiahnte Moglichkeit des Auftretens von chemischen Reaktionen
zwischen Druckgas und Treibstoffkomponente bei direkter Beriihrung kann aber
auch genutzt werden. Wenn namlich das Einleiten eines Gases oder einer speziellen
Fliissigkeit in den betreffenden Treibstoffbehilter dort zur Bildung von zusitz-
lichem Druckgas unter Reaktion eines Teils des Treibstoffs fiihrt, wire damit eine
Moglichkeit gegeben, die Menge des primiren Druckgases oder sonstigen Wirk-
stoffs erheblich zu reduzieren. Es wurden schon zahlreiche Vorschlige dieser Art
gemacht, aber dieses Verfahren hat doch nicht zu iibersehende Nachteile. Erstens
ist es nicht immer méglich, zu einer gewihlten Treibstoffkomponente auch eine
entsprechende reaktionsfihige Substanz zu finden, und zweitens 1dBt sich ein
derartig diffiziler Reaktionsablauf in den Treibstoffbehiltern kaum sicher
kontrollieren und beherrschen. Aus diesem Grund hat dieses Verfahren auch
bisher kaum praktische Anwendung gefunden.

Als Variante des eben dargestellten Fordersystems kann man sich noch
folgendes Verfahren denken: Wenn als Oxydator Fliissigsauerstoff eingesetzt
wird, kénnen die sich infolge der unvermeidlichen Verdampfung bildenden gas-
férmigen Sauerstoffanteile zur Druckbildung im Sauerstoffbehilter ausgenutzt
werden. Unter Umstéinden lieBe sich sogar ein Teil des frei werdenden gasférmigen
Sauerstoffs unter Verwendung einer Verdringerblase in den Brennstoffbehilter
einleiten. Aber auch diese Methode ist in ihrem Ablauf auBlerordentlich schlecht
zu beherrschen, so daB sie gleichfalls kaum praktische Anwendung gefunden
haben diirfte.

Wesentlich giinstigere Bedingungen ergeben sich dagegen fiir Druckgasforder-
systeme, bei denen das Druckgas in erwidrmtem oder sogar heiBem Zustand
angewendet wird. Die gegeniiber dem ,,Kaltverfahren'* kleinere Wichte des
Druckgases im heiBen Zustand hat eine entsprechende Verminderung der zur
Férderung eines bestimmten Treibstoffvolumens notwendigen Druckgasmenge
zur Folge. Infolgedessen werden auch die Abmessungen und das Gewicht des zur
Druckgasspeicherung im Flugkorper erforderlichen Hochdruckbehilters kleiner.

Zur technischen Losung dieses recht bedeutsamen Grundgedankens gibt es
verschiedene Wege. So lieBe sich eine Vorwiarmung des urspriinglich kalten Druck-
gases eventuell unter Ausnutzung der Verbrennungswirme des in geringen
Mengen in einer kleinen Hilfsbrennkammer reagierenden Treibstoffs erreichen,
oder man ldBt das kalte Druckgas ganz fort und benutzt die in der kleinen Hilfs-
brennkammer entstehenden Verbrennungsgase zur Treibstofforderung. Die Ver-
wendung eines Teiles der fliissigen Treibstoffkomponenten verursacht einen recht
komplizierten zusitzlichen technischen Aufwand fiir die Regelung der Druckgas-
erzeugung. Unter Umstéinden wiren auch die in der Hilfsbrennkammer auf-
tretenden Temperaturen so hoch, daB weitere Hilfsmittel zur Temperatursenkung
notwendig werden konnten. Man kann diese Komplikationen weitgehend
vermeiden, wenn man an Stelle des reagierenden fliissigen Treibstoffs eine ent-
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sprechend ausgelegte Feststoffpatrone zur Erzeugung des Druckgases einsetzt.
Der Abbrand einer solchen Feststoffpatrone la8t sich heute nach der maximalen
Verbrennungstemperatur und vor allem der gleichmiBigen Gaserzeugung je Zeit-
einheit so befriedigend festlegen, daB mit dieser Anordnung eines der erfolg-
reichsten Druckgasfordersysteme gegeben ist.

Infolge der kleinen Wichte der heiflen, aus der Feststoffpatrone entwickelten
Verbrennungsgase kann man fiir die Zufithrung von 1 m? Treibstoff zur Brenn-
kammer etwa 12 bis 15 kp Feststoffladung unter Beriicksichtigung verschiedener
Abkiihlungseffekte in Leitungen und Behiltern annehmen. Nun haben auBerdem
Feststoffpatronen noch eine verhiltnismiBig groBe Wichte (im Vergleich zu
Hochdruckgas), so daB Volumen und Gewicht des Hilfsbrennraums nicht einmal
allzu groB zu werden brauchen. Es ist daher méglich, unter Einsatz einer Fest-
stoff-Druckgaserzeugungsanlage zur Verdringung der gleichen Menge Treibstoff,
verglichen mit Hochdruckgasspeicherung, etwa 160 kp Konstruktionsgewicht je
m?® Fordermenge in der Forderanlage einzusparen. Es muBl aber mit Nachdruck
darauf hingewiesen werden, daB sich die fiir Druckgasférderanlagen verwendbaren
Feststoffpatronen ganz erheblich von den iiblichen Treibsitzen auf Feststoffbasis
unterscheiden. Wihrend Raketentreibsitze gewohnlich mit Verbrennungstempe-
raturen um etwa 2000°C arbeiten und zumeist fiir Brennzeiten unter 40 bis
45 Sekunden ausgelegt werden, miissen die Feststoffpatronen zur Druckgas-
erzeugung fiir mehrere Minuten konstanten und betriebssicheren Abbrand liefern,
wobei die Temperaturen héchstens 600 bis 900°C betragen diirfen. Die Ver-
brennungsgeschwindigkeiten v, derartiger Sitze sind daher sehr klein und liegen
meist zwischen 0,8 und etwa 3,0 mm/s.

Zusammenfassend sei darauf hingewiesen, daB alle Druckgasfordersysteme
zumindest erheblich festere und darum schwerere Treibstoffbehilter als die noch
zu erérternden Pumpenfordersysteme erfordern. AuBerdem kénnen die Druck-
gaserzeugungs- oder -speicheranlagen mit recht erheblichem Gewichtsaufwand
verbunden sein. Diese fiir die Gewichtsbilanz des Flugkérpers nachteiligen Fak-
toren werden jedoch nur bei Hochleistungstriebwerken (groBer Schub, hohe
Verbrennungsdriicke, lange Brennzeiten) besonders kritisch. Bei kleineren und
schwicheren Triebwerken ist der Gewichtsanteil des Druckgasfordersystems aus
konstruktiven Griinden durchweg niedriger als fiir ein gleichwertiges Pumpen-
fordersystem. Letztere bleiben daher in ihrer Anwendung in der Hauptsache auf
Triebwerke fiir GroBraketen beschrinkt.

4.42 Forderung durch Pumpenaggregate

Der bedeutsamste Vorteil der Pumpenzufithrung gegeniiber den Verdringer-
systemen liegt darin, daB in den Treibstoffbehiltern der Triebwerke keine hohen
Driicke erzeugt werden miissen. In einigen Fillen sorgt man zwar fiir einen gerin-
geren Uberdruck (etwa 2 bis 3 at) in den Behiltern, um das Einlaufen der flissigen
Treibstoffkomponenten in die Pumpenzuleitungen zu unterstiitzen, aber dabei
ist keine groBere Dicke der Behilterwandungen erforderlich.

Zu den Ausfiihrungsformen von Treibstofforderpumpen und ihrer Antriebs-
systeme ist folgendes zu sagen: Gewohnliche Kolbenpumpen erweisen sich fiir
diesen Anwendungszweck allgemein als nicht geeignet, weil fiir groBe Forder-
leistungen der mechanische Aufwand zu einer Schwerfilligkeit des ganzen
Systems fithrt. Dariiber hinaus sind unter Umsténden recht schwierige Dichtungs-
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probleme fiir manche Treibstoffe zu 16sen. Allerdings lassen sich, wie J. Stemmer
betont, Kolbenpumpen nach Art der Einspritzpumpen fiir Dieselmotoren bei
einfachen Experimenten mit kleineren Triebwerken zur Férderung von ,,nor-
malen’’ Brennstoffen (Kohlenwasserstoffe) verwenden. Fiir Treibstoffkompo-
nenten wie Fliissigsauerstoff, Salpetersidure und Fluor kénnen sie allerdings nicht
verwendet werden. Bei GroBversuchen mit Fliissigkeitstriebwerken wird daher
als Forderaggregat die Kreiselpumpe, meistens in der speziellen-Form der
Zentrifugalpumpe, verwendet.

Bei diesem Pumpentyp stromt die zu fordernde Flussigkeit in axialer Richtung
in das Laufrad hinein und wird durch dessen schnelle Drehung radial in ein
Spiralgehduse gedriickt, von wo die Weiterleitung erfolgt. Bei diesem Vorgang
werden sowohl der Druck als eventuell auch die Geschwindigkeit der Flissigkeit
erhoht. Die sich dabei ergebende sogenannte Geschwindigkeitshohe kann im Leit-
schaufelteil des Spiralgehduses fiir eine zusitzliche Drucksteigerung nutzbar
gemacht werden. Die Leistung derartiger Pumpen ist nach der Auslegung von der
Drehzahl des Laufrades abhingig. Die Drehzahl wird man so gro8 wie méglich
wihlen, um die Abmessungen der Pumpe klein zu halten. Als bemerkenswerte
Vorteile der Kreiselpumpen gegeniiber den Kolbenpumpen seien stoBfreie
Forderung, Fortfall storanfalliger Ventile, kleine Abmessungen und geringes
Gewicht bei sehr groBen Leistungen genannt.

Fir die konstruktive Auslegung der Treibstoffpumpen ist der Forderdruck,
ebenso wie die Fordermenge, in der Regel vorgegeben. Aus Gewichtsgriinden
wird man versuchen, mit einer einstufigen Pumpe fiir jede Treibstoffkomponente
auszukommen. Bei der Konstruktion der Brennstoffpumpe erwachsen meist
kaum nennenswerte Schwierigkeiten; dafiir miissen um so mehr Faktoren beim
Aufbau von Pumpen fiir so schwierig zu handhabende Stoffe wie Fliissigsauerstoff,
Salpetersidure, Wasserstoffsuperoxyd, Fluor und édhnliche beachtet werden. In
diesen Fillen kommt der Auswahl der richtigen Werkstoffe, den Dichtungs-
problemen und den Fragen der giinstigsten Lagerung drehender Teile auBer-
ordentlich groBe Bedeutung zu. Auf konstruktive Einzelheiten hier niher
einzugehen diirfte kaum notwendig sein, weil auf die einschlidgige Fachliteratur
verwiesen werden kann. Lediglich der Hinweis mag noch von Interesse sein,
daB fiir Raketenantriebe nur solche Pumpen zur Anwendung kommen, bei
denen der Druck des Fordergutes, wie schon angedeutet, am Austritt des Pumpen-
gehiduses groBer ist als am axialen Eintritt.

Das vorteilhafteste Antriebsaggregat fiir Kreiselpumpen ist die Dampf- oder
Gasturbine, weil mit ihrer Hilfe die notwendigen hohen Drehzahlen firr die
Pumpen leicht erreicht werden kénnen. Es erwies sich konstruktiv als vorteilhaft,
die Turbine und die entsprechende Anzahl von Treibstoffpumpen, eventuell auch
Kiihlmittelpumpen, auf einer.gemeinsamen Welle anzuordnen. Auf diese Weise
entstehen die sogenannten Turbopumpenaggregate (Bild 4.17), die im Zuge der
Raketenentwicklung zu duBerst wichtigen Bestandteilen hochleistungsfihiger
Triebwerke geworden sind. Man nennt die Turbopumpen in Flissigkeitsraketen
hiufig auch, nicht ganz zu Unrecht, das Herz der Triebwerke. Sie regeln nicht
nur deren Schub, sondern ihre Betriebssicherheit ist auch von entscheidendem
EinfluB auf die Gesamtfunktion des Antriebsaggregats. Der Entwicklung und
Herstellung geeigneter Turbopumpen muB daher in der Raketentechnik besondere
Aufmerksamkeit gewidmet werden.
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Zum Antrieb der Turbinen ist hochgespanntes Gas oder iiberhitzter Dampf
erforderlich. Die Erzeugung dieser Arbeitsmedien erfolgt meist in besonderen
Gas- oder Dampferzeugern. Die gebriauchlichen Verfahren zur Erzeugung von
Gas oder Dampf sind recht verschieden. Ein mit gutem Erfolg erprobtes Verfahren
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Bild 4.17 Turbopumpenaggregat

beruht auf der Zersetzung von Wasserstoffsuperoxyd in Gegenwart von Kalzium-
permanganat. Das Betriebsschema eines Fordersystems dieser Art ist stark
vercinfacht in Bild 4.18 dargestellt. Aus einem oder mehreren Druckgasbehiéltern 1
stromt iiber ein Reduzierventil 2 gasférmiger Stickstoff in den Peroxydbehilter 3
und driickt das Peroxyd in den Gas-Dampf-Generator 4. In diesem findet die
katalytische Zersetzung des Peroxyds statt, wobei neben iiberhitztem Wasser-
dampf gasformiger Sauerstoff entsteht. Dieses Arbeitsmedium beaufschlagt die
Turbine 3, von der die beiden Treibstoffpumpen 6 und 7 angetrieben werden.
Der ZufluB der Treibstoffkomponenten aus den Behiltern 8 und 9 iiber die
Pumpen zur Brennkammer 10 kann durch pneumatisch betétigte Ventile 17 und
12 geregelt werden. Der Abdampf der Turbine wird iiber eine besondere Leitung
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in der Nihe der Hauptdiise ins Freie gefiihrt, wenn cr nicht noch anderweitig
verwendet wird.

Dieses Schema 148t sich dadurch verandern, daB bei der Erzeugung des Arbeits-
mediums nicht besondere Hilfsstoffe, sondern kleinere Mengen des Haupttreib-
stoffs Verwendung finden, wie aus Bild 4.19 zu ersehen ist. Voraussetzung fiir
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Bild 4.18 Bild 4.19 Schema der Pumpenfirderung
Schema der Pumpenforderung unter Verwendung des Haupttreibstoffs

ein derartiges Verfahren ist natiirlich, daB die Treibstoffkomponenten in geeigneter
Weise miteinander reagieren. Nicht immer wird es giinstig sein, die in der Haupt-
brennkammer ablaufende Reaktion sozusagen im kleinen noch einmal im Gas-
generator zu kopieren, da ,,heiBe’* Reaktionen an dieser Stelle recht groBe tech-
nische Probleme aufwerfen wiirden. Brauchbarer wiren auch hier wieder relativ
»kalt' verlaufende Gas-Dampf-Entwicklungen. Dadurch wird der Anwendungs-
bereich dieses Verfahrens natiirlich ziemlich eingeschriankt. AuBerdem erfordert
es noch eine elektrische AnlaBvorrichtung fir die Startphase, weil die Pumpen
zunichst erst einmal bestimmte Mengen der Treibstoffkomponenten in den
Gasgenerator fordern miissen, ehe die Turbine ihre Antriebsarbeit aufnehmen
kann.

Das bekannteste Beispiel fiir Fordersysteme mit Turbopumpenaggregate nach
dem zuerst genannten Schema, also unter Verwendung von Hilfsstoffen zur



4.4 Fordersysteme fiir fliissigen Treibstoff

Gas-Dampf-Erzeugung, war die Forder-
anlage des Aggregat 4 (A4). Als Hilfs-
stoffe dienten hier (Bild 4.20) hochkon-
zentriertes Wasserstoffsuperoxyd 3 und
gelostes Permanganat 4. Beide Stoffe
wurden durch Druckluft, aus acht Druck-
flaschen I iiber das Reduzierventil 2
stromend, in den Gas-Dampf-Erzeuger §
gefordert. Durch die darin ablaufende
Reaktion entstand ein Gas-Dampf-
Gemisch mit einer Temperatur von etwa
400 bis 500°C, je nach der Konzentra-
tion des Peroxyds. Je Sekunde wurden
dabei rund 2kp Gas-Dampf erzeugt. Das
Gewicht des Gas-Dampf-Generators
betrug einschlieBlich Armaturen rund
148 kp. Das Arbeitsmedium wurde einer
zweistufigen Curtis-Turbine 6 zugeleitet.
Auf der gleichen Welle mit dem Tur-
binenrad sallen die Zentrifugalpumpen
fir den flilssigen Sauerstoff 7 und den
Athylalkohol 8. Das Turbopumpen-
aggregat wurde durch diesen Aufbau sehr
leistungsfidhig und kompakt (Bild 4.17
und 4.21). Die Hochstdrehzahl der Tur-
bine war 5000 min~!, wihrend die
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Bild 4.20 Férderschema des A4

Leistung des gesamten Turbopumpenaggregats 680 PS bei einem Gewicht von
etwa 150 kp betrug. Die einzelnen Daten dieses Forderaggregats sind in Tafel 4.6

zusammengestellt.

D

Bild 4.21 A4-Turbopumpenaggregat
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Tafel 4.6 Technische Daten des A4-Turbopumpenaggregats
(nach G. P. Sutton)

Turbine

Laufraddurchmesser 447 mm
Arbeitsdruck 26,3 ata
Druck am Ausgang 1,6 ata
Dampftemperatur (Eingang) 380°C
Dampfverbrauch 2,1 kp/s
Leistung (bei n = 3800 min™?) 460 PS
Alkoholpumpe .

Zentrifugalraddurchmesser 320 mm
Férderdruck 21,8 at
Forderleistung (bei n = 3800 min~?) 55,9 kp/s
Leistungsaufnahme 270 PS
Sauerstoffpumpe

Zentrifugalraddurchmesser 262 mm
Forderdruck 17,6 at
Férderleistung (bei n = 3800 min~?) 69,1 kp/s
Leistungsaufnahme 190 PS
Totale Fordermenge 125 kp/s
Konstruktionsgewicht 150 kp

Wie H. H. Kille in einer eingehenden Untersuchung zeigen konnte, ist der
EinfluB der Auslegung von Turbopumpen und Turbinen auf die Flugleistungen
von Flissigkeitsraketen bei kurzen Betriebszeiten erheblich. Er kommt dabei zu
dem Schlu8, daB fiir Turbinen kurzer und mittlerer Betriebsdauer sowie relativ
kleiner Leistungen zweistufige Curtis-Réder die wirtschaftlichsten Verhiltnisse
ergeben. Wenn groBe Leistungen gefordert werden und kurze Brennzeiten gegeben
sind, sollte das zweistufige Curtis-Rad ohne Getriebe die giinstigste Losung
ergeben, wihrend bei noch gréoBeren Leistungen eine hochtourige 2-C-Turbine
mit Getriebe vorteilhafter wire. Fiir den vorlidufig theoretischen Fall eines mehr-
stiindigen Betriebs sollte die mehrstufige Uberdruckturbine mit Getriebe allen
anderen Turbinenarten iiberlegen sein. Als Leistungsgewicht bei 100 PS Wellen-
leistung gibt H. H. Kélle etwa 0,35 kp/PS an und bei Wellenleistungen von
5000 PS und mehr etwa 0,10 kp/PS und darunter.



5 Raketen in der Forschung

5.1 Raketen und Héhenforschung

Wenn man die verschiedenen Anwendungsgebiete des Raketenantriebs ein-
gehender betrachtet, so kristallisiert sich eine prinzipielle Feststellung heraus.
Das Raketentriebwerk erweist sich als alleiniges Antriebsmittel iiberall dort, wo
eine Fortbewegung unter Zuhilfenahme umgebender Medien nicht gegeben ist.
Sein eigentliches Einsatzgebiet beginnt also in den héheren atmosphirischen
Regionen und erstreckt sich vor allem auf den interplanetaren Raum. Dem
Raketenantrieb kommt daher eine noch unabsehbare Bedeutung in der weiteren
Entwicklung der wissenschaftiichen Forschung zu, bietet sich doch hierdurch
die Moglichkeit, Bereiche der kosmischen Umwelt in das Streben nach umfassenden
und grundlegenden Naturerkenntnissen einzubeziehen, zu denen urspriinglich
dem Menschen der Zugang fiir immer versagt schien. Die Entwicklung und der
Bau von Raketen sind daher insbesondere fiir Forschungszwecke sinnvoll. Aus
diesem Grund treten alle anderen Anwendungsgebiete in ihrer Bedeutung zuriick,
wenn dem auch gegenwiirtig noch eine zahlenmiBige Gegeniiberstellung der be-
kannt gewordenen Ausfiihrungsbeispiele von Raketen zu widersprechen scheint.
Das Gegenstiick zur Forschungsrakete und zum Raumfahrzeug, die militirische
Kampfrakete, wird aber in dem Augenblick ein fiir allemal der Vergangenheit
angehoren, in dem die Krifte des Friedens die Krifte des Krieges endgiiltig iiber-
wunden haben. Es sei auch nicht iibersehen, daB die moderne Raketentechnik ihre
bedeutendsten Impulse nicht zuletzt der Arbeit von Mannern wie K. E. Ziolkowski,
R. H. Goddard, H. Oberth und anderen verdankt, die die Rakete in erster Linie als
Werkzeug wissenschaftlicher Forschung sahen. Der Forschungsrakete gebiihrt
darum der erste Platz bei der Betrachtung von Anwendungsgebieten fiir raketen-
getriebene Flugkorper.

Die Hauptaufgabe des Raketenantriebs, wenn man sich einmal so ausdriicken
will, kann also in der Beforderung von Nutzlasten in auBerirdische Raume gesehen
werden. Weg und Zeitablauf bis zur vollkommenen Lésung des Weltraumfluges
sind im wesentlichen eine Frage der Triebwerkstechnik und daher, wie aus den
bisherigen Ausfithrungen sicher zu erkennen war, recht kompliziert und verhaltnis-
miaBig weitliufig zu befristen. Im Anfangsstadium, praktisch erst seit 1945,
waren es zunichst die unteren Regionen der Erdatmosphire, die durch Vertikal-
aufstiege der ersten einstufigen GroBraketen erschlossen werden konnten. In
dieser Epoche biirgerte sich der Begriff Hohenrakete im wissenschaftlichen Sprach-
gebrauch ein. Zu dieser Gruppe rechnet man alle Raketen, deren Nutzlast MeB-
instrumente zur Ermittlung wissenschaftlich wichtiger Daten in extremen Héhen
sind und die in einfachem Vertikalaufstieg eingesetzt werden. Letzterer Umstand
bedingt jedoch, daB die MeBinstrumente nur verhiltnismiBig kurze Zeit in den
zu untersuchenden Hoéhen verweilen. Nach Erreichen des Gipfelpunkts der
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Aufstiegsbahn wird ihre Riickkehr, eventuell durch technische Hilfsmittel mehr
oder weniger gebremst, von der Gravitation der Erde erzwungen. Héhen von
einigen Dutzend bis zu etwa 200 Kilometern wurden anfinglich erreicht. Heute
miBt man die erreichten Entfernungen von der Erdoberfliche schon nach einigen
tausend Kilometern, und zu den reinen Hohenraketen gesellten sich die ersten
kiinstlichen Erdsatelliten als langlebige Triger wissenschaftlicher MeBgerite.

Die Aufgaben in den Untersuchungsprogrammen fiir Hohenraketen sind
auBerordentlich vielseitig, weil sie Problemen der verschiedensten naturwissen-
schaftlichen Disziplinen angehéren: Geophysik, Ionosphirenphysik, Meteoro-
logie, Strahlungsphysik, Funktechnik und Astrophysik. Diese Feststellung darf
nicht so verstanden werden, als wiirde jeder Hohenrakete ein Programm aus
allen Gebieten gestellt. Eine entsprechende Instrumentierung wire aus Gewichts-
griinden kaum denkbar. So erhilt jede Hohenrakete ein ausgewihltes Spezial-
programm und eine dementsprechend begrenzte Instrumentierung. Erst eine
groBere Anzahl von Aufstiegen verschiedener Raketen vermag also umfassende
Resultate zu bestimmten Problemen zu liefern.

Fir den Gesamtkomplex der wissenschaftlichen Arbeiten mit Héhenraketen
und MeBsatelliten hat sich der umfassende Begriff Héhenforschung eingebiirgert.
Dabei zéhlt man auch medizinische und biologische Untersuchungen mit lebenden
Tieren in Hohenraketen zum Begriff Hohenforschung. Um der bereits begriindeten
Bedeutung der Rakete als Hilfsmittel der modernen Forschung etwas Gewicht
zu verleihen, scheint es angebracht, wenigstens in einigen Punkten niher auf
Methoden und Ergebnisse einzugehen.

Der bisherige Arbeitsbereich der MeBgerite von Hohenraketen und MeBsatel-
liten lag in der Hochatmosphire der Erde und ihren Grenzgebieten zum freien
Weltraum. Es ist daher nicht verwunderlich, wenn besonders Untersuchungen
im Vordergrund standen, die entweder die speziellen Eigenarten der einzelnen
Regionen der Hochatmosphire oder bestimmte Wechselwirkungen zwischen
deren molekularen und atomaren Bausteinen und den aus dem Weltraum ein-
fallenden Strahlungen zum Gegenstand hatten und auch heute noch immer
haben.

In der modernen Héhenforschung untergliedert man die irdische Atmosphire
zumeist in vier Teilbereiche. Die Abgrenzungen der so entstehenden Schichten
sind jedoch nicht in allen Veréffentlichungen bis auf den Kilometer genau gleich
definiert zu finden. In groben Ziigen ldBt sich etwa folgendes Bild vom Aufbau
der Atmosphire zeichnen (Bild 5.1): Die bodennichste Schicht ist die Tropo-
sphire. Sie reicht an den Polen der Erde bis auf etwa 10 km und am Aquator bis
auf rund 16 km Héhe. Sie ist infolge turbulenter Luftbewegungen auBerordentlich
unruhig, und in ihr entfalten sich alle duBeren Erscheinungen des Wetter-
geschehens. Uber der Troposphire baut sich die Stratosphdre auf, deren obere
Grenze bei etwa 65 km liegt. In diesem Teil der Atmosphire finden keine Wolken-
bildungen mehr statt, weil der Wasserdampfgehalt praktisch gleich Null ist.
Ebenso fehlen stirkere vertikale Luftbewegungen; dagegen finden sich dort recht
kriftige und vor allem sehr gleichmiBige horizontale Stromungen (Strahl-
stromungen). Der interessanteste Bereich der Atmosphire ist jedoch unzweifelhaft
die iiber der Stratosphire liegende Tonosphdre. Sie zeichnet sich vor allem durch
das schichtweise Auftreten ionisierter Gase aus und ist in vieler Hinsicht zu
einem bedeutenden Forschungsfeld der modernen Physik geworden. Uber ihre
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obere Grenze herrschen heute noch widersprechende Meinungen; die Auswertung
der ersten Satellitenexperimente fithrt jedoch auch darin einen groBen Schritt
weiter. Es bleibt daher abzuwarten, ob der bisher meistgenannte Wert von rund
500 km bestitigt wird. Uber der Ionosphire liegt als letzte Zone die sogenannte
Ezxosphire, fiir die sich kaum eine exakte Grenze angeben lassen wird, da ihre
besondere Eigenart gerade darin zu sehen ist, daB in ihr die immer weiter zu-
"nehmende Verdiinnung der Gase einen kontinuierlichen Ubergang zu den
Bedingungen des freien Weltraums schafft.
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Bild 5.1 Aufbau der Erdatmosphdre

Erginzen lieBe sich dieses Schema noch durch Betrachtungen iiber Dichte-
und Temperaturverlauf in den einzelnen Schichten, deren ausfiihrliche Diskussion
jedoch hier zu weit fithren wiirde. Hinzu kommt, daB den bisher bei Raketen-
aufstiegen in Hohen iiber 100 km gemessenen Werten noch immer ein gewisser
Unsicherheitsfaktor anhaftet. Fiir Hohen iiber 500 km bis etwa 2000 km werden
iberhaupt erst die noch laufenden Auswertungen der ersten Satellitenversuche
genauere Anhaltspunkte liefern. Angemerkt werden mag einstweilen noch die
Tatsache, daB die Troposphire zwar nur rund 0,25 %, des Gesamtvolumens der
Atmosphire umfaBt, dafiir aber rund 79 9, der Gesamtmasse enthilt. Fiir die
Stratosphire sind die entsprechenden Zahlen 2 %, und etwa 20 %, der Rest des
Volumens entfillt dann auf Ionosphire und Exosphire gemeinsam, denen aber
nur noch rund 1 9%, der Gesamtmasse zukommt.

Von groBter Bedeutung fiir das Verstehen der physikalischen Eigenschaften
und Erscheinungen in den einzelnen Schichten ist die Beriicksichtigung des
Einflusses der kosmischen Strahlung, vornehmlich ihres solaren Anteils. Die
Atmosphire wirkt dabei wie ein starkes Filter mit einzelnen selektiven Durch-
laBgebieten, zumindest soweit es sich um Wellenstrahlung handelt. Die Durch-
lassigkeit der Atmosphire in bezug auf das gesamte elektromagnetische Spektrum
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zeigt Bild 5.2. Die bodennahen Schichten werden also nur noch von Strahlung im
radiofrequenten Kurz- und Ultrakurzwellenbereich, aus dem Ultrarotgebiet mit
Wellenlingen kleiner als etwa 15000 A, dem anschlieBenden Bereich des sicht-
baren Lichts und dem Ultraviolett bis herab zu etwa 2500 A erreicht. Alle anderen
Strahlungsanteile werden in der Atmosphire mehr oder weniger stark absorbiert.
Die dabei auftretenden Wechselwirkungen zwischen Strahlung und Bausteinen
der Atmosphire ergeben die speziellen physikalischen Zustinde in den verschie-
denen Regionen der Hochatmosphire.

}4— %’,’g;—»l L—Ulrmmt——:

Sichtbares Lich! }t—ﬂad/awe/lm—

goT 1 W0 801 1 00
Mikron Meler
Wellenldnge
Bild 5.2 Durchlissigkeitsbereiche der Erdatmosphire
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In den einzelnen ,,Stockwerken'’ der Atmosphire zeichnen sich bekanntlich
noch einige Hohenbereiche durch besondere physikalische Erscheinungen aus. So
ist in der Stratosphire die sogenannte Ozonschicht eingelagert, die fiir die Ab-
sorption aller von auBen kommenden Strahlung mit Wellenlingen unterhalb
2500 A verantwortlich ist, soweit diese nicht schon in groBeren Hohen abgefangen
wurde. Thre Entstehung verdankt sie aber gerade der Wirkung dieser absorbierten
energiereichen Strahlung. Die gro8te Konzentration des schichtweise einge-
lagerten Ozons liegt zwischen 20 und 30 km, aber noch bis etwa 70 km laBt sich
dessen Wirksamkeit nachweisen.

Die tieferen Bereiche der Ionosphire (70 bis 80 km) weisen die erste konzen-
triertere Schicht (D-Schicht) allerdings noch schwacher Ionisation der Gas-
molekiile und -atome auf. Bemerkenswert ist in diesem Zusammenhang, da8 sich
die chemische Zusammensetzung der Atmosphire entgegen fritheren Ansichten
bis in Héhen von etwa 90 km kaum von den entsprechenden Verhiltnissen an
der Erdoberfliche unterscheidet. Die in 110 bis 120 km Héhe liegende E-Schicht
weist die rund 1000fache Elektronendichte der D-Schicht auf, widhrend die
stirkste Konzentration freier Elektronen in der F;- und in der sich gelegentlich
ausbildenden Fg4-Schicht zu finden ist. Fiir letztere findet man etwas um die
Werte 220 bis 300 km schwankenden Hohenangaben. Die genannten Schichten
der Ionosphire zeichnen sich durch Absorption und Reflexion der radiofrequenten
Strahlung aus. Sie verdanken ebenfalls ihre Entstehung hauptsichlich dem kurz-
welligen Ultraviolett und noch kiirzerer Wellenstrahlung der Sonne. In den
duBeren Regionen der Hochatmosphire bewirkt die kurzwelligste solare Strahlung
(Rontgengebiet) neben der Ionisation der Gaspartikeln auch noch eine Auf-
spaltung des molekularen Stickstoffs und Sauerstoffs. Auch der atomare Stick-
stoff und der atomare Sauerstoff wirken als absorbierende Medien. Die hier nur
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angedeuteten Verhiltnisse sind in Wirklichkeit noch viel komplizierter, wiirden
aber in ihrer ausfithrlichen Darstellung den Rahmen der vorliegenden Betrach-
tungen sprengen.

Bei niaherer Betrachtung des Gesamtkomplexes zeigt sich, daB den Unter-
suchungen iiber Wechselwirkungen zwischen kosmischen, vor allem solaren
Strahlungen und bestimmten Zustinden der Hochatmosphire auBerordentliche
Bedeutung zukommt. Inzwischen hat sich namlich eindeutig herausgestellt, daB
die Vorginge und Zustinde in den einzelnen Regionen der Hochatmosphire
wesentlichen EinfluB auf verschiedene Erscheinungen in der Troposphire haben.
In diesem Zusammenhangsollen erwihnt werden: sekundire kosmische Strahlung
(Hohenstrahlung), ultraviolette solare Strahlung, Ausbreitung der Funkwellen,
Schwankungen des erdmagnetischen Feldes, Wettergeschehen. Da aber MeBgerite
mit Ballonen héchstens bis auf etwa 40 km gebracht werden kénnen und an-
sonsten nur das Studium von gewissen Erscheinungen (Nordlicht, Meteore,
Nachthimmelleuchten, Leuchtstreifen, leuchtende Nachtwolken, anormale Schall-
ausbreitung, elektrophysikalische Ionosphiirenechos) sozusagen indirekte Unter-
suchungen gestattet, ist die Bedeutung der Hohenraketen und Satelliten als
MeBgeritetriger schon allein aus diesem Grund sehr gro8.

Ein sehr anschauliches Beispiel fiir die direkte Erfassung solarer Wellen-
strahlung in bis dahin unzuginglichen Bereichen durch Raketenaufstiege vermag
Bild 5.3 zu geben. Es handelt sich dabei um die gemeinsam reproduzierten
Spektren des an den sichtbaren Bereich sich anschlieBenden kurzwelligen Teils
der Sonnenstrahlung aus verschiedenen Héhen. Zur Verwendung gelangte ein
Spezialspektrograph, der im niichsten Abschnitt noch niher beschrieben werden
soll. Die von Johnson, Purcell und Tousey zusammengestellten Spektren zeigen
deutlich die mit wachsender Hohe abnehmende Absorption durch das Ozon.
Von 3000 bis 2500 A steigt die Ozonabsorption etwa auf das DreiBigfache an.
Selbst eine diinne Schicht Ozon verhindert also schon die Erfassung der in Frage
kommende Wellenbereiche; deshalb muBl man also méglichst iiber der ganzen
Ozonschicht messen. Allerdings setzt bei noch kiirzeren Wellenlingen die Ab-
sorption des Sauerstoffs und des Stickstoffs weitere, von der Hohe stark abhingige
Grenzen. '

Fiir die Astrophysiker wurden auf diesem Weg weitere Spektrallinien des
Sonnenlichts erfaBlbar, die tiefere Einblicke in das physikalische Geschehen auf
der Sonne vermitteln. Man hat nach diesen ersten Versuchen noch bessere
Spektrographen entwickelt und bei Raketenaufstiegen eingesetzt. Von aus-
schlaggebender Bedeutung bei diesen Versuchen war der Einsatz von optischen
Nachfiithrungseinrichtungen im MeBkopf der Raketen, die es ermdglichten,
wihrend der Gesamtdauer des Verweilens in groBen Héhen das Sonnenlicht in
optimaler Stirke im Spektrographen zur Wirkung zu bringen. Bei einem Aufstieg
am 21. Februar 1955 in 117 km Héhe konnte eine Dauerbelichtung von 30 s
erzielt werden. Das so gewonnene Spektrum konnte von Johnson, Malitson,
Purcell und Tousey bis in den Bereich von 950 A vermessen werden. Das Ergebnis
waren rund 1000 neue Linien i Sonnenspektrum. Neben Spezialspektrographen
wendet man auch Photonenzihlrohre an, die besondere Gasfilllungen aufweisen
und Lithiumfluoridfenster fiir den Durchtritt der Strahlung besitzen. Beide
Methoden erginzen sich in gewisser Hinsicht und gestatten unter anderem die
Ableitung verbesserter Werte fiir die sogenannte Solarkonstante. Diese fiir den

10 Miclke. Raketentechnik
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Strahlungshaushalt der Lrde sehr wichtige GrioBe, sie kennzeichnet die Menge
an Strahlungsenergie, die je Zeiteinheit die I'licheneinheit am fiuBeren Rand der
Erdatmosphire durchsetzt, ergab sich zu:

2,00 4 0,04 cal em™ min~! = 1,39 + 0,027 108 crg em™2 571,

3800 3400 00 X 2600
Wellenldnge

Bild 5.3 DBeieinem Rakelenaufstieg gewonnene UV-Spektren der solaren Strahlung

Die Messungen unterhalb 950 A bis zum Gebict der Rontgenstrahlung bei
100 A werden auBerordentlich schwierig. Es gibt fir diesen Bereich keine geeig-
neten Materialien zur Entwicklung von Photonenzihlerfenstern, und der Bau
von entsprechenden Spektrographen wird sehr problematisch. Aus diesem Grund
ist die Kenntnis iiber die Strahlungsverhiltnisse in diesem Bercich auch noch
recht liickenhaft. Das Interesse der Wissenschaftler, diese Liicken zu fiillen, ist
groll, denn gerade dieser Strahlungsbereich ist von besonderem Einflu auf die
Vorgiinge in der Ionosphiire. Der Einflul der Strahlenabsorption macht in diesem
Bercich Messungen unterhalb 200 km unmdoglich. Fiir die Rontgenstrahlung von
100 A bis herab zu 1 A lassen sich hochempfindliche Zihlrohre mit diinnen
Beryllium- oder Aluminiumfenstern oder mit Fenstern aus Kunststoffolien
(1,6 bis 0,18 mg/em?) herstellen. Byram, Chubb und Friedmann fanden auf diese
Weise fiir die extraterrestrische Intensitiit der solaren Rontgenstrahlung die in
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Tafel 5.1 angegebenen Werte. Interessant ist, daB aus diesen Messungen auf eine
Aquivalenttemperatur des Strahlers, also der Sonne, von rund 750000°K
geschlossen werden konnte, was mit den Ergebnissen der radioastronomischen
Untersuchungen gut iibereinstimmt. Als Quelle der Strahlung muB die Korona
angesehen werden.

Tafel 6.1 Aus Héhenaufstiegen ermittelte Intensititen
solarer Rontgenstrahlung zur Zeit eines
Sonnenfleckenminimums
(nach E. T. Byram u. a.)

Bereich [A] Intensitéat [erg/(cm?s)]
44 ...100 0,060
44...60 0,023
8...20 0,00074

Dieser kurze AbriB aus der Strahlungsforschung in der Hochatmosphire
vermag wohl angenihert den groBen Wert der Hohenrakete als Transportmittel
fiir MeBinstrumente aufzeigen. Es eriibrigt sich dann fast, auf die Tatsache zu
verweisen, daB sowohl im Bereich der eben genannten Forschungsaufgaben als
auch bei allen anderen Aufgaben der Hohenforschung die Genauigkeit und der
Umfang der entsprechenden Untersuchungsmethoden durch den Einsatz von
MeBsatelliten eine ganz betrichtliche und bedeutsame Steigerung erfahren. Die
nach Wochen und Monaten zihlende Aufenthaltsdauer der Satelliten in der
Hochatmosphire und ihren Randgebieten erméglicht MeBreihen, die zeitlich so
ausgedehnt und rdaumlich so umfassend sind, daB deren Auswertung besonders
tiefe Einblicke in die physikalischen Beziehungen zwischen Kosmos und Erde
erwarten laBt.

Es sei noch ein kurzer Blick auf andere Aufgabenstellungen fiir Hohenraketen
gestattet. Gleichfalls in das Gebiet der Strahlungsphysik fallen Untersuchungen
iiber die Korpuskularstrahlung. Diese aus dem Kosmos kommende Strahlung
dringt mit zum Teil unvorstellbar groBer Energie in die Hochatmosphire ein.
Als Folgeprodukt dieser Primdrstrahlung entsteht bei deren Wechselwirkung mit
den atomaren und molekularen Bausteinen der Atmosphire die sogenannte
Sekunddrstrahlung, die aus Elementarteilchen, wie Mesonen, Neutronen, Protonen
Elektronen, Positronen und Photonen, besteht. Die Forschungsarbeiten, die der
Erscheinung der Ultrastrahlung gewidmet sind, weisen durchaus verschiedene
Zielsetzungen auf. In der Hauptsache gruppieren sie sich jedoch um folgende
Fragen: Zusammenhang zwischen Intensitit und Hoéhe, Zusammensetzung der
Primirstrahlung, Herkunft, biologische Wirkungen und allgemeine Wechsel-
wirkungen.

Fir die ersten bekannt gewordenen Untersuchungen der Ultrastrahlung mit
Hoéhenraketen wurden 1946/47 in den USA mehrere der 1945 erbeuteten A4-
Raketen eingesetzt. Die Messungen erfolgen mit Zihlrohren, wobei die Gipfel-
hohen zwischen 100 und 200 km lagen. Bei den ersten Versuchen waren die
Zihlrohre nicht durch besondere Abschirmungen gegen Sekundirstrahlung
geschiitzt, die durch Schauerbildung im Material des Raketenkérpers entstand.

10*
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Um die Verfilschung der Messung durch diesen unerwiinschten Effekt zu ver-
meiden, wurden spéter Zihlrohre in langen Bakelitrohren untergebracht, die aus
dem Raketenkérper herausragten. Bei einem Aufstieg am 29. Juli 1947 betrug
die groBte in der Sekunde registrierte Teilchenzahl 49 in einer Héhe von 19,8 km.
Dieser in eine Maximalhéhe von 160 km fiihrende Aufstieg erbrachte ebenso wie
weitere Aufstiege am 5. Mirz und 27. Mai 1948 den Nachweis, daB die Intensitit
der Ultrastrahlung ab etwa 55 km Hoéhe offenbar konstant bleibt. Das ent-
sprechende Diagramm fiir diese drei Versuche unter der geomagnetischen Breite
41° Nord zeigt Bild 5.4.

50
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0 20 3
Zihlrohranzeige

Bild 5.4 .Anderung der Intensitit der primdren Ultrastrahlung mit der Héhe

Die Untersuchungen iiber die Zusammensetzung der Primarstrahlung wurden
mit Hilfe von abgeschirmten Zihlrohrteleskopen durchgefiihrt, in denen die
Ultrastrahlungsteilchen zur Bestimmung ihrer Energien Bleiplatten von 1 bis
2 cm Dicke durchdringen muBten. Der weitaus iiberwiegende Anteil der Primir-
strahlung wird von Protonen, also Kernen des Wasserstoffatoms, gebildet. Der
Rest besteht hauptsichlich aus Heliumkernen, neben denen aber auch Kerne
schwerer Atome nachgewiesen werden konnten, so zum Beispiel Eisen- und Zinn-
kerne. Es scheint so, als ob die primire Ultrastrahlung Atomkerne aller Elemente
in etwa dem gleichen Verhaltnis enthilt, wie die Atomarten auch sonst im Weltall
auftreten. Die Energien der Primirteilchen sind ungeheuer gro8. Es wurden schon
Werte in der GréBenordnung vieler Milliarden Elektronenvolt gemessen. Es
nimmt daher nicht wunder, daB sogar vollionisierte Eisenkerne nachgewiesen
werden konnten, denn bei den genannten groBen Energien fiithrt der Zusammen-
stoB zwischen Primirteilchen und atmospharischen Teilchen zwangsldufig zum
»»Abstreifen’‘ einer das Primirteilchen eventuell umgebenden Elektronenhiille.
Eine eindeutige Antwort auf die Frage nach der Herkunft der Ultrastrahlung
kann heute noch nicht gegeben werden. Ein Anteil solaren Ursprungs wurde
jedoch mit groBer Sicherheit nachgewiesen.
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Zur Beantwortung der Frage nach biologischen Auswirkungen der primiiren
Ultrastrahlung, unter Einbeziehung der Méglichkeit von Kerntreffern und
Schauerbildungen im Material des Raketenkérpers, wurden verschiedentlich in
der Sowjetunion und in den USA Raketenaufstiege mit Tieren oder lebendem
Zellgewebe durchgefithrt. Als Versuchstiere dienten Miuse, Affen und in der
Sowjetunion sogar speziell abgerichtete Hunde. Letztere waren ebenso wie die
Affen in Spezialanziigen eingeschlossen (Bild 5.5), die mit besonderen MeBein-
richtungen versehen waren. So konnten die Kérperfunktionen der Tiere, wie

Bild 5.5 Versuchshund im Schutzanzug

Pulsfrequenz, Atmung, Blutdruck, wihrend der Dauer des Aulstiegs laufend
registriert werden. Um die Reaktionen beispielsweise der Miause im Zustand der
Schwerelosigkeit beobachten zu kénnen, wurden sie frei beweglich in drehbaren
kleinen Trommelkammern untergebracht (Bild 5.6). Durch ein Fenster in der
Kammer konnten ihre Bewegungen mit einer eingebauten Filmkamera fest-
gehalten werden. Die Riickfiihrung der Tiere in ihren Unterbringungsbehiltern
erfolgt am Fallschirm. Der gesicherten Riickfiihrung kommt grolle Bedeutung
zu, denn das Fortpflanzungsvermégen der Tiere muBl erhalten bleiben, um
etwaige Erbgutschidigungen durch die primire Komponente der Ultrastrahlung
an den spiiteren Generationen erkennen zu kénnen. Wie diese Tierversuche bis
jetzt erkennen lieBen, konnen die beim Start von Héhenraketen auftretenden
Andruckkrifte (Beschleunigungen) von Lebewesen ertragen werden. Es handelte
sich dabei um Beschleunigungen zwischen 4 und 14 g (g = 9,81 m/s?). Ebenso
lieB die — allerdings nur kurzzeitig wirkende — Schwerelosigkeit kaum nennens-
werten EinfluB auf die horperl‘unknonen der Tiere erkennen. Uber die biolo-
gischen Wirkungen der primiren Ultrastrahlung gehen die Ansichten vorlaufig
noch ziemlich auseinander. Die beschrinkte .—\ul'enthalt.szeit der Versuchstiere
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Bild 5.6 In einer Trommelkammer eingeschlossene Mduse wihrend eines Raketen-
aufstiegs
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Bild 5.7 Registrierkurve von Treffern durch Mikrometeore mit Mefmarken
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Bild 5.8 Erdoberfliche, aus 255 km Entfernung aufgenommen
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in extremen Hohen bei einfachen Vertikalaufstiegen liBt durchaus noch keine
verbindlichen Schliisse in den Kernfragen der Raumfahrtmedizin zu. Diesc
Kernfragen beziehen sich bekanntlich auf die Absicht, unter Umstinden auch
dem Organismus ,,Mensch* unmittelbar und aktiv die Teilnahme an der Raum-
fahrt zu erméglichen. Tierversuche in kiinstlichen Satelliten, die erstmalig beim
zweiten sowjetischen Satelliten mit der Eskimohiindin Laika durchgefiihrt
wurden, diirften als einzige die noch offenstehende Frage nach der biologischen
Zulassigkeit des bemannten Weltraumfluges kliaren helfen. Es muB darum zur
Zeit noch als voreilig angesehen werden, aus den bisher durchgefiihrten Tier-
versuchen Ausblicke auf das Verhalten des menschlichen Organismus in dhn-
lichen Fillen abzuleiten.

Eine besondere Rolle kommt nach Ansicht verschiedener Fachleute dem
Problem der Gefihrdung von kiinstlichen Satelliten und Raumraketen durch
Meteore und meteoritischen Staub (Mikrometeore) zu. Es ist daher von auBer-
ordentlicher Bedeutung, genaue Unterlagen iiber die Verteilungsdichte der
Meteore in der unmittelbaren Umgebung der Erde zu erhalten. AuBerdem inter-
essiert natiirlich die GroBen- und Massenverteilung der Meteore im Gesamtstrom.
Fir die experimentelle Untersuchung kommen in Héhenraketen verschiedene
Methoden zur Anwendung. Eine der wichtigsten besteht darin, da man das
Auftreffen von Meteoren und Mikrometeoren auf empfindliche Mikrophone,
die sich an der AuBenwandung des MeBkorpers befinden, als elektrisches Signal
registriert. Eine Registrierkurve dieser Art zeigt Bild 5.7, sie wurde am 8. De-
zember 1949 mit einem in den USA gebauten A4 erhalten.

Den knappen Uberblick iiber wissenschaftliche Aufgaben fiir Hohenraketen
mag der Hinweis auf ein Verfahren zur Erdvermessung beschlieBen. Man kann
nimlich Kameras von Raketen emportragen lassen, um die Erdoberfliche aus
groBer Hohe zu fotografieren oder zu filmen. Eine derartige Aufnahme ist in
Bild 5.8 wiedergegeben. Ganz allgemein sind Aufnahmen dieser Art recht reizvoll.
Sie vermitteln einen sehr plastischen Eindruck von unserem Heimatplaneten
Erde als Weltkorper. Die direkte Darstellung der Erdkrimmung kénnte bei der
Belehrung von hartnickigen Zweiflern vielleicht gute Dienste leisten. Die Auf-
zeichnung des Bewidlkungszustandes in dem fotografisch oder kinematografisch
erfaBten Oberflichenausschnitt laBt jede Aufnahme gleichzeitig zu einem
wissenschaftlichen Dokument werden. Hier deutet sich die groBartige Moglichkeit
an, unter Verwendung von langlebigen kiinstlichen Erdsatelliten bedeutsame
Einblicke in das Wettergeschehen der Erde zu erlangen.

5.2 Ausrillstung von Héhenraketen

Die Funktion von MeBinstrumenten in Raketen muB unter véllig anderen
Voraussetzungen betrachtet werden, als es beispielsweise bei Laboratoriumsmeg-
geriten der Fall ist. Die Instrumente in der Rakete sind nach erfolgtem Start
fiir den Wissenschaftler nicht mehr zuginglich, ein Nachjustieren oder Ein-
regeln ist also nicht mehr méglich. Der Erfolg des MeBprogramms hingt somit
in entscheidendem MaB von der Sorgfalt bei der Konstruktion und Ausfiithrung
der Gerite sowie ihrer eingehenden Uberpriifung nach Einbau in das Triger-
aggregat ab. Die gesamte meBtechnische Anlage muB also in allen Teilen nach
dem Startkommando ohne Fehler funktionieren. Diese Forderung ist nicht leicht
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zu erfiillen, wenn man bedenkt, daB unter Umstinden beispielsweise allein in
den elektronischen Bauelementen einige hundert kritische Punkte (Létstellen
usw.) intakt bleiben miissen. Dariiber hinaus bereiten die wihrend der Antriebs-
phase auftretenden Erschiitterungen und Schwingungen den Konstrukteuren
der MeBgerite groBe Schwierigkeiten. Es versteht sich fast von selbst, daB aus
diesem Grund méglichst robuste und kompakte Ausfiihrungsformen der Gerite
gewiinscht werden. Besonders kompliziert werden die Verhiltnisse, wenn be-
stimmte Instrumente, wie es in der Praxis durchaus der Fall sein kann, in der
Nihe des Triebwerks untergebracht werden miissen. Um in allen Punkten
einigermalBen sicherzugehen, werden die meB- und iibertragungstechnischen
Einheiten vor dem Einbau sehr strengen Festigkeitspriiffungen unterzogen und
dabei auf ihre Unempfindlichkeit gegeniiber Erschiitterungen und vor allem
Schwingungen untersucht. Beim Einbau elektrischer und elektronischer Ein-
heiten ist natiirlich besonders darauf zu achten, daB nicht gerade solche Bauteile
in unmittelbarer Nachbarschaft angeordnet werden, die sich im Betrieb gegen-
seitig storen wiirden (Sender und Empfinger).

Ehe nither auf einige MeBverfahren und entsprechende Gerite eingegangen
wird, sei der Frage, wie man die erzielten MeB- und Untersuchungsergebnisse
zur Erdoberfliche vermitteln kann, noch etwas Platz eingeraumt. Fiir diesen
Zweck sind zwei Verfahren denkbar, die sich grundsitzlich voneinander unter-
scheiden. Das primitivere besteht darin, daB man die MeBwerte in der Raketc
selbst auf Registrierstreifen, fotografischen Schichten oder Magnetbindern fest-
hiilt. Da aber dic Rakete ohne geeignete HilfsmaBnahmen abstiirzt, wiirden die
so fixierten MeBergebnisse verstiimmelt oder sogar vernichtet werden. Es sei nur
kurz darauf hingewiesen, daB beispielsweise das mit mehrfacher Schallgeschwin-
digkeit aufschlagende A4 einen Trichter bis zu 15 m Tiefe aufzureiBen vermochte.
Wenn man also dieses Registrierverfahren iiberhaupt anwenden will, muB fir die
einigermalen gesicherte Riickfiihrung der aufgezeichneten Daten und Ergebnissc
gesorgt werden. Weil fiir einige spezielle Untersuchungsverfahren (fotografische
Aufzeichnung des Sonnenspektrums, Fotografien der Erdoberfliche) die
Methode der elektrischen MeBwertiibertragung, die noch erliutert wird, nicht
anwendbar ist, miissen besondere Wege eingeschlagen werden.

Man kénnte einfach die Unterlagen mit den Aufzeichnungen in gepanzerten
Kassetten unterbringen. Es besteht dann einige Aussicht, nach dem Aufprall der
Rakete die Kassetten mit ihrem wertvollen Inhalt in der Nahe der Aufschlagstelle
auffinden zu kénnen. In einigen Fillen der Praxis ist man auch schon so verfahren.
Um die Wucht des Aufpralls fiir den MeBkopf der Rakete etwas zu vermindern,
zerlegte man die Rakete wihrend des Absturzes durch eine kleinere Spreng-
ladung. Der ungiinstigere, also groBere aerodynamische Widerstand bedingt fiir
verschiedene Triimmerteile eine geringere Aufschlaggeschwindigkeit als fiir die
unbeschidigte Rakete. Nachteilig wirkt sich bei diesem Verfahren die Moglichkeit
aus, wichtige Teile der MeBeinrichtungen unter Umsténden nicht mehr auffinden
zu konnen, weil sich die Einzelteile der zerlegten Rakete und auch ihres Mel-
kopfes iiber einen weiten Bereich der Erdoberfliche verteilen kénnen. Einen
einfachen Ausweg kann man aber beschreiten, wenn man den gesamten MeBkopl
der Rakete nach Abtrennung vom Antriebsteil an einem Spezialfallschirm zur
Erdoberfliche zuriickfiihrt. Dieses Verfahren hat auBerdem den groBen Vorteil,
daB sich wertvolle MeBinstrumente unter Umstinden unzerstért bergen lassen,
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ganz zu schweigen natiirlich von der Maglichkeit, auf diesem Weg im MeBkopf
untergebrachte Versuchstiere lebend und wohlbehalten riickfithren zu kénnen.
Das zuletzt genannte Verfahren ist von so groBer Bedeutung, daB in der Héhen-
forschung mit Raketen heute fast ausschlieBlich von der Fallschirmriickfiihrung
Gebrauch gemacht wird.

Fiir eine ganze Reihe von MeBverfahren in groBen Hohen besteht jedoch die
Méglichkeit, die entsprechenden MeBwerte als elektrische Signale iiber einen
MeBwertsender schon wahrend des Aufstiegs und auch wihrend des Abstiegs
des MeBkopfes am Fallschirm an eine Bodenstelle zu senden. Das Zusammen-
wirken der MeBverfahren sowie der drahtlosen Ubertragung und der Gewinnung
der MeBwerte verlduft dabei etwa folgendermaBen: Die im MeBkopf der Hohen-
rakete untergebrachten Instrumente liefern die MeBwerte zunichst in Form der
einfachen elektrischen Gré8en, z. B. Spannung, Strom, Frequenz. In einem
Spezialteil des MeBwertiibcrtragungsgerats werden diese elektrischen Signale
dann geeicht und sozusagen ,,verschliisselt'‘. Uber verschiedene Kanile des
MeBwertsenders werden ‘diese verschliisselten Signale schlieBlich in Form kurz-
zeitiger Impulse iiber einc eingebaute Antenne abgestrahlt. Die Bodenstelle emp-
fingt diese Sendeimpulse und gewinnt nach entsprechender Verstirkung und
Entschliisselung die Unterlagen iiber die urspriinglichen MeBwerte. Das Block-
schaltbild einer der ersten einfachen MeBwertiibertragungseinrichtungen zeigt

I lMeBweﬂe Sender T

. | Sammel-
Eichung —.—1 Stufe

—

Kanal 3 - Kanal2 Kanal 1 -

Auslose-
Impuls

Bild 5.9 Blockschaltbild fiir einen Mefwertsender

Bild 5.9. Dabei wurden die in der Rakete erhaltenen MeBspannungen zur Modu-
lation eines Mehrkanalsystems benutzt. In der Schaltstufe des Bordgerits
arbeitete fiir jeden Kanal ein Multivibrator, zusitzlich ein weiterer, der dauernd
die Ausléseimpulse fiir den ersten Kanal abgah. Dieser und alle weiteren Kanile
traten erst nach diesem AnstoB in Tétigkeit, wobei jeder Kanal erst nach Ansto8
durch den vorhergehenden seinen Impuls iiber eine Sammelstufe an den Sender
und seine Antenne abgab. Um die bei den hohen Arbeitsspannungen des Gerits
in stark verdiinnter Luft auftretenden Glimmentladungen zu vermeiden, wurden
die spannungfiihrenden Bauelemente in druckbeliifteten Kammern untergebracht.
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Ohne hier auf die vielfiltigen Probleme der MeBwertiibertragung tiefer ein-
gehen zu kénnen, ist der Vollstindigkeit balber noch das Blockschaltbild der
Bodenemplangsanlage angegeben (Bild 5.10).

I2s wurde schon darauf hingewiesen, daB die Abgabe der einzelnen Sendeimpulse
sehr kurzzeitig erfolgen muBl. Das ist durchaus verstindlich, wenn man bedenkt,
daBl beim Aufstieg einer Rakete die MeBinstrumente mit enormer Geschwin-
digkeit in die Hohe getragen werden. Wenn man also iiberhaupt einigermalen
dicht liegende MeBwerte erhalten will, muB das ﬁbertragungsgerﬁt in der Lage
sein, moglichst schnell die einzelnen Signale abzugeben. Die eben geschilderte
[mpulsmodulationsanlage vermochte so beispielsweise bis zu 300 Werte in
einer Sekunde abzugeben. Die Aufzeichnung der in so schneller Folge gegebenen
MeBwerte kann dann in der Bodenstelle mit Oszillographen und Filmkameras
erfolgen. Selbstverstiindlich ist bei all diesen Fernmessungen daran zu denken,
daB jeder MeBwert nur dann sinnvoll ausgewertet werden kann, wenn fiir ihn der
zugehorige Bahnpunkt des Auf- oder Abstiegs ermittelt werden kann. Im Zu-
sammenwirken mit den Verfahren der Flugbahnvermessung ergibt sich also die
unbedingte Notwendigkeit, die ausgestrahlten MeBimpulse mit duBlerst genauen
Zeitmarken zu verbinden. Diese bordeigenen Zeitsignale werden von einem im
MeBkopf befindlichen elektronischen Zeitmarkengeber gesteuert. Eine der viel-
seitigen Moglichkeiten zur Erzeugung derartiger Zeitsignale besteht beispiels-
weisc darin, eine Impulsschar mit einer Wiederholungsirequenz von 200 Hz zu
erzeugen und jeden zwanzigsten Impuls in jeder
Schar zu unterdriicken. Diese fehlenden Im-
pulse geben dann MeBmarken im Abstand von
einer Zehntelsekunde. Diese Auslosung der
Impulserzeugung beginnt im Moment des Ab-
hebens der Rakete von ihrer Startplattform
durch Offnen eines AbreiBkontakts zwischen
Rakete und Plattform. Durch diesen Kontakt
kénnen auch gleichzeitig mechanische Einrich-
tungen in Gang gesetzt werden, die nach Art
einer Programmsteuerung wihrend des Auf-
stiegs zeitgerecht die verschiedensten Vorginge
im MeBkopf und in den sonstigen Regelorganen
der Rakete ablaufen lassen. Darunter fallen
unter anderem das Einleiten physikalischer
Arbeitsvorginge, das Auslosen von Film- und LB
Fotoeinrichtungen, das Absprengen des MeB-
kopfes, das Offnen des Fallschirms.

Auf Einrichtungen und Verfahren zur Ortung ~  [==z==
und Geschwindigkeitsmessung freifliegender
Héhenraketen soll spater eingegangen werden.
Es erscheint an dieser Stelle niitzlicher, noch |7 Z 2ZLZXT
k'urz auf einige spezielle G?réite der meB-tech- / Batterien
nischen Ausriistung von Héhenraketen einzu- I l
gehen. Der Gesamtaufbau eines MeBkopfes aus /
den ersten amerikanischen Versuchsreihen mit
A4-Raketen ist in Bild 5.11 schematisch Bild §.11 Raketen-MeRkopf
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dargestellt. Der eigentliche MeBkopf war etwa 230 em lang und hatte am unteren
Ende einen Durchmesser von 96 cm. Man nutzte aber auch den frei gebliebenen
Raum im eigentlichen Raketenkérper zur Unterbringung von Batterien, Sendern
und Empfingern aus. Bleiballast war notwendig, weil sich mit der Instrumen-
tierung allein cine zu ungiinstige Schwerpunktlage des Gesamtaggregats ergeben
hitte. Das Fchlen einer Fallschirmausriistung kennzeichnet auBerdem die Mel3-
einrichtungen selbst als Verlustgerite.

Bild 5.12 Schema eines Raketenspektrographen

Das Prinzip der Arbeitsweise von Raketenspektrographen soll an zwei Beispielen
erliutert werden. Eine der ersten Ausfiihrungsformen (fiir A4) ist in Bild 5.12 dar-
gestellt. Das Sonnenlicht konnte hierbei durch zwei in der AuBenhaut des
MeBkopfes eingelassene, einander gegeniiberliegende Lithiumfluoridperlen, die
bis zu etwa 1100 A durchlissig sind, in den Spektrographen eintreten. Man
hatte zwei gegeniiberliegende EinlaBoptiken gewihlt, um von der Lage der
Rakete relativ zur Sonne einigermaBen unabhingig zu werden. Da im
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Ultraviolettbereich der Sonnenstrahlung gearbeitet werden sollte, entfiel die Ver-
wendung von Prismen, und man verwendete ein konkaves Beugungsgitter mit
3900 Linien je Zentimeter. Es kam das Spektrum erster Ordnung mit einer Auf-
losung von etwa 44 A je Millimeter zur Abbildung. Die Spektren wurden auf
einem 35-mm-Film festgehalten, dessen Sensibilisierung fiir den Ultraviolett-
bereich durch Einschaltung einer speziellen Olschicht iiber der fotografischen
Emulsion erfolgte. Diese Olschicht absorbierte zwar das Ultraviolett, fluoreszierte
dafiir aber an den entsprechenden Stellen im sichtbaren Licht. Eine sinnvolle
Einrichtung sorgte unter Verwendung von kleinen Gleichstrommotoren fiir die
Betitigung der Verschliisse, den Filmtransport sowie zeitliche Fixierung der
Aufnahmen. Die Belichtungszeiten hingen von der Aufgabenstellung ab uud
schwankten zwischen einigen zehntel bis zu iiber hundert Sekunden.
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Bild 5.13 Schema eines verbesserten Raketenspekirographen

Weil die verwendeten MeBgeritetrager A4-Raketen ohne Fallschirmriick-
filhrung waren, erfolgte nach der letzten Belichtung die automatische Riick-
spulung des Films in eine dickwandige Kassette. Diese Panzerkassette ist auch in
Bild 5.13 zu erkennen, das schematisch eine verbesserte Variante des Spektro-
graphentyps (Bild 5.12) wiedergibt. Da bei dem urspriinglichen Typ die beiden
Lithiumfluoridperlen nicht fiir alle Fluglagen der- Rakete eine angemessene
Stirke des Lichteinfalls garantieren konnten, suchte man nach Verbesserung.
Man bohrte schlieBlich in die Wandungen des MeBkopfes mehrere Reihen von
Lochern mit etwa 13 mm Durchmesser. Durch eine Fotozellensteuerung gelang
es, iiber einen beweglichen Spezialspiegel das einfallende Sonnenlicht dauernd
wenigstens auf einen der Spektrographenspalte von 0,025 mm Breite und rund
2 mm Linge zu lenken. Der iibrige Verlauf war dann genauso wie beim zuerst
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genannten Gerdt. Mit diesem verbesserten Verfahren lieBen sich UV-Spektren
bis etwa 1700 A erhalten. Die Methode der direkten Abbildung der Spektren
kann durch die schon erwihnten selektiven Photonenzihler erginzt werden,
deren Darstellung hier jedoch iibergangen ist.

Zur Untersuchung der kosmischen Strahlung bei Raketenaufstiegen wurden
bisher im wesentlichen drei Verfahren benutzt, die schon von den entsprechenden
Experimenten in irdischen Laboratorien her bekannt waren. Das erste umfaBte
den Einsatz von Zihlrohren, und zwar meist speziell in der Form von Ziahlrohr-
teleskopen. Beim zweiten kamen Nebelkammern zur Verwendung mit fotogra-
fischer Aufzeichnung der Beobachtungsergebnisse. Der dritte Weg wurde mit
der Verwendung der bekannten Kernemulsionen beschritten, wobei zur besseren
Verfolgung des Weges und Verhaltens der Ultrastrahlungsteilchen vielschichtige
Packungen von Kernemulsionstrigern in den MeBkopfen der Hohenraketen
untergebracht wurden.

Ein Zahlrohrteleskop bietet durch eine entsprechende Schaltung der einzelnen
Zahlrohre die Moglichkeit, die Bewegungsrichtung der eintretenden Strahlungs-
partikeln zu verfolgen. Durch Zwischenschaltung von Bleiplatten kann zugleich
auch die Energie der Teilchen bestimmt werden. Ein Anordnungsschema fiir die
Zahlrohre ist in Bild 5.14 dargestellt. Da man Wert auf hohe Zihlgeschwindigkeit

Koinzidenz- ‘Antikoinzidenz -
Zdhler Zdhler

1.Z8hlervelhe
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Bild 5.14 Aufbau eines Zihlrohrteleskops (schematisch)

legt, werden die Zihlrohre meist mit Alkoholdampf gefiillt. Der Teil des Zahlrohr-
teleskops, der als Koinzidenzzihler geschaltet ist, gibt ein entsprechendes Signal,
wenn ein und dasselbe Teilchen alle Lagen dieses Zihlers durchsetzt. Um Fehl-
messungen durch Schauer, dieim Material des MeBkopfes entstehen, zu vermeiden,
werden noch besondere Antikoinzidenzzihler eingeschaltet. Diese MaBnahme
erwies sich vor allem bei den ersten Versuchen mit Zihlrohrteleskopen in Héhen-
raketen als unbedingt notwendig, weil das Material des MeBkopfes zu dieser Zeit
héduf.g noch aus verhiltnisméBig dickem Stahl bestand, wodurch die Schauer-
bildung erheblich begiinstigt wurde. Die Anordnung eines Zihlrohrteleskops in
einem A4-MeBkopf gibt Bild 5.15 wieder.

Auf Einzelheiten aus der Praxis des Einsatzes von Nebelkammern und Kern-
emulsionen soll nicht weiter eingegangen werden, weil im allgemeinen die
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Verfahrensweise ebenso wie bei den Zihlrohrteleskopen nicht von den bekannten
Prinzipien abweicht. Erwihnenswert ist vielleicht noch, daB man vielfach auch
kombinierte Untersuchungsverfahren anwendet, beispielsweise also Zihlrohr-
teleskop und Nebelkammer zusammenarbeiten liBt. Das heit, wenn ein Ultra-
strahlungsteilchen im Teleskop registriert worden ist und in die dahinterliegendc
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Bild 5.15 Zihlrohrteleskop im A4-Mefhopf

Nebelkammer eindringt, wird deren Funktionsmechanisinus automatisch vom
Teleskop in Titigkeit gesetzt. Registrierung und Fotografie in der Nebelkammer
geben zusammen ausgezeichnete Unterlagen zur Bestimmung der Eigenschaften
des erfaBten Teilchens. Dieser Vorzug kann noch erheblich verstirkt werden,
wenn die Nebelkammeraufnahme stereofotografisch erfolgt.

Im vorangegangenen Abschnitt wurde schon angedeutet, daB selbstverstiandlich
auch Untersuchungen iiber Druck, Temperatur und Zusammensetzung der
Hochatmosphiire zu den MeBprogrammen von Héhenraketen gehéren. Unab-
hingig davon, daB die bisher verdffentlichten Ergebnisse der Untersuchungen
zum Teil noch nicht so widerspruchslos sind, wie es wiinschenswert wire, ist es
sicher niitzlich, sich mit den diesbeziiglichen Arbeitsverfahren zu beschiftigen,
denn gerade auf diesem Sektor der experimentellen Hohenforschung mit Raketen
kann man wie kaum bei anderen Problemstellungen die gro8en meBtechnischen
Schwierigkeiten derartiger Unternehmungen erkennen.

Vergegenwiirtigt man sich, daB zum Beispiel in 300 kin Héhe nur noch etwa
2,7-10° Gasteilchen gegeniiber 2,7.10'® an der Erdoberfliche auf einen Kubik-
zentimeter entfallen, so vermag man vielleicht aus diesem Verdiinnungsverhéltnis
von 10° die Problematik von Messungen in derart hochevakuierten Riumen zu
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erkennen. Gewi bieten derartige Probleme der heutigen LaboratoriumsmeB-
technik keine unlésbaren Aufgaben mehr, aber ein mit hoher Geschwindigkeit
emporgetragener MeBkopf einer Rakete ist eben nicht mit einem weitgehend
storungsfreien Laboratorium zu vergleichen. Die Verhiltnisse in der Hoch-
atmosphire sind meBtechnisch viel schwieriger zu beherrschen, denn Temperatur-
messungen des umgebenden Mediums lassen sich mit den herkémmlichen Metho-
den dort iiberhaupt nicht mehr durchfiihren. Abgesehen von der Tatsache, dafl
die vom Alltagsgebrauch her bekannten Fliissigkeitsthermometer schon gar nicht
in Frage kommen konnen, weil sie wegen ihrer Einstelltrigheit bei der groBen
Geschwindigkeit der aufsteigenden Rakete niemals fiir bestimmte Héhen MeB-
werte liefern wiirden, wiren derartige Verfahren auch aus einem anderen Grund
unméglich. Die geringe Dichte der Luft in Hohen iiber 50 km li8t nimlich eine
zur proportionalen Ausdehnung der Thermometerfliissigkeit ausreichende Uber-
tragung der kinetischen Energie der vorhandenen Gasteilchen nicht zu.

Die Bewegungsenergie der hochverdiinnten Luftteilchen und damit ihre
Temperatur mag in groBen Hohen unter Umstinden recht groB sein, die geringe
Anzahl von ZusammenstoBen der Gasteilchen je Zeiteinheit mit dem Thermo-
meter fithrt jedoch zu keiner Anzeige. Die auf das Thermometer iibertragene
Gesamtenergie je Zeiteinheit ist eben zu gering. Ein in diese Hohen gebrachter
fester Korper wird darum in seiner Eigentemperatur von der Temperatur der
Umgebung unabhiingig. Seine Eigentemperatur wird lediglich von der Strahlungs-
bilanz zwischen eingestrahlter Sonnenenergie und Abstrahlung beeinflut, wobei
die Oberflichenbeschaffenheit des Korpers eine wichtige Rolle spielt. Ist sie matt
und dunkel oder sogar schwarz, so wird viel Sonnenenergie aufgenommen; ist sie
hochglinzend poliert, so wird der Hauptanteil der ankommenden Strahlung
reflektiert. Es ist darum wegen der genannten Grundtatsachen véllig unsinnig,
wenn manchmal behauptet wird, die wirklich in der Hochatmosphire fest-
gestellten hohen Gastemperaturen von einigen tausend Grad Kelvin wiirden
durchfliegende Kérper in schidlicher Weise beeinflussen. )

Fiir die Praxis der Bestimmung von Gastemperaturen in der Hochatmosphire
laBt sich ein Weg beschreiten, der sogar die fiir die Messungen scheinbar un-
giinstige hohe Raketengeschwindigkeit sinnvoll ausnutzt. Man kann die ge-
wiinschten Temperaturen auch auf dem Umweg iiber Druckmessungen erhalten.
Dazu ist es notwendig, den am Flugkoérper auftretenden Staudruck und auBerdem
den statischen Druck wihrend des Aufstiegs zu messen. Aus der Differenz der
beiden Druckwerte laBt sich die zugehérige Machzahl berechnen. Die Machzahl
ist aber definiert als das Verhiltnis von Fluggeschwindigkeit zur 6rtlichen Schall-
geschwindigkeit. Da man nun die Fluggeschwindigkeit wihrend des ganzen Auf-
stiegs laufend bestimmt, ergibt sich unter Verwendung der errechneten Machzahl
die entsprechende ortliche Schallgeschwindigkeit, und diese gestattet dann die
zugehérige Gastemperatur zu bestimmen. In der Praxis ist der Rechnungsgang
allerdings nicht ganz so einfach, aber an diesem Verfahren liaBt sich zeigen, daB
die Erarbeitung von Unterlagen iiber den Aufbau der Hochatmosphire unter
Verwendung von Hohenraketen nicht geringe Schwierigkeiten mit sich bringen
kann. Zur Bestimmung der Gastemperaturen sind somit Druckmessungen und
Bestimmungen der Raketengeschwindigkeit notwendig.. Da die gewiinschten
Druckwerte an verschiedenen Stellen des MeBkopfes bestimmt werden, auerdem
auch ein recht groBer Bereich des abfallenden Drucks zu erfassen ist, befindet

11 Mielke, Raketentechnik
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sich meist eine ganze Anzahl von Spezialmanometern unter der Instrumentierung
einer Hohenrakete.

Die in Hohenraketen verwendeten Manometer- und Vakuummetertypen sind
von der Laboratoriumstechnik her bekannt. Fiir den Druckbereich von 760 Torr
bis zu etwa 20 Torr herab kommen einfache Membranmanometer zum Einsatz,
deren Einstellung auf kleine Spezialpotentiometer iibertragen wird. Den an-
schlieBenden Bereich von etwa 20 Torr bis zu ungefihr 10-2 Torr kann man mit
Pirani-Vakuummetern erfassen. In diesen Geriaten macht man sich die Tatsache
zunutze, daB das Temperaturgleichgewicht eines elektrisch erhitzten Drahtes in
einem gasformigen Medium von dessen Druck abhingig ist. Dies ist allerdings nur
in dem genannten Druckbereich etwa der Fall, weil die mittlere freie Weglinge
der Gasteilchen von der GrioBenordnung der Drahtdicke sein muB. Im Druck-
bereich von etwa 1072 Torr bis zu ungefihr 10~® Torr werden ausschlieBlich
Ionisationsvakuummeter (Bild 5.16) eingesetzt, die weitgehend Ahnlichkeit mit
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Bild 5.16 Ionisationsvakuummeter

Trioden aus der Radiotechnik aufweisen. Der von einer Gliihkatode erzeugte
Elektronenfluf zur Anode kann bekanntlich durch eine entsprechende negative
Gittervorspannung véllig unterbunden werden. Befinden sich noch Restgase im
Raum zwischen den Elektroden, so kénnen sie von den emittierten Elektronen
durch StoB ionisiert werden. Die dabei entstehenden zusitzlichen Elektronen und
Tonen verindern die Vakuumwerte fiir Gitter- und Anodenstrom, und aus dem
Zusammenhang zwischen diesen beiden Gro8en 148t sich dann rechnerisch die Gas-
dichte bestimmen. Selbstverstindlich funktioniert dieses Prinzip nur in einem
Raum, in dem schon eine bestimmte geringe Gasdichte vorliegt. Das bedeutet,
daB wihrend des Fluges der Hohenrakete durch die dichteren Luftschichten der
MeBraum des auf dem Boden sorgfiltig geeichten Vakuummeters fest verschlossen
bleiben muB. Erst zu Beginn des auszumessenden Druckbereichs wird auto-
matisch durch einen Zeitschalter die Verbindung zwischen MeBkolben und AuBen-
raum hergestellt. Ein groBer Vorteil dieses Vakuummetertyps liegt in seiner
Unempfindlichkeit gegen Beschleunigungskrifte. Man kann an Stelle der Elek-
tronenerzeugung durch eine Gliihkatode auch die Strahlung eines radioaktiven
Priiparats zur Ionisation der hochverdiinnten Gase verwenden und erhilt dann
ein sogenanntes Alphatron. Vakuummeter nach diesem Prinzip finden gleichfalls
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ausgiebig Verwendung in Hohenraketen; allerdings geht ihr MeBbereich nicht
ganz so weit herab wie bei den zuerst genannten Ionisationsvakuummetern mit
Glihkatode.

Leider ist aber auch fiir die eben beschriebenen Gerite der MeBbereich zu sehr
niedrigen Gasdichten hin beschrinkt. In extremen Héhen (700 km und mehr)
wird man wohl nur noch durch die gehemmte freie Bewegung von speziellen MeB-
korpern auf die Dichte schlieBen konnen. Zu derartigen Verfahren zihlt einmal
das Aussetzen von Spezialballonen im Gipfelpunkt der Aufstiegsbahn von Héhen-
raketen. Deren Sinkgeschwindigkeit, gemessen durch den Dopplereffekt unter
Verwendung eines kleinen Empfangs- und Sendegeriats am Ballon, vermag die
gewiinschten Aufschliisse zu liefern. Besser ist unzweifelhaft der Einsatz von
kugelformigen MeBsatelliten, weil deren Hemmung der Umlaufsbewegung in
engstem Zusammenhang mit der Gasdichte in den durchflogenen Hoéhen steht.
So brachten schon die ersten erfolgreich gestarteten sowjetischen Satelliten eine
Fiille wertvollen Materials iiber den Dichteverlauf in der Hochatmosphiire, dessen
Auswertung darum von hochstem Interesse ist. Die Kugelform des Satelliten ist
dabei die fiir eine Berechnung des komplizierten Zusammenhangs zwischen
Massentrigheit, Erdanziehungskraft und Luftwiderstand bequemste aero-
dynamische Form des Flugkérpers, denn dessen Querschnittsbelastung ist aus
Durchmesser und Masse bekannt und vor allem auf der ganzen Bahn gleich, weil
trotz unvermeidbarer Eigenrotation des Satelliten die Projektion seines Quer-
schnitts senkrecht zur Flugrichtung immer ein Kreis ist.

Untersuchungen iiber die Zusammensetzung der Hochatmosphire bereiten
groBe Schwierigkeiten. Dies gilt auch fiir die Untersuchungen mit Héhen-
raketen. Die bisher auf verschiedenen Wegen erzielten Ergebnisse sind darum
untereinander auch noch nicht véllig widerspruchsfrei. Besonders wichtig ist die
Klirung des Hohenverlaufs der Aufspaltung von Sauerstoff- und Stickstoff-
molekiilen in ihre Atome und ob ein Anteil der leichten Gase Helium und Wasser-
stoff in den duBeren Regionen der Hochatmosphire nachzuweisen ist. Als
Untersuchungsgerite fiir diesé Probleme dienen in Hohenraketen Hochfrequenz-
Massenspektrometer und besondere ,,Luftfallen’‘ in Form sorgfiltig priaparierter,
hochevakuierter Priifflaschen. Die Zuverlissigkeit der zweiten Methode ist durch-
aus noch umstritten, da sie starken Verfilschungen unterliegen kann. Beim
Massenspektrometer werden die Gasteilchen der Hochatmosphire zunichst
ionisiert, in einem elektrischen Feld beschleunigt und mit Hilfe eines Magnet-
feldes gebiindelt. Weil dieses seine Stirke in einem bestimmten hochfrequenten
Rhythmus éndert, erfolgt automatisch eine Trennung der beschleunigten Gas-
ionen nach ihren Molekulargewichten. Die Registrierung der Anzahl der Ionen
eines bestimmten Molekulargewichts 1aB8t dann die Bestimmung der Gaszusam-
mensetzung zu. Aus neueren Untersuchungen scheint hervorzugehen, daB zu-
mindest bis in etwa 150 km Hohe keine Entmischung der Gase anzunehmen ist.
Da sich dieses spezielle Untersuchungsgebiet noch sehr stark in der Entwicklung
befindet, sollen diese kurzen Hinweise geniigen.

Die vorangegangenen Ausfiihrungen iiber Probleme der Hohenforschung unter
Verwendung von Raketen sollten nur einen Uberblick vermitteln. Fiir das ein-
gehendere Studium wird auf die entsprechende Fachliteratur verwiesen. Die
Bedeutung der Rakete als Triger wissenschaftlicher MeBgerdate diirfte sich
allerdings schon aus diesen kurzen Hinweisen ergeben haben. Aber erst im freien
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Weltraum wird die Forschungsrakete, ob bemannt oder unbemannt, ihren
vollen Wert fiir die Gewinnung entscheidender Einblicke in bisher noch dunkle
Gebiete der Naturerkenntnis erweisen. Raketen als Triger wissenschaftlicher
Laboratorien werden daher unzweifelhaft in der kommenden Zeit an hervor-
ragendster Stelle unter den Hilfsmitteln der Forschung stehen.

5.3 Ausfithrungsbeispiele
5.31 Das Aggregat 4 (A4) als Hohenrakete

Unter den Ausfiithrungsbeispielen von Hohenraketen nehmen die Gerite vom
Typ des deutschen Aggregats 4 in verschiedener Hinsicht eine Sonderstellung ein
(Bild 5.17). Ihrer Auslegung nach waren sie die ersten hochleistungsfihigen
Fliissigkeitsraketen, denn aus der Zeit ihrer Planung und Entwicklung (1936 bis
1942) sind keine weiteren Gerite dhnlicher Leistung bekannt geworden. Planung
und Entwicklung dieser Rakete wurden im Rahmen der Arbeiten der militérischen
Versuchsanstalt Peenemiinde durchgefiihrt. Dem ersten erfolgreichen Erprobungs-
flug eines A4 im Jahre 1942 iiber eine Entfernung von rund 275 km mit einer
Gipfelhohe von iiber 80 km folgte dann schlieBlich 1944 der Einsatz von A4-
Raketen als Sprengstofftriger unter der Bezeichnung V2. Die militérische Be-
deutung dieser ersten ballistischen Fernrakete war umstritten. Einige erginzende
Zusitze zur militirischen Version des A4 sowie zum Gesamtprogramm der
sogenannten A-Serie werden noch an entsprechender Stelle gegeben.

Nach Beendigung des zweiten Weltkrieges wurde von den siegreichen Alliierten
eine groBere Anzahl einsatzbereiter oder vor der Endmontage stehender A4%-
Raketen sichergestellt. Diese Raketen kamen dann in den folgenden Jahren in
der Sowjetunion und in den USA zu technischen Erprobungszwecken und als
MeBgeritetrager fiir Aufgaben der Héhenforschung zum Einsatz. So wurden
allein auf dem amerikanischen Raketenversuchsgelinde White Sands Proving
Grounds iiber 60 Vertikalaufstiege mit A4-Raketen durchgefiihrt, und zwar im
Zeitraum vom 16. April 1946 bis zum 30. Juni 1951. Etwa 67 %, der Aufstiege
lieferten wihrend dieses Unternehmens auswertbare Ergebnisse, wobei Gipfel-
héhen bis zu 200 km erreicht wurden. Unter Beriicksichtigung der Bedeutung der
so gewonnenen Ergebnisse erscheint es also durchaus berechtigt, das A4 zunichst
im Rahmen der Ausfithrungsbeispiele von Hohenraketen zu betrachten.

Das Raketengeriist des A4 bestand aus mehreren kriftigen Quer- und zahl-
reichen Lingsspanten mit einer Stahlblechverschalung, die im Mittelteil 0,6 mm
dick war. Den Hauptanteil des Volumens des Raketenkérpers nahmen die beiden
zentral- und hintereinanderliegenden Treibstoffbehilter ein. Als Treibstoff fanden
Flissigsauerstoff und Athylalkohol (teilweise auch Methylalkohol) Verwendung.
Letzterem waren etwa 209, Wasser zur Herabsetzung der Verbrennungs-
temperatur beigemischt. Der vordere Behilter diente zur Aufnahme des Alkohol-
Wasser-Gemisches, dessen Zufithrung zum hinter dem Sauerstofftank liegenden
Turbopumpenaggregat iiber eine doppelwandige Leitung zentral durch den Sauer-
stofftank hindurch erfolgte. Der Raum um das Turbopumpenaggregat enthielt
noch Druckgasflaschen zur Forderung der Hilfsstoffe und die Behilter fiir deren
Unterbringung sowie den Gas-Dampf-Generator. Als Hilfsstoffe zur Erzeugung
des Arbeitsmediums fiir die Turbine kamen Wasserstoffsuperoxyd und Kalzium-
permanganat zum Einsatz. Vom Pumpenteil fiihrten die Treibstoffzuleitungen zu
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der unmittelbar anschlieBenden Brennkammer, deren Disenmiindung mit dem
Heck des Raketenkérpers ungefihr abschlo. Den Triebwerksteil des A4 ohne
Verschalung zeigt Bild 5.18. Fir das Anlassen und Abschalten des Triebwerks
waren verschiedene fernsteuerbare Ventile in den Treibstoffleitungen notwendig.
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Bild 5.18 Triebwerk des A4

Im Raum oberhalb des Alkoholtanks, also in der Raketenspitze, befanden sich
die Gerite zur Flugbahnsteuerung sowie die eigentliche Nutzlast. Eine Zu-
sammenstellung der wichtigsten technischen Daten des A4 enthilt Tafel 5.2.

Tafel §.2 Technische Daten eines Aggregats 4 (A4)

Lénge 14 m
Durchmesser 1,65 m
Spannweite der Heckflossen 3,55 m
Startgewicht 13,00 t
Treibstoffgewicht (mit Hillsstoffen) 8,93 t
Zellen- und Triebwerksgewicht 3,07 t
Nutzlast 1,00 t
Massenverhiltnis 3,19
Startschub 26000 kp
Vakuumschub 29000 kp
Spezifischer Verbrauch 4,7 kp[ts
Spezifisches Triebwerksgewicht 1,15 kp/kp
Brennzeit (max.) 68 s
Ausstromgeschwindigkeit 2100 m/(s
Antriebsvermégen 2325 m(s
BrennschluBgeschwindigkeit 1600 bis 1700 m/s
Gipfelhohe bis 200 km
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Dabei ist zu bemerken, daB darin auftretende Abweichungen von anderweitig
gegebenen Daten auf, die jeweils unterschiedlichen Ausfiihrungsformen des A4
zuriickzufithren sind.

Zur Erzielung eines moglichst ruhigen Fluges innerhalb der wirksamen Atmo-
sphire war das A4 am Heck mit vier Stabilisierungsflossen ausgeriistet. Die
wichtige Aufgabe der Lenkung des Flugkérpers teilten sich je ein Luftruder je
Stabilisierungsflosse und insgesamt vier Strahlruder, die im Feuergasstrahl
arbeiteten. Beide Systeme waren mechanisch miteinander gekoppelt und empfin-
gen ihre Kommandos von entsprechenden Geriten in der Raketenspitze. Den
Antrieb der Ruder besorgten hydraulische Rudermaschinen auf Kommando der
elektrisch iibertragenen Steuerwerte. Der Einsatz von Strahlrudern wurde not-
wendig, weil in der Startphase kurz nach dem Abheben der Rakete auf Grund der
noch sehr kleinen Geschwindigkeit die an den Luftrudern angreifenden Krifte
nicht ausreichten, den massigen Raketenkorper zu lenken. Bei den A4 wurden
Strahlruder aus Graphit verwendet. Die beschrinkte Lebensdauer derartiger im
heiBen Gasstrahl arbeitender Strahlruder hat heute die Entwicklung schwenk-
barer Brennkammern zur Erzielung einer Lenkwirkung mehr in den Vordergrund
treten lassen. Im Zusammenhang mit den Problemen der Stabilisierung und
Lenkung wird in Abschn. 10 noch niher auf das Lenksystem der A4-Rakete
einéegangen.

ber einen Teil des Triebwerkkomplexes, und zwar iiber die Treibstofforder-
anlage des A4, wurde schon frither (Abschn. 4.42) eine kurze Ubersicht gegeben.
Das zum Antrieb des Turbopumpenaggregats verwendete Gas-Dampf-Gemisch
wurde nach Verlassen der Turbine in einen Wirmeaustauscher geleitet und erst
von dort iiber zwei Rohre am Heck der Rakete ins Freie gefiihrt. Der Warme-
austauscher hatte die Form eines Zylinders von 50 cm Lénge und 25 cm Durch-
messer. In ihm befand sich ein Rohrsystem, das einerseits mit dem vor der
Brennkammer liegenden Verteilerkopf fiir Fliissigsauerstoff und andererseits
mit cinem Steigrohr im Sauerstofftank in Verbindung stand. Uber den Verteiler-
kopf gelangte also stets eine geringe Menge des fliissigen Sauerstoffs in den
Wirmeaustauscher und wurde dort nach Anlaufen der Turbine verdampft. Der
so erzeugte gasformige Sauerstoff gelangte iiber das Steigrohr in den Sauerstoff-
tank und unterstiitzte dort die Aufrechterhaltung eines geringen Uberdrucks zur
Erleichterung des Fordervorgangs und zur Stabilisierung des relativ dinnwandi-
gen Behilters. Eine Uberlaufleitung bildete die Sicherung vor unerwiinscht
hohem Druck im Sauerstoffbehiilter. Um den beschriebenen Vorgang auch schon
vor dem Anlaufen der Turbine ausnutzen zu kénnen, fiihrte man bis kurz vor dem
Start Warmluft von auBlen in den Triebwerksteil der Rakete. Als Warmluft-
erzeuger dienten Einrichtungen, wie sie vom Anwirmen normaler Flugmotoren
her bekannt sind. Diese Manahme erwies sich auch noch aus einem anderen
Grund als sehr niitzlich. Die auBerordentlich niedrige Temperatur des fliissigen
Sauerstoffs barg fiir Leitungen, Ventile und andere empfindliche Organe des
Triebwerks stets die Gefahr von Blockierungen durch Vereisung in sich. Der
Fliissigsauerstoff wurde darum auch auf kiirzestem Weg von der Pumpe iiber
den Verteilerkopf in die 18 Einspritzképfe (s. Abschn. 4.42) der Brenn-
kammer geleitet. Der als Kiihlmittel fiir Brennkammer und Ausstréomdiise
vorgesehene Alkohol wurde iiber sechs Leitungen direkt vom Pumpenaustritt
in einen Verteilerring an der Diisenmiindung gefithrt. Von dort erfolgte dann
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Bild 5.19 Ad4-Brennkammer
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sein Ubertritt in den Kiihlmantel, der nach dem Gegenstromprinzip durch-
flossen wurde.

Die Herstellung der Brennkammeér bot fertigungstechnisch viele Schwierig-
keiten, zumal eine angenihert sphirische Grundform gewihlt wurde und fiir die
Regenerativkiihlung eine Doppelwand erforderlich war. Man kam schlieBlich auf
eine Konstruktion, bei der die Brennkammer aus mehreren ringférmigen Einzel-
teilen und aus diese Teile verbindenden gebogenen Blechstreifen zusammen-
geschweiBt wurde (Bild 5.19). Als Material fand Stahlblech von etwa 6 mm Dicke
Verwendung, das zuvor iiber einen der Kammerform entsprechenden Form-
korper gewalzt wurde. Einige spezielle Triebwerksdaten sind in Tafel 5.3 zu-
sammengefaBt.

Tafel 5.3 Daten fiir Brennkammer- und
Diisenteil eines A4-Triebwerks

GroBter AuBendurchmesser 110 cm
Diisenhalsdurchmesser 41 cm
Miindungsdurchmesser 74 cm
Volumen bis Diisenhals 0,57 m?
Diisendffnungswinkel 25°
Gesamtvolumen 0,80 m?
Verbrennungsdruck 15 bis 18 kp/cm?
Miindungsdruck 1,9 kp/cm?

Da als Material fiir die Brennkammerwandung kein besonders hochwertiger
Stahl zur Verwendung kommen sollte, muBte das Kiihlverfahren noch durch die
Méglichkeit einer Schleierkiihlung erweitert werden. Zu diesem Zweck wurde ein
Teil des Brennstoffs, nachdem er durch den Kiihlmantel den ebenfalls doppel-
wandigen Kammerboden erreicht hatte, von dort wieder iiber auBenliegende
Leitungen in vier der ringférmigen Kammerteile gefiihrt. Vor diesen befand sich
einer in der Nihe der Diisenmiindung, einer am Diisenhals und die restlichen zwei
im Bereich der eigentlichen Brennkammer. Diese Ringe besaBen Bohrungen, die
den Brennstoff direkt in die Brennkammer eintreten lieBen. Der durch den aus-
tretenden Brennstoff an der Innenwand gebildete Kiihlfilm erméglichte eine
Senkung der Wandtemperatur unter 1000°C. Der FluB des Kiihlmittels im Kiihl-
mantel durfte allerdings durch die Ringe nicht gestort werden. Daher versah man
sie auBer mit den erwihnten radial zur Kammer gefiihrten Bobrungen noch mit
solchen in Richtung der gewiinschten Kiihlmittelstromung. Alles in allem war
also der Brennkammeraufbau fertigungstechnisch nicht besonders vorteilhaft.
Die Einspritzképfe auf dem Kammerboden erhielten den Brennstoff unmittelbar
aus der in den Kammerboden iiber den Kiihimantel eintretenden Menge. Ein im
Zentrum des Brennkammerkopfes befindliches Riicklaufventil fiir den Brennstoff
stellte eine Verbindung zwischen den Einspritzképfen, dem Kiihlfilmsystem und
der Niederdruckseite der Brennstoffpumpe her. Auf diesem Weg erreichte man
einc Regelung des Einspritzdrucks und somit auch eine Beeinflussung des Drucks
des Kiihlmittels fiir die Kiihlfilmbildung. Der fliissige Sauerstoff wurde iiber
kupferne Brausekalotten im Oberteil der Einspritzképfe dem Verbrennungsraum
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zugefiihrt. Bei Vollastbetrieb betrug der Treibstoffdurchsatz insgesamt etwa
125 kp/s, wovon ungefahr 75 kp/s auf Flissigsauerstoff und rund 50 kp/s auf das
Alkohol-Wasser-Gemisch entfielen. Jeder der Einspritzkopfe hatte also einen
DurchfluBl von etwa 4,15 kp/s Sauerstoff und 2,8 kp/s Brennstoff zu bewiltigen.
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Bild 5§.20 Starttisch des A4

Die Startvorbereitungen fiir eine A4-Hohenrakete und praktisch auch fiir die
meisten anderen Hohenraketen mit Flissigkeitstriebwerken konnte man in zwei
Hauptphasen zerlegen. Die lingste Zeit nehmen dabei der sorgfiltige Einbau der
MeBgerite, deren Justierung und letzte Uberpriifung, die Kontrolle aller elek-
tronischen und automatischen Einrichtungen sowie die Funktionspriifung der
Ventil- und Regelsysteme in Anspruch. Die Rakete steht dabei schon senkrecht
auf jhrer Startplattform; besondere Arbeitsgeriiste erméglichen den Zugang zu
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allen Teilen des Gerits. Nach AbschluB der letzten Uberpriifungen erfolgt dann
als zweite Phase die Betankung, deren Ablauf nicht zuletzt von der Art der
verwendeten Treib- und Hilfsstoffe abhingig ist. Bei den A4-Raketen erfolgte
zuerst die Auffillung des Alkoholtanks, anschlieBend die Betankung mit Fliissig-
sauerstoff. Als letzte brachte man dann die Hilfsstoffe Wasserstoffsuperoxyd und
Permanganat in ihre Behilter. Von dem Augenblick an, wo der Sauerstofftank
gefiillt war, muBten sich alle weiteren Vorginge moglichst schnell abspielen, denn
je Minute verdampfen etwa 2 kp Sauerstoff. Das erwihnte Anwirmen der Trieb-
werksteile erfolgte daher schon vor dem Tanken.

Nachdem alle Betankungs- und sonstigen Hilfseinrichtungen aus der Um-
gebung der Rakete entfernt worden waren und die Bedienungsmannschaft ihre
gesicherten Riaume aufgesucht hatte, wurden die notwendigen Startkommandos
elektrisch iiber ein Zuleitungskabel aus einem Befehlsbunker heraus an die
entsprechenden Organe der startbereiten Rakete ibermittelt. Dabei wurde
zunichst ein pyrotechnischer oder elektrischer Ziindmechanismus, der von auien
durch die Ausstromdiise in die Brennkammer hineinragte, zur Funktion gebracht.
Der stabférmige Triger dieser Ziindvorrichtung war vor der Diisenmiindung an
der Startplattform befestigt. Letztere war eigentlich nur ein festes Stahlgeriist
von tischihnlichem Aussehen mit einer Seitenlinge von etwa 2 m und sozusagen
fehlender Tischplatte (Bild 5.20). An deren Stelle befand sich ein drehbarer
Kranz, auf dem die Rakete mit ihren vier Stabilisierungsflossen stand und
mit dessen Hilfe das Aggregat vor dem Start ausgerichtet werden konnte.
Unter der freiliegenden Diisenmiindung befand sich auf dem Erdboden ein
Strahlablenkungskegel, der die zerstorende Wucht des Feuergasstrahls von
der betonierten Grundfliche, auf der der Starttisch stand, einigermafBen fern-
halten sollte.

Zeigten die Instrumente im Befehlsbunker das ordnungsgemiBe Funktionieren
der Ziindvorrichtung an, so wurden durch Fernbetidtigung die Treibstoffhaupt-
ventile geoffnet. Infolge der natiirlichen Schwerewirkung und des geringen
Uberdrucks in den Treibstoffbehiltern floB eine gewisse Menge des Treibstoffs in
die Brennkammer und gelangte an der Ziindvorrichtung zur Entflammung. Nach
fehlerfreier Ziindung des Gemisches lief das Triebwerk zunichst fiir etwa 5 s in der
sogenannten Vorstufe mit rund 8 t Schub. Nach weiteren 3 s hatte das einge-
schaltete Turbopumpenaggregat seine volle Drehzahl erreicht, und die Rakete
hob dann in der Hauptstufe mit etwa 25t Schub senkrecht von der Startplatt-
form ab. Das Verbindungskabel wurde beim Einschalten der Hauptstufe von
der Rakete gelost und die elektrischen Einrichtungen des A4 auf dessen Bord-
netz geschaltet. Etwa 4 s lang betrug die Beschleunigung der aufsteigenden
Rakete 0,9 bis 1 g; sie wuchs dann aber bis zum Brennschluf} auf ungefiahr 6 g an.
Dies war bedingt durch die Gewichtsabnahme des Flugkérpers infolge des Treib-
stoffverbrauchs (125 kp/s) und das Anwachsen des Schubes auf etwa 30 t durch
Abnahme des duBeren Luftdrucks. Nach rund 25 s Flugzeit wurde die Schall-
geschwindigkeit erreicht. Die volle Brennzeit von etwas mehr als einer Minute
fiilhrte die Raketenim Vertikalaufstieg in Héhen von 30 bis 40 km, wobei Maximal-
geschwindigkeiten von 1600 bis 1700 m/s erreicht wurden. Der weitere Aufstieg
nach BrennschluB verlief dann antriebslos nach Art eines ballistischen Wurf-
korpers mit Gipfelhohen bis etwa 200 km. Beim Wiedereintauchen unzerlegter
A4-Raketen in die Troposphire ergaben sich Fallgeschwindigkeiten von 800 bis
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1000 m/s. Die AuBenhauttemperatur der Raketen konnte sich dabei durch aero-
dynamische Aufheizung bis auf ungefiahr 700°C steigern.

Als recht unangenehm erwies sich bei den A4-Hohenraketen der Umstand, da
das Nutzlastgewicht nicht besonders variabel gestaltet werden konnte. Bei stark
verringerter Nutzlast im MeBkopf ergaben sich Stabilitits- und Lenkungs-
schwierigkeiten, weil die entsprechenden Einrichtungen bei der Entwicklung des
A4 fiir einen Standardkopf von etwa 1000 kp ausgelegt worden waren. So kam
es, daB sehr hiufig Bleiballast den MeBképfen des Hohen-A4 mitgegeben werden
muBte. Zusammenfassend kann aber gesagt werden, daB die Raketen vom Typ A4
auch fiir die wissenschaftliche Forschung gro8e und wichtige Beitriige geliefert
haben.

5.32 Sowjetische Hohenraketen

In der Sowjetunion gehen die systematischen Versuche mit Héhenraketen bis
auf die Arbeiten Zanders und der Gruppe (GIRD) um Tichonrawow zuriick.
Tichonrawow gelangen schon 1933 erfolgreiche Aufstiege mit kleineren Fliissig-
keitsraketen (Bild 5.21), von denen schlieBlich eine, am 17. August 1933, eine
Hohe von 4500 m erreichte. Einige technische Daten dieser Hohenrakete sind
in Tafel 5.4 zusammengestellt.

Tafel 5.4 Technische Daten der sowjetischen Héhenrakete, die am 17. August 1933
bis auf 4500 m Hdhe stieg

Durchmesser 16 cm
Linge 245,7 cm
Spannweite der Heckflossen 63 cm
Startgewicht 20 kp
Treibstoffgewicht 4,25 kp
Nutzlast 5 kp
Schub 65 kp
Brennzeit 12,5 s
BrennschluBgeschwindigkeit 290 m/s

Aus diesen auf diesem Wege gewonnenen Erfahrungen heraus wurde dann
nach 1945 eine meteorologische Standardrakete (Bild 5.22) entwickelt, die sich
unter anderem auch im Aufgabenbereich des Internationalen Geophysikalischen
Jahres hervorragend bewihrte. Mit einem Startgewicht von 725 kp vermag diese
Rakete eine Nutzlast von 45 kp bis in 100 km Héhe zu tragen. Die systematischen
Arbeiten an GroBraketen begannen in der Sowjetunion etwa in den Jahren 1948
und 1949. Technische Daten der Geriite dieser Reihe, in sowjetischen Verdffent-
lichungen als A2, A3 und A5 bezeichnet, wurden allerdings bisher offiziell nicht
bekannt.

Auf zum Teil wesentlich gréoBere Leistungen einiger Typen sowjetischer Hohen-
raketen im Vergleich zu den gleichzeitigen Geréiten in den USA laBt sich aus
der Tatsache schlieBen, daB recht schwere und vor allem umfangreiche MeB-
kopfe (Bild 5.23) fiir Tierversuche eingesetzt wurden. Die groBten Versuchstiere
waren dabei Hunde (Bild 5.24), von denen gelegentlich sogar zwei am gleichen
Aufstieg teilnahmen. Ihre Riickfithrung erfolgte nach verschiedenen Methoden.
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Bild 5.21 Sowjetische Hohenrakete aus dem Jahre 1933
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Bild 5.22 Ausstellungsmodell der sowjetischen meteorologischen Standardrakete

§ % &

Bild 5.23 Mepkop[ einer sowjetischen I16henrakete vom Typ A 1
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Bei einem Versuch mit zwei llunden in getrennten, hermetisch abgeschlossenen
Kabinen wurden diese Kabinen am Fallschirm gelandet. Eine Kamera filmte dic
Reaktionen der Tiere wihrend des Versuchs. In einer anderen Versuchsreihe
wurden je Aufstieg wieder zwei Hunde eingesetzt, beide waren jedoch diesmal in
extra angefertigten Druckanziigen untergebracht. Mit diesem Schutzanzug und
einem Fallschirm ausgeriistet, wurden die Tiere dann in verschiedenen Héhen

e B

Bild 5.24 Versuchshund in einer Spezialkabine einer sowjetischen Héhenforschungs-
rakete

aus dem f[rei fallenden MeBkopl herauskatapultiert. Sie wurden anschlieBend von
ihren Fallschirmen in Héhen von 5 bis 40 km ahgefangen und unbeschadet zur
Lrde gebracht.

Die sowjetischen Versuche mit Hoéhenforschungsraketen unterscheiden sich
auch sonst in der Verfahrensweise zum Teil erheblich und vorteilhaft von denen in
den USA. So wurden unter anderem die Messungen verschiedener ZustandsgrioBien
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der Hochatmosphire dadurch entscheidend verbessert, daB man die MeBgerite-
behilter an Auslegern auBerhalb des Raketenkérpers anbrachte. Die Verwendung
derartiger,,Container*’ (Bild 5.25) schaltet den verfilschenden EinfluB der vondem
Raketenkérper mit emporgeschleppten Luftreste aus bodennahen Schichten weit-
gehend aus. Diese Behilter wurdenauBerdem bald nach BrennschluB von der Rakete
getrennt, so dall sie den Rest des Aufstiegs als vollig selbstindige Wurfkérper
zuriicklegten. Der Abstieg erfolgte dann wieder am Fallschirm. Durch dieses
Verfahren konnten beispielsweise fiir die Luftdichte in Hohen von 100 bis 250 km
Werte erhalten werden, die zuverldssiger waren als die gleichzeitig in den USA
gewonnenen. Letztere wurden dann spiter durch Korrekturen den sowjetischen
Werten angepalt.

3\

Bild 5.25 Mepgerdtebehdlter einer sowjetischen Hihenforschungsrakete

Aufstiege mit absoluten Rekordleistungen einstufiger Héohenraketen wurden
in der Sowjetunion in den Jahren 1957 und 1958 durchgefiihrt. Bei einem Start
im Mai 1957 wurde eine Nutzlast an MeBgeriten von insgesamt 2200 kp (2,2 t)
auf eine Héohe von 212 km transportiert. Mit einer anderen einstufigen Rakete
wurde schlieBlich am 21. Februar 1958 die erstaunliche Héhe von rund 473 km
erreicht. Die Nutzlast (Bild 5.26) in Form von MeBgeriten wog in diesem Fall
1520 kp. Einige Anhaltspunkte fiir die Auslegung von GroBraketen dieser
Leistungsklasse lassen sich vielleicht aus einer den kiinstlichen Satelliten gewid-
meten Arbeit von W. Petrow gewinnen. Es wird dabei auf einen Raketentyp mit
91 Mp Startgewicht und etwa 182 Mp Startschub hingewiesen. Der Antriebsteil
dieser Rakete umfaBt bemerkenswerterweise fiinf Einzeltriebwerke, ist also eine
Triebwerksbatterie. Die Antriebszeit wiirde im Bereich von etwa 120 bis 130 s
liegen. Als Durchmesser werden 3,5 m genannt und fiir die Linge ungefihr 20 m.
Besonderen Hinweis verdient noch die Tatsache, daB sowohl bei der Rakete vom
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21. Februar 1958 als auch bei einem spateren Aufstieg eines dhnlichen Gerits die
Rakete oder wenigstens der MeBgeriteteil in Auf- und Abstieg vollstabilisiert war.
Auch withrend des antriebslosen Fluges fiithrten die stabilisierten Korper also keine
unprogrammiBigen Drehbewegungen aus. Damit stellten die sowjetischen
Raketenspezialisten den hervorragenden Entwicklungsstand der Steuer- und

Bild 5.26 Mepkopf einer sowjetischen Héhenrakete vom Typ A 3

Lenktechnik in der Sowjetunion unter Beweis. Mit diesen Versuchen wurden
zugleich entscheidende Fortschritte zur gesicherten Riickfiihrung astronautischer
Flugkorper erzielt. Ein dhnlicher Erfolg wurde bisher aus der Raketenentwicklung
anderer Linder nicht gemeldet.

Neben den groBen Satellitenunternehmungen beteiligt sich die Sowjetunion
auch am Programm der Héhenraketenaufstiege im Internationalen Geophysi-

12 Mielke, Raketentechnik
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kalischen Jahr. Im Grundprogramm waren 125 Aufstiege geplant. Die Mehrzahl
der Geriite (etwa 70), vermutlich verschiedenen Typs, sollten in den mittleren
Bereichen der Sowjetunion aufgelassen werden. Eine weitere Serie von 25 Rake-
ten sollte von der sowjetischen Arktisstation auf Franz-Josephs-Land aus
gestartet werden. Besondere Bereicherung des wissenschaftlichen Materials
versprach man sich von der Durchfiihrung eines Raketenprogramms in der
Antarktis. Etwa 30 Gerite sollten daher auf der Station Mirny zum Einsatz
kommen. Neben den wissenschaftlichen Resultaten im Rahmen der geophysi-
kalischen Untersuchungen bot der Einsatz von Raketen in den Polarregionen
auflerdem vorteilhafte Moglichkeiten zu ihrer technischen Erprobung unter
extremen duBeren Bedingungen. Eine Reihe kleinerer Héhenraketen sollte
schlieBlich noch vom Expeditionsschiff ,,Ob‘‘ aus in verschiedenen geographischen
Breiten gestartet werden.

5.33 Andere Héohenraketen

Die erste in-den USA entwickelte Rakete fiir Hohenaufstiege war die WAC-
Corporal. Ihre Projektierung wurde zwar schon 1936 begonnen, aber erst 1945
schritt man zu den ersten Versuchsstarts. Die Auslegung der Rakete sah vor, etwa
11 kp Nutzlast-auf rund 30 km Héhe zu bringen.

Da die Raketen vom-Typ WAC-Corporal nur als erste Versuchsserie gedacht
waren und der Vorrat an iibernommenen A4 sich erschépfen muBte, beschlo man
in den USA 1946 die Entwicklung neuer Raketenmuster auf der Basis fliissiger
Treibstoffe. Aus den Erfahrungen mit den WAC-Corporal heraus wurde zunichst
die Aerobee-Rakete entwickelt.

Ab Mai 1955 wurde eine verbesserte Version der Grundkonstruktion er-
probt. Sie erhielt die Bezeichnung Aerobee-Hi. Diese Rakete mit einer Baulinge
von 11,3 m verfiigte iiber eine gesteigerte Triebwerksleistung von etwa 1800 kp.
Schub. Erreicht wurde dieser Wert durch Verwendung hochkonzentrierter rot-
rauchender Salpetersiure und eines Brennstoffgemisches aus Anilin und Alkohol.
Einen weiteren Beitrag zur Leistungssteigerung lieferte der Ubergang von der
urspriinglichen Druckgasforderung unter Einsatz eines speziellen Gasgenerators
zur Treibstofféorderung durch hochkomprimiertes Helium. Die Brenndauer des
Triebwerks war ebenfalls bis'auf etwa 53 s verbessert worden. Die Anwendung
einer Feststoffstartrakete mit 3 s Brenndauer ergab zusammen mit deren ver-
besserten Triebwerksleistungen maximale Geschwindigkeiten um 7100 km/h und
Steighohen bis zu 262 km. Fiir die Startphase blieb man bei der bewihrten
Verwendung von Startgeriisten. R

Die nach dem A4 wohl bekannteste Hohenforschungsrakete war die GroBrakete
Viking. Als Grundlage der konstruktiven Auslegung des Gesamtgerits und seines
Antriebsteils wurden die inzwischen mit den A4 gesammelten Erfahrungen
benutzt. Dies wird dadurch unterstrichen, daB auch fiir das von Reaction Motors
Inc. entwickelte Viking-Triebwerk als Treibstoff die Kombination Fliissigsauerstoff
und Athylalkohol (25 % Wasser) gewihlt wurde. Auch wurde der Treibstoff mit
Turbopumpen unter Verwendung von Wasserstoffsuperoxyd und Permanganat
gefordert. Im Prinzip wurde also das A4-Betriebsschema beibehalten, so daB der
Gesamtaufbau der Viking, zumindest in den zuerst angefiihrten Geriten, weit-
gehende Ahnlichkeit mit dem A4 hatte.
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Bild 5.27 Eine Viking vor dem Start

Der Start der Viking erfolgte ebenso wie bei ihrem Vorbild A4 frei von einer
Startplattform (Bild 5.27), ohne Verwendung einer Starthilfe. Zur Stabilisierung
der langsam abhebenden Rakete in der kritischen Startphase verwendete man
dabei zum erstenmal ein neues Prinzip. Man arbeitete nicht mit Strahl- und
Luftruder wie beim A4, sondern hatte die ganze Brennkammer nebst Ausstrém-
diise kardanisch gelagert. Durch Schwenkung der Brennkammer wurde so eine

12+



180 5 Raketen in der Forschung

Auslenkung der Schubachse aus der Korperachse méglich. Die Abweichung der
Raketenkorperachse von der Sollrichtung wird von Kreiselgerdten im Innern
der Rakete festgestellt, und die entsprechenden Ausgleichskommandos werden
elektrisch an Stellmotore iibermittelt, die ihrerseits die Brennkammer in die zur
Korrektur der Abweichung notwendige Stellung drehen. Dieses Prinzip der
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Bild 5.28 Zweistufenrakete Bumper (A4 + W AC-Corporal)
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Strahllenkung ist in mancher Hinsicht bedeutend vorteilhafter als das Lenk-
verfahren mittels Strahlruder. Vor allem bei sehr langen Gesamtbrennzeiten
diirften letztere nicht die notwendige Bestindigkeit aufweisen. Neu und originell
war auch das Verfahren, mit dem man den beim Aufstieg der Rakete auftretenden
Rollmomenten begegnete. Unter Rollbewegung ist dabei die Drehung der Rakete
um ihre Lingsachse zu verstehen. Die beginnende Rollbewegung wurde von
einem speziell fiir diesen Zweck eingebauten Steuerkreisel festgestellt. Dieser
Kreisel veranlaBte elektrische Kommandos fiir die Inbetriebnahme von kleinen
Abdampfdiisen an den hinteren duBeren Kanten zweier einander gegeniiber-
liegender Stabilisierungsflossen. Diese Diisen standen mit ihren Achsen senkrecht
auf der Fliche der Flossen und waren fiir den DurchlaB8 von Turbinenabdampf
eingerichtet. Je nachdem, welche der diametral gegeniiberliegenden Diisenpaare
Abdampf zugefiihrt erhielten, wobei der Dampfdurchsatz gesteuert werden konnte,
wurden Drehmomente erzcugt, die den Rollmomenten der Rakete entgegen-
wirkten. Zur Unterstiitzung der Abdampfdiisen kamen auBerdem noch besondere
Ruderflichen an den Hinterkanten der Stabilisierungsflossen zum Ausschlag.

Der naheliegende Gedanke, eine Steigerung der maximal erreichbaren Hohen
unter Anwendung des Stufenprinzips anzustreben, wurde erstmalig 1949 in den
USAindie Tat umgesetzt. Man kombinierte A4-Raketen mit den kleineren Geriten
vom Typ WAC-Corporal zu echten zweistufigen Systemen (Bild 5.28).

Die bis auf 403 km (24. Februar 1949) gesteigerte Gipfelh6he stellte einen ab-
soluten Rekord dar und bewies, daB das Stufenprinzip auch fiir moderne GroB-
raketen anwendbar ist und die erzielten Leistungen in guter Ubereinstimmung
mit der Theorie stehen.

Auf technische Details zu den beiden Raketen des Bumper-Systems braucht
nicht niher eingegangen zu werden, da sie schon in vorangegangenen Abschnitten
behandelt wurden. Geindert wurde im wesentlichen' am A4 nur der Kopfteil.
Die WAC-Corporal wurde dort als Nutzlast so eingesetzt, da8 sie leicht auto-
matisch von ihrer Trégerrakete im geeigneten Moment getrennt werden konnte.
Die Stufentrennung erfolgte in etwa 40 km Héhe. Die Angaben fiir die mit der
zweiten Stufe erzielten Hochstgeschwindigkeiten schwanken zwischen 2300 und
2700 m/s.

Aus der militidrischen Raketenentwicklung Frankreichs ist schon vor einigen
Jahren die Rakete Véronique bekannt geworden (Bild 5.29). Sie wurde in Vernon
bei den Laboratoires de Recherches Ballistiques et Aeronautiques entwickelt.
Das Triebwerk der Véronique arbeitet mit Salpetersiure und benzinihnlichen
Kohlenwasserstoffen. Es leistet fiir die Dauer von etwa 36 s einen Schub von rund
4 Mp. Die Linge der Rakete betriigt 6 m und der Durchmesser 55 cm. Das Start-
gewicht wird mit etwa 1 Mp angegeben, das Leergewicht mit 420 kp. Die Rakete
wurde fiir 50 kp Nutzlast ausgelegt und kann optimale Hohen bis zu 140 km
erreichen. Sie startet ohne zusitzliche Feststoffstarthilfe. Um eine ausreichende
Stabilisierung wihrend der kritischen Startphase zu erhalten und einen besonderen
Startturm iiberfliissig zu machen, arbeitete man das neuartige Verfahren der
Kabellenkung aus. Eine weitere Besonderheit der Véronique betrifft die Riick-
fiihrung des MeBkopfes. Der freie Fall des abgetrennten Kopfes wird von nach-
geschleppten Bremsringen gemindert. Das eingebaute MeBwertiibertragungs-
system arbeitet auf 22 Kanilen. Als Versuchsgelinde fiir die Aufstiege mit der
Véronique dient die marokkanische Wiiste bei Colomb-Béchar.
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Bild 6.29 Franzésische Forschungsrakete V éronique

5.4 MebDsatelliten

5.41 Grundlagen der Satellitenprojekte

Die physikalischen Grundlagen der Satellitenprojekte stehen in engstem
Zusammenhang mit den fundamentalen Beziehungen der allgemeinen Raketen-
ballistik und der sogenannten Ilimmelsmechanik. Zu einigen Grundziigen der
Raketenballistik sollen spiiter noch Hinweise gegeben werden. Die Himmels-
mechanik ist ein Teilgebiet der theoretischen Astronomie und bildet die Grundlage
fiir alle Untersuchungen von Bewegungen beliebiger Massen in Gravitations-
feldern, speziell von Himmelskérpern. Da sich MeBsatelliten in ihrem bahn-
mechanischen Verhalten von natiirlichen Himmelskérpern nicht unterscheiden,
miissen also auch sie zu den Objekten der Himmelsmechanik gerechnet werden.
Es sollen hier nur einige grundlegende und allgemeine Zusammenhiinge betrachtet
sowie verschiedene der wichtigsten Grundbeziehungen angegeben werden. Auf
Moglichkeiten zur Erginzung weist die Literaturzusammenstellung am Ende des
Buches hin. Einige Angaben iiber den Start werden, soweit siec aus den erfolg-
reichen sowjetischen und amerikanischen Versuchen zur Zeit verfiigbar sind, im
folgenden Abschnitt gemacht.

Wenn man die reine Bahnmechanik von kiinstlichen Satelliten vereinfacht
betrachten will, so ist es zweckmiBig, zunichst einmal Aufstieg- und Umlaui-
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bahnen getrennt zu betrachten. Fiir cinen besseren Uberblick ist es giinstig,
von den Umlaufbahnen auszugehen. Als Bahnkurven fir die Bewegung eines
Massenpunkts in einem Gravitationsfeld ergeben sich bekanntlich nach den
Grundgesetzen der Newtonschen Mechanik die Kegelschnitte: Kreis, Ellipse,
Parabel und Hyperbel. Als hier nicht weiterinteressierende Sonderlésung miiBite
man auBerdem natiirlich noch den freien Fall in Richtung auf das Gravitations-
zentrum hinzurechnen. Fiir die vorliegenden Probleme schlieBen sich auch
Bewegungen auf parabolischen und hyperbolischen Bahnen automatisch aus. Es
verbleiben also ausschlieBlich Kreis- und Ellipsenbahnen als allein mégliche
Bewegungsbahnen von MeBsatelliten, wenn man zunichst von der Wirkung
storender Krifte (Luftwiderstand, Inhomogenititen des Gravitationsfeldes usw.)
absieht. Die Betrachtung der komplizierten Eigenschaften von Ellipsenbahnen
ist mit einigem Aufwand verkniipft. Sie kann hier vielleicht ausreichend durch
den Hinweis auf die generelle Giiltigkeit der drei Keplerschen Gesetze und ihrer
Folgerungen fiir alle Formen von Satellitenbahnen ersetzt werden. Den meisten
vereinfachten theoretischen Betrachtungen wird darum auch die Annahme von
reinen Kreisbahnen fiir die Bewegung von MeBsatelliten zugrunde gelegt. Diese
Annahme ist jedoch eine sehr starke Idealisierung. Wie noch zu zeigen sein wird,
wiire namlich die Verwirklichung einer Kreisbahn von so exakter Einhaltung
bestimmter Endwerte fiir die Aufstiegbahn des Satelliten abhingig, daB in der
Praxis kaum mit genauen Kreisbahnen gerechnet werden kann. Hinzu kidme,
daB im Realfall die unabwendbar auftretenden stérenden Krifte jede Kreisbahn
sofort deformieren wiirden. Fiir allgemeine Betrachtungen ist aber trotzdem die
Annahme von Kreisbahnen sehr niitzlich.

Wie schon bemerkt, konnen auch auf Satelliten-Kreisbahnen die Keplerschen
Gesetze angewendet werden. Nach dem dritten Keplerschen Gesetz gilt:

B

(Ro+HP T

darin bedeutet R, den mittleren Erdradius, H dic Hohe des Satelliten (iiber der
Erdoberfliche), T, die Umlauifzeit eines Koérpers im Abstand R, vom Erdmittel-
punkt und Tg die Umlaufzeit des Satelliten. Aus der Gleichheit von Fliehkraft

und Erdanziehungskraft fiir jeden Punkt einer geschlossenen Umlaufbahn im
Erdgravitationsfeld 1a8t sich setzen:

R
T:=4a2 2. (5.2)
8o
Dabei ist g, die mittlere Fallbeschleunigung im Abstand R, vom Erdmittelpunkt.
Beachtet man ferner, daB

(5.1)

’

g2 Bo+ 1) (5.3)

T -2

L=

mit v als Umlaufgeschwindigkeit des Satelliten, so kann man unter Beriicksich-
tigung von GI. (5.1), (5.2) und (5.3) die Beziehung

_Rigo i
= —— s .4
VK l R+ H (5.4)

herleiten. Sie zeigt den Zusammenhang zwischen der Kreisbahnhohe eines
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Satelliten und der zugehérigen Umlaufgeschwindigkeit. Eine graphische Aus-
wertung dieser Beziehung ist in Bild 5.30 dargestellt. Man erkennt daraus die
wichtige Tatsache, daB die Umlaufgeschwindigkeiten bei Kreisbahnen mit zu-
nehmender Entfernung von der Erde kleiner werden. Umgekehrt, setzt man

H = 0, betrachtet also einen Kérper, der

5000 unmittelbar an der exakt sphirischen
km Oberfliche der Erde entlangfliegen
450 \‘ wiirde, so ergibt sich:
w00l v="YRog- (5.5)
3500 \ Natiirlich handelt es sich dabei um stark
\ idealisierte Voraussetzungen. Nimmt
i e gen. Nimm
po ~ man fiir die geometrisch kugelférmig ge-
o dachte Erde ein Ry = 637510 m an
S ) und setzt g, = 9,80665 m/s2, so erhilt
S2500 \ man aus Gl. (5.5) » = 7907 m/s. Diesen
< Wert kann man als die maximale Kreis-
2000 N bahngeschwindigkeit im Erdschwerefeld
bezeichnen. Rundet man diesen nur
1500 - theoretisch interessierenden Wert auf
1200 \ 7,91 km/s ab, so ergibt sich eine GriBe,
1001 N die als erste astronautische Geschwindigkeit
750 bezeichnet wird.
350 Fir die reale Betrachtung von Kreis-
gpz[ bahnen — und in entsprechender Ab-
0 r = 5 7 Wandlung natiirlich auch von Ellipsen-

ki
I(misbgnyesc/mindigkfzil " bahnen — muB aber noch unbedingt auf

. . ) . folgenden Umstand hingewiesen werden:
Bild 5.30 Beziehung zwischen Kreisbahn- g "L snnte unter Beriicksichtigung von

geschwindigkeitvy und Kreisbahnhéhe H G} (5.4) sehr leicht der Eindruck ent-

stehen, daB entferntere Bahnen vorteil-
hafter wiiren, weil den Satelliten dann geringere Umlaufgeschwindigkeiten mitge-
teilt zu werden brauchten. Diese Uberlegung wiire jedoch unzutreffend. Abgesehen
davon, daB die hemmende Wirkung der Erdatmosphire Bahnen unter 300 km
Héhe sowieso fiir Satelliten lingerer Lebensdauer ausschlieBt, muB fiir alle hoher
liegenden Bahnen die zur Schaffung von kiinstlichen Satelliten benétigte Gesamt-
antriebsarbeit eigentlich in zwei Anteile zerlegt werden. Zu dem energetischen
Aufwand, der allein fiir die Erreichung der notwendigen Umlaufgeschwindigkeit
erforderlich ist, tritt ndmlich noch der mit zunehmender Entfernung immer
stirkerin Erscheinung tretende Arbeitsaufwand fiir das bloBe Heben des Satelliten
auf die vorgesehene Bahnhohe hinzu. Weil aber in der Praxis beide Arbeitsanteile
von den Triebwerken der Trigerraketen aufgebracht werden miissen und weil sie
auBerdem in gewisser Hinsicht ineinander iibergehen, spricht man bei ihrer
Zusammenfassung besser vom sogenannten Antriebsbedarf fiir das betreffende
Aufstiegsprojekt. Diesem geforderten Antriebsbedarf muB dann natiirlich auch
das sogenannte Antriebsvermogen des zum Einsatz vorgesehenen, eventuell
mehrstufigen Raketensystems entsprechen. Das Antriebsvermogen laBt sich aus-
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driicken als effektive Maximalgeschwindigkeit, die die Endstufe des Raketen-
systems im kraftefreien Raum erzielen wiirde. Der Antriebsbedarf fiir Satelliten-
aufstiege ist also immer groBer, als es in der angestrebten Umlaufgeschwindig-
keit zum Ausdruck kommt. Selbstverstindlich darf nicht iibersehen werden,
daB auch der Luftwiderstand in der

Aufstieghbahn in den Arbeitsaufwand S0

fiir das Heben der Satelliten auf Kreis- km /
bahnhéhe einzurechnen ist. So kann es 4500 /
also durchaus eintreten, daB fiir eine "
Kreisbahn in 500 km Héhe zwar nur 4000

rund 7,6 km/s Umlaufgeschwindigkeit - /
erforderlich sind, der Antriebsbedarf 500 y,

sich jedoch auf iiber 9 km/s beliuft. r

Wenn aus Gl. (5.4) vk fiir eine he- 000
liebige Hohe bestimmt ist —man nennt

o
den erhaltenen Wert meist Kreisbahn- E 2500 /
oder Zirkulargeschwindigkeit —, 1aBt § /
sich auch die Umlaufzeit ty fiir den < 2000

Satelliten sehr leicht aus

2n(Ry+ H 1500
g = - - (5.6) 1200
1000/
ermitteln. Der erhaltene Wert ist da- 750,
bei auf die gegeniiber dem Stern- @
himmel ruhende Umlaufbahn bezogen. mt
Eine graphische Auswertung dieser W #“ Wﬁ'jﬂ
Beziehung gibt Bild 5.31. Umlautzeit
Grundsitzlich kann man zwei ver- Bild 5.31 Beziehung zwischen

schiedene Kreisbahntypen unterschei- 7100260t to und Kreisbahnhihe H
den: erstens Bahnen, die in der Ebene mlaufzeit t u reisbahnhihe

des Erddquators liegen, und zweitens

Bahnen, die um einen Winkel é gegen den Erdiquator geneigt verlaufen. Dabei
gehen die Bahnebenen in jedem Fall durch den Massenmittelpunkt der Erde. Aus
diesem Grund kann der eventuell angestrebte Bahnneigungswinkel 6 auch nicht
kleiner sein als die geographische Breite ¢ des Startortes. Der Auswahl des
Startortes kommt somit eine gewisse Bedeutung zu. Aus dem Zusammenwirken
von Satellitenumlaufgeschwindigkeit und Erdrotation ergibt sich bei geneigten
Satellitenbahnen eine wichtige Tatsache. Der Satellit wird dann namlich inner-
halb eines bestimmten Zeitraums theoretisch fiir alle Erdorte beobachtbar, die
zwischen den hochsten von ihm bei seinem Umlauf erreichten geographischen
Breiten (nérdlich und spiegelbildlich dazu siidlich des Erddquators) liegen. Dabei
sind bei erdnahen Umlaufbahnen die héchsten erreichbaren Breitengrade mit dem
Bahnneigungswinkel gleich. Ein in der Aquatorebene umlaufender Satellit wird
also nur in einem schmalen Streifen beiderseits des Erdédquators beobachtbar
sein. Betrigt die Bahnneigung dagegen etwa 65°, wie bei den ersten beiden
sowjetischen Satelliten, so pendelt der Satellit sozusagen wihrend seiner Umléufe
zwischen 65° nérdlicher und siidlicher Breite hin und her. Damit wird er dann
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auch in der ganzen dazwischenliegenden Zone beobachtbar. Bei einer sogenannten

Pol-Pol-Bahn, die senkrecht zum Aquator verlauft, iiberfliegt der Satellit die
ganze Erdoberfliche. Diese Verhiltnisse sind fiir 6 = 0°, 45° und 90° schema-

tisch in Bild 5.32 dargestellt.

Bild 5.32 Uberflogene Breitengiirtel bei verschiedenen Bahnneigungen

Nimmt man irgendeine geneigte Satellitenkreisbahn als raumfest an, so wiirde
sich die Abwicklung der Bahnprojektion auf die Erdoberfliche etwa wie in
Bild 5.33 crgeben. Jedem Umlauf des Satelliten entspricht ein voller Kurvenzug
zwischen den Wendekreisen der Bahn. Die Verschiebung der einzelnen Kurven-
ziige gegeneinander entsteht durch die Beriicksichtigung der Eigenrotation der
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Bild 5§.33 Schema der Bahnabwicklung fiir die ersten sowjetischen Satelliten

Erde. Kehrt der Satellit beispielsweise nach 90 Minuten Umlaufzeit an den
gleichen Punkt seiner raumfesten Bahn zuriick, so hat sich die Erdoberfliche
inzwischen weiter nach Osten verschoben. Diese Drehung der Erde um ihre
Achse betrigt in diesen 90 Minuten gerade 22,5°, so daB der Satellit iiber einem
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Punkt der Erdoberfliche den Aquator passieren wiirde, der um 22,5° weiter
westlich liegt.

Der Auswahl des Startortes und der Bahnneigung kommt jedoch nicht nur in
bezug auf die gewiinschten Sichtbarkeitsbedingungen Bedeutung zu, sie hat
vielmehr auch auf die energetische Seite eines Satellitenaufstiegs einen bemerkens-
werten EinfluB. Je kleiner nimlich geographische Breite des Startortes und
Bahnneigungswinkel gewihlt werden, um so groBer ist der Geschwindigkeits-
anteil, der dem aufsteigenden Gerit fiir seine raumfeste Bahn von der rotierenden
Erde mitgegeben wird. Dieser Anteil duBert sich jedoch nur als Gewinn, wenn die
Rakete in Richtung der Erdrotation bei ihrem Aufstieg umgelenkt wird. Bei
Abflug in Richtung Westen wiirde dieser Betrag von der BrennschluBgeschwin-
digkeit der Rakete in Abzug kommen. Die jedem von der Erdoberfliche auf-
steigenden Koérper in bezug auf den ruhenden Sternhimmel mitgegebene Boden-
geschwindigkeit seines Startortes 1dBt sich leicht ermitteln aus

2n R,
Ve = —

cos @ ; (3.7)
to

darin wird durch ¢, die Dauer einer Erdrotation in Sternzeitsekunden ausgedriickt.

Wie schon kurz angedeutet, muB eine vollig exakte Satellitenkreisbahn als
nicht zu realisierender Idealfall der allgemeinen, elliptischen Umlaufbewegung
angesehen werden. Es wird sich in der Praxis also bestenfalls immer nur eine
Kepler-Ellipse mit angenihert verschwindender Exzentrizitit ergeben. Setzt
man daher cine Umlaufbewegung auf elliptischer Bahn voraus, so miilte man
sich mit den recht komplizierten Beziehungen der allgemeinen Himmelsmechanik
auseinandersetzen. Es soll hier aber geniigen, wenigstens zwei besonders bemer-
kenswerte Tatsachen zu erwiihnen. Zunichst liegt auf jeden Fall immer einer der
beiden Brennpunkte der Ellipsenbahn im Massenmittelpunkt der Erde. Als Folge
davon macht sich der wechselnde Abstand des umlaufenden Kérpers von der am
besten ideal sphirisch zu denkenden Erdoberfliche bemerkbar. Den am weitesten
von der Erdoberfliche entfernten Bahnpunkt bezeichnet man dabei, in Analogie
zum astronomischen Sprachgebrauch, als Apogium
(Erdferne), wihrend der Bahnpunkt mit dem ge-
ringsten Erdabstand Perigium (Erdnihe) genannt
wird. Fir die Bewegung in elliptischer Bahn gilt
weiterhin das zweite Keplersche Gesetz oder der so-
genannte Flichensatz. Danach iiberstreicht der Radius-
vektor des umlaufenden Kérpers in der gleichen Zeit-
einheit auch gleiche Flichen in der Bahnebene. In
der Nihe des Perigiums bewegt er sich somit
schneller als im Bereich des Apogaums. Mit anderen
Worten, ein auf elliptischer Bahn umlaufender Satellit
hat keine gleichformige Bahngeschwindigkeit.. Diese
Zusammenhiinge soll Bild 5.34 an Hand einer stirker
exzentrischen Ellipse veranschaulichen.

Eine weitere Erscheinung darf bei der Betrachtung
realer Ellipsenbahnen im Erdschwerefeld nicht iiber- Bild 5.34
gangen werden. Die bisher aus Griinden der  Keplerscher Flachensatz

Apogdum
7

7

4 Schwerpunit \
Brennpunkty der Erde ;
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Anschaulichkeit vorausgesetzten raumfesten Umlaufbahnen existieren nimlich fiir
Bahnneigungswinkel 0° < § < 90° in Wirklichkeit nicht. Es ergibt sich vielmehr
als Folge der Erdabplattung eine langsam fortschreitende Drehung der Bahnebene
gegen den Fixsternraum. Der Richtungssinn dieser Drehung verliuft entgegen-
gesetzt zur Rotationsrichtung der Erde. Beriicksichtigt man weiterhin, daB die
Massenverteilung im Erdinnern nicht homogen ist und durch diese értlich recht
verschiedene Struktur des Gravitationsfeldes weitere Storwirkungen auf einen
umlaufenden Korper ausgeiibt werden, so 1aBt sich aus diesen wenigen An-
deutungen unschwer erkennen, daB die genaue Analyse einer Satellitenbahn
recht erheblichen mathematischen und rechnerischen Aufwand erfordert.

Es wire fiir reale Betrachtungen natiirlich véllig sinnlos, wollte man die Umlauf-
bahnen von Satelliten nur fiir sich untersuchen. Selbstverstindlich kann ein
kiinstlich geschaffener Koérper in einer der beschriebenen speziellen Bahntypen
erst dann um die Erde herumlaufen, wenn man ihn mit technischen Hilfsmitteln
in diese Bahn gebracht hat. Da nun raketengetriebene Flugkorper die einzigen
dafiir geeigneten Hilfsmittel sind, mufl man also auch die Besonderheiten der sich
ergebenden Raketenaufstiegbahnen betrachten. Vielleicht ist es in dieser Hin-
sicht ganz zweckmiBig, fiir das Erkennen der Zusammenhiinge zwischen Aufstieg
und Umlaufbahn vom Ubergangspunkt beider Bahnen auszugehen. Am End-
punkt der Aufstiegbahn fillt ndmlich die endgiiltige Entscheidung iiber die Bahn-
form der anschlieBenden Umldufe. Die Verhiltnisse sind dabei etwa folgende:
Sollte fiir den kiinstlichen Satelliten eine Kreisbahn angestrebt worden sein, so
miite er von seiner Trigerrakete am Endpunkt der Aufstiegbahn genau mit der
dort giiltigen ortlichen Kreisbahngeschwindigkeit abgesetzt werden. Diese
Forderung allein geniigt jedoch noch nicht. Gleichzeitig miite niamlich der
Abgangswinkel fiir den Satellitenkérper, gemessen gegen die Vertikale im End-
punkt der Aufstiegbahn, genau 90° betragen. Die vollkommene Erfiillung beider
Forderungen st6B8t aber technisch auf groBte Schwierigkeiten. Selbst wenn man
sich nur mit einer gewissen Anniherung an die Kreisbahn begniigt, miissen
trotzdem Toleranzen in der GréBenordnung von 0,5° im Abgangswinkel und
0,25 9% gegeniiber der ortlichen Zirkulargeschwindigkeit eingehalten werden.
Hinzu kommt, daB ja die értliche Zirkulargeschwindigkeit ihrerseits wieder von
der Hohe des Endpunkts der Aufstiegbahn abhingig ist. Auch deren Wert muf
fiir den praktischen Versuch als mit gewissen Unsicherheitsfaktoren behaftet
betrachtet werden. Man bedenke also, welche Forderungen an Triebwerks-
regelung und Steuerungsverfahren des Trigersystems gestellt werden miiBten,
wenn dieses im Endpunkt seiner Aufstiegbahn den Satellitenkorper nach den
zuvorgenannten Forderungen auf seiner Umlaufbahn absetzen sollte. In der
Praxis wird man daher meist Zweck und Aufwand gegeneinander abschidtzen und
sich im wesentlichen mit schwach elliptischen Bahnen begniigen.

Es verbleibt somit abschlieBend noch ein Blick auf einige besondere Eigen-
schaften der Aufstiegbahnen selbst. Dabei soll vollig auBer acht bleiben, welche
speziellen technischen Eigenschaften (z. B. ein- oder mehrstufiger Aufbau) das
aufsteigende Satellitentrigersystem hat. AuBerdem sei als anschlieBende Umlauf-
bahn wieder eine Kreisbahn vorausgesetzt. Der Aufstieg auf eine bestimmte
Kreisbahnhéhe kann nach drei verschiedenen Verfahren erfolgen, die sich vor
allem durch den jeweils dafiir benotigten Energiebedarf unterscheiden, abgesehen
von gewissen technischen Details in bezug auf Antriebsperioden und Probleme
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der Steuerung und Lenkung. Bild 5.35 soll schematisch die Verhiltnisse veran-
schaulichen. Den geringsten Energieaufwand erfordert der sogenannte elliptische
Aufstieg. Dabei wird zunichst in einem einzigen Antriebsabschnitt fiir eine relativ
geringe Hohe Richtung und Geschwindigkeit einer Zirkularbahn erhalten und

Bild 5.35 Varianten der Aufstiegbahn fiir kiinstliche Satelliten
Ielliptischer Aufstieg; 2 ballistischer Aufstieg; 3 Aufstieg mit Dauerantrieb; 4 Kreisbahn

letztere sofort weiter auf die Perigiumsgeschwindigkeit der elliptischen Uber-
gangsbahn gesteigert. Mit abgeschaltetem Antrieb erhebt sich dann das Tréger-
system bis auf das in der vorgesehenen Satellitenkreisbahn liegende Apogium der
Ubergangsellipse. Vor Erreichen des Apogiums tritt dann der Antrieb des Triger-
systems noch einmal kurz in Funktion, um die notwendige Zirkulargeschwindig-
keit bei der Abtrennung des Satelliten zu erreichen. Auch beim ballistischen Auf-
stieg unterscheidet man zwei Antriebsperioden. Da hier am Ende der ersten
Periode der Abgangswinkel gegeniiber der Vertikalen kleiner als 90° ist, erreicht
man zwar ohne Uberschreitung der fiir diesen Punkt giiltigen Zirkulargeschwin-
digkeit auch die vorgesehene Kreisbahnhéhe in elliptischem Aufstieg, aber die
dann erforderliche zweite Antriebsperiode benétigt wesentlich mehr Energie fiir
das Erreichen der endgiiltigen Zirkulargeschwindigkeit als beim elliptischen Auf-
stieg. Der Vorteil des ballistischen Aufstiegs liegt allerdings darin, daB man auch
den zweiten Antriebsabschnitt vom Startort aus iiberwachen konnte. Das dritte
Verfahren des Aufstiegs mit Dauerantrieb verbessert zwar die zuletzt genannte
Moglichkeit noch erheblich, ist jedoch mit vorliufig untragbar groBem Energie-
aufwand fiir groBe Kreisbahnhohen verkniipft. Auch in diesen Fragen wird man
also in der Praxis wieder Zweck und Aufwand sorgfiltig gegeneinander ab-
schatzen.

5.42 MeBsatelliten in der Forschung

Die fiir Satellitenversuche erforderlichen hohen Antriebsleistungen lassen sich
heute noch nicht mit einstufigen Raketen erreichen. Alle bisher realisierten und
geplanten Satellitentrigersysteme sind daher Mehrstufenraketen. Soweit noch
technische Einzelheiten und Fragen der wissenschaftlichen Aufgabenstellung in
bezug auf MeBsatelliten interessant sind, lassen sie sich wohl am besten im
Zusammenhang mit den bisher angelaufenen Unternehmen erliautern.
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Programme fiir die Schaffung von MeBsatelliten wurden erstmalig fiir die
wissenschaftlichen Arbeiten im Internationalen Geophysikalischen Jahr (IGJ)
1957/58 aufgestellt. Die ersten Vorschlige mit derartigen Zielsetzungen erfolgten
im Jahre 1954 seitens der Sowjetunion und der USA, die bis zum gegenwirtigen
Zeitpunkt auch die einzigen Linder auf diesem Titigkeitsfeld geblieben sind. Der
Grund fiir diese Vorschlige ist leicht einzusehen, denn im Programm der innerhalb
des IGJ vorgesehenen Arbeiten spielt die Erforschung der Hochatmosphire und
der in ihr ablaufenden Vorginge eine bedeutende Rolle. Auf Einzelheiten zu
Problemen der Hohenforschung braucht hier nicht nidher eingegangen zu werden,
weil das Wesentliche dariiber bereits in Abschn. 5.1 gesagt wurde. Festzuhalten
bleibt, daB MeBsatelliten gegeniiber vertikalaufsteigenden Hohenraketen(Raketen-
sonden) den iiberragenden Vorzug besitzen, fiir lange Zeitrdume in den duBersten
Bereichen der Hochatmosphire verbleiben zu kénnen. Nach den 1954 erfolgten
allgemeinen Zielsetzungen fiir den Einsatz von MeBsatelliten im IGJ gaben dann
im Jahre 1955 die Sowjetunion und die USA erstmalig offiziell bekannt, daB die
technischen Voraussetzungen zu ihrer Realisierung in den Jahren 1957/58
gegeben seien. Gegen Ende des Jahres 1957 (4. Oktober und 3. November) gliickte
dann den sowjetischen Raketentechnikern der Start der beiden MeBsatelliten
Sputnik I und II in giinstige Umlaufbahnen.

Technische Daten der Trigerraketen und spezielle Einzelhciten des Aufstiegs-
vorgangs sind fiir die beiden sowjetischen Satelliten noch nicht bekannt geworden.
Mit gewissen Vorbehalten lassen sich aber doch einige Riickschliisse, vor allem
aus verschiedenen Angaben zu den Satelliten selbst, auf Eigenschaften der
Triagersysteme herleiten. Selbstverstindlich verbleibt bei einer derartigen Be-
trachtung aber ein gewisses MaB der Unsicherheit. Die einschligigen Uber-
legungen verschiedener Autoren fiihrten meist, unter Voraussetzung normaler
treibstoffchemischer und technischer Entwicklungsgrundlagen, zu angenihert
gleichen Werten. So sollte nach R. Engel und U. T. Bédewadt das Startgewicht
des dreistufigen Tragersystems von Sputnik I etwa bei 130 t gelegen haben. Das
Triebwerk der Grundstufe kénnte dann mit einem Startschub von rund 220 Mp
veranschlagt werden. Den beiden weiteren Stufen rechnen die gleichen Autoren
Startgewichte von 22 und 1,5 t zu, bei Vakuumschubleistungen ihrer Triebwerke
von 53 und 4 Mp. Als Brennzeiten fiir die einzelnen Stufen erhalten sie 82, 76 und
81 s. Bei der Interpretation des Trigersystems von Sputnik II setzen sie grund-
sitzlich die gleichen Gerite fiir die ersten beiden Stufen wie bei Sputnik I voraus.
Zur Erklirung der gegeniiber Sputnik I gesteigerten Endleistung (groB8ere
mittlere Bahnhohe, groBeres Nutzlastgewicht) sind sie jedoch gezwungen, eine
weitere Stufe zwischen Stufe 2 und 3 des ersten Systems anzunehmen, so daB das
Trigersystem von Sputnik II damit vierstufig wiirde. Ob nun alle diese Voraus-
setzungen im einzelnen zutreffen, soll dahingestellt bleiben. Auf detailliertere
Mitteilung weiterer Einzelheiten soll daher hier auch verzichtet werden. Mit
groBer Uberzeugungskraft geht aber zumindest der hervorragende Entwicklungs-
stand der Raketentriebwerkstechnik in der Sowjetunion aus diesen und dhnlichen
Untersuchungen hervor.

Soweit zahlenmiBige Angaben zum Aufbau von Sputnik I sowie iiber seine
anfinglichen Bahnparameter vorliegen, sind sie in Tafel 5.5 zusammengefat.
Sputnik I (Bild 5.36) wies Kugelform auf und hatte vier tangential angeordnete
Antennen von paarweise 2,4 und 2,9 m Linge. Die Hiille der Kugel von 58 cm
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Tafel 5.5 Daten zum sowjetischen Satelliten Sputnik I
GGewicht 83,6 kp
Durchmesser 58 cm
Umlaufzeit (unmittelbar nach dem Start) 96,2 min
Perigium-Hohe (nach dem Start) 228 km
Apogdum-Hoéhe (nach dem Start) 940 km
Bahnneigungswinkel 64°40"
Sendefrequenzen 40,002 MHz
20,005 MHz
Senderleistung 1W
Lebensdauer der Batterien 21 Tage
Lebensdauer des Satelliten 91 Tage
Startdatum 4. Oktober 1957

Bild 5.36 Der erste sowjetische Satellit (Sputnik I)

Durchmesser bestand aus einer Leichtmetallegierung mit besonders pripa-
rierter Aulenlliche. Die Ausriistung des Satelliten umfaBte im wesentlichen
zwei Sender und die zu ihrem Betrieb notwendigen Batterien. Letztere
diirften den Hauptanteil zu dem hohen Gesamtgewicht des Satelliten von 83,6 kp
beigetragen haben. Beide Sender arbeiteten mit Impulsen von 0,3 s Dauer und
ebenso groBen Pausen. Die Sendeimpulse des einen Senders lagen dabei in den
Pausen des anderen. Zur Verbesserung des thermischen Ausgleichs in der Satel-
litenkugel war diese mit einem neutralen Gas gefiillt, das in Zwangumlauf ver-
setzt wurde. Ein guter thermischer Ausgleich war wichtig, weil fiir die einge-
bauten elektronischen Geriite unbedingt Temperaturkonstanz zu fordern war. In
mancher Hinsicht ist deren Abhiingigkeit von der Umgebungstemperatur jedoch
sehr groB. Ein Satellit ist bedeutenden Temperaturgegensiitzen ausgesetzt —
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zumindest seine AuBenflichen —, weil er stark wechselnden Einstrahlungs-
verhiltnissen (Erdschattengebiet wird durchflogen) unterliegt. Der Satelliten-
kérper befand sich wihrend des Aufstiegs in der Spitze der letzten Stufe des
Tréagersystems und wurde nach Ablésen des Schutzkonus durch einen Ablose-
mechanismus auf seiner Umlaufbahn von der letzten Stufe getrennt. Wie schon
frither (Abschn. 5.2) ndher begriindet, wurde fiir Sputnik I die Form einer Kugel
gewihlt, um leichter zu genauen Ergebnissen iiber Dichte und Druckverhiltnisse
in der Hochatmosphire zu kommen. Im wesentlichen lag also die Aufgabe fiir
Sputnik I darin, Ausgangsdaten fir weitere ballistische und bahnmechanische
Untersuchungen zu liefern sowie Betriebsbedingungen elektronischer Gerite
unter extremen duBeren Verhiltnissen zu erproben.

Der erfolgreiche Aufstieg von Sputnik II (3. November 1957) bedeutete fiir die
Fachwelt eine in vieler Hinsicht sensationelle Steigerung der bereits mit SputnikI
erzielten Leistungen. Aus Griinden der besonderen Aufgabenstellung fiir Sput-
nik II war von den sowjetischen Wissenschaftlern und Technikern eine véllig
verianderte Grundkonzeption im Aufbau gegeniiber Sputnik I gewihlt worden.

Bild 5.37 Gerdteteil des zweiten sowjetischen Satelliten (Sputnik 11)

Der zweite sowjetische Satellit fiihrte nimlich in einer Spezialkabine zum ersten-
mal ein Lebewesen auf eine Satellitenbahn. Hinzu kamen ein Sonderbehilter fiir
Bordsender und Batterien und Instrumentensitze zur Messung kosmischer
Strahlungen (Bild 5.37). Aus leicht einzuschenden funktionstechnischen Griinden
verzichtete man auf eine Trennung dieser in ein Geriist eingebauten Einzelteile
von der letzten Stufe des Trigersystems. Technische und bahnmechanische
Daten zu Sputnik I1 enthilt, soweit sie bisher bekanntgemacht wurden, Tafel 5.6.
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Tafel 5.6 Daten zum sowjelischen Satelliten Sputnik 11

Gewicht (Nutzlast) 508,3 kp
Umlaulfzeit (unmittelbar nach dem Start) 103,7 min
Perigdum-1ohe (nach dem Start) 213 km
Apogium-Hohe (nach dem Start) 1650 km
Bahnneigungswinkel 65°
Sendefrequenzen kontinuierlich 40,002 MHz
periodisch 20,005 MHz
Senderleistung 1W
Dauer der Energieversorgung 6 Tage
Startdatumn 3. Nov. 1957

Sputnik II war wiihrend des Aufstiegs mit einem Schutzkegel verkleidet. Nach
Brennschlul der Satellitenstufe wurde dieser Konus, analog zu Sputnik I, ab-
gesprengt. Die an der Oberfliche untergebrachten MeBgeriite dienten vornehm-
lich zur Registrierung der von der Sonne kommenden Réntgen- und UV-Strahlung
sowie der Ultrastrahlung (Bild 5.38). Der Kugelbehilter hatte in Aufbau und

Bild 5.38 Mefpgerdt fiir UV-Sonnenstrahlung (in Sputnik 11)

Funktion weitgehende Ahnlichkeit mit Sputnik I. Er enthielt also wieder zwei
Bordsender (mit den gleichen Sendeeigenschaften wie bei Sputnik I) und dazu-
gehorige Batterien, auBerdem eine Apparatur zur Temperaturregulierung. Die
Signale auf 20,005 MHz wurden wieder in Form von kurzen Impulsen gegeben.

13 Mielke. Raketentechnik
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Die Ausstrahlung von 40,002 MHz erfolgte dagegen nur in Form eines dauernden
Peilzeichens. Die von den Mefgeriten ermittelten Werte wurden durch Ver-
dnderungen in Impulsdauer und -folge des 20,005-MHz-Senders iibertragen. Das
MeBwertiibertragungssystem arbeitete programmgemiB etwa eine Woche lang.
Die Spezialkabine fiir das Versuchstier, eine Eskimohiindin, war angenihert
zylindrisch. Sie enthielt eine komplizierte Anlage zur Aufrechterhaltung und
Uberwachung der Lebensfunktionen des Tieres. Dazu gehorten einmal Vorrite
und Hilfseinrichtungen fiir die geregelte automatische Fiitterung, ferner eine
Anlage zur Lufterneuerung und Temperaturregelung. Zur Untersuchung der
Lebensfunktionen lieferten MeBfiihler, die am Korper des Tieres angebracht
waren, MeBwerte iiber Atmung, Herztitigkeit, Blutdruck und Kérpertemperatur.
Gleichzeitig wurden durch weitere MeBgerite die Klimafaktoren (Temperatur,
Druck, Feuchtigkeit) innerhalb der Kabine registriert. Sputnik II war also in
gewisser Hinsicht der erste ,,bemannte’ kiinstliche Satellit der Erde. Die mit
diesem Tierversuch fiir die Raumfahrtmedizin gewonnenen Erkenntnisse diirften
fir die Losung von Problemen zu kosmischen Fliigen mit Menschen von erheb-
licher Bedeutung sein.

Der Reigen der groBartigen Erfolge der sowjetischen Raketentechnik wurde
schlieBlich am 15. Mai 1958 mit einem weiteren MeBsatelliten, Sputnik III, fort-
gesetzt. Der Aufstieg dieses neuen Satelliten mit dem auBerordentlich beachtens-
werten Gewicht von 1327 kp war durch monatelange Auswertungen der Er-
fahrungen mit den beiden ersten sowjetischen Satelliten sorgfiltig vorbereitet
worden. Wie schon Sputnik I wurde auch Sputnik III wieder von der letzten
Stufe seines Trigersystems nach Einlauf in die Satellitenbahn getrennt. Die
genannten 1327 kp beziehen sich also nur auf den eigentlichen MeBsatelliten. Wie
schwer und wie grof die gleichfalls auf einer Satellitenbahn umlaufende Endstufe
des Trégersystems ist, wurde bisher nicht bekannt. Verschiedenen optischen
Beobachtungen zufolge diirften beide Werte jedoch ziemlich hoch liegen. Das
Gewicht der MeBgerite in Sputnik III betrigt 968 kp, also fast 1 t, und weist
damit diesen Satelliten als vollautomatisches GroBlaboratorium im Kosmos aus.
Sein Arbeitsprogramm ist auch dementsprechend vielseitig und umfangreich; es
betrifft unter anderem Druck und Zusammensetzung der Hochatmosphire,
Konzentration der positiven Ionen, Magnetfeldstirke der Erde, Intensitdt der
solaren Korpuskularstrahlung, Primarkomponente der Ultrastrahlung, Ver-
teilungsdichte der Meteore und Mikrometeore.

Sputnik III (Bild 5.39) ist ein kegelformiger Kérper mit 3,57 m Hohe und einem
Basisdurchmesser von 1,73 m. Von besonderem Interesse ist eine automatische
Vorrichtung, die durch jalousieartige Einbauten in die Oberfliche des Satelliten
eine geregelte Beeinflussung der Ein- und Ausstrahlungsverhiltnisse fiir Sput-
nik III méglich macht. Durch dieses interessante Verfahren 1a8t sich das Problem
der Temperaturkonstanz fiir das Innere des Satelliten zufriedenstellend losen.
Auch in der weiteren Entwicklung astronautischer Flugkorper wird es zweifellos
eine bedeutende Rolle spielen. Der Satellit ist mit einem Sender ausgeriistet, der
fiir Ortungszwecke Peilzeichen auf 20,005 MHz von 0,15 bis 0,3 s Dauer aus-
strahlt. Daneben existiert noch ein besonderes Ubertragungssystem fiir ver-
schiedene MeBwerte. Es ist mit einer Speichervorrichtung gekoppelt, in der die
MeBwerte wihrend des groBten Teiles eines Satellitenumlaufs gesammelt werden.
Beim Uberfliegen bestimmter Bodenstationen in der Sowjetunion wird dann das
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Bild 5.39 Sputnik 111

1 Magnetometer; 2 Vervielfacherfotozelle zum Registrieren der solaren Strahlung; 3 Sonnen-
batterien; 4 Geriit zum Registrieren der Photonen in der Hohenstrahlung; 5§ Magnet- und
Ionisationsmanometer; 6 Ionenfalle; 7 Fluxmeter; 8 Massenspektrometerrohr; 9 Geridt zum
Registrieren der schweren Kerne der Héhenstrahlung; 10 Gerdt zum Messen der Intensitiit
der primiiren Hohenstrahlung; 11 Gebergerite zum Registrieren von Mikrometeoriten

Ubertragungssystem durch ein Abfragesignal veranlaBt, die gespeicherten Werte
in kiirzester Zeit herunterzusenden. Die fiir den Betrieb der MeBgerite und
Ubertragungs- und Sendeeinrichtungen notwendige Energieversorgung geschieht
aus chemischen Batterien und chemischen Sammlern, die durch Halbleiterfoto-
elemente aufgeladen werden. Letztere verwandeln das Sonnenlicht in elektrische
Energie und sind so iiber den Satellitenkorper verteilt, daB auch bei dessen Lage-
dnderungen immer eine oder mehrere Empfangsflichen vom Sonnenlicht
getroffen werden. Eine Zusammenstellung technischer und Bahndaten fiir
Sputnik IIT enthalt Tafel 5.7.

Tafel 5.7 Daten zum sowjetischen Satelliten Sputnik 111

Gewicht 1327 kp
Gewicht der MeBgerite 968 kp
Linge 3,57 m
Basisdurchmesser 1,73 m
Umlaufzeit (unmittelbar nach dem Start) 105,9 min
Perigium-Héhe (nach dem Start) 258 km
Apogium-Héhe (nach dem Start) 1880 km
Bahnneigung 65°

Die Sowjetunion bewies mit diesen ersten erfolgreichen Aufstiegen der Jahre
1957 und 1958 nicht nur den hohen Stand ihrer Raketenentwicklung einschlieB-
lich aller dazugehérenden Hilfswissenschaften, zumal die technischen Daten der

13+
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Bild 5.40 Satellitentrigerrakete Juno I
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Tafel 5.8 Daten zu den amerikanischen Mefsatelliten

197

Explorer I
Gewicht mit leerer 4. Stufe 13,96 kp
MeBteil u. Antennen 8,22 kp
Linge mit 4. Stufe 2,03 m
MeBteil 0,86 m
Durchmesser 0,45 m
Perigium-Héhe (nach Start) 340 km
Apogium-Héhe (nach Start) 2542 km
Umlaufzeit (nach Start) 114,9 min
Bahnneigung 34°
Explorer I11
Gewicht mit leerer 4. Stufe 14,06 kp
MeBteil 8,32 kp
Instrumente 5,10 kp
Linge (mit 4. Stufe) 2,03 m
Durchmesser 0,15 m
Perigium-Hohe (nach Start) 187 km
Apogium-Héhe (nach Start) 2785 km
Umlaufzeit (nach Start) 115,7 min
Bahnneigung 36,5°
Explorer IV
Gewicht (mit leerer 4. Stufe) 17,45 kp
Linge (mit 4. Stufe) 2,03 m
Durchmesser 0,15 m
Perigdum-Hohe (nach Start) 260 km
Apogium-Héhe (nach Start) 2197 km
Umlaufzeit (nach Start) 110,3 min
Bahnneigung 51°
Vanguard I
Gewicht 1,48 kp
Durchmesser 0,16 m
Perigium-Héhe (nach Start) 640 km
Apogidum-Héhe (nach Start) 3490 km
Umlaufzeit (nach Start) 135 min
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drei Trabanten (Gewicht, Ausriistung) die Erwartungen der Fachwelt bei weitem
ibertrafen. Mit den Aufstiegen von Sputnik I, IT und III gliickte dariiber hinaus
auch zum erstenmal der VorstoB in den Bereich der astronautisch interessanten
Geschwindigkeiten. Den sowjetischen Forschern gebiihrt damit uneingeschrankt
das Verdienst, als erste einen entscheidenden Schritt auf dem Wege zur Erfullung
des alten Menschheitstraumes vom Flug in den kosmischen Raum getan zu haben.

Den drei sowjetischen MeBsatelliten standen seitens der USA bis gegen Ende
1958 zwar mehrere richtungweisende Vorschlige (Mouse, Mighty Mite usw.) zur
Schaffung von Minimumsatelliten und zwei detailliertere Projekte (Vanguard
und Orbiter) gegeniiber, aber davon wurde zunichst nur das Projekt Vanguard
(Vorhut) als offizielles amerikanisches Satellitenunternehmen zum IGJ in
Entwicklung genommen. Erst ab November 1957, nach wenig zufriedenstellendem
Verlauf der Arbeiten am Vanguard-Projekt, griff man auch auf das schon 1954
von W. v. Braun entwickelte Orbiter-Projekt zuriick. Als Tragerrakete sollte
die im Arbeitskreis um W. v. Braun entwickelte Redstone-Rakete dienen, und
zwar in ihrer Weiterentwicklung als militirische ballistische Forschungsrakete
mit der Typenbezeichnung Jupiter-C. Die Redstone kann man als Weiter-
entwicklung des vom gleichen Kreis in Peenemiinde geschaffenen A4 betrachten.
Man ist daher zunéchst auch bei den bewahrten Treibstoffen Alkohol—Fliissig-
sauerstoff geblieben und setzt weiterhin Strahlruder fiir die Lenkung der Rakete
ein. Das endgiiltige Satellitentrigersystem mit 8er Grundstufe Jupiter-C wurde
vierstufig ausgelegt, wobei die oberen Stufen Feststoffraketen bzw. -raketen-
biindel sind. Als Bezeichnung erhielt das System den Namen ,,Juno I*‘.

Eine derartige Juno-Rakete war es dann auch, die am 1. Februar 1958 den
ersten amerikanischen MeBsatelliten 1958-Alpha (Explorer I) auf seine Umlauf-
bahn brachte (Bild 5.40). Der Aufstieg erfolgte auf dem groBen Raketenversuchs-
gelinde bei Cape Canaveral (Florida) und verlief in siidéstlicher Richtung iiber die
Bahama-Inseln hinweg. Der im Gegensatz zu den sowjetischen Sputniks zylin-
drische amerikanische Satellit setzt sich aus dem eigentlichen MeBteil und der
ausgebrannten vierten Stufe des Triagersystems zusammen. Der MeBteil ist
hauptsichlich zur Untersuchung der kosmischen und Sonnenstrahlung einge-
richtet und arbeitet mit einem MeBwertsender auf 108 MHz. Das Gewicht des
Senders betrigt rund 900 p. Mit der Jupiter-C konnten schlieBlich bis Oktober
1958 noch zwei weitere Kleinsatelliten (Explorer III und IV) zum Umlauf ge-
bracht werden, deren Gewicht und Ausriistung etwas von Explorer I verschieden
waren. Die Kleinsatelliten Explorer IT und V waren von Antrieb und Steuerung
her Versager und erreichten keine stabilen Umlaufbahnen. Uber technische Daten
und Bahnkennwerte der drei funktionsfihigen Explorer-Satelliten gibt Tafel 5.8
Auskunft.

Die Versuchsaufsticge des dreistufigen Vanguard-Trigersystems und seiner
Testvarianten werden gleichfalls bei Cape Canaveral durchgefithrt (Bild 5.41).
Sie brachten jedoch bis Ende 1958 nur einen vollen Erfolg. Der erste Aufstiegs-
versuch einer Vanguard-Rakete mit vollstindigem Gerdt am 6. Dezember 1957
endete infolge Versagens des Antriebs der ersten Stufe schon in Bodennihe mit
der Zerstorung des Aggregats. Bei diesem ersten Versuch sollte ein Testsatellit
erprobt werden, der bei einem Durchmesser von 16,5 cm ein Gewicht von rund
1,8 kp aufwies. Erst bei einem erneuten Versuch am 17. Mirz 1958 gelang es, den
1,48 kp schweren Kleinsatelliten Vanguard I auf seine Bahn zu bringen. Das Ziel
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Bild 5.41 Versuchsaufstieg eines Vanguard-Trdgersystems
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der Aufstiege mit diesen kleinen Testsatelliten war, den, Ablésemechanismus
unter Flugbedingungen und die Eignung von Sonnenlichtbatterien (Halbleiter-
fotoelemente, die chemische Zellen speisen) fiir die Stromversorgung kleiner
eingebauter MeBwertsender zu erproben. Sechs dieser Fotoelemente befinden sich
an der AuBenbhiille des Satelliten und sollen iiber chemische Speicherzellen 5 mW
Sendeleistung fiir einen 108,03-MHz-Miniatursender, der an der AuBenseite des
Satelliten untergebracht ist, liefern. Ein anderer 108-MHz-Sender ist im Innern
der kleinen Magnesiumkugel untergebracht und erhilt 10 mW Sendeleistung
durch eine chemische Batterie, deren Lebensdauer auf zwei Wochen veranschlagt
wurde.

Soweit fiir den Testsatelliten Vanguard I technische Daten und Werte fiir die
Umlaufbahn zu gewinnen waren, sind sie in Tafel 5.8 mit aufgenommen.

Der eigentliche Vanguard-Satellit soll dagegen ein Gewicht von 9,75 kp auf-
weisen und dementsprechend umfassender instrumentiert sein. Die kugelférmige
Hiille des Satelliten wird aus 0,7 mm dickem Magnesiumblech gefertigt. Sie erhilt
zur Erzielung eines moglichst hohen Reflexionsgrades (Albedo) einen diinnen
hochglanzpolierten Uberzug aus Gold. Um diese empfindliche Oberfliche einiger-
maBen vor duBeren Einfliissen zu schiitzen, wird noch ein Kunststoff aufgespriiht.
In der Teilungsebene der aus Halbkugeln aufgebauten Satellitenhiille liegen die
Anschliisse fiir vier radial gerichtete Antennen, die ihre Endlage jedoch erst nach
Absprengen des Schutzkegels einnehmen.

Das Trigersystem ist, wie schon kurz angedeutet, als dreistufige Rakete ent-
wickelt worden (Bild 5.42). Erwidhnenswert diirfte dabei sein, daB die Hauptteile
des Systems, nimlich die Gesamtzelle und die Triebwerke der drei Stufen, von
vier verschiedenen Unternehmen bearbeitet und gebaut wurden. So liegen Gesamt-
projektierung und Zellenbau bei der Martin Company, deren Erfahrungen mit der
Viking-Serie zu nutzbringendem Einsatz kommen sollen. Das Triebwerk der
ersten Stufe wird von der General Electric Company hergestellt, fiir die
zweite Stufe liefert Aerojet-General das Triebwerk, und fiir den Feststoff-
antrieb der dritten Stufe zeichnet schlieBlich die Grand Central Rocket Company
verantwortlich. Als Treibstoff werden in der ersten Stufe Fliissigsauerstoff und
Kerosin angewendet, in der zweiten Stufe weiBrauchende Salpetersiure und
asymmetrisches Dimethyl-Hydrazin, wihrend fiir die letzte Stufe ein leistungs-
fahiger fester Treibstoff gewihlt wurde, dessen Eigenschaften jedoch nicht niher
bekannt sind. Einige technische Daten zum Vanguard-Trigersystem sind in
Tafel 5.9 zusammengestellt. Die Satellitenrakete startet in vertikaler Richtung
von einer Plattform aus. Das aufsteigende Dreistufensystem wird nur in den
beiden ersten Stufen gelenkt. Zu diesem Zweck konnen deren kardanisch auf-
gehingte Brennkammern durch Stellmotore entsprechend geschwenkt werden.
Die notwendigen Kommandos dazu erhalten die Motore von den Steuergeriten,
die sich im Kopfteil der zweiten Stufe befinden.

Aus den mitgeteilten Einzelheiten iiber die ersten Projekte und durchgefiihrten
Unternehmen zur Schaffung von MeBsatelliten 1iBt sich eine sehr wichtige und
notwendige SchluBfolgerung ziehen. Es zeigt sich ndmlich, daB -auch ihre raketen-
technischen Voraussetzungen durchaus in den konstruktiven Prinzipien verankert
sind, die in den vergangenen Abschnitten aufgezeigt wurden. Grundsitzlich neue
Wege brauchten zu ihrer Verwirklichung nicht beschritten zu werden. Leistungs-
starke thermochemische Triebwerke in Kopplung zu mehrstufigen Systemen
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Tafel 5.9
Technische Daten zum Vanguard-Trigersystem
1. Stufe
Startgewicht (allein) 8000 kp
Linge (allein) 13,5 m
Durchmesser 114 cm
Triebwerk (Typenbezeichnung) X-405
Schub 12500 kp
Brennzeit 150 s
Brennkammerdruck 35 kp/cm?
Triebwerksgewicht 225 kp
2. Stufe
Gewicht (voll ausgeriistet) 1975 kp
Linge (allein) 9,5 m
Durchmesser 82 cm
Triebwerk (Typenbezeichnung) AJ 10-37
Schub 3400 kp
Brennzeit 100 s
3. Stufe
Gewicht (mit Satellit) 225 kp
Linge (allein) 2,1 m
Schub 2000 kp
Brennzeit etwa 20 s
Triebwerksgewicht 210 kp
Gesamisystem
Startgewicht 10200 kp
Lénge 22 m
Treibstoffgewicht etwa 7700 kp

bilden gegenwiirtig ihre Grundlage. Es ist zu erwarten,
daB die gleichen Antriebssysteme durch laufende
Leistungssteigerungen vorldufig auch noch weiteren,
hohergestellten Anforderungen (bemannte Satelliten,
Mondboten,Mondsatelliten, interplanetare Flugkérper)
gerecht zu werden vermégen. Die Entwicklung von
Raketen mit anderen Antriebsmechanismen (Atom-,
Ionen- und Photonenraketen) ist also absolut keine
notwendige Voraussetzung, begrenzte astronautische
Pline zu verwirklichen.

AbschlieBend sei eine kurze Zusammenstellung ge-
geben, die einen Uberblick iiber die hauptsichlichsten
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wissenschaftlichen Untersuchungen unter Einsatz von MeBsattelliten vermitteln

soll. Die Feststellung, daB selbstverstindlich auch MeBsatelliten vorlaufig als

Gerite der Hohenforschung aufzufassen sind, soll als Hinweis auf frithere Aus-

fiihrungen geniigen. Die Zusammenstellung erhebt keinen Anspruch auf Voll-

stindigkeit, sie ist nur ein Ausschnitt aus dem sehr umfangreichen Arbeits-

programm fiir MeBsatelliten. AuBerdem wurde darauf verzichtet, die einzelnen

Programmpunkte bestimmten naturwissenschaftlichenTeildisziplinen zuzuordnen.

Es wird sich im allgemeinen etwa um folgende Probleme handeln:

a) ZustandsgréBen der Atmosphire (Dichte, Druck, Temperatur und Zusammen-
setzung der Atmosphire in extremen Héhen);

b) optische Eigenschaften der Atmosphire (Lichtstreuung, Refraktion);

¢) Langzeitbeobachtungen der solaren Wellenstrahlung (Ultraviolett- und Ront-
genstrahlung, Zusammenhinge mit Vorgiangen auf der Sonne);

d) Korpuskularstrahlung der Sonne (EinfluB auf erdmagnetische Variationen,
Zusammenhang mit Polarlicht);

e) kosmische Strahlung (Zusammensetzung, Intensitit, Schwankungen);

f) Erscheinungen in der Ionosphire (Struktur der Schichten, Ionenkonzentra-

tion, Elektronenkonzentration und -temperatur);

Magnetfeld der Erde (gestortes und ungestortes Feld, Zusammenhang mit

elektrischen Stromen in der Ionosphire);

h) Struktur des Erdkérpers (Radius, Masse, Abplattung, Massenverteilung, inter-

kontinentale Entfernungen);

Mikrometeore und Meteore (Verteilungsdichte, Zusammensetzung, Energie,

Masse);

j) interplanetares Gas (Dichte von Wasserstoff im freien kosmischen Raum).
Aus Gewichtsgriinden wird man wohl vorliufig kaum einen MeBsatelliten fiir

alle nur denkbaren Untersuchungen gleichzeitig einsetzen. Man wird vielmehr die

Zusammenfassung gewisser beschrinkter Aufgabenstellungen anstreben, bei

denen moglichst 6konomische Instrumentierungen méglich sind und eine gegen-

seitige Storung der Arbeitsfunktionen der auf engstem Raum konzentrierten

Gerite entfillt. Als logische Folgerung ergibt sich daraus die Notwendigkeit, zur

Erlangung eines moglichst breiten Materials iiber die genannten und verwandte

Probleme noch Dutzende von MeBsatelliten zu starten.

g

5.5 Raketenschlitten fiir Forschungszwecke

Raketenschlitten schlechthin sind schon seit den ersten Versuchen Valiers,
Opels und Sanders (1929/30) bekannt. Als Forschungsmittel im eigentlichen Sinne
waren die dabei verwendeten Gerite allerdings noch nicht anzusprechen. Sie
dienten vielmehr rein demonstrativen Zwecken. Diese dltesten Raketenschlitten
(Bild 5.43) liefen teilweise auf gewohnlichen Eisenbahngleisen oder mit Kufen auf
Schneeflichen und zugefrorenen Seen. Die erzielten Geschwindigkeiten lagen
zwischen 200 und 300 km/h; einer der Valierschen Schlitten soll jedoch unbemannt
auf der Eisdecke eines siiddeutschen Sees etwa 400 km/h erreicht haben. Das
Hauptziel dieser Versuche, den Raketenschlitten neben dem Raketenauto als
erdgebundenes Fahrzeug hoher Geschwindigkeit populir zu machen, scheiterte
vor allem unter dem Eindruck der zahlreichen miBlungenen Starts. Die Ursache
dafiir lag einfach darin, daB die damals verfiigbaren kiinstlichen Schlittenbahnen
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(Gleise) iiberhaupt nicht den Anforderungen von Hochgeschwindigkeitsfahrten
gewachsen waren. Die Schlittenfahrzeuge selbst lieBen dieser Zielsetzung gegen-
iiber meist elementare Mingel erkennen. So verschwand fiir iiber ein Jahrzehnt
der Raketenschlitten aus der offiziellen praktischen Anwendung von Raketen-
triebwerken.

Bild 6.43 Rakelenversuchsschlitien von Opel

Erst die stiindig gesteigerte Entwicklung aul dem Gebiete des nach 1945 aul-
kommenden Hoch- und Héchstgeschwindigkeitsfluges brachte unter anderem
auch den raketengetriebenen Schlitten wieder in die Praxis zuriick. Fiir viele
wichtige diesbeziigliche Untersuchungen zeigte sich seither gerade dicses Geriit
als auBerordentlich wertvoll fiir die Forschung. So lassen sich beispielsweise
Versuche zur Erprobung bestimmter Bauelemente und Ausriistungsteile fiir
Uberschallflugzeuge sehr zweckmiiBig mit Raketenschlitten durchfiihren, weil
dabei die MeBanlage sozusagen bodenverbunden bleibt. Selbstverstiindlich sind
dann fiir Uberschalluntersuchungen auch Uberschallschlitten zu fordern, und als
Gleitbahn kommen nur Spezialschienenstrecken in Frage.

Eine Sonderstellung unter den Versuchen mit Raketenschlitten nehmen die
Experimente ein, die der amerikanische Militiirarzt J. P. Stapp seit 1954 syste-
matisch durchfiihrt. Bei diesen Versuchen geht es darum, die physiologischen
Auswirkungen hoher BeschleunigungsstéoBe auf den menschlichen Kérper zu
studieren. Die damit verbundenen Erkenntnisse sind fiir die Probleme der
Rettung von Piloten aus manévricrunfihigen Uberschallflugzeugen von aller-
groBter Bedeutung. Im Augenblick des ,,Aussteigens* bei Uberschallgeschwindig-
keit ergeben sich, selbst unter Verwendung spezieller Schleudersitze, so auBer-
gewohnlich hohe und wechselnde negative Beschleunigungen, daB bei unge-
niigender Vorbereitung des Piloten diese StoBe todliche Folgen haben kénnen.
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Die entsprechenden Untersuchungen auf dem von Northrop entwickelten
Versuchsschlitten, Dezelerator genannt, nimmt Stapp an sich selbst vor (Bild 5.44).
Der Schlitten liuft auf einer etwa 1000 m langen Spezialschienenstrecke, wobei
er gegen plotzliches Abheben von den Schienen durch besondere Vorrichtungen
gesichert ist. Als Antrieb fiir dieses Geriit wurden bis zu zwolf Feststofftriebwerke
mit einem Gesamtschub von 25 Mp eingesetzt. Bei den ersten Versuchsfahrten
beschrinkte man sich allerdings auf die Hilfte der maximal méglichen Schubkraft.

Die Vorversuche zu der Untersuchungsreihe mit dem Stappschen Dezelerator
waren im Frithjahr 1954 abgeschlossen, wobei ausschlieBlich mit unbesetztem
Schlitten gefahren worden war. Der erste Test mit einer Versuchsperson auf dem
Schlitten wurde im Mirz 1954 durchgefithrt. Nach griindlicher Untersuchung

Bild 5.44 Dr. Stapp auf seinem Dezelerator

von Herztiitigkeit, Kreislauf, Atmung, Nervenreaktionen nahm Stapp schlieBlich
selbst den Platz hinter dem 35 kp schweren Windschirm ein, der vor ihm auf dem
Schlitten aufgebaut war und den Winddruck fiir den frei dahinter sitzenden
Menschen abfangen sollte. Die Versuchsperson wurde auf dem Spezialsitz sorg-
filtig festgeschnallt. Der aus sechs Feststoffraketen bestehende Antrieb lieferte
fir etwa 5 s einen Schub, der den Schlitten auf eine Hochstgeschwindigkeit von
etwa 675 km/h brachte. Die Startbeschleunigung stieg dabei bis auf maximal 5 g
an. Nach BrennschluB setzte sofort die Bremswirkung durch Luftwiderstand und
Schienenreibung ein. Die negativen Beschleunigungen erreichten aber erst ihren
Héhepunkt, als der Schlitten beim Uberfahren zweier Wasserbecken abgebremst
wurde. Die in das Wasser eintauchenden Bremsschaufeln, die sich am Antriebsteil
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und am eigentlichen Testgleiter befanden, brachten innerhalb von Sekunden-
bruchteilen das Geridt zum Stehen. Die schlagartig ansteigende negative Be-
schleunigung schnellte dabei bis auf 22 g empor. Nach beendetem Versuch unter-
zog man die Versuchsperson eingehenden irztlichen Untersuchungen.

Ein weiterer Versuch mit dem Dezelerator fand im August 1954 statt. Das Ziel
war diesmal die Untersuchung der Wirkung eines plétzlichen Luftanpralls bei
etwa 800 km/h auf den menschlichen Korper. Stapp saBl zu diesem Zweck hinter
einem stabilen Rahmengestell, das zuniichst durch zwei seitlich befestigte Klappen
wie ein Windschutz verschlossen war. Nach Erreichen der gewiinschten Ge-
schwindigkeit sollten sich dann diese Klappen automatisch nach innen 6{fnen und
dem Fahrtwind den Weg auf die Versuchsperson freigeben. Der Kopf der Ver-
suchsperson wurde durch einen besonders entwickelten Helm geschiitzt, der vor
dem Start fest mit der Kopfstiitze des Sitzes verbunden wurde. Da die Gesamt-
ausriistung des Testgleiters bei diesem Versuch schwerer als beim zuvor genannten
war, erhohte man den Antriebsteil auf elf Feststofftriebwerke mit rund 22 Mp
Schub. Der Schlitten erreichte bei diesem Versuch eine Hochstgeschwindigkeit
von 810 km/h. Nach Offnen der Windschutzklappen prallte die Luft so heftig auf,
daB mitgerissene Sandkornchen glatt die Kleidung der Versuchsperson durch-
schlugen und auf seiner Haut blutunterlaufene Stellen von der GroBe kleiner
Miinzen erzeugten. Den bemerkenswertesten Versuch dieser Untersuchungsreihe
filhrte Stapp am 10. Dezember 1954 durch. Er saBl dabei wihrend der ganzen
Fahrt ohne Windschutz frei im Luftstrom. Der Antrieb wurde durch neun Trieb-
werke mit etwa 18 Mp Schub geliefert. Die Startbeschleunigung stieg auf iiber 7 g
an, und nach etwa 850 m hatte der Schlitten mit 1005 km/h die groBte Ge-
schwindigkeit erreicht, die jemals mit einem bemannten, erdgebundenen Fahr-
zeug erzielt worden war. Auf einer Strecke von etwas mehr als 200 m und inner-
halb von 1,5 s wurde der Schlitten dann wieder beim Uberfahren von Brems-
wasserbecken zum Stehen gebracht. Wihrend einer vollen Sekunde lag die
Bremsbeschleunigung dabei iiber 25 g und fiir Bruchteile der Sekunde sogar in
der GréBenordnung von 35 bis 40 g! Die Auswertung der nach jedem dieser
Versuche vorgenommenen eingehenden érztlichen Untersuchungen lieferten
bedeutsame Beitrige fiir Luftfahrt- und Raumfahrtmedizin. Inzwischen sind in
vielen Forschungszentren derartige Raketenschlittenteste zum routineméBigen
Gebrauchsgut spezieller luftfahrtmedizinischer Untersuchungen geworden.

5.6 Forschungsraketen in der Uberschallaerodynamik

Neben den bemannten Raketen-Forschungsflugzcugen fiir die Untersuchung
aerodynamischer Probleme des Hochgeschwindigkeitsfluges verwendet man fiir
den erweiterten Aufgabenbereich in starkem MaBe auch unbemannte Flug- und
Wurfkérper mit Raketenantrieb. Wie leicht einzusehen ist, liegt der bedeutendste
Vorteil der unbemannten Gerite einfach darin, daB bei ihnen eine durch physio-
logische Leistungsgrenzen des Menschen bedingte Einengung der Problem-
stellungen entfillt. Dies bezieht sich vor allem auf die Anwendbarkeit hoher und
héchster Beschleunigungen in der Startphase der Testkorper. Die mangelhafte
Beschleunigungsfestigkeit des menschlichen Organismus bedingt fiir bemannte
Versuchsgerite zum Erreichen héochster Geschwindigkeiten zwangslaufig
verhiltnismiBig langgezogene Beschleunigungsphasen. Diese Notwendigkeit



206 5 Raketen in der FForschung

macht sich jedoch dann in der Triebwerksfrage recht unangenehm bemerkbar.
Als Triebwerke mit den fiir diese Zielsetzung notwendigen langen Brennzeiten
und Méglichkeiten zur Leistungsregelung kommen nur Ilissigkeitstriebwerke in
Frage. Diese sind aber kompliziert und kostspielig in Herstellung und Wartung.
Bemannte Raketen-Forschungsflugzeuge werden darum immer recht teure
Forschungsmittel sein. Fiir viele Aufgaben der Hochgeschwindigkeitsforschung
wiire jedoclr ein derartig groBer Aufwand recht uniékonomisch. Der Einsatz

Bild 5.45 Testflugkorper mil Feststoffstarthilfe

unbemannter Testflugkérper mit relativ billigen Feststofftriebwerken erweist sich
somit als giinstige Ergdnzung von bemannten Forschungsflugzeugen, Uberschall-
windkanilen und Raketengleitern. Die bei modernen Hochleistungs-Feststoff-
raketen auftretenden enormen Startbeschleunigungen erweisen sich bei ent-
sprechender Sorgfalt in der Instrumentierung als weniger stérend.

Der Aufbau derartiger Versuchsgerite kann recht unterschiedlich sein. Hier
sollen nur einige besonders charakteristische Beispiele erwihnt werden. Fiir
grundlegende Untersuchungen aerodynamischer Verhiltnisse bei hypersonischen
Geschwindigkeiten kommen meist zweckentsprechend gestaltete Versuchskérper
zur Anwendung, die ausschlieBlich als Instrumententriger dienen (Bild 5.45).
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Den notwendigen Antrieb liefert ein davon getrennter spezieller Triebwerksteil,
der aus einzelnen Feststoffraketen, Raketenbiindeln oder sogar mehrstufigen
Kombinationen bestehen kann. Der Triebwerksteil sorgt lediglich fiir die Be-
schleunigung des Testkorpers auf die gewiinschte Geschwindigkeit und wird dann
abgekoppelt. Letzterer legt den Rest seiner Bahn als Wurfkorper zuriick. Mit der
AuBenhaut des Testkorpers stehen bis zu iiber hundert hochempfindliche Indi-
katoren fir die Messung von Druck- und Temperatur in Verbindung. Die MeB-
werte werden iiber entsprechende elektronische Wandler und MeBwertsender
wihrend des Fluges an die Bodenstation gemeldet. Gelegentlich kommen als
Instrumententriger sogar entsprechend verkleinerte Modelle in Entwicklung
befindlicher Hochgeschwindigkeitsflugzeuge zur Anwendung (Bild 5.46).

Bild 6.46 Hochgeschwindigkeits-Versuchsmodell

Ein Sondergebiet derartiger Untersuchungen stellen die Versuche dar, wie sie
unter anderem mit der dreistufigen Forschungsrakete Lockheed X-17 unter-
nommen werden (Bild 5.47). Hierbei geht es um die Erforschung der Probleme,
die mit der Riickkehr von Flug- und Wurfkérpern aus dem auBeratmosphirischen
Raum oder zumindest aus den duBersten Regionen der Hochatmosphire in die
dichteren Bereiche der Lufthiille zusammenhingen. Diese Untersuchungen sind
einmal fiir die Entwicklung ballistischer Fernraketen von hochster Bedeutung;
sie bilden aber auch die Grundlage fiir die Losung des Problems der gesicherten
Riickfithrung astronautischer Flugkorper zur Erdoberfliche. In beiden Fillen
liegen die Geschwindigkeiten, mit denen die Korper in die Atmosphire
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Bild 6.47 Ballistische Forschungsrakete X-17 vor dem Start
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eindringen, in der GréB8enordnung von 20000 bis 30000 km/h! Fragen der aero-
dynamischen Aufheizung und Flugstabilitit gelangen hier, wie leicht einzusehen
ist, zu ausschlaggebender Bedeutung. Bei der Lockheed X-17 erreicht man die
gewiinschte hohe Eindringgeschwindigkeit auf folgende Art und Weise: Die etwa
12 m lange und beim Start rund 6 t schwere Dreistufenrakete wird zunichst allein
unter Einsatz ihrer ersten Stufe (Feststoffrakete ,,Sergeant’‘) in groBe Héhe
gebracht. Nach Erreichen des Gipfelpunkts der Aufstiegbahn wird die erste Stufe
vom Gesamtsystem getrennt und der Fall zuriick zur Erdoberfliche zunichst von
der zweiten Stufe beschleunigt. Bei deren BrennschluB wird sie ebenfalls ab-
getrennt und der eigentliche MeBkopf durch die dritte Stufe weiter beschleunigt
(Bild 5.48). Als zweite Stufe wirken dabei drei Feststoffraketen vom Typ,,Recruit¢

- -4 “‘\
,, \\
1’, N
P4 N\,
7/ N\
/ .
. IONOSPHARE \
/
/ \

\

/ ,
/_Brennschiu8 ZJMZ’”.':!tg 7:’
/ . Stu
/ der 1.Stufe (Abtrennung der 1.Stufe) '\
\

STRATOSPHARE \
Zijndung der “

3 Stufe
(Abtrennung der 2. Sml%
S

Bild 6.48 Flugweg der X-17
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zusammen, wihrend als dritte Stufe eine einzelne ,,Recruit'‘ zur Anwendung
kommt. Die Eindringgeschwindigkeit wird bei diesem Verfahren so gro8, daB der
MeBkopf durch die aerodynamische Aufheizung zum Aufgliihen gebracht wird.
Die Aufstiege werden darum vor allem nachts durchgefiihrt, und fiir das ganze
System hat man den treffenden Namen ,,Kiinstliches Meteor* geprigt. Die
im MeBkopf wihrend des Versuchs erhaltenen Werte werden, soweit moglich,
durch MeBwertsender iibertragen.

14 Mielke, Raketentechnik



6 Raketenantriebhe in der Luftfahrt

6.1 Starthilfsraketen

In allen Fillen der Zivil- und Militirluftfahrt, in denen die Notwendigkeit
gegeben ist, die Normalstartstrecke von Flugzeugen kiirzer zu halten, als es nach
Gesamtgewicht, Nutzlastgewicht und Triebwerksleistung méglich wire, haben
sich Raketentriebwerke als zusitzliche Antriebsmittel in der Startphase als
zweckmaiBigste Losung erwiesen. Der Gedanke an eine Verwendung von Raketen-
triebwerken als Flugzeugstarthilfe wurde im wesentlichen wihrend des zweiten
Weltkriegs verwirklicht. Der Start hochstbelasteter Flugzeuge von vielfach nur
unzureichend langen Pisten hitte sonst nur durch kostspielige und umsténdliche
Katapultanlagen oder Erhéhung der Antriebsleistung der Haupttriebwerke
erreicht werden konnen. Vergleicht man jedoch den Aufwand (Gewicht, Kostenj,
den eine Verstirkung der Haupttriebwerksleistungen im Verhiltnis zu einem

Bild 6.1 Schema der Anordnung von zwei Starthilfen am Flugzeug
S Schwerpunkt; A gemeinsamer Angriffspunkt der RiickstoBkrifte

leistungsmiiBig gleichwertigen Hilfstriebwerk auf Raketenbasis benétigt, so sind
die Vorziige des letzteren unverkennbar. Den weitaus iiberwiegenden Anteil an
den bisher eingesetzten Raketenstarthilfen haben dabei die Feststoffraketen.
Daneben fanden und finden auch gelegentlich Hilfstriebwerke mit fliissigen
Treibstoffen Verwendung. Die gesteigerten Anspriiche an méglichst 6konomische
Starthilfsverfahren haben auBerdem in letzter Zeit die sogenannten Heifwasser-
raketen wieder in den Blickwinkel des Interesses treten lassen. Wenn es sich um
Starthilfen fiir bemannte Flugzeuge handelt, setzt man sie zumeist paarweise
unter den Tragflichen der Maschinen ein. Bei einer derartigen Anordnung wird
vermieden, daB der Feuergasstrahl nach Austritt aus der Diisenmiindung Bauteile
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des Flugzeugs gefihrdet. Dabeiist natiirlich darauf zu achten, daB der gemeinsame
Angriffspunkt der RiickstoBkrifte einmal in der Hauptachse der Maschine liegt
und zum anderen recht dicht an den Ansatzpunkt der aerodynamischen Wider-
standskriifte sowie an den Schwerpunkt herangeriickt wird. Je unvollkommener
sich diese Forderungen verwirklichen lassen — und es ist selten moglich, sie ideal
zu erfilllen —, um so stéarker treten beim Start Drehmomente auf, die durch Ruder-
krifte ausgeglichen werden miissen. Bei Verwendung von zwei Raketenstarthilfen
(rechts und links vom Rumpl je eine) wiirde sich also die in Bild 6.1 gezeigte
Anordnung als giinstig erweisen. Den Ausgleich verbleibender Drehmomente
durch Ruderkrifte kann man dadurch noch etwas erleichtern, daB man den
Angriffspunkt der RiickstoBkrifte vor den Schwerpunkt legt.

Die im Prinzip gleichen Starthilfsaggregate finden sich auch fiir denselben
Zweck bei den modernsten Spezialflugkérpern der militirischen Luftfahrttechnik.
Diese meist fern- oder selbstgelenkten unbemannten Bomber mit zum Teil inter-
kontinentalen Reichweiten werden aus taktischen Griinden ausschlieBlich im
Kurzstartverfahren von Spezialrampen unter Anwendung einer oder mehrerer
Starthilfen abgelassen. Als Hauptantriebe derartiger Flugkorper, die aul keinen
IFall mit Iernraketen verwechselt werden diirfen, dienen Luftstrahltriebwerke.
Dadurch wird natiirlich vor allem die Einsatzhohe dieser Kampflmittel beschriinkt,
und bei grolen interkontinentalen Entfernungen kinnen sie durch entsprechende
Abwehrflugkorper mit ziemlicher Sicherheit am Erreichen ihres Zieles gehindert
werden. Um zur Ausrichtung der Schubachsen der beiden Hilfstriebwerke auf die
Flugkorperhauptachse nicht die beiden Starthilfen selbst winklig ansetzen zu
miissen, kann man auch die beiden Ausstrémdiisen entsprechend abwinkeln.
Dic beiden Starthilfen werden nach Brennschlu8 vom Flugkorpergetrennt (Bild 6.2)

Bild 6.2 Abtrennung der Booster von einer ,,Snark* (Northrop)

14*
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und fallen ohne Fallschirmsicherung zur Erde zuriick. Die Abtrennung der Start-
hilfen ist ein recht diffiziles Problem, weil sie selbstverstindlich véllig storungsfrei
und vor allem ohne auf den Flugkérper riickwirkende Krifte erfolgen mull. Aus
diesem Grund werden gelegentlich spezielle Testflugkorper eingesetzt, um den
Mechanismus der Abtrennung méglichst genau untersuchen zu kénnen (Bild 6.3).
Aus diesem Bild geht die Versetzung der einzelnen Schubachsen gegeniiber den
Brennkammerachsen der Starthilfen hervor.

Bild 6.3 Flugkorper mit vier Boostern

Flissigkeitstriebwerke als Raketenstarthilfen fiir Flugzeuge, und zwar im Sinn
der bisher erkennbar gewordenen Prinzipien (separate Aufriistung, Abtrennung
nach BrennschluB), sind bisher relativ selten entwickelt worden.

Eine moderne Version derartiger Starthilfen ist die seit 1955 zum Einsatz
freigegebene englische Entwicklung ,,Super-Sprite’* (Bild 6.4). Dieses Start-
hilfsaggregat wurde unter Beriicksichtigung aller mit seinem Vorgianger
., Sprite’* (Kobold) gesammelten Erfahrungen geschaffen. Die ,,Super-Sprite'
wird mit Wasserstoffsuperoxyd und Kerosin als Treibstoffkomponenten betrieben,
arbeitet also ebenfalls im ,,heien'’ Betrieb, jedenfalls vom GesamtprozeB her
geselien. Als Katalysator fiir die kalte Phase des Reaktionsablaufs (Zersetzung
des Peroxyds) dient silberplattierte Gaze; das entstehende Gas-Dampf-Gemisch
hat eine Temperatur von etwa 600°C und wird erst im Bereich der Ausstromdiise
mit dem Brennstoff vermischt. Die kalte Phase dauert etwa 1 s; erst dann wird
durch Eingétzen der heiBen Reaktion Vollschub erreicht. Das Wasserstoffsuper-
oxyd befindet sich in einem zylindrischen Behiilter aus rostfreiem Stahl und wird
durch komprimierten Stickstoff, der sich in neun Druckflaschen befindect, in die
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Brennkammer geférdert. Der Brennstoff ist in einem Behilter untergebracht,
der als Kiihlmantel die Ausstromdiise umgibt. Da sich die heiBe Reaktion im
wesentlichen in der Nihe des Diisenhalses abspielt, erreicht man auf diesem Weg
eine wirkungsvolle Fliissigkeitskiihlung des temperaturgefihrdetsten Teils der im
iibrigen ungekiihlten Brennkammer. Die ,,Super-Sprite''-Starthilfe kann nach
Brennschlull vom Flugzeug gelost werden und wird dann von einem Fallschirm
zum Boden zuriickgeleitet. Die Mindestabwurfhohe liegt dabei um 350 m. Als

Bild 6.4 Starthilfsrakete ,,Super-Sprite*

Anzahlder miteinem Triebwerk, natiirlich nach entsprechendem Wiederaufriisten,
méglichen Einsédtze wurde bisher 50 angegeben. Eine Zusammenstellung von tech-
nischen Daten der ,,Super-Sprite'* befindet sich in Tafel 6.1.

Tafel 6.1 Technische Daten der Starthilfe
wSuper-Sprite'

GroBter Durchmesser 52 cm
Linge 300 cm
Leergewicht 280 kp
Treibstoffgewicht 380 kp
Maximaler Schub 1900 kp
Gesamtimpuls 55000 kps
Brennzeit 40 s
Brennkammertemperatur 1500 °C
Mischungsverhiltnis 20:1

Zur Abrundung der Ubersicht iiber Starthillsraketen sei abschlieBend noch
kurz auf die sogenannten Ileifwasserraketen eingegangen. Das Prinzip dieses
Antriebssystems wurde schon wihrend des letzten Weltkrieges in einigen deut-
schen Versuchsanstalten eingehender untersucht. Dabei war man von dem
Grundgedanken ausgegangen, die knapp werdenden Rohstoffe zur Herstellung
von Raketentreibstoffen wenigstens fir den Sektor der Starthilfen durch Ver-
wendung des billigsten Rohstoffs — Wasser — als Antriebsmittel einzusparen.
Wie angenommen wird, sollte sich auch gegenwirtig die HeiBwasserrakete als
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billiges Starthilfssystem fiir bestimmte Anwendungsgebiete zu einer praktischen
Bedeutung bringen lassen. Die Stelle der sonst iiblichen Raketenbrennkammern
nimmt beim HeiBwassertriebwerk cin elektrisch beheizter Druckkessel ein. In
diesem Druckkessel befindet sich Wasser, das durch den Beheizungsvorgang unter
einem bestimmten Druck (z. B. 50 at) steht und die zugehérige Siedetemperatur
(260°C) aufweist. Ein verschlieBbarer Ubergangteil fithrt vom Druckkessel zu
einer Lavaldiise. Wihrend des Beheizungsvorgangs ist der Weg zu dieser Diise
verschlossen, ebenso wie die Nachfulloffnung fest verschlossen sein muB. Sind im
Kessel die gewiinschten Druck- und Temperaturwerte erreicht, so wird die Zu-
leitung zur Lavaldiise geéffnet. Als unmittelbare Folge wird nun der iiberhitzte
Wasserdampf ausgeblasen. Das Dampf-Wasser-Gemisch wird in der Lavaldiise
bis auf eine Ausstromgeschwindigkeit von rund 470 m/s beschleunigt und vermag
daher auch brauchbaren Schub zu erzeugen. Die im Druckkessel auftretende
Drucksenkung wihrend des Ausblasens bedingt selbstverstindlich gegen Ende der
Arbeitsphase ein Sinken der Schubkraft. Ungeachtet dessen stellt die HeiB-
wasserrakete einen beachtenswerten Hilfsantrieb fiir Luftfahrtzwecke dar.

6.2 Raketenflugzeuge in der Luftfahrtforschung

6.21 Altere Ausfiithrungsbeispiele

Die Vorgeschichte dieser Entwicklungen beginnt eigentlich schon in den Jahren
1935 bis 1937. Nachdem die friihesten Versuche, bemannte Flugzeuge mit
Raketen anzutreiben (1928 F. Stamer in der Rhén, 1929 F. v. Opel auf dem Flug-
platz Frankfurt a. M.), nur zu unbefriedigenden Ergebnissen gefiihrt hatten, war
es fiir einige Jahre um das Raketenflugzeug recht still geworden. Erst als man in
den nachfolgenden Jahren in Theorie und Praxis allmihlich zu der Erkenntnis
gelangte, daB propellergetriebene Flugzeuge kaum jemals schneller als 800 bis
850 km/h fliegen wiirden, wandte man sich auf der Suche nach neuen Wegen in
der Triebwerksentwicklung auch wieder dem Raketenantrieb zu. So schuf unter
anderem in Deutschland die seit 1932 mit groBeren staatlichen Unterstiitzungen
durchgefiithrte Grundlagenforschung (Versuchsstelle des Heereswaffenamtes in
Kummersdorf bei Berlin) auf dem Gebiet der Triebwerksentwicklung die ersten
praktischen Voraussetzungen fiir derartige Vorhaben. Zu diesen Bestrcbungen
gesellte sich ab 1935 in Deutschland auch das Interesse der Flugzeugindustrie
(Heinkel), und 1937 entstand dann schlieBlich der erste detaillierte Plan zur
Entwicklung eines Raketenflugzeugs.

Die wenig befriedigenden Erfahrungen aus den fritheren Versuchen (Valier,
Opel) mit festen Treibstoffen fiihrten bei dieser Problemstellung zwangsliaufig auf
den Weg des Flussigkeitsantriebs. Nach den ersten Vorversuchen zur Betriebs-
maglichkeit von Fliissigkeitstriebwerken (Herstellung: v. Braun; Walter-Werke,
Kiel) in Flugzeugen, die mit einer propellergetriebenen He 112 als fliegendem
Priifstand unter E. 1Varsitz durchgefiihrt wurden, kam es 1938 zur Fertigstellung
und Erprobung des ersten Raketenflugzeugs der Welt mit reinem Fliissigkeits-
Raketenantrieb. Diese He 176 (Bild 6.5) wurde 1938 von E. Warsitz Roll-
versuchen unterzogen und startete am 20. Juni 1939 unter dem gleichen Piloten
zum ersten freien Flug unter ausschlieBlicher Benutzung des Raketenantriebs.
Dieser erste Flug eines echten Raketenflugzeugs dauerte rund 50 s. Als Antrieb
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diente ein im Heck des Flugzeugrumpfes untergebrachtes Walter-Triebwerk [iir
600 kp Schub. Bei spiteren Versuchen mit der gleichen Maschine gelang es
E. Warsitz, die Spitzengeschwindigkeit bis auf rund 850 km/h zu steigern. Als
Landegeschwindigkeit wurden etwa 165 km/h angegeben. Das Startgewicht der

Bild 6.5 He 176 — das erste Raketenflugzeug mit Fliissigkeitstriebwerk

He 176 belief sich auf 1500 kp, wihrend als Landegewicht etwa 800 kp genannt
wurden. Die Fliigel mit elliptischem UmriB hatten eine Spannweite von 4 m und
waren mit Laminarprofilen mit 40 %95 Dickenriicklage ausgebildet. Die Fliigel
waren auBerordentlich diinn, und das Wolbungsverhiltnis lag bei 19%,. Der
vordere Teil des fast kreisrunden Rumpfes war eine Vollsichtkanzel aus Plexiglas,
die vom ubrigen Rumpf getrennt werden konnte. Zur gesicherten Riickfiihrung
der Kanzel diente ein spezieller, hinter der Kabine untergebrachter Fallschirm.
Das Fahrwerk dieser konstruktiv fir ihre Zeit auBerordentlich bemerkenswerten
Maschine war in den Rumpf einziehbar.

Die etwa zur gleichen Zeit in der Sowjetunion durchgefithrten Arbeiten zur
Entwicklung von Flissigkeitstriebwerken fiir I'lugzeuge verliefen ebenfalls recht
erfolgreich. Die unter anderem auch aul den Ergebnissen von

F. A. Zander aufbauenden Arbeiten . P. Gluschkos und AN
S. P. Koroljews fithrten schlieBlich 1939 zur Entwicklung eines /
Raketengleiters (Bild 6.6), der dann am 28. Februar 1940 von 3
W. P. Fedorow erstmalig im Flug erprobt wurde. Das Triebwerk L \

Bild 6.6 Sowjetischer Raketengleiter aus dem Jahre 1940
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Bild 6.7 Brennkammer des Triebwerks des sowjetischen Raketengleiters

dieses Versuchsflugzeuges, dessen Brennkammer (Bild 6.7) in die duBerste Heck-
spitze verlegt war, arbeitete mit Salpetersidure als Oxydator und Kerosin als
Brennstoff. Einige technische Daten zu diesem Gleiter und seinem Triebwerk
sind in Tafel 6.2 gegeben.

Tafel 6.2 Technische Daten des sowjetischen Raketengleiters aus dem Jahre 1940

Gleiter
Liange 7,28 m
Spannweite 17,00 m
Startgewicht 700 kp
Triebwerk
Schub (maximal) 140 kp
Schub (minimal) 70 kp
Brennkammerdruck 18 at
Trockengewicht 100 kp

Diese ersten, erfolgreichen Versuche mit der He 176 und dem sowjetischen
Raketengleiter sind im allgemeinen weniger bekannt geworden als die ebenfalls
schon 1938 von A. Lippisch und den Messerschmitt-Werken in Deutschland
begonnenen Arbeiten, die 1940/41 zur Fertigstellung des Prototyps einer Serie
von Raketenflugzeugen fithrten. Schon der Prototyp Me 163A lieB einige typische
Merkmale der schwanzlosen Flugzeugkonstruktionen von Lippisch erkennen; so
fehlte der Maschine jegliches Hohenleitwerk. Die entsprechenden Funktionen
wurden von den besonders konstruierten Querrudern iibernommen. Das Flugzeug
hatte Pfeilfliigel mit 25° Pfeilungswinkel und ein verhiltnismiBig groBes Seiten-
leitwerk. Ein eigentliches Fahrgestell fehlte; der Start erfolgte unter Verwendung
eines abwerfbaren Radgestells und die Landung auf einer ausfahrbaren Gleitkufe.
Als Fligelprofil kam auch hier einsymmetrisches Hochgeschwindigkeitsprofil zur
Anwendung. Als Antrieb fiir diesen Prototyp Me 163A diente das ,kalte*
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Walter-Triebwerk RII-203 mit 680 kp Schub und etwa 4,5 min Brennzeit unter
Vollastbetrieb. Damit lieBen sich eine Steigleistung von etwa 6000 m je Minute

sowie eine maximale Gipfelhéhe von rund 15000 m erzielen.

Fir die Weiterentwicklung des Prototyps, den Abfangjiger (Interceptor)
Me 163B (Bild 6.8), wurden dann Walter-Triebwerke der Serie 109-509 mit
»heiBem* Betrieb eingesetzt. Einige technische Daten zur Me 163B sind in
Tafel 6.3 zusammengestellt. AuBerdem wird, ergiinzend zu den Betrachtungen
iiber Walter-Triebwerke, im folgenden noch kurz auf einige Einzelheiten des Flug-
zeug-Raketentriebwerks 109-509A1 eingegangen.

Bild 6.8 Me 163B

Tafel 6.3 Technische Daten des Raketenflugzeugs Me 163 B

Bauliinge
Spannweite
Fliigelpfeilung
Startgewicht
Treibstoffgewicht
Leergewicht
Startweg
Startgeschwindigkeit
Geschwindigkeit im Steigflug
Steigwinkel
Betriebszeit (Vollast)
GroBte Hohe
Flugweite (max.)
Sinkgeschwindigkeit

Als Treibstoffkomponenten kamen fiir dieses ,,heiBe’ Triebwerk das bewihrte
80 %ige Wasserstoffsuperoxyd (Tarnbezeichnung: T-Stoff) als Oxydator und ein
Gemisch aus 57 9%, Methanol, 30 % Hydrazinhydrat und 13 9%, Wasser (Tarn-
bezeichnung: C-Stoff) als Brennstoff zur Anwendung. Das Peroxyd ergibt mit

5,85 m
9,20 m
25°
4000 kp
2020 kp
1980 kp
etwa 1000 m
250 km/h
800 km/h
40...45°
4,5 min
15200 m
100 km
35 m(s



218 6 Raketenaniriebe in der Luftfahrt

diesem C-Stoff ein hypergoles Treibstoffsystem, so daB besondere Ziindvorrich-
tungen entfallen. Da das Antriebsaggregat mit Turbopumpenférderung aus-
gelegt wurde, diente das Peroxyd nebenbei, in Zusammenwirken mit einem festen
Katalysator in einem Gas-Dampf-Generator, zur Erzeugung des Arbeitsmediums
fiir eine zweistufige Turbine, die ihrerseits die Treibstoffpumpen anzutreiben
hatte. Verschiedene technische Daten zu diesem Turbopumpenaggregat konnen
Tafel 6.4 entnommen werden. Wie aus Bild 6.9 zu ersehen ist, waren bei diesem

Tafel 6.4 Technische Daten des VValter- Turbopumpenaggregats

Lange 610 mm
GroéBter Durchmesser 292 mm
Trockengewicht 30 kp
Drehzahl (max.) 16000 min~?!
Turbine

Betriebsdruck 21 at
Leistung 120 PS
Dampfverbrauch etwa 0,4 kp/s
Pumpen

Betriebsdruck 45,5 at
T-Stoff-Durchsatz 6,9 kp/s
C-Stoff-Durchsatz 2,2 kp/s

Bild 6.9 Walter-Triebwerk 109-509A1

Triebwerk im wesentlichen zwei Hauptbaugruppen zu erkennen, die durch ein
sogenanntes Schubiibertragungsrohr verbunden waren. Diese Anordnung wurde
gewihlt, um den Triebwerksschwerpunkt im Flugzeugrumpf méglichst weit nach
vorn legen zu kénnen. Die vordere Baugruppe umfaBte Turbopumpenaggregat,
Generator und Ventilsysteme zur Leistungsregelung, wihrend am Ende des
Schubiibertragungsrohres, in dem zugleich auch die Treibstoffzufithrungsleitun-
gen verlegt waren, nur der Brennkammerblock angesetzt war. Der Schwerpunkt
lag in Hohe des Turbopumpenaggregats. Wie schon angedeutet, lieB sich die
Leistung des Triebwerks regeln, und zwar in drei Stufen, was durch entsprechende
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Ventilsitze und diesen zugeordnete Gruppen von Einspritzorganen erreicht

werden konnte. Einige Angaben zur konstruktiven Auslegung des Triebwerks
109-509A1 sind in Tafel 6.5 aufgefiihrt.

Tafel 6.5 Technische Daten des Walter-Triebwerks 109-509A 1

Liange 2,5m
GroBte Breite 86,5 cm
GroBte Hohe 81,5 cm
Baugewicht 177 kp

Turbopumpe 30 kp

Hauptsteuerventil 12,7 kp

Turbinenregulierventil 2,7 kp

Generator und Starttank 12,7 kp

Brennkammer mit Ausstromdiise 36,2 kp

Geriist und Leitungen 82,5 kp
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Bild 6.10 Betriebsschema des Walter-Triebwerks 109-509A1

Auf den unter Beriicksichtigung der verschiedenen Regelsysteme recht kom-
plizierten Funktionsablauf in diesem Triebwerk soll hier nicht in allen
Einzelheiten eingegangen werden. Zur Ubersicht ist das Betriebsschema
in stark vereinfachter Form in Bild 6.10 dargestellt. In groben Ziigen lilit
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sich der AnlaBvorgang etwa wie folgt beschreiben: Der Pilot 6[fnet zunichst
mit dem Regulierhebel I das Starttankventil 2. Der zuvor mit Peroxyd gefiillte
Starttank 3 ist als Falltank ausgebildet, so daB nach Offnen des Ventils Peroxyd
in den Gas-Dampf-Generator £ flieBen kann. Das erzeugte Arbeitsmedium setzt
sofort das Turbopumpenaggregat in Tétigkeit. Wird durch die anlaufende Treib-
stofforderung geniigend Peroxyd auch iiber das Turbinenregelventil 8 geliefert,
so wird einmal der Starttank sofort nachgefillt und zum anderen die direkte
Beschickung des Gas-Dampf-Generators mit Peroxyd eingeleitet.Ist der Betriebs-
forderdruck von 21 atii erreicht, so tritt das eigentliche Hauptregelventilsystem
in Titigkeit. Der Brennstoff (C-Stofl) stromt dabei Gber das sogenannte SchlieB-
ventil 9 zum in der Ndhe der Disenmiindung belindlichen Einlauf des Kiihl-
mantels 10 der Brennkammer. Das Kihlprinzip ist also eine Gegenstromregene-
rativkilhlung. Nach Verlassen des Kiihlmantels stromt der Brennstoff in das
Stufenregelventil 11, dessen Einstellung dabei ebenfalls vom Piloten mit dem
Regulierhebel 7 vorgenommen wird. Stufen-
regelventil und Druckausgleichsventil 12
versorgen nun, je nach Stellung des Regulier-
hebels, drei getrennte Gruppen von Ein-
spritzorganen im Brennkammerkopf 13.
Deren getrennter oder zusammengefaBter
Einsatz ergibt dann die gewiinschte Lei-
stungsregelung des Triebwerks. Um das
Triebwerk auch fir kurz aufeinander-
folgende Brennperioden betriebssicher zu
halten, konnte der Kithlmantel in den Brenn-
pausen iiber eine besondere Leitung entleert
werden. Das dort eingebaute Sicherheits-
ventil 74 6ffnete sich beim Abschalten des
Triebwerks automatisch.
Das Walter-Triebwerk 109-509A1 leistete
I } in Meereshéhe und bei einem maximalen
L Brennkammerdruck von 21 at einen Schub
von rund 1700 kp. Der fiir diese Betriebs-
daten erforderliche Treibstoffdurchsatz er-
gab sich zu etwa 9,45 kp/s und der spezifische
Impuls schlieBlich zu etwa 180 s. Wenn man
bedenkt, daB der theoretisch hochstmagliche
Wert fir den spezifischen Impuls ungefihr
bei 210 s liegt, so ist der innere Wirkungs-
grad dieses Triebwerks als verhiltnismaBig
gut anzusprechen. Ein weiteres Kriterium
fir die beachtenswert hohe Leistungsfihig-
keit des Triebwerks 109-509A1 sowie seiner
Weiterentwicklungenist in seinem geringen
spezifischen Leistungsgewicht zu suchen.
Stellt man den 177 kp Triebwerksgewicht
Bild 6.11 Start einer Bachem-  die 1700 kp Schub gegeniiber, so ergibt sich
,,Natter'‘ aus threm Startturm ein spezifisches Leistungsgewicht von etwa
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0,104 kp/kp, ein Wert, der auch im Vergleich mit modernen gleichartigen
Triebwerken Beachtung verdient. Bei .einigen spiteren Versionen des Trieb-
werks 109-509 kamen noch klcinere zusitzliche Brennkammern zur Haupt-
brennkammer hinzu, die gerade so dimensioniert waren, daBl ihr Schub (300 bis
400 kp) allein den Antrieb fiir eincn Horizontalflug in groBerer Hohe liefern
konnte. Auf diesem Weg lieB sich die Antriebsdauer fiir Fliige in Hohen iiber
10000 m um fast 50 %, vergroBern.

Neben den genannten ersten Raketenjagdflugzeugen Me 163 und Ju 263 kam
in Deutschland 1944/45 noch ein auBlerordentlich interessanter raketengetriebe-
ner Flugkorper mit Walter-Triebwerk zur Entwicklung und Erprobung. Bei dieser
von E. Bachem entwickelten ,,Natter'* konnte man kaum von einem echten
Flugzeug sprechen, obwohl sie als bemanntes Geridt ausgelegt wurde und in
ihrer duBeren Form auch gewisse Ahnlichkeiten mit cinem I'lugzeug aufwies.
Die ,,Natter (Bild 6.11) war vielmehr als senkrecht startender Abfangjiger
(Interceptor) gedacht, dessen Steigflug ausschlieBlich durch die Schubkriifte
seiner Raketentriebwerke ermoglicht wurde. In dieser Phase war das Gerit also
mehr einer bemannten Rakete dhnlich. Nach Erreichen der Einsatzhéhe, voll-
zogenem Angriff auf gegnerische Flugzeuge und einer Gesamtflugdauer unter
Schub von 7 min muBte der Pilot die Maschine am Fallschirm verlassen, weil
die ,,Natter’* wegen der hohen Flichenbelastung nicht gleitflugfahig war. Das
Heck der ,,Natter’* mit dem kostbaren Triebwerk wurde ebenfalls am Fall-
schirm geborgen. Dieser Einsatzablauf verbietet es, die ,,Natter‘ als Flugzeug
anzusprechen. Eine Ubersicht iiber die wesentlichsten technischen Daten der
,, Natter' soll Tafel 6.6 vermitteln. Als Bewaffnung sollten 24 Kampfraketen

Tafel 6.6 Technische Daten der Bachem-,,Natter*

Baulinge 6,0 m
Rumpfhéhe 1,3 m
Rumpfbreite 0,9 m
Spannweite 3,6 m
Fligeltiefe 1,0 m
Startgewicht 2270 kp
Flachenbelastung (leer) 233 kp/m?
Treibstoffgewicht 750 kp
Schub (Haupttriebwerk) 1700 kp
Startschub (1700 + 4 X 1200 kp) 6500 kp
Mittlere Beschleunigung 22¢g
Mittlere Geschwindigkeit im Steigflug 675 km/h
Flugdauer unter Schub 7 min
Gipfelhohe 16000 m
Reichweite (12 km Héhe) 80 km

mit Feststoffantrieb und einem Kaliber von 7,3 cm (R4M) zum Einsatz kommen,
die im Bug der Maschine untergebracht werden sollten.

Als Antrieb fiir diese technisch bemerkenswerte Konstruktion diente, wie
schon kurz angedeutet, auch ein Walter-Triebwerk aus der Reihe 109-509 mit
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einem Maximalschub von 1700 kp. Der Start erfolgte aus einem 10 m hohen
Startturm, wobei als zusitzliche Starthilfe vier Feststoffraketen von Schmidding
mit je 1200 kp Schub eingesetzt wurden. Der Gesamtstartschub betrug also
6500 kp bei einer Brenndauer der Hilfsraketen von 10 s. Nach dieser Zeit hatte
das Gerat eine Hohe von 1000 m erreicht und stieg dann, allein vom Fliissigkeits-
triebwerk angetrieben, bis auf eine maximale Hoéhe von rund 16000 m. Die
Schmidding-Raketen wurden nach BrennschluB abgeworfen. Als mittlere Ge-
schwindigkeit im Steigflug ergaben sich fiir einen derartigen Aufstieg in Maximal-
héhe rund 675 km/h. Die durchschnittliche Beschleunigung bei Start und
Steigflug blieb fiir den Piloten durchaus ertraglich, weil sie den Wert von 2,2 g
kaum iiberstieg. Von den insgesamt 36 gebauten Geriaten kamen 22 in das Erpro-
bungsprogramm. 18 Versuehsaufstiege erfolgten unbemannt und 4 bemannt.
Obwohl die vorangegangenen unbemannten Starts im allgemeinen recht erfolg-
reich verlaufen waren, endete der erste bemannte Aufstieg mit einem Absturz und
dem Tod des Piloten Siebert. Als Ursache wurde das unvorhergesehene Weg-
fliegen der Kabinenhaube in der Startphase festgestellt. Trotz dieses tragischen
Ausgangs eines der bemannten Aufstiege muBl die Bachem-,,Natter* als eine der
bemerkenswertesten Entwicklungen in der Geschichte der raketengetriebenen
Flugkérper bezeichnet werden.

6.22 Raketenantriebe in der gegenwirtigen Militiarluftfahrt

Unterzicht man die Frage des Einsatzes von Raketentriebwerken in modernen
Militirflugzeugen, also bemannten und auf aerodynamischen Kriften abgestiitz-
ten Flugkoérpern, einer niheren Betrachtung, so ist festzustellen, daB im Verlauf
der letzten Jahre kein Ausfithrungsbeispiel bekannt geworden ist, bei dem der
Antrieb allein und ausschlieflich von einem oder mehreren Raketentriebwerken
bestritten wird. Mit anderen Worten, reine Raketenflugzeuge fir militarische
Verwendungszwecke sind gegenwirtig nicht bekannt. Die Situation ist vielmehr
so, daB man die modernen Interceptoren (Abfangjiger) vor allem aus betriebs-
d6konomischen Griinden offenbar bevorzugt mit sogenanntem Mischantrieb aus-
legt. Das heiBt, derartige Flugzeuge besitzen als Haupttriebwerk meist eine
Strahlturbine; das zusitzlich eingebaute Raketentriebwerk dient entweder nur
zur Beschleunigung im Steigflug oder eventuell noch zur Erhéhung der Opera-
tionsgeschwindigkeit in der Einsatzhohe. Auf eine Diskussion dieser Verfahrens-
weise soll hier nicht weiter eingegangen werden. Einzig vom allgemein technischen
Standpunkt sollen einige der bekanntesten Vertreter dieser Flugzeugkategorie
Erwihnung finden und, soweit bekannt, mehr die Eigenschaften ihrer Trieb-
werke betrachtet werden.

Eine Ausnahme bildeten die Versuchsflugzeuge der amerikanischen X-Serie.
Im .Jahre 194% erkannte man, daB selbst Uberschallwindkanile den fort-
schreitenden Anforderungen bei gewissen aerodynamischen Untersuchungen
nicht mehr gerecht werden konnten. Als einziger Ausweg blieben Freiflugversuche
mit entsprechend hyperschallschnellen, méglichst bemannten Flugkérpern.
Allerdings stellte die Antriebsfrage damals noch ein ernsthaftes Problem dar. So
wurde das erste Muster der X-Serie, die Bell X-1, so klein wie irgend méglich
ausgefithrt, um mit den bescheidenen Antriebsleistungen der zur Verfiigung
stehenden Tricbwerke auch im Waagerechtflug hypersonische Geschwindigkeiten
erreichen zu kénnen. Der zu jener Zeit bestehende Mangel an leistungsstarken
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Luftstrahltriebwerken fiihrte dazu, daB man als Antrieb fiir die Bell X-1 ein reines
Raketentriebwerk wihlte. Als Folge der Minimalauslegung des Flugzeugs und
des hohen spezifischen Treibstoffverbrauchs im Raketentriebwerk ergab sich
natiirlich eine kurze Antriebszeit fiir die Bell X-1. Um den Raketenantrieb aus-
schlieBlich fiir die Beschleunigung auf hypersonische Geschwindigkeiten einsetzen
zu konnen, iberlie man die Steigflugarbeit einer umgebauten Boeing B-29, die
als Mutterflugzeug die Bell X-1 bis auf Einsatzhéhe emporschleppte.

Als Treibstofl fir das Raketentriebwerk der 9,45 m langen Bell X-1 (Bild 6.12)
dienten Flissigsauerstoff und Alkohol (16 9%, Wasser). Als Treibstoffordersystem
war urspriinglich ein Turbopumpenaggregat vorgesehen, dessen Arbeitsmedium

Bild 6.12 Raketenflugzeug Bell X-1

durch katalytische Zersetzung von Wasserstoffsuperoxyd aufgebracht werden
sollte. Da jedoch Verzogerungen in der Entwicklung dieses I'é6rdersystems ein-
traten, griff man schlieBlich auf eine einfachere Druckgasforderanlage zuriick.
Als Druckgas kam wasserfreier Stickstoff, unter einem Druck von 350 at in einem
entsprechend dickwandigen Spezialbehilter gespeichert, zur Anwendung. Die
gewichtsmiBigen Nachteile einer Druckgasforderanlage beeintrichtigen bekannt-
lich sehr stark die Gesamttreibstoffmenge. So konnte die erste Version der X-1
nur 1310 1 Fliissigsauerstoff und 1360 1 Alkohol aufnehmen. Das fiihrte bei 17,8 |
Treibstoffverbrauch je Sekunde zu einer maximalen Brenndauer von 2,5 min bei
Volleistung. Eine spiter gebaute X-1 konnte durch Einbau der urspriinglich
geplanten Pumpenférderung ihren Treibstoffvorrat auf 2270 1 Fliissigsauerstoff
und 2500 1 Alkohol steigern. Bei Vergleich der entsprechenden Zahlen ldBt sich
also ausgezeichnet die negative Auswirkung einer Druckgasforderanlage auf das
maximal mégliche Treibstoffgewicht erkennen. Die vergroferte Treibstoffmenge
versprach bei der zuletzt erwihnten X-1 theoretisch eine Brenndauer von
4,5 min. Dieses Flugzeug wurde aber schon bei seinem ersten Testflug im Novem-
ber 1951 noch vor dem Ausklinken aus dem Mutterflugzeug durch Treibstoff-
explosion zerstort.

Unter Ch. Yeager iiberschritt der Prototyp der X-1 am 14. Oktober 1947 zumn
erstenmal die Schallgeschwindigkeit. Zuvor waren erst viele Gleitfliige ohne und
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mit Treibstoffzuladung durchgefiibrt worden. Der erste Flug mit eingeschaltetem
Triebwerk erfolgte am 9. Dezember 1946. Der Pilot blieb wihrend des Steigfluges
zuniichst im Mutterflugzeug; erst bei etwa 3000 m Hohe stieg er iiber eine Leiter
in die enge Pilotenkabine der unter dem Rumpf hingenden X-1 um. Bei Fliigen
mit eingeschaltetem Triebwerk wurde dann in 7500 m Héhe Druck auf die Treib-
stoffbehilter gegeben, und in 9000 m Hohe erfolgte schlieBlich das Ausklinken
des Raketenflugzeugs. War der Flugauftrag erledigt, so wurden eventuell noch
in den Tanks verbliebene Treibstoffreste ausgeblasen, und erst mit véllig leeren
Treibstoffbehiltern durfte zur Landung angesetzt werden. Als Landebahn diente
eine 21 km lange Salzsee-Piste, auf der die Bell X-1 dann mit etwa 290 km/h auf-
setzte. Das 1952 in die Flugerprobung gegangene Muster X-2 wurde bei einem
Probeflug im Mai 1953 das Opfer einer Treibstoffexplosion und stiirzte nach dem
Ausklinken vom Mutterflugzeug unbemannt ab. Mit einer zweiten X-2 wurden
dannim August 1954 die ersten Gleitversuche aufgenommen, und unterF. K. Everest
fand im November 1955 der erste Flug mit Eigenantrieb statt. Der gleiche Pilot
fiihrte die Maschine auch auf einem Flug am 25. Juli 1956, bei dem eine Héchst-
geschwindigkeit von mehr als 3300 km/h erreicht wurde.

Seit 1950 befand sich in Frankreich der Triebwerksprototyp 481 bei SEPR
(Société d’Etude de la Propulsion par Réaction) in Entwicklung. Die durchweg
sehr guten Erfolge der bei SEPR angelegten Priifstandversuche fiihrten schlieBlich
1954 zur Freigabe des Triebwerks SEPR 481 (Bild 6.13) fiir die Flugerprobung.
Es wurde in den Interceptor SO 9000 (Trident I) eingebaut und in insgesamt
120 Testfliigen, denen ungefihr 1100 Priifstandversuche vorangegangen waren,
erfolgreich erprobt. Es sei darauf hingewiesen, daB die Gesamtzahl von etwa 1220
Vollversuchen annihernd 2660 Inbetriebsetzungen der Brennkammern bedeutet,
die ohne Schwierigkeiten durchgefiihrt werden konnten. Die Versuchsfliige mit
der SO 9000 (Trident I) wurden zu Beginn des Jahres 1956 eingestellt, weil die
vom Flugzeug erwarteten Leistungen erreicht bzw. iiberschritten wurden (Gipfel-
héohen iiber 16 km und Héchstgeschwindigkeiten um Mach 1,6). Die wichtigsten
technischen Daten des Triebwerks SEPR 481 sind in Tafel 6.7 zusammengefaBt.

Einige Besonderheiten des Triebwerks SEPR 481 sowie das Betriebsverfahren
diirften aus allgemeinem technischem Interesse die folgenden Ausfithrungen
rechtfertigen. So ist unter anderem das Treibstofférdersystem bemerkenswert,
das zwar als Turbopumpensystem angesprochen werden kann, auBerdem aber
noch einige Besonderheiten gegeniiber den bisher betrachteten Ausfiihrungs-
beispielen aufweist. Das Arbeitsmedium zur Beaufschlagung der Turbine wird
unter Verwendung der ,heiBen’’ Reaktion der Haupttreibstoffe erzeugt. Der
Generator besteht demzufolge aus einer kleineren doppelwandigen Brennkammer
mit einem Einspritzkopf fiir die Zufiihrung der hypergolen Treibstoffkomponenten.
AuBerdem befinden sich spezielle Einspritzéffnungen im Generator, durch die
ein Gemisch aus Wasser und Methanol in den Generator gebracht wird, um die
Temperatur des Arbeitsmediums vor Eintritt in die Turbine herabzusetzen. Die
dabei verwendete Hilfsstoffmenge, die in dem obengenannten spezifischen
Verbrauch mit eingerechnet ist, betragt annihernd 2,5 %, des Gesamtverbrauchs.
Die auf honstante Drehzahl geregelte Turbine ist eine einstufige Gleichdruck-
turbine, und die Haupttreibstoffpumpen sind als einstufige Kreiselpumpen aus-
gelegt. Vor den Lintritten in die Hauptforderpumpen befinden sich zusitzliche
Strahlpumpen, die jeweils durch die entsprechende Treibstoffkomponente
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Bild 6.13 Fliissigkeitstriebwerk SEPR 481

15 Miclke, Raketentechnik
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Tafel 6.7 Technische Daten des Raketentriebwerks SEPR 481

Brennkammerteil

Linge 118,5 cm
Breite 62,0 cm
Hohe 62,0 cm
Trockengewicht 100 kp
Turbinen-Pumpen-Teil

Linge 80 cm
Breite 58 cm
Hohe 90 cm
Trockengewicht 130 kp
Gesamteinbaugewicht (fiir Trident I) 258 kp
Schub (Boden, max.) 4800 kp
Schub (12 km Héhe, max.) 5200 kp
Spezifischer Verbrauch (Boden) 5,3 kp/ts
Spezifischer Verbrauch (12 km, Héhe) 4,9 kp/ts
Turbinendrehzahl 19000 min™!
Turbinenleistung 380 PS

betrieben werden. Die Brennkammern selbst sind doppelwandig aus Leichtmetall
hergestellt und werden durch den Sauerstofftriger im Gegenstromprinzip gekiihlt.

Beim Start betreibt zunichst ein elektrischer Anlasser drei kleine Pumpen
zur Forderung von Salpetersiure, Furaline und Wasser—Methanol. Bei einem
bestimmten Forderdruck der Pumpen, der in ungefahr 0,5 s erreicht wird, 6ffnen
sich iiber Druckkontaktelemente die Absperrorgane des Generators, so daB dieser
mit den fiir die Erzeugung des Turbinenarbeitsmediums benétigten Treibstoff-
mengen versorgt werden kann. Die Drehzahl der Turbine steigt dann aufden durch
die Regelung festgelegten Wert, und mit der von der Turbine abgegebenen
Leistung werden schlieBlich die zwei Haupttreibstoffpumpen angetrieben. Bei
einer bestimmten Drehzahl iibernimmt die Turbine gleichzeitig den Antrieb der
drei obengenannten kleinen Generatorversorgungspumpen. Der elektrische
Anlasser wird automatisch abgeschaltet. Dieses System des Anfahrens erlaubt,
den Vollschub in ungefihr 3 s mit einer verhiltnismiBig kleinen Leistung des
Anlassers zu erreichen.

Sowohl die Einspritzdriicke fiir den Generator wie natiirlich auch vor allem die
Einspritzdriicke fiir die drei Hauptbrennkammern werden durch Druckschalter
kontrolliert. Ist ein gewisser Betriebsmindestdruck sichergestellt, so 6ffnen sich
automatisch die Absperrventile in den Treibstoffzuleitungen zu einer oder
mehreren Brennkammern. Diese Wahl, ob mit einer oder mehreren Brennkam-
mern gefahren werden soll, kann der Pilot mit Hilfe eines Regulierhebels in seiner
Kabine vornehmen. Wihrend des ganzen Betriebes liuft die Turbine mit kon-
stanter Drehzahl. Das Triebwerk kann beliebig oft ein- und abgeschaltet werden.
Bei einem in ein Flugzeug eingebauten Triebwerk richtet sich diese Moglichkeit
der Wiederholung natiirlich nach der von dem Flugzeug mitgefiihrten Treib-
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stoffmenge. Der Betrieb des SEPR 481 ist unabhiingig von der Héhe, weil die
von den Hauptpumpen in geschlossenem Kreislauf gespeisten Strahlpumpen bei
sinkendem AuBlendruck das AbreiBen (Kavitation) in den Treibstoffleitungen
verhindern. Beim Versagen irgendeines der zum Triebwerk gehérenden Teile
sorgen Sicherheitsvorrichtungen und automatische Schaltungen fiir ein einwand-
freies Stillsetzen des Triebwerks, ohne daB der Pilot einzugreifen braucht.
AbschlieBend sei noch kurz auf zwei englische Raketentriebwerke fiir Flug-
zeuge hingewiesen, die aber gleichfalls bisher nur im Mischantrieb eingesetzt
wurden. Das von Napier entwickelte Triebwerk N.Sc.1 ,,Scorpion'* (Bild 6.14)

Bild 6.14 Fliissigkeitstriebwerk ,,Scorpion' (Napier)

wurde unter anderem als Hilfstriebwerk in einem Strahlbomber, der English
Electric ,,Canberra‘’, erprobt. Die dabei gesammelten Erfahrungen fanden
schlieBlich ihren Niederschlag bei der Entwicklung und Erprobung des Napier
,,Double Scorpion' (Bild 6.15). Unter Einsatz dieses Triebwerks stellte eine
,,Canberra‘* B 2 im August 1957 einen neuen Hohenrekord mit rund 21340 m
auf. Die Haupttriebwerke des Flugzeugs, zwei Strahlturbinen Rolls-Royce
»wAvon'’, bestritten dabei zunidchst allein den Steigflug bis auf etwa 13400 m.
Der restliche Aufstieg ging dann fast ausschlieBlich zu Lasten des Raketen-
triebwerks. In den Scorpion-Triebwerken wird hochkonzentriertes Wasserstoff-
superoxyd als Oxydator eingesetzt, das durch einen Katalysator in das bekannte
Gas-Dampf-Gemisch zerlegt wird. Die eigentliche Brennkammerreaktion ver-
lauft ,,heiB'* durch Einspritzung von Standard-Kerosin, das fiir Strahlturbinen
verwendet wird. Diese Kombination ist bekanntlich hypergol, so daB elektrische
Ziindvorrichtungen entfallen. Das Triebwerk kann in jeder Héhe beliebig oft
ein- und abgeschaltet werden. Die Einbaulinge des ,,Double Scorpion‘* betrigt
812,8 mm, und die grolte Breite wird mit 584,2 mm angegeben.

15*
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Bild 6.15 Flissigkeitstriebwerk ,,Double-Scorpion'* (.Napier)



7 Raketen in der Waffentechnik

7.1 Begritfsbestimmungen und Einteilungen

Es ist zweckmiBig, zu Beginn von Darstellungen iiber Raketenwaffen einige
Definitionen festzulegen sowie Hinweise auf die Maglichkeit zur Schaffung
gewisser Klassifizierungsschemata zu geben. Wie die Praxis gezeigt hat, wird die
Notwendigkeit dazu besonders durch die stindig wachsende Vielfalt der Aus-
fiihrungsbeispiele erzwungen. Auf cine umfassende Abhandlung bekannt gewor-
dener Raketenwaffen kann hier aber verzichtet werden, weil im Prinzip die
antricbstechnischen und sonstigen konstruktiven Grundlagen fiir Raketen-
flugkorper schon hinreichend aus den bisher besprochenen Ausfithrungsbeispielen
erkannt werden kénnen. Zur Kennzeichnung gewisser waffentechnischer Bezie-
hungen sollen die Hinweise auf einige typische Gerite geniigen. Trotz dieser Ein-
schrinkung ist es gleichwohl angebracht, zunichst Fragen der Definition und
Einteilung voranzuschicken.

Eine klare Begriffsbestimmung wird unter anderem auch wegen der gegen-
wirtig in der Berichterstattung eingetretenen Begriffsverwirrung notwendig.
Von wenigen Ausnahmen abgesehen, wird dort grundsitzlich alles, was sich als
unbemannter Waffentriger mit Strahlantrieb durch die Luft oder in luftver-
diinnten Rdumen bewegt, als Raketenwaffe bezeichnet. Durch dieses summarische
Verfahren werden dann auch solche Gerite zu Raketen, die technisch keines-
falls dazu gerechnet werden diirfen, also alle Flugkérper mit Luftstrahltrieb-
werken als Hauptantrieb, wie beispielsweise ,,Regulus*, ,,Matador*, ,,Bomarc*
und ,,Snark‘‘ (Bild 7.1). Bei ihnen und antriebstechnisch gleichzusetzenden
Geriten spricht man besser von unbemannten Strahlbombern oder -flugkérpern.
Diese Flugkérper sollten gerade im Hinblick auf ihre militirische Anwendung
nicht mit Fernraketen:gleichgesetzt werden. Weil namlich das Arbeitsprinzip
ihrer Triebwerke (Strahlturbinen, Staustrahltriebwerke) sie an begrenzte Flug-
hohen im Luftraum bindet und dadurch andererseits ihre Maximalgeschwindig-
keiten ebenfalls verhiltnismiBig begrenzt bleiben, konnen sie mit entsprechenden
Abwehrraketen bekdmpft werden. Ein unbemannter Strahlbomber — bei-
spielsweise vom Typ ,,Snark‘‘ — bleibt daher trotz seiner interkontinentalen
Reichweite von 6000 bis 8000 km in seiner militirischen Bedeutung weit hinter
ballistischen Fernraketen gleicher Reichweite zuriick. Im weiteren sollen nur
militdrische Flugkérper interessieren, deren Hauptantriebe Raketentriebwerke
sind.

Im Bereich der Raketenwaffen kann man weiterhin nach den militérisch sehr
wichtigen Gesichtspunkten der Flugbahnbeeinflussung unterscheiden. Wie sehr
leicht einzusehen ist, sind Fragen der Flugbahnbeeinflussung darum so bedeut-
sam, weil davon die Grundanforderung an eine Waffe, niamlich ihre Treffsicher-
heit, wesentlich betroffen wird. Alle Gerite, bei denen die Grundwerte der Flug-
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bahn nur zu Beginn ihres Abflugs auf einer relativ kurzen Strecke durch feste
duBere Hilfsmittel (Lafette, Werferrohr, Startturm usw.)} festgelegt werden,
bezeichnet man als ungelenkte Raketen. Die walfentechnische Bedeutung unge-
lenkter Raketen ist gegenwiirtig nicht sehr umfassend. Vertreter dieses Raketen-
typs werden fast ausschlieBlich nur noch als Artillerieraketen sowie als Bewalfl-
nung von Erdkamp{- und Jagdflugzeugen verwendet. IThren Gegenpol bilden die
gelenkien Raketen, bei denen auch nach dem Verlassen der Startvorrichtung

Bild 7.1 Unbemannter Fernlenkbomber ,,Snark* (Northrop)

noch die Moglichkeit besteht, den weiteren Weg des I'lugkorpers zu beinflussen.
Die weitaus uberwiegende Mehrzahl der Raketenwaifen aller Anwendungsrich-
tungen gehoren zur Zeit zur Gruppe der gelenkten Raketen.

Uber die Lenkverfahren im einzelnen wird im nachfolgenden Abschnitt berich-
tet. Hier soll nur schon gesagt werden, daB man diese Verfahren auch wieder
grob in zwei Kategorien unterteilen kann, und zwar in Fern- und Selbstlenk-
verfahren. Beim Fernlenkverfahren ist Voraussetzung, daB zumindest ein Teil
der Steuerkommandoanlage bei der Bodenstation am Startort verbleibt. Darum
besteht bis zum Ende des Lenkvorgangs eine funktechnische oder sonstige Ver-
bindung oder Beziehung zwischen Flugkorper und Leitstation. In diese Gruppe
gehoren alle Verfahren mit Leitstrahllenkung und Drahtkommandolenkung.
Bei der Selbstlenkung unterliegt der Flugkérper keinem SteuereinfluB von auBen.
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Die entsprechenden Steuerkommandos werden von eingebauten Vorrichtungen
gegeben, die Abweichungen von einer vorgegebenen Bahnkurve ermitteln und
ausgleichen und somit fir die Einhaltung des ,,Flugprogramms‘ sorgen. Die
Selbstlenkung wird manchmal auch als automatische Lenkung bezeichnet. Einen
gewissen Anteil dieser automatischen Lenkung definiert man zweckméBigerweise
als Stabilisierung, weil es sich dabei mehr um das Prinzip der Einhaltung einer
bestimmten Bahn als deren Verinderung handelt. Zur Selbstlenkung kénnen
alle Verfahren gerechnet werden, die auf der Grundlage von Trigheits- und
Astronavigation arbeiten, sowie gewisse Verfahren der Zielsuchlenkung.

Die gelenkten Raketenwaffen zdhlt man wieder allgemein zur Gruppe der
Lenkwaffen, in der sie dann mit den schon genannten unbemannten Flugkérpern
mit Luftstrahltriebwerken zusammengefaBt werden. Dabei werden letztere
ebenfalls sowohl ferngelenkt als auch mit Selbstlenkung eingesetzt. Fiir die
Praxis bleibt es aber immer ein wesentlicher Unterschied, ob beispielsweise eine
Fernlenkwaffe als Rakete oder als unbemannter Strahlbomber ausgelegt wird.
Fiir die Lenkwaffen 148t sich ein Einteilungsschema verwenden, das die Flug-
korper nach der Lage ihrer Startbasis einerseits und des Zielortes andererseits
einordnet. Als Hauptkategorien ergeben sich dabei:

a) Luft—Boden-Waffen (L—B)

Sie zéhlen zur Bewaffnung von Flugzeugen und dienen zur Bekdmpfung von
Bodenzielen.

Luft—Luft-Waffen (L—L)

Sie gehoren zur Bewaffung von Flugzeugen und werden gegen fliegende Ziele
eingesetzt.

¢) Boden—Luft-Waifen (B—L)

Hierzu werden alle Gerite geziahlt, die vom Boden aus gegen fliegende Ziele
eingesetzt werden.

Boden—Boden-Waffen (B—B)

In dieser Kategorie vereint man alle Gerite, die vom Boden zur Bekimpfung
von Bodenzielen starten.

b

d

In vieler Hinsicht bleibt ein solches Schema natiirlich problematisch, denn es
148t nicht in allen Fillen eine eindeutige Zuordnung zu. Dieser Mangel lieBe sich
auch durch weitere Differenzierungen nicht immer beheben. Trotz dieser Ein-
schrinkungen hat sich dieses Einteilungsprinzip bisher im allgemeinen recht
gut bewihrt.

7.2 Ausfithrungsbeispiele von Raketenwaffen

Es ist nicht méglich, bei der Darstellung moderner Raketenwaffen Vollstandig-
keit anstreben zu wollen. Einmal wiirde die Fiille der schon mehr oder weniger
detailliert bekannt gewordenen Ausfiihrungsbeispiele den Rahmen der ange-
strebten Betrachtungen sprengen, zum anderen lieBen sich auch kaum noch
bemerkenswerte neue raketentechnische Erkenntnisse gewinnen, da die wichtig-
sten Grundprinzipien in dieser Richtung schon in dem bisher Gesagten zu finden
sind. Das trifft, abgesehen von den schweren mehrstufigen Systemen inter-
kontinentaler Reichweite, im Prinzip auf alle Kategorien der Raketenwaffen zu.
Hinzu kommt aber noch, gerade in bezug auf Triebwerkskonstruktion und Flug-
korperaufbau infolge der militirischen Geheimhaltung keine niheren Einzelheiten
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bekannt werden. Darum sollen nur an Hand einiger Musterbeispiele der gegen-
wirtige Stand und die Entwicklungstendenzen aufgezeigt werden.

Aus der heute schon recht groBen Anzahl gelenkter und ungelenkter Raketen-
waffen der Gruppe Luft—Luft sei hier nur als charakteristischer Vertreter
die Lenkwaffe ,,Fireflash*‘der Fairey Aviation Co. erwihnt. Auf moderne unge-
lenkte Bordraketen braucht nicht niiher cingegangen zu werden, da sie im
Prinzip meist als einfachste Feststoffraketen ausgelegt sind, deren konstruktive
Grundprinzipien schon dargestellt wurden. Ihr Einsatz erfolgt meist in Form
einer Salve aus Werferrohren, die entweder unter dem Fliigel oder am Iliigelende
angebracht sind.

Die Lenkwaffen des englischen ,,Fireflash*-Systems weisen einige bemerkens-
werte Besonderheiten auf. So ist bei ihnen ein antriebsloser Flugkérper, der Trager
der Kampfladung und der Steuerelektronik, mit zwei als selbstindige Einheiten
ausgebildeten Feststofftriebwerken gekoppelt. Letztere sind unter Verwendung
einer besonderen Halterung, weit iiber die Spitze des Hauptkorpers hinaus vor-
geschoben. Das vollstindige System erhiilt damit eine Linge von 2,84 m, wobei
der Hauptkorper allein 2,26 m lang ist. Der Durchmesser aller drci Kérper ist

Bild 7.2 , Fireflash'' unter dem Fliigel (Fairey)

gleich und betrigt 14 cm. Die Feststofitriebwerke geben einen Schub von je
500 kp und vermitteln dem System eine Hochstgeschwindigkeit von etwa Mach 2.
Nach BrennschluB werden die Triebwerke durch kleine Sprengladungen vom
Hauptkorper abgetrennt, und dieser legt dann den restlichen Weg bis ins Ziel
antriebslos zuriick. Zur Stabilisiecrung des Fluges dienen vier trapezformige,
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starre Leitflossen in der Mitte des Trigers der Kampfladung, wihrend die Lenkung
von vier am Heck befindlichen Luftrudern iibernommen wird. Als Lenksystem
wird eine Leitstrahllenkung eingesetzt, die vom Trigerflugzeug ausgeht. Die
Fireflash*-Lenkwaffen werden von den Tragerflugzeugen an besonders aus-
gearbeiteten Halterungen unter den Fliigeln mitgefiihrt (Bild 7.2).

Auf dem Sektor der Raketenwaffen Boden—Luft ist das derzeitige Aufgebot
an Ausfiihrungsbeispielen noch wesentlich umfangreicher als bei den Luft—Luft-
Typen. Da die herkémmlichen Luftabwehrwaffen (Flakartillerie) mit Aufkommen
der stindig schneller werdenden strahlgetriebenen Flugzeuge véllig an Bedeu-
tung verloren, stellt die Entwicklung gelenkter Boden—Luft-Raketen praktisch
die einzige Basis der modernen, bodenfesten Flugzeugabwehr (Flab) dar. Das
auBerordentliche Interesse aller Staaten an der Entwicklung leistungsfihiger
Geriite dieser Kategorie ist daher verstindlich. Ebenso verstindlich ist aber auch
die hier ganz besondere Geheimhaltung. So erhofft man in dem Wettlauf Ab-
wehrwaffe gegen Bomber, den Flabraketen ein durch ihre Leistungen gegebenes
gewisses Uberraschungsmoment erhalten zu kénnen. Abgesehen von einigen
Ausnabmen, sind daher iiber spezielle technische Details dieser Raketenwaffen
keine niheren Angaben zu erhalten. Von den meisten sind aus diesem Grunde
nicht mehr als ihre duBere Gestalt (Bild 7.3) oder héchstens noch einige all-
gemeine Hinweise auf Antriebsprinzip, Flugleistungen und Lenksystem (Bild
7.4) bekannt.

Die einzige Flabrakete, von der technische Details in gréBerem Umfang
bekannt wurden, ist die in der Schweiz entwickelte leitstrahlgelenkte Oerlikon-
Rakete 54 (Bild 7.5). Die Zelle des etwa 6 m langen Flugkorpers ist aus Leicht-
metall gewickelt und mit Araldit verleimt, sein gréB8ter Durchmesser betrigt
ctwa 40 cm. Die Spannweite der vier starren Kreuzfliigel liegt bei rund 1,4 m.
Das Startgewicht des Gerites wird mit etwa 375 kp angegeben, wovon ungefahr
20 kp auf die Sprengladung entfallen. Als Antrieb fiir die Oerlikon 54 wurde ein
Fliassigkeitstriebwerk auf der Basis Salpetersaure—Kerosin entwickelt. Die Treib-
stofforderung erfolgt durch Druckgas (Stickstoff), von dem ein entsprechender
Vorrat unter einem Druck von 300 at mitgefiihrt wird. Weil die Haupttreibstoffe
jedoch'nichthypergol sind und auf eine gesonderte elektrische oder pyrotechnische
Zindung verzichtet werden sollte, wird beim Start eine kleine Menge Tridthyl-
amin und Xylidin zusitzlich in die Brennkammer eingespritzt. Mit diesen Stoffen
ist Salpetersidure hypergol. Der Schub des Triebwerks betrigt 1000 kp, sein
spezifischer Treibstoffverbrauch ist 5 kp/s t. Nach einer Brennzeit von 30 s hat
der Flugkorper eine Geschwindigkeit von Mach 1,8 erreicht und kann bei voller
Lenkung iiber eine Reichweite von 15 bis 20 km eingesetzt werden. Die maximale
Einsatzhohe soll bei etwa 15 km liegen.

Recht interessant diirften einige Einzelheiten des bei den Oerlikon-Flabraketen
angewendeten Lenkverfahrens sein. Wie schon angedeutet, werden die Raketen
mit Leitstrahl an das Ziel herangefiihrt. Als Lenkorgane dienen einmal die vier
am Heck befindlichen Luftruder und zum anderen die Beeinflussung der Rich-
tung des Feuergasstrahls. Besonders bemerkenswert ist die Tatsache, daB die vier
starren Kreuzfliigel nach BrennschluB automatisch iiber ein Zeitschaltwerk um
15 bis 25 cm in der Langsrichtung verschoben werden, um die Wirkung der
verinderten Schwerpunktlage auf die Flugstabilitit auszugleichen. Im Gegen-
satz zu den Flabraketen, die nur mit geringer Abweichung von der Vertikalen
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Bild 7.3 Sowjetische Zweistufen-Flabrakete

Bild 7.4 Englischer
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Bild 7.5 Oerlikon-Flabrakete 54 in Doppellafette
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abgelassen werden konnen, lassen sich die Oerlikon-Raketen in jedem Winkel
zwischen 10 und 90° gegen die Horizontale starten. Daraus ergeben sich gewisse
Folgerungen fiir spezielle Eigenarten der jeweils angewandten Leitstrahllenkung.
So ist beispielsweise fiir Lenkraketen mit den zuerst genannten Starteigenschaften
nur die sogenannte Leitsirahllenkung auf Vorhaltebahn moglich, wihrend die
Oerlikon 54 auf einer sogenannten Hundekurve ins Ziel gefithrt wird. Die wesent-
lichsten Unterschiede der beiden Verfahren seien hier kurz erldutert. -

Zielweg

- —_——p—

Hohe
S,

Start

Bild 7.6 Leitstrahllenkung mit Vorhaltekurs

Bei der Leitstrahllenkung auf Vorhaltekurs wird die Rakete auf einem nahezu
geradlinigen Vorhalte-Flugweg zum voraussichtlichen Treffpunkt mit dem an-
fliegenden Flugzeug gefithrt (Bild 7.6). Zur Ermittlung des richtigen Start-
moments wird das Flugzeug durch ein FunkmeBgerit (Radar) verfolgt, mit dem
eine Rechenanlage verbunden ist. Von dieser wird dann automatisch das Start-
signal an die Rakete iibermittelt. Diese wird anschlieBend im Leitstrahl wie in
einem starren und richtungsfesten Geschiitzrohr gefiihrt. Dieses Verfahren ist
also in vieler Hinsicht dem Flak-Zielverfahren mit FunkmeBgerit dhnlich. Es
besitzt somit vor allem auch dessen wesentlichsten Nachteil, daB namlich alle
Flugweginderungen der anfliegenden Maschine nach Start der Abwehrrakete
nicht mehr ausgeglichen werden kénnen. Die Wahrscheinlichkeit eines exakten
Zusammentreffens von Flugzeug und Abwehrrakete am Vorhaltepunkt ist
somit nicht allzu groB. Der Leitstrahl wird von einem rotierenden Dipol mit
Parabolreflektor erzeugt, wihrend fir den Empfang in der Rakete (meist
in den Fliigeln oder Stabilisierungsflossen) mehrere kleine Dipolantennen unter-
gebracht sind. Die notwendigen Steuerimpulse werden automatisch von einge-
bauten Geriten in der Rakete ermittelt und nach Verstirkung auf die Ruder-
maschinen der Lenkorgane iibertragen.

Die Trefferwahrscheinlichkeit ist nun bei der Leitstrahllenkung auf Hundekurve
unvergleichlich groBer. Das Wesen der Hundekurve ist recht einfach zu erkliren.
Wird ein Hund, der sich weit seitlich von der geradlinigen Bewegungsrichtung
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seines Herrn befindet, von diesem herbeigerufen, so lauft er in der optischen Ver-
bindungslinie Hund—Mensch. Sein Weg wird damit zu einer Kurve, eben zur
Hundekurve. Das Leitverfahren der Oerlikon-Raketen beruht auf demselben
Prinzip. Die Abwehrrakete wird dabei in der Achse eines stindig auf das anflie-
gende . Flugzeug gerichteten Leitstrahls gefiihrt. Die Wahrscheinlichkeit des
Zusammentreffens beider Flugkorper bleibt somit auch im Fall von Ausweich-
bewegungen des Zieles groB. Fiir den einfachsten Fall einer geradlinigen Bewe-
gung des Zieles sind verschiedene Flugkurven von Abwehrraketen in Bild 7.7

Zelwey__

Hohe

Start W

Bild 7.7 Leitstrahllenkung auf Hundekurve

dargestellt. Die Rakete verfolgt also eine zur Vertikalen konvex gekriimmte
Bahn, wobei die stirkere Krimmung nach erfolgtem BrennschluB auf die ab-
nehmende Raketengeschwindigkeit zuriickzufiihren ist.

Bei diesem Verfahren sind das Radargerit fiir die Zielortung und der Leitstrahl-
sender in allen Bewegungsrichtungen miteinander gekoppelt. Thre Aufstellungs-
orte konnen bis zu 800 m voneinandergetrenntliegen. Ein automatisch arbeitendes
Rechengerat gleicht jedoch diese Parallaxe aus. Das Zielortungs-Radargerit
wirkt also gleichzeitig als Radar-Richtgerit. Beim Anflug mehrerer Maschinen
erhalten die Richtgerite der einzelnen Raketenbatterien (mit bis zu sechs
Doppellafetten) ihre Ziele von einem gesonderten Zielzuweisungs-Radargerit
der Raketenabteilung angewiesen. Die Richtgerite steuern dann die Bewegungen
der einzelnen Leitstrahlsender und gleichzeitig natiirlich auch Azimut und Héhe
an den Doppellafetten. Die gestarteten Raketen werden kurz nach dem Start
vom Leitstrahlsender mit einem Grobstrahlbiindel von 25° Offnungswinkel ein-
gefangen. Jeder Leitstrahlsender verfiigt noch iiber ein Feinstrahlbiindel mit 3°
Offnungswinkel. Nach dem Einfangen der Rakete im Grobstrahl wird sie durch
diesen in den Feinstrahl hineingeleitet. Auf der Achse dieses Feinstrahls ,,reitet*
die Rakete dann ins Ziel. Fiir beide Strahlbiindel liegen die benutzten Frequenzen
im ultrahohen Bereich. Die beiden Antennen sind koaxial angeordnet und wer-
den durch einen Motor vor dem Parabolreflektor in Rotation versetzt. Besonders
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interessant ist, dall Geschwindigkeit und Beschleunigung bei der Schwenkung
des Leitstrahls durch ein Rechengeriit so begrenzt werden, daBl die Rakete auch
bei raschem Zielwechsel dem Leitstrahl immer zu folgen vermag.

Ein bedeutsamer Vorteil der Oerlikon-Flabrakete und ihres Lenksystems liegt
vor allem darin, daB schon anfliegende Flugzeuge aus groerer Entfernung als
beim Vorhalteverfahren bekiampft werden kénnen. Der Schrigstart bildet dazu
eine wesentliche Voraussetzung. Weiterhin gestattet das Illundekurven-Verfahren
das gleichzeitige Fiithren mehrerer Raketen mit dem gleichen Leitstrahl. Die
Raketen einer Batterie lassen sich nidmlich im Abstand von wenigen Sekunden
nacheinander in den Leitstrahl des zugehorigen lLeitstrahlsenders einfliegen.
So kann eine aus sechs Doppellafetten sowie einem Radar-Richtgerit mit
gekoppeltem Leitstrahlsender bestehende Oerlikon-Flabbatterie bis zu zwolf
Raketen je Minute zum Einsatz bringen.

Die Kategorie der neuzeitlichen Boden—Boden-Raketenwaffen ist wegen der
Differenzierung ihrer Vertreter nach dem Einsatzzweck sehr vielseitig. In ihr
finden sich daher auch extreme Gegensiitze in Grofle, Gewicht und Ausriistung.

Bild 7.8 Sowjetischer Raketenwerfer

Von der nur wenige Kilopond schweren ungelenkten Artillerierakete bis zur
iiber 100 Mp schweren ballistischen Fernrakete mit interkontinentaler Reichweite
umfaBt diese Gruppe ein ganzes Arsenal von Raketenwaffen. Der Hinweis auf
einige besonders charakteristische Gerite dieser Kategorie soll geniigen.

Kleinere, artilleristisch eingesetzte Kampfraketen mit Reichweiten von einigen
Kilometern werden als einfache Feststoffraketen ausgelegt und ungelenkt ein-
gesetzt. Panzerabwehrraketen sind zumeist mit Drahtbefehlslenkung ausgeriistet.
Als besonders typisch fiir ungelenkte Kampfraketen konnen die wihrend des
zweiten Weltkrieges von der Sowjetunion in groBer Zahl eingesetzten schweren
Raketenwerfer (Bild 7.8) angesehen werden. In der Roten Armee allgemein
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»Katjuschas' genannt, prigte sich deutscherseits die Bezeichnung,,Stalin-Orgeln**
fiir diese wirkungsvollen Kampfmittel. Ahnliche Waffentypen waren auch bei den
anderen kriegfithrenden Armeen im Einsatz, so zum Beispiel von deutscher Seite

in Gestalt sechsrohriger Raketenwerfer (Bild 7.9), allgemein als ,,Nebelwerfer
bezeichnet. Die bekanntesten Ausfiihrungsbeispiele fiir ungelenkte Raketenwaffen
zur Panzerbekimpfung waren die amerikanische ,,Bazooka‘ (Bild 7.10) und
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die deutschen Geriite ,,Panzerfaust'‘ (Bild 7.11) und ,,Panzerschreck‘’, letzteres
wegen seiner charakteristischen Form meist als ,,Ofenrohr bezeichnet.

Bild 7.11 Panzerfaust

In Bild 7.12 ist der Schnitt durch eine einfache Kampfrakete fiir die Bekdmp-
fung von Bodentruppen dargestellt. In diesem Fall wird die Stabilisierung in der
Flugbahn durch Leitflossen am Heck des Flugkérpers bewirkt. Das ist jedoch
nicht das einzige Verfahren zur Flugbahnstabilisierung von Kampfraketen. In

Bild 7.12 Schnitt durch eine Kampfrakete

vielen Fillen bedient man sich auch der Drallstabilisierung, bei der durch einen
Kranz von mehreren kleinen, schriggestellten Ausstromdiisen der Flugkérper um
seine Lingsachse in Rotation versetzt wird. Ein Ausfiihrungsbeispiel dieser Art
zeigt Bild 7.13 im Schnitt. Interessant ist bei dieser, in den erwdhnten deutschen

Bild 7.13 Drallstabilisierte Kampfrakete

Nebelwerfern verwendeten Kampfrakete, daB die Verbrennungsgase durch
schriggestellte Seitendiisen gefiihrt werden, die sich kurz hinter der Mitte des
Flugkorpers befinden. Diese Lésung muBte gesucht werden, weil der Hauptteil
der Kampfladung ausnahmsweise hinter der Raketenbrennkammer liegen sollte.
Da beim Aufschlagen des Flugkorpers auf dem Boden der hintenliegende Teil der
Sprengladung iiber der Erdoberfliche explodierte, ergab sich eine betrichtlich
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gesteigerte Splitterwirkung. In Bild 7.14 ist schlieBlich noch der Aufbau einer
Kampfrakete fiir Panzerabwehr dargestellt, deren Sprengkopf in der charakte-
ristischen Hohlladungsform ausgebildet ist. Die genannten Kampfraketen wurden

Bild 7.14 Kampfrakete fiir Panzerabwehr

fast ausschlieBlich aus relativ kurzen Werferrohren oder von besonderen Gleit-
und Fihrungsschienen abgelassen, deren Richtwerte in Verbindung mit den
speziellen ballistischen Daten der Flugkorper die einzig wirksamen Lenkfaktoren
fiir diese Raketenwaffentypen waren.

Bild 7.15 Sowjetische Kurzstreckenrakete

Als typische Vertreter der Gruppe Boden—Boden mit groBerer Reichweite
konnen Ausfiihrungsbeispiele sowohl aus der Sowjetunion (Bild 7.15) als auch
aus verschiedenen anderen Lindern dienen. Diese Raketen fliegen bis zu einigen
zehn Kilometern weit und sind zur taktischen Unterstiitzung von Bodentruppen

16 Mlelke, Raketentechnik
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gedacht. In den meisten Fillen handelt es sich dabei um gelenkte Flugkéorper,
zumindest in der Antriebsphase ihres Fluges.

Zu den groBeren Reichweiten hin folgen die ballistischen Mittelstreckenraketen.
Diese iibertreffen die Reichweiten der konventionellen Artillerie zum Teil schon
recht betrichtlich.

Eine Abgrenzung zwischen Kurz-, Mittel- und Langstreckenraketen oder nach
noch feineren Unterscheidungen ist sehr problematisch. Zieht man die obere
Grenze der Reichweiten fir das Ubergangsgebiet bei etwa 800 km, so fallen
noch einige Entwicklungen in diese Gruppe, die seitens der Sowjetunion (Bild 7.16)
und der USA bekanntgemacht wurden. Die amerikanische Rakete ,,Redstone‘

U

QIQ';:Z‘

-
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}t.xd

Bild 7.16 Sowjetische Miltelstreckenrakete

(Jupiter A) (Bild 7.17) wurde im Redstone-Arsenal unter der technischen Leitung
W. v. Brauns entwickelt und befindet sich in den Chrysler-Werken in Serien-
fertigung. Als Treibstoff fiir das Fliissigkeitstriebwerk von North-American-
Aviation dienen Fliissigsauerstoff und Alkohol. Das Triebwerk der ,,Redstone‘
liefert einen Schub von rund 30000 kp, wihrend als Startgewicht der Rakete
etwa 18000 kp angegeben werden. Die Angaben iiber die Gesamtlinge des Projektils
schwanken um den Wert von 20 m herum. Als Reichweite dieses Gerdts werden
360 bis 380 km angegeben. Es handelt sich bei der ,,Redstone’* um eine unmittel-
bare Weiterentwicklung des deutschen A4. Sie wird in der Antriebsphase unter
Verwendung einer verbesserten Trigheitsnavigation gesteuert.

Somit bliebe abschlieBend nur noch iiber die schon erwihnten interkontinen-
talen ballistischen Raketen zu berichten. Eine Betrachtung bestimmter Aus-
fithrungsbeispiele vermag allerdings auch hier kaum Gewinn zu bringen, weil,
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abgesehen von einigen wenig sicheren allgemeinen Angaben, aus Griinden der Ge-
heimhaltung spezieller Einzelheiten bisher noch keine exakteren Daten verdifent-
licht worden sind. Die Sowjetunion gab im August des Jahres 1957 den erfolg-
reichen Start einer interkontinentalen bal-
listischen Rakete bekannt. Uber technische
Details dieses Gerits existieren bisher nur
einige MutmaBungen. So wird von einem
dreistufigen System gesprochen, dessen
Startgewicht von Fachleutenin der GréBen-
ordnung von 100 bis 150 Mp mit einem
Startschub der Grundstufe von 220 bis
250 Mp angenommen wird. Auch die Ver-
offentlichungen iiber die amerikanische
interkontinentale RaketeWS-107A-1(SM-65)
»Atlas (Bild 7.18) enthalten nur wenige
technische Anhaltspunkte. Die zweistufige
»Atlas'’ besteht aus einer Hauptzelle und
wird in der Startphase von zwei bemerkens-
werterweise als Starthilfen bezeichneten
Flissigkeitstriebwerken beschleunigt. Diese
Starthilfen liegen nebeneinander im Heck
des Hauptkérpers und liefern jeweils 75 Mp
Schub. Der Schub des Haupttriebwerks
im etwa 30 m langen Zentralkérper betragt
etwa 40 Mp. Die Reichweite der,,Atlas" soll
bei etwa 8000 km liegen, wihrend fir die
erfolgreich erprobten sowjetischen Lang-
streckenraketen mehr als 10000 km ange-
geben werden.

Es soll noch einiges zur Flugmechanik der
Langstreckenraketen gesagt werden. Die
entsprechenden Betrachtungen werden in
mancher Hinsicht erleichtert, da sich viele
der Einzelheiten, die im Zusammenhang
mit der Flugmechanik der Trigersysteme
fiir MeBsatelliten erliutert wurden, un-
mittelbar auch auf ballistische Fernraketen

Bild 7.18 ) iibertragen lassen. Die Bezeichnung bal-
Versuchsstart einer amerikanischen  listisch ist fir alle Flugkorper giltig, die
Langstreckenrakete ,,Atlas"' einen Teil ihrer Flugbahn antriebslos zu-

riicklegen. Mit anderen Worten, alle die-
jenigen Raketen sind ballistische Raketen, die ein Stiick ihres Flugweges
nach Art eines Wurfkérpers zuriicklegen. Aus diesem Grund werden zuweilen
die Lenkwaffen interkontinentaler Reichweite in ,,echte’ Flugkérper und
Wurfkérper unterteilt. Zu ersteren werden dann nur die Lenkwaffen gerechnet,
bei denen der Antrieb mit Luftstrahltriebwerk und unter Ausnutzung aero-
dynamischer Krifte erfolgt (Matador, Regulus, Snark), wihrend alle reinen
Raketen als Wurfkorper zusammengefaBt werden. Die besondere Betonung des
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ballistischen Fluges bei den Langstreckenraketen im Gegensatz beispielsweise zu
den gleichfalls teilweise ballistisch fliegenden Flabraketen ist wohl allein darauf
zuriickzufiihren, daB erstere eben den allergroBten Teil ihrer Flugstrecke als
Wurfkérper zuriicklegen. AuBerdem spielen die aerodynamischen Krifte in der
Flugmechanik von Flab- und Bordraketen auch wihrend des antriebslosen Fluges
derselben eine wesentliche Rolle. .

Wie schon angedeutet, begegnen sich bei Betrachtungen der Aufstiegs- und
Flugbahnen von Fernraketen die Gebiete von Ballistik und Himmelsmechanik
ebenso wie beim Aufstieg von Satellitentrigersystemen. In beiden Fillen kommt
es darauf an, einen nach Brennschlu8 der letzten Stufe antriebslos fliegenden
Korper sehr exakt in eine vorher berechnete Wurfkurve zu leiten. Bei der Be-
handlung der MeBsatelliten wurde gezeigt, daB die Parameter der Umlaufbahn
in entscheidendem Ma8 von den im BrennschluBpunkt der letzten Stufe vor-
liegenden Werten fiir Geschwindigkeit und Abgangswinkel abhingen. Fiir eine
angeniihert kreisformige Satellitenbahn ergab sich beispielsweise, daB die Tole-
ranzen in Geschwindigkeit bei BrennschluB up und Abgangswinkel @ nicht
groBer als 0,25 9%, und 0,5° sein diirfen. Dieselben Bemerkungen treffen auch fiir
Langstreckenraketen zu, nur mit dem Unterschied, daB die Wurfkurven Ellipsen-
abschnitte sind, die auf der Erdoberfliche (Bild 7.19) enden. Wenn man von der
Wirkung der Erdatmosphire absieht, so 1Bt sich die Flugbahn einer Lang-
streckenrakete in zwei charakteristische Abschnitte zerlegen (Bild 7.20). Der

’ Abschnitt A—B umfaBt die Antriebsbahn, manch-
mal auch als aktiver Abschnitt bezeichnet; vom
BrennschluBpunkt B bis zum Zielpunkt C verlauft

y
v
8
/]
Xg |
W/f x
7,
72
Bild 7.19 Bild 7.20 Koordinaten des
Ballistische Flugbahnen Brennschlufpunktes und Abgangswinkel

die elliptische Freiflugbahn (passiver Bahnabschnitt). Letztere ist auf jeden Fall
elliptisch, weil die Richtung des Gravitationsfeldes iiber die Bahnkurve stark
verinderlich ist. Die Berechnung einer solchen Bahn als einfache Wurfparabel
ist daher unzureichend.

Wie aus Bild 7.20 hervorgeht, ist die Flugweite einer Fernrakete nicht nur von
vg und Op (Winkel der Bahntangente im BrennschluBpunkt gegen die Hori-
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zontale) abhiingig, sondern auch von den Koordinaten des BrennschluBpunktes.
Dessen Koordinaten zp und yp gehen dabei mit unterschiedlichem EinfluB in
die Rechnung ein; beide bestimmen aber die erforderlichen Werte von vg und
Op. zp tritt dariiber hinaus als Anteil am Flugweg in Erscheinung. Bewegung
und Lenkung einer Langstreckenrakete auf dem aktiven Bahnabschnitt erweisen
sich somit von groBer Bedeutung fiir die Treffsicherheit.

Der aktive Bahnabschnitt verlduft nach Abheben der Rakete eine kurze Zeit
vertikal und geht dann in einen gekrimmten Bahnteil iiber, in die sogenannte
Umlenkbahn. Im letzten Stiick der An-
triebsbahn wird der momentane Bahn-
winkel der Rakete an den geforderten
Wert fiir den Abgangswinkel im Brenn-
schluBpunkt angeglichen. Die allméhliche
Umlenkung der Rakete wird mit den
Lenkorganen ausgefiihrt, deren Ruder-
maschinen die entsprechenden Signale
von der sogenannten Programmanlage er-
halten. Diese Programmanlage kann sich
sowohl bei der Bodenstation befinden,
von der der Aufstieg der Rakete iiber-
wacht wird, als auch vollstindig als
Einbaueinheit in der Rakete unterge-
bracht sein. Wenn man von Stérkriften

Bild 7.21 Programmuwinkel zunichst absieht, so bewirkt die Pro-

Bahnwinkel und Anslellwinke’l grammanlage eine Drehung der Rakete

um die durch eingebaute Kreisel fest-

gelegte Querachse. Dies geschieht nach

einem bestimmten Gesetz als Funktion der Zeit. Fiihrt man neben dem Bahn-

tangentenwinkel © noch den jeweiligen Anstellwinkel ¢ der Raketenlingsachse

gegen die Bahntangente ein (Bild 7.21), so kann man den Neigungswinkel der

Raketenachse gegen die Horizontale y = © + & als Programmuwinkel bezeichnen,
und das Gesetz seiner zeitlichen Anderung:

y=0+a=f(l

wire dann das sogenannte Lenkprogramm. Ein Beispiel fiir das Lenkprogramm
einer Fernrakete ist die in Bild 7.22 dargestellte Kurve.

L4 o
S I P
D ?ﬁ [/ 13
>
v
t
Bild 7.22 Lenkprogramm einer Bild 7.23

ballistischen Fernrakete Zeitliche Anderung des Anstellwinkels
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Die zeitliche Anderung des Anstellwinkels einer Langstreckenrakete zeigt
Bild 7.23. Die Form dieser Kurve ist fast véllig durch das Lenkprogramm be-
stimmt. Solange sich die Rakete programmgemiB vertikal bewegt, ist der Anstell-
winkel gleich Null. Beim Umlenkmanéver nimmt der Anstellwinkel zunichst
notwendigerweise negative Werte an. Die GroBe dieses Wertes hiingt dabei
wiederum vom Programm ab, das heit, ist die Krimmung der Umlenkbahn
groB,sowird auch der absolute Wert des Anstellwinkels
groB. Er iibersteigt aber gewdhnlich 2,5 bis 3° nicht.

Das Lenkprogramm wird weiterhin so gewihlt, daB k2n01 y.
der Anstellwinkel in dem Augenblick wieder Null wird, /
in dem der Geschwindigkeitsstaudruck seinen héch- | 45 W,
sten Wert erreicht. Das ist zur Verminderung aero- 1 /

dynamischer Drehmomente, unter deren iibermiBig >y 4

starker Einwirkung die Rakete zerstort werden kénnte, /

erforderlich. Im weiteren wird der Anstellwinkel 5

positiv und wichst gegen Ende des aktiven Bahn- /

abschnitts schnell an, weil der Programmwinkel ja kon- 0 . W_Lﬁ
stant bleiben soll, der Winkel © aber durch die Schwer- Y

kraftwirkung kleiner wird. Der aktive Flugbahnab- Bild 7.24 Aktiver Bahn-
schnitt eines A4 ist in Bild 7.24 und die Abhéangigkeit abschnitt (Antriebsstrecke)

der Geschwindigkeit, der Beschleunigung und des einer ballistischen
Stirnwiderstands von der Zeit in Bild 7.25 dar- Fernrakete
gestellt.

Die Zusammenhinge zwischen den GréBen vp, @ g, zp und yp bei vorgegebe-
ner Entfernung des Ziels lassen die Méglichkeit offen, Stérungen im Programm-
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Bild 7.25 Anderungen von Geschwindigkeit, Beschleunigung und Stirnwiderstand
beim A4
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ablauf einer GréBe durch Anderung einer oder mehrerer anderer GréBen aus-
zugleichen. Diese Umwertung kann in der Praxis sogar selbsttitig in einer
speziellen Rechenautomatik erfolgen. Von besonderer Wichtigkeit ist die EinfluB-
nahme auf den Schub der Rakete. Das kann einmal durch laufende Regelung der
Triebwerksleistung oder durch automatische Abschaltung bei Erreichen einer
bestimmten Geschwindigkeit geschehen, die mit giinstigen Werten von @p, zp
und yp zusammenfillt. Die fir diese Verfahren notwendige laufende Information
iiber Weg, Geschwindigkeit und rdumliche Lage der Rakete liefern eingebaute
MeBgeriite, deren Eigenschaften und Funktionen im nichsten Abschnitt noch
niher betrachtet werden sollen.

Die an den aktiven Bahnabschnitt anschlieBenden Freiflugbahnen von Fern-
raketen sind Ellipsenbogen. Bei den Fernraketenbahnen liegt also immer einer der
beiden Brennpunkte der Bahnellipse im Massenschwerpunkt der Erde. Um die
Frage zu untersuchen, wie man mit Ellipsenbahnen verschiedene Punkte der
Erdoberfliche erreichen kann, sei vereinfacht angenommen, da8 der BrennschluB-
punkt raumlich festliegen soll. Unter dieser Voraussetzung kénnen dann Ver-
dnderungen der Bahn einmal durch Anderungen des Bahntangentenwinkels O p
und zum anderen durch unterschiedliche
Werte von vg erreicht werden.

Bild 7.26 Bahnkurven Bild 7.27
bei einem Abgangswinkel 6@ = 0° Bahnkurven bet © = 30°

Giinstige Vergleichsméglichkeiten bietet die Gegeniiberstellung der Fille
Op = 0° und @p = 30° fiir verschiedene vg. Wie Bild 7.26 zeigt, wandert im
Fall O p = 0° bei zunehmender BrennschluBgeschwindigkeit der Auftreffpunkt
vom BrennschluBfuBpunkt fort. Mit Anniherung von vg an die értliche Zirkular-
geschwindigkeit des BrennschluBpunktes wird die Bahnform immer kreisahnlicher,
und bei vp = vg ergibt sich eine exakt kreisformige Umlaufbahn. Wie eine
einfache Uberlegung zeigt, sind unter dieser Bedingung die dem BrennschluB-
fuBpunkt antipodisch gegeniiberliegenden Gebiete der Erdoberfliche mit Fern-
raketen nicht erreichbar. Dieses Bild verindert sich jedoch, wenn man beispiels-
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weise @ p = 30° annimmt und vg variiert. Die auf W. Wolff zuriickgehende
schematische Darstellung der Flugbahnen in Bild 7.27 zeigt sehr anschaulich, wie
das antipodische Gebiet mit Fernraketen erreicht werden kann. Auch in diesem
Fall wandert natiirlich der Auftreffpunkt mit zunehmendem vp weiter fort, aber
bei vp = vk kehrt der Flugkérper diesmal wieder zur Erdoberfliche zuriick.
Seine Reichweite liegt dabei etwa bei 14000 km. Gelingt es, die BrennschluB-
geschwindigkeit iiber vk hinaus zu steigern, so werden auch Reichweiten bis zu
20000 km und mehr méglich. In der Praxis wird man sowohl vp als auch Op
entsprechend der gewiinschten Flugweite variieren.
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AN \ \
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Bild 7.28 Abhdngigkeit der Reichweite von Abgangswinkel und
Brennschlufgeschwindigkeit

Unter der weiteren Voraussetzung, daB yp = 0 ist, ist in Bild 7.28 (nach
W. Wolff) der Zusammenhang zwischen Reichweite, Abgangswinkel bei Brenn-
schluB @ g und BrennschluBgeschwindigkeit vg graphisch dargestellt. Auf jeder
Geschwindigkeitskurve ist die mit dieser Geschwindigkeit erreichbare groBte
Reichweite besonders hervorgehoben. Bemerkenswert ist, daB die zu diesen
maximalen Reichweiten gehorenden O g grundsitzlich kleiner als 45° sind. Im
Geschwindigkeitsbereich von vg = 4000 m/s bis 7000 m/s sinkt @ g von etwa 42°
auf rund 24°. Der flache Verlauf der Geschwindigkeitskurven im Bereich der
maximalen Reichweiten erbringt den Vorzug, daB kleine Fehler im Abgangs-
winkel Op kaum Reichweitenfehler verursachen. Bei geringer Toleranz der
BrennschluBgeschwindigkeit ist in diesem Fall theoretisch eine gute Treff-
genauigkeit gewihrleistet. Abgesehen davon, daB es nicht einfach ist, in der
Praxis die Triebwerksfunktion genau in dem Augenblick zu unterbrechen, in dem
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die bestimmte Bahngeschwindigkeit erreicht ist, versperren noch andere Probleme
die Anniherung zwischen Theorie und Praxis der Ballistik von Fernraketen.

So muB unter anderem auch das Riickkehrproblem sowohl fiir Fernraketen
extremer Reichweite als auch fiir alle aus dem extraterrestrischen Raum zur Erd-
oberfliche zuriickkehrenden astronautischen Flugkorper gelost werden. Speziell
auf die Verhiltnisse bei Fernraketen iibertragen, ergibt sich etwa folgendes:
Zumindest ein Teil des aufsteigenden Gerites, zumeist die abgetrennte Spitze der
letzten Stufe, wird sich am Ende der Freiflugbahn der Erdoberfliche wieder
nihern. Die Geschwindigkeit, mit der dieser Korper in die bodennahen Luft-
schichten eindringt, kann héher als die BrennschluBgeschwindigkeit sein! Die
unabwendbare Folge ist eine enorme aerodynamische Aufheizung der Oberfliche
des zuriickkehrenden Kérpers. Die unmittelbar vor dem mit 20000 km/h ein-
dringenden Korper befindliche Luft erfihrt nimlich einen Verdichtungssto8, der
sprunghaft Druck und Temperatur der Luft ansteigen laBt. Setzt man voraus,
daB keine chemischen und physikalischen Verinderungen in den betroffenen
Luftvolumina eintreten, so lassen sich die entsprechenden Druck- und Tempe-
raturwerte rechnerisch ermitteln. In konstruktiver Hinsicht sind dabei die auf-
tretenden Temperaturen von besonderer Bedeutung.

a

Bild 7.29 Lage des Stromfadens a—b

Fiir die Theorie ist es gleichgiiltig, ob der Korper als ruhend und das Medium
als bewegt angenommen wird oder umgekehrt. Bei ruhendem Korper soll der
Verlauf von Geschwindigkeit und Druck im Stromfaden a—b betrachtet werden
(Bild 7.29). Fiir diesen Stromfaden gilt die Energiegleichung

v% L/ﬂ)_ﬁ _(P;)
2+:¢—1 g,,_2+x—‘l 0/g’ (74)

v Stromungsgeschwindigkeit,  Verhiltnis der spezifischen Wiarmen, p Druck und
¢ Dichte des Mediums. Unter Beriicksichtigung von:

P ¢RrT (7.2)
0
kann Gl. (7.1) auch geschrieben werden:
v? v? x
b a
24 _ " eaRT)=-%4+—" _oRT,. 7.3
2 + ” 1 £ b 9 + x—1 8 a ( )
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Beriicksichtigt man, daB v, gleich der mittleren Stromungsgeschwindigkeit v ist
und v, fiir vollstindigen Aufstau gleich Null ist, so ist der Temperaturzuwachs
zwischen den Punkten a und b:

AT =Tp— Tyg=-2" . (7.4)

Die Bremstemperatur ist dann, wenn mit T die absolute Temperatur des unge-
storten Mediums bezeichnet wird:

x—1
Ty=T . 7.5
b +2ng (75)

In Tafel 7.1 sind einige Werte enthalten. Der eingeklammerte Wert weist darauf
hin, daB bei sehr hohen Geschwindigkeiten die getroffenen Annahmen nicht mehr
zuléssig sind.

Tafel 7.1 Druck- und Temperaturanstieg (4p, AT)
hinter einem geraden Verdichtungsstof bei verschiedenen
Anstromgeschwindigkeiten
(nach W. Wolff)

Anstrém- Ap ar
geschwindigkeit

[m}s] [kp/cm?) [°C]
1000 9,2 465
2000 40,3 1925
3000 92,3 4350
4000 165 7750
7000 (495) (23800)

Die Oberflichentemperatur am Kopfteil des umstréomten Kérpers wird natiir-
lich merklich niedriger als die Bremstemperatur Tj im Medium selbst liegen, weil
ein Teil der erzeugten Wiarmemenge in das Innere des Korpers geleitet wird und
ein anderer Teil in die Umgebung abgestrahlt wird. Trotzdem bleibt sie aber so
hoch, jedenfalls fiir die bei Fernraketen iiblichen extremen Geschwindigkeiten,
daB mit efner thermischen Zerstérung des Wandungsmaterials an den Staustellen
der Oberfliche gerechnet werden muBl. Die Verhiltnisse liegen also dhnlich wie
bei den natiirlichen Sternschnuppen und Meteoren. Durch besondere konstruk-
tive MaBnahmen versucht man nun, diesem Umstand Rechnung zu tragen. Mit
einem Uberzug der Spitze des zuriickkehrenden Kérpers aus hochwarmfestem
Material und unter Ausnutzung der Schmelz- und Verdampfungsreserve des
Materials der duBeren Oberfliche 14Bt sich eine iibermaBige Erhitzung von den
iibrigen Teilen des Korpers fernhalten. Nach W. I. Feodosjew haben sich als hitze-
bestindige Uberziige bisher insbesondere Graphit und Quarz bewihrt. Zur
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Verminderung der aerodynamischen Temperatureinwirkungen auf ein Riickkehr-
gerit sollte daneben die aerodynamische Formgebung moglichst giinstig sein. Bei
unvollstindigem Aufstau des Gasstroms liegt natiirlich die Temperatur des
Mediums unter der Temperatur fiir vollstindigen Aufstau. So betrigt fiir einen
optimal umstromten Kérper nach W. I. Feodosjew die Stromungstemperatur in
der Grenzschicht nur 40 bis 70 %, der Temperatur bei vollstindigem Aufstau.
Sind die bisher besprochenen MaBnahmen nicht ausreichend, so wird man die
gefihrdetsten Stellen der AuBenhaut durch zusétzliche Kiihlung schiitzen miissen.
Es sind im Prinzip dhnliche Verfahren anwendbar, wie sie schon im Zusammen-
hang mit der Flussigkeitskiihlung von Brennkammern und Ausstrémdiisen
erwihnt wurden. So konnte man die Umlauf-, Schleier- und Schwitzkiihlung
grundsitzlich auch hier einsetzen; allerdings wiirde dadurch das Gewichts-
problem nicht gerade vorteilhaft beeinfluBt werden.

Zusammenfassend kann man sagen, daB die eben angedeuteten Probleme die
Herstellung von Fernraketen extremer Reichweite zwar recht erheblich kompli-
zieren, die bisher erzielten Ergebnisse aber entscheidend dazu beitragen, das fiir
astronautische Projekte wichtige Riickkehrproblem zu lésen.



8 Prinzipien der Lenkung von Raketenflugkérpern

8.1 Arten der Lenkung

Da schon im vorangegangenen Abschnitt gelegentlich auch Probleme der
Lenkung von Raketenflugkérpern zur Sprache und in einigen besonderen Fillen
zur breiteren Darstellung kamen, kann hier manches kiirzer gefaBt werden.
Um eine gewisse Zuordnung innerhalb des recht vielseitigen Gebietes der Lenk-
verfahren zu erleichtern und die notwendige Ubersicht zu geben, wird zunichst

wieder eine Systematik vorangestellt. Sie folgt im wesentlichen, ebenso wie auch
manche der weiteren Ausfithrungen zur Praxis, den sehr detaillierten Betrach-
tungen von F, Miiller. Danach lassen sich drei Grundverfahren unterscheiden, um
einen lenkbaren Flugkérper auf einer bestimmten Bahn in ein vorgegebenes Ziel
zu fiihren; erstens die eigentliche Fernlenkung, zweitens die Selbstlenkung und
drittens die Zielsuchlenkung.

Bei der Fernlenkung werden von einem speziellen Lenkstand aus, der rdumlich
vom Flugkérper getrennt ist, iiber eine Nachrichtenverbindung (Draht, Funk-
wellen) Kommandos an den zu lenkenden Korper gegeben. Diese Kommandos
werden im Flugkorper an die eingebauten Steuer- und Lenkorgane zur Aus-
fiithrung weitergegeben. Ein besonderes Charakteristikum dieser Lenkverfahren
liegt darin, daB der Lenkkérper wihrend seines Zielanfluges im allgemeinen relativ
zum Ziel oder im Raum vom Lenkstand aus geortet werden muB (optische Dek-
kungsverfahren, Radarortung).

Fiir alle Verfahren der Selbstlenkung gilt die Voraussetzung, daB der zu lenkende
Flugkérper wihrend des Zielanfluges keinem besonderen technischen Einflu8
von auBen unterliegt. Die einzigen duBeren Einfliisse sind die Schwerkraft und
der Luftwiderstand. Beide lassen sich aber fiir den Flugablauf rechnerisch er-
fassen. Jeder Flugkorper mit Selbstlenkung muB also eine Einrichtung (Steuer-
system) enthalten, die seine Bewegung so kontrollieren und beeinflussen kann,
daB ein fiir die Erreichung des Ziels vorgegebenes Bahnprogramm eingehalten
wird. Die in der Praxis unvermeidbaren Abweichungen von den entsprechenden
Programmwerten (Richtung und Ort in der Bahn) fithren dann im Steuersystem
automatisch zur Ermittlung der notwendigen Kommandos fiir die Lenkorgane.
Die Selbstlenkung wird darum auch héaufig automatische Lenkung genannt. Wie
schon friiher kurz erwihnt, lassen sich gewisse Phasen der Selbstlenkung auch
als Stabilisierung bezeichnen.

Auch die Verfahren der Zielsuchlenkung miissen als automatische Lenkung
bezeichnet werden. Eine Abgrenzung gegeniiber den Selbstlenkverfahren kann
aber dadurch erfolgen, daB hier die Lenkung unter Einschaltung einer direkten
Ortungsverbindung zwischen Flugkérper und Ziel geschieht. Das eingebaute
Zielsuchgerit (Radar, Infrarotempfinger) stellt dabei einen Sollwert fiir die
Flugrichtung des Lenkkorpers fest. Abweichungen der tatsichlichen Achsenlage
von diesem Sollwert ergeben dann die notwendigen Lenkkommandos.
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Zu den viclfiltigen Ausfiihrungsmoglichkeiten innerhalb der einzelnen Lenk-
verfahren-Gruppen soll im einzelnen nicht weiter Stellung genommen werden, weil
es sich dabei um spezielle technische Verfahrensfragen handelt, die hier zu weit
fithren wiirden. Das bezieht sich insbesondere auf die Gruppen Fernlenkung und
Zielsuchlenkung. AuBerdem wurde ja auch schon frither auf einige besonders
anschauliche Beispiele hingewiesen, so auf die ,,%eitstrahllenkung auf Vorhalte-
kurs* und auf die ,,Hundekurve* (Oerlikon).” Neben der Leitstrahllenkung
gechoren noch Fernkommando-Lenkverfahren iiber Draht oder Funkver-
bindung zur eigentlichen Fernlenkung. Einige Raketen haben mit einem
cingebauten Radargerit eine sogenannte ahtive Zielsuchlenkung, weil sowohl
Senden als auch Empfangen des Radarstrahls vom Flugkérper erfolgen.
Andere besitzen mit einem Infrarot-Zielsuchkopf eine sogenannte passive Ziel-
sucheinrichtung. Alle Einrichtungen dieses Typs wirken. jeweils nur als Emp-
finger fiir eine bestimmte vom angeflogenen Ziel ausgehende Wirkung
(Strabhlung, Kraftfelder). Im Gegensatz zu den leicht stérbaren Radar-Ziel-
suchgeriten ist eine Abwehr anfliegender Lenkwaffen mit passiver Such-
einrichtung nur sehr schwer méglich. Es bleiben noch die sogenannten halbaktiven
Verfahren zu erwihnen, bei denen meist ein Radarstrahl vom Boden oder von
einem Flugzeug aus auf das Ziel gerichtet wird und die von diesem reflektierte
Strahlung in den Empfinger der Lenkwaffe gelangt. Der Aufwand innerhalb
des Flugkérpers 1dB8t sich somit gegeniiber den aktiven Verfahren erheblich herab-
setzen.

Was die Gruppe Selbstlenkung betrifft, so scheint eine etwas eingehendere
Behandlung gerechtfertigt, weil sich in ihr ein weiter Bogen von der einfachen
Flugstabilisierung bis zur Navigation und Lenkung von astronautischen Flug-
kérpern spannt. In den nichsten Abschnitten wird daher versucht, einen Einblick
in dieses besonders interessante und wichtige Teilgebiet der angewandten
Raketentechnik zu geben.

8.2 Stabilisierung und Selbstlenkung

Es wurde schon darauf hingewiesen, daB bestimmte Phasen der Selbstlenkung
auch als automatische Stabilisierung des Flugkorpers bezeichnet werden kénnen.
Der Begriff Stabilisierung muB daher etwas weiter gefaBt werden. Der von
speziellen technischen Hilfseinrichtungen abhiingigen automatischen Stabili-
sierung muB nidmlich die aerodynamische Stabilisierung vorangestellt werden.
Letztere ist eine Folgeerscheinung der aerodynamischen Eigenschaften des Flug-
korpers unter Ausschaltung der Wirkung beweglicher Lenkorgane. Die entspre-
chenden Zusammenhiinge lassen sich daher auch am Problem der Flugstabili-
sierung ungelenkter Raketen betrachten.

Als Stabilisierungsmoment soll das Drehmoment bezeichnet werden, das die
aerodynamischen Krifte, auf den Flugkérperschwerpunkt bezogen, hervor-
rufen. Ein positives Stabilisierungsmoment hat zur Folge, daB ein etwa vor-
handener Anstellwinkel @ zwischen Flugrichtung und Flugkérperlingsachse
(Bild 8.1) verringert wird. GréB8e und Richtung des Stabilisierungsmoments
lassen sich aus der Lagebeziehung zwischen dem Schwerpunkt S und dem soge-
nannten Druckmittelpunkt D auf der Flugkérperhauptachse herleiten. Dieser
Druckmittelpunkt ist der Angriffspunkt der Resultierenden der aerodynamischen
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Krifte auf der Raketenlingsachse. Seine Lage ist somit ausschlieBlich von den
aerodynamischen Eigenschaften des Flugkoérpers abhingig. Wie schon in bezug
auf das Stabilisierungsmoment angedeutet, ist die gegenseitige Lage von Druck-
mittelpunkt und Schwerpunkt fiir die Stabilisierung wihrend des Fluges wesent-
lich. Liegt der Druckmittelpunkt hinter dem Schwerpunkt (Bild 8.1), so erzeugen

@

Bild 8.1 Druckmittelpunkt D und Schwerpunkt S, Anstellwinkel o

bei einer Abweichung der Raketenachse von der Flugrichtung die aerodynami-
schen Krifte ein Moment, das den Anstellwinkel verkleinert und die urspriing-
liche Lage der Achse wiederherstellt. Liegt er jedoch vor dem Schwerpunkt, so
wird cin Moment erzeugt, das die Achse noch weiter auszulenken trachtet. Im
ersten Fall nennt man die Rakete flugstabil, im zweiten bezeichnet man sie als
instabil. Eine Méglichkeit, den Druckmittelpunkt nach hinten zu verlagern, be-
steht in der Anbringung von Heckflossen am Flugkérper. Bei einfachen Feuer-
werksraketen behilft man sich damit, durch einen iiber das hintere Ende der
Rakete hinausragenden Stock den Druckmittelpunkt giinstig zu legen. Eine
nichtrotierende Rakete ohne Leitwerk ist also in der Regel instabil im Flug.

Eine allgemeine Aussage iiber die Flugstabilitit einer Rakete 148t sich gewin-
nen, wenn man das Verhiltnis des Abstandes zwischen Druckmittelpunkt und
Schwerpunkt zur Gesamtlinge der Rakete betrachtet. Diese gelegentlich auch
als Stabilititsvorrat bezeichnete GroBe liegt bei Raketen mit Leitwerk zwischen 5
und 15 %,. Die Bestimmung der Lage des Schwerpunkts kann nach den bekannten
Verfahren geschehen, natiirlich unter Beriicksichtigung der Lage des im ent-
sprechenden Augenblick in der Rakete befindlichen Treibstoffs. Die Lage des
Druckmittelpunkts kann aus Windkanalversuchen bestimmt werden. Das Ver-
fahren besteht beispielsweise darin, daB man den Aufhdngungspunkt des Ver-
suchsmodells so auswihlt, daB auf das Modell in der Windkanalstrémung kein
aerodynamisches Moment mehr wirkt.

euemdlse
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/Iadmdlse Langsadlse
Bild 8.2 Achsen des Raketenkorpers

Neben dem Stabilisierungsmoment spielen auch noch Dampfungsmomente bei
der Flugstabilitit von Raketen eine Rolle. Die Auslenkungen eines Raketen-
kérpers aus der Flugrichtung kénnen um drei zueinander senkrechte Achsen
erfolgen (Bild 8.2), die hier als Lings-, Hoch- und Querachse bezeichnet
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werden sollen. Analog sind also auch drei Stabilisierungsmomente zu betrachten,
und zwar je eines fiir jede Achse. Damit ergeben sich dann insgesamt drei Damp-
fungsmomente, wiederum fiir jede Achse ein Dimpfungsmoment. Die Dampfungs-
momente sind GroBen, die von der Winkelgeschwindigkeit der Auslenkung um
ihre Bezugsachse abhiingig sind. Sie sind nach der der Drehung entgegengesetzten
Seite gerichtet und in erster Naherung der Winkelgeschwindigkeit proportional.
Es lassen sich gupfere und innere Dimpfungsmomente unterscheiden. Erstere sind
eine Folge des Luftwiderstandes gegeniiber der Raketendrehung. Die inneren
Démpfungsmomente sind dagegen auf Coriolisbeschleunigungen zuriickzufiihren,
die sich durch die Bewegung des Treibstoffs in Behiltern und Rohrleitungen
der Rakete ergeben, wenn diese sich um die genannten Achsen dreht. Eine solche
Coriolisbeschleunigung wird auch durch den Gasstrom, der durch Brennkammer
und Ausstromdiise strémt, verursacht. Das Dimpfungsmoment einer mit Leit-
werk ausgestatteten Rakete betrigt etwa 109, des Stabilisierungsmoments.
Davon entfillt der groBte Teil auf das Dimpfungsmoment der aerodynamischen
Krifte und nur ein kleiner Teil auf das innere Moment. Darum kann bei der Be-
rechnung einer Raketenbahn in den dichteren atmosphirischen Schichten das
durch die inneren Krifte erzeugte Dimpfungsmoment vernachlissigt werden.
Nur beim Raketenflug auBerhalb der Erdatmosphidre, wo aerodynamische
Krifte fehlen, erhilt das innere Dimpfungsmoment eine gewisse Bedeutung.
Eine Rakete mit positivem Stabilitdtsvorrat wird, wenn sich ein unerwiinschter
Anstellwinkel ergeben hat, durch die aerodynamischen Krifte wieder in die
Ausgangslage gedreht. Wird der Anstellwinkel Null, so wird auch das Stabili-
sierungsmoment Null. Weil aber die Rakete durch ihre Massentrigheit die ein-
mal angenommene Winkelgeschwindigkeit der Riickdrehung zunichst beibehilt,
setzt sich diese Bewegung iiber die Ausgangslage hinaus fort. Er ergibt sich dann
ein Anstellwinkel mit entgegengesetztem Vorzeichen, und es entstehen so
Winkelschwingungen des Flugkérpers um die drei Achsen, die auf Grund der
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Bild 8.3 Abklingende Schwingungen

wirksamen Dampfungsmomente abklingende Schwingungen sind (Bild 8.3). Ihre
Frequenz ist vom Stabilisitdtsvorrat und vom Tragheitsmoment des Flugkérpers
abhingig. Eine iibermiBige VergroBerung des Stabilitdtsvorrats kann aber auch
zu negativen Ergebnissen fithren. So wird eine gelenkte Rakete bei iibergroBem
Stabilitatsvorrat sehr schwer lenkbar, und eine ungelenkte Rakete zeigt als Kampf-
rakete unerwiinscht groBe Streuungen. Bei einigen Raketenwaffen, beispiclsweise
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bei den gefliigelten, konnen auch langperiodische Schwingungen auftreten. Weil
aber meist die Frequenz groBer ist als die Brennzeit des Triebwerks, kénnen sie
nur sehr schlecht in Betracht gezogen werden.

Die Aufgabe der Stabilisierung beim Raketenflug besteht somit allgemein
darin, alle auftretenden Pendel- (Gier-), Stampf- und Rollschwingungen des
Flugkérpers einzudimmen und sie moglichst schnell zum Abklingen zu bringen.
In der Praxis laBt sich dieses Ziel durch Anwendung verschiedener Verfahren und
deren eventuelle Kombination meist in guter Naherung erreichen. Das einfachste
Verfahren wurde schon mehrfach andeutungsweise erwihnt. Es besteht in einer
aerodynamischen Stabilisierung durch starre Heckflossen am Flugkorper. Man
findet es bei sehr vielen ungelenkten Raketen angewandt. Ein anderes Verfahren
zur Stabilisierung ungelenkter Raketen liegt in der Erzeugung einer Eigenrotation
des Flugkorpers um seine Lingsachse. Diese Drallstabilisierung macht aber
zusitzliche Konstruktionen (Dralldiisen) fiir das Triebwerk notwendig. GrofBe
Raketen kénnen nach dieser Methode iiberhaupt nicht stabilisiert werden, weil
es bei wirksamen Umdrehungsgeschwindigkeiten sehr schwierig wird, die Festig-
keit eines groBen Raketenkorpers zu gewihrleisten. AuBerdem wird die Aufgabe,
eine derartige GroBrakete noch zusitzlich zu lenken, fast unerfiillbar. Fiir letztere
kommt daher allein das wesentlich bessere, aber auch viel kompliziertere Verfah-
ren der automatischen Stabilisierung durch gesteuerte Luft- und Strahlruder oder
schwenkbare Brennkammer in Frage. Eine Kombination dieser Methode mit
einer zusitzlichen aerodynamischen Stabilisierung 3
durch Heckflossen hat bekanntlich weite Verbreitung
gefunden. Da der Einbau einer automatischen Stabili-
sierung gleichzeitig aber auch eine allgemeine Beein-
flussung der Raketenbewegung nach einem vorge-
gebenen Programm gestattet, kommt diesem Verfahren
héochste Bedeutung zu. Im weiteren soll daher niher
auf die entsprechenden Grundlagen -eingegangen
werden.

Das technische Grundprinzip einer einfachen Selbst-
lenkung 148t sich vielleicht am bequemsten an Hand
der bekannten automatischen Kurssteuerung (Bild 8.4)
erlautern. Kernstiick aller Steuerungsorgane fiir Lenk- C5>
vorgiange sind kardanisch aufgehingte, schnellrotie-
rende Kreisel. Im einfachsten Fall tragt der horizon-
tale Aufhingering I eines Kurskreisels 2 einen Poten-
tiometerschleifer 3, der auf einem Potentiometer 4 I T S
lauft. Dieser Potentiometerschleifring ist starr mit dem
Flugkérper verbunden. Wenn sich der Flugkérper
etwas um seine Hochachse dreht, also eine Kursab- |||||F
weichung einleitet, so wird auch der Schleifring mit-
gedreht. Der Potentiometerschleifer behilt jedoch seine Bild 8.4 Schema einer
urspriingliche Richtung im Raum bei, weil bekannt- einfachen Kurssteuerung
lich die Rotationsachse eines schnell umlaufenden
Kreisels ihre Lage im Raum beizubehalten trachtet. Die sich dadurch ergebende
Verschiebung des Potentiometerschleifers gegeniiber dem Schleifring bewirkt iiber
einen Stellmotor § die zur Kurskorrektur notwendige Betétigung der Lenkorgane.

17 Mielke, Raketentechnik
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In der Praxis ist eine so einfache Kurssteuerung nur bedingt brauchbar, weil
sie leicht zu Regelschwingungen neigt. Wie aber aus der Regelungstechnik be-
kannt ist, lassen sich durch Einbau zusitzlicher Einrichtungen in Form von mecha-
nischen, gyroskopischen oder elektrischen Dampfungsgliedern diese nachteiligen
Erscheinungen verhindern. Die fiir die Betitigung der Lenkorgane (Ruder)
entwickelten Rudermaschinen sind meist mit elektro-hydraulischen Stellmotoren
ausgeriistet. Soll auch eine automatische Lenkung um die Querachse erfolgen,
so laBt sich das durch analogen Aufbau eines weiteren Steuerorgans unter Verwen-
dung eines zweiten Kreisels erreichen. Die Rotationsachse dieses zweiten Kreisels
muB dabei senkrecht zur Querachse des zu lenkenden Flugképers verlaufen. Fiir
eine vollstindige Stabilisierung um alle drei Achsen des Flugkorpers fehlt also
nur noch die Stabilisierung der Lingsachse. Sie kann unter anderem einfach
dadurch erreicht werden, daB man beispielsweise den duBeren Halterahmen der
kardanischen Aufhingung des Kurskreisels mit einem weiteren Potentiometer
ausriistet, dessen Schleifring fest mit der Rahmenachse gekoppelt ist. So erhalt
man die bekannte automatische Dreiachsensteuerung, in der Luftfahrt auch
Autopilot genannt. In einer zweckentsprechenden Abwandlung fand ein derartiges
Steuersystem auch schon in der Raketenpraxis Verwendung, und zwar im A4.
Um die eben angestellten schematisierten Betrachtungen etwas anschaulicher
zu erginzen, wird darum im folgenden Abschnitt niher auf diese , klassische*’
Steuerautomatik der ersten FlissigkeitsgroBrakete eingegangen. Dariiber hinaus
bleibt festzustellen, daB in ihr auch einige Grundlagen fiir die Entwicklung spezi-
eller moderner Selbstlenkverfahren (Trigheitsnavigation) zu finden sind. Zur
Erleichterung des Verstindnisses fiir die letzteren ist darum eine Darstellung der
A4-Steuerung durchaus gerechtfertigt.

8.3 Alteres Austilhrungsbeispiel fiir die automatische Stabilisierung und Lenkung
einer Fernrakete

Wie schon am Ende des vorigen Abschnitts angedeutet, bestand die normale
A4-Steuerung aus einer automatischen Dreiachsensteuerung zuziiglich eines
speziellen Programmschaltwerks, das die durch das Programm gegebene Drehung
der Rakete um ihre Querachse veranlaBSite. Es wurde schon frither darauf hin-
gewiesen, daB als Lenkorgane vier Luftruder an den Hinterkanten der Heck-
flossen und auBerdem vier Strahlruder aus Graphit vor der Diisenmiindung
angebracht waren. Zur Orientierung iiber die Achsen des Flugkorpers sowie die
Lenkorgane wird auf Bild 8.5 verwiesen. Dabei kénnen die fiir die Luftruder
angegebenen Bezeichnungen I bis IV sinngemiB jeweils auch auf die entsprech-
chenden Strahlruder iibertragen werden. Die fiir das exakte Zusammenspiel von
wechselseitig zugehorigen Raketenachsen, Kreiselachsen und Lenkorganen not-
wendigen Voraussetzungen wurden bei den Startvorbereitungen stets nach dem
gleichen Modus geschaffen. Zu diesem Zweck erfolgte die Aufstellung des Ra-
ketenkérpers auf der Startplattform stets unter strenger Ausrichtung der Heck-
flosse I in die vorgesehene Flugrichtung. Damit waren dann A-, D- und E-Achse
im Flugkérper vorgegeben, und die Steuerkreisel konnten unter Bezug auf diese
Achsen eingebaut werden.

Die Lenkung der Rakete um die D-Achse erfolgte wihrend des Aufstiegs
durch gleichsinnige Verstellung der Hohenruder II und IV. Diese wurden unter
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Zwischenschaltung eines elektrischen Dampfungsgliedes und eines Gleichstrom-
verstiarkers von dem kardanisch aufgehingten Horizontalkreisel gesteuert, dessen
duBerer Rahmen mit dem Schleifer eines Doppelpotentiometers verbunden war

Bild 8.6 Schema des ,,Horizont'

(Bild 8.6). Die in Bild 8.6 gezeigte Anordnung ist allerdings nur ein sehr einfaches
Schema des Kreiselsystems. Ein tieferer Einblick in seinen komplizierten Aufbau
kann durch Bild 8.7 vermittelt werden. Es zeigt den Kreiselrotor I als Anker
eines Asynchronmotors fiir 500 Hz Wechselstrom ausgebildet. Der Rotor wird
einige Minuten vor dem Start in Umdrehung versetzt und orientiert sich mit
seiner Rotationsachse automatisch in der feststehenden, ausgerichteten Rakete
unter Verwendung einer angebauten Hilfsvorrichtung.

Weicht in der hier gezeigten Systemorientierung die A-Achse des Kreiselsystems
von der Vertikalen ab, so wird ein Kontakt durch ein kleines Pendel 2 geschlossen.
Dadurch wird ein Elektromagnet 3 betitigt, der ein Drehmoment um die
A-Achse erzeugt und somit zu einer Prazessionsbewegung der Kreiselachse um die
D-Achse AnlaB gibt. Diese Prizession hilt so lange an, bis das Moment um die

17¢
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A-Achse wieder Null wird, d. h. der Kontakt des Pendels sich wieder 16st. Bei
entgegengesetzter Abweichung der A-Achse wird analog dazu ein Moment mit
entgegengesetztem Vorzeichen erhalten. Die Orientierung der Kreiselachse in
bezug auf den Rahmen 4 erfolgt mit einer dhnlichen Einrichtung. Dreht sich das
Kreiselgehiduse um die A-Achse, so werden auf dem Ring § Kontakte hergestellt,

Bild 8.7 ,,Horizont' der A4-Steuerung

die zu einer Betiitigung des Elektromagneten 6 fiihren. Dieser dreht den Rah-
men 4 um die D-Achse und veranlaBt somit eine Prizessionsbewegung um die
A-Achse, die so lange anhilt, bis die gewiinschte Orientierung der Kreiselachse
wiederhergestellt ist. Diese Korrekturanlage des Kreiselsystems arbeitet nur bis
zum Abheben der Rakete von der Startplattform, weil wihrend des Fluges die
Achse des unkorrigierten Kreisels nicht merklich von der verlangten Richtung
abweichen kann.

Weicht die Rakete wihrend des gelenkten Fluges von der verlangten Richtung
in der SchuBebene ab, so dreht sich das mit der Scheibe 8 und damit mit dem
Raketenkorper fest verbundene Doppelpotentiometer 7 zusammen mit der
Rakete um den raumfesten Kreisel. Es ergibt sich ein elektrisches Signal, das
nach Durchlaufen eines Verstarker- und Umformersystems zu den Ruder-
maschinen gelangt. Die Drehung der Hohenruder I1 und IV bringt schlieBlich
den Raketenkoérper in die gewiinschte Lage innerhalb der Flugbahnebene.
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Bei vertikalen Aufstiegen wird diese gewiinschte Lage identisch mit vertikaler
Richtung der Lingsachse des Raketenkorpers sein. Bei Fernraketen wird jedoch
das vorgegebene Programm der zeitabhingigen Auslenkung aus der Vertikalen zu
beriicksichtigen sein. Aus diesem Grund wurde bei den V2-Raketen das Horizont-
kreiselsystem mit einer speziellen Programmsteuerung gekoppelt, die in ihrem
Funktionsprinzip recht einfach war. Dreht man wihrend des Aufstiegs durch
irgendeinen Mechanismus das Potentiometer 7 um einen bestimmten Winkel in
bezug auf seine alte Lage zum Raketenkérper, so werden sich die Ruder offen-
sichtlich derart verhalten, als wiirde die Rakete selbst um diesen Winkel ab-
weichen. Mit anderen Worten, das Korrekturbestreben der Ruder fithrt die
Rakete aus ihrer alten Richtung heraus. Wird das Potentiometer also nach einem
bestimmten, zeitabhiingigen Programm gedreht, so dreht sich auch die Rakete
nach diesem Programm in der SchuBebene. Bei den V2-Raketen bildeten das
Potentiometer 7 und die Scheibe 8 ein starres Ganzes. Um die Scheibe griff ein
diinner Metallstreifen 9 herum, der mit einem entsprechend dem zu erteilenden
Programm profilierten Exzenter 10 verbunden war. Der Exzenter wurde iiber ein
Schneckengetriebe durch einen Elektromagneten mit dem Anker 11 angetrieben.
Jeder Stromimpuls auf den Elektromagneten bewirkte ein schrittweises Weiter-
schalten des Sperrades 12. Die Drehgeschwindigkeit des Rades 12 und damit
natiirlich auch die Zeitfunktion des Programmablaufs sind also von der Frequenz
der dem Elektromagneten erteilten Impulse abhingig.

E-Potentiometer-

A-Potentiometer.

Bild 8.8 Schema des ,,Vertikant'

Die als reine Stabilisierung aufzufassende Lenkung einer V2-Rakete um die
E-bzw. A-Achse wurde unter Verwendung eines zweiten Kreiselsystems, Vertikant
genannt, erreicht. Weil dessen Kreiselachse senkrecht zur Flugbahnebene lag,
und zwar in der Tangentialebene an die Flugbahn, reagierte dieses Gerét nur auf
Kursabweichungen und Drallbewegungen des Flugkorpers (Bild 8.8). Der Aufbau
des ,,Vertikant* (Bild 8.9) war auch in seinen Details identisch mit dem Aufbau
des ,,Horizont", natiirlich mit Ausnahme des hier fehlenden Programmgerits.
Auch die Korrekturen des Vertikant-Systems bis zum Augenblick des Abhebens
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der Rakete erfolgten nach dem gleichen Verfahren. Nach dem Start wurden die
von dem E-Potentiometer gelieferten Signale wiederum iiber Diémpfungs- und
Verstirkereinrichtungen den Rudermaschinen der Seitenruder I und III zu-
geleitet, wodurch sich dann die gewiinschte Kursstabilisierung ergab. Die

A-Achse
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Bild 8.9 ,,Vertikant'*
der A4-Steuerung

Stabilisierung gegen Drallbewegungen des Raketenkérpers wurde recht einfach
durch das Einschalten eines weiteren Potentiometers zwischen dem Kardan-
rahmen und einem Zapfen des Kreiselgehduses erméglicht. Die Steuerspannungen
dieses A-Potentiometers bewirkten iiber Zwischenglieder eine gegensinnige Ver-
stellung der Seitenruder und damit ein Gegenmoment zur eingetretenen Drall-
bewegung.

Zur allgemeinen Ubersicht ist ein vereinfachtes Schema des Weges Kreisel —
Ruder fiir das Beispiel eines Hohenruders in Bild 8.10 dargestellt. Da in den
V2-Raketen aber immer nur eine Rudermaschine jeweils ein Ruder bewegte,
muBten insgesamt vier Rudermaschinen im Heck der Rakete untergebracht
werden. Den Aufbau einer Rudermaschine, auch Druckstiickantrieb genannt,
zeigt Bild 8.11. Zwei von einem Elektromotor I angetriebene Zahnradpumpen 2
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Bild 8.11 Druckstiickantrieb

T J

Kreisel—Ruder beim A4
1 Kreisel; 2 Dampfungsglied; 3 Verstédrker;
4 Rudermaschine; § Ruder

4

Bild 8.10 Schema des Ubertragungsweges
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fordern Druckél in den Arbeitszylinder 3. Die Zuleitung des Olstroms auf die
verschiedenen Seiten des Oldruckkolbens 4 wird durch einen elektrisch gesteuerten
Wechselschieber 5 erzielt; die entsprechenden Steuersignale kommen iiber die
erwiahnten Zwischenanlagen (generell unter dem Begriff Mischgerdt zusammen-
gefaBt) vom zugehorigen Kreisel.

Bei der bisher geschilderten Verfahrensweise der einfachen Dreiachsen-
stabilisierung und Programmsteuerung ist jedoch eine sehr wesentliche Fehler-
moglichkeit, die zu einer starken Seitenstreuung am Zielort der Fernrakete
fiihren kann, noch nicht erfaBt. Die dargestellten Einrichtungen vermégen zwar
die jeweilige Lage des Flugkérpers zu korrigieren, aber durch duBere Krifte
(z. B. Luftstromungen) eingetretene ortliche Versetzungen (Driften) aus der
Soll-Bahn vermégen sie weder zu erfassen noch auszugleichen. Diese kompli-
zierte zusitzliche Aufgabe kann allerdings gegenwirtig durch die Verfahren der
Trigheitsnavigation (Abschn. 8.4) gelést werden. Bei den V2-Raketen behalf
man sich zunichst mit einer zusitzlichen Seitenlenkung nach dem Leitstrahl-
Verfahren. Die erzielten Ergebnisse waren jedoch wenig befriedigend, so daB nur
ein kleiner Prozentsatz der eingesetzten Raketen nach diesem kombinierten
Verfahren gelenkt wurde. Dabei wurde von einem 12 km hinter dem Startort der
V2 aufgestellten Leitsender iiber zwei horizontale Dipole (200 m Abstand) eine
Leitebene durch Start- und Zielort gelegt. Die ausgesandte UKW-Strahlung
wurde iiber Antennenstibe in Flosse /I und IV von dem im Kopfteil der V2
untergebrachten Leitebenenempfinger aufgenommen und gleichfalls dem Misch-
gerit zur Auswertung zugefiihrt. Die Seitenruder I und 111 erhielten auf diesem
Wege also zusitzliche Kommandos.

Das Einhalten der gewiinschten Flugweite einer Fernrakete ist, wie friither
gezeigt wurde, nicht nur vom Abgangswinkel bei Brennschlu8 abhingig, sondern
auch in entscheidendem MaBe von der BrennschluBgeschwindigkeit. Daher
kommt der prizisen Abschaltung des Triebwerks in dem Augenblick, in dem die
Rakete die richtige Geschwindigkeit hat, die allergroBte Bedeutung zu. Man legt
aus diesem Grund Fernraketen stets so aus, daB die erforderliche BrennschluB3-
geschwindigkeit schon erreicht wird, ehe der Treibstoff restlos verbraucht ist. Es
ist also notwendig, dem Triebwerk im richtigen Moment ein ,,BrennschluB-
kommando‘‘ zu erteilen. Im Prinzip kann dieses Kommando sowohl iiber Funk
von der Bodenstation als auch durch eine eingebaute Automatik erfolgen. In
beiden Fillen besteht die Hauptaufgabe in einer genauen Messung der Raketen-
geschwindigkeit. Es wird darauf hingewiesen, daB aus mannigfaltigen technischen
Griinden ein schlagartiges Abschalten groBer Triebwerke praktisch kaum méglich
ist, zumindest nicht aus der Vollschubphase. Zur Verminderung dieser Schwierig-
keit fiihrte man bei den V2-Raketen eine stark schubreduzierende Abschalt-
vorstufe ein, die zeitlich kurz vor dem ,,Haupt-BrennschluBkommando* lag.

Zur Messung der Fluggeschwindigkeit gibt es verschiedene Moglichkeiten. Das
bei den V2-Raketen zuerst angewandte Verfahren beruhte auf einer Ausnutzung
des Doppler-Effekts bei radiofrequenter Strahlung (nach Stiblein und Wolmann)
unter Verwendung einer von einer Bodenanlage ausgestrahlten Hochfrequenz-
schwingung. Spiter ermittelte man die Geschwindigkeit direkt an Bord der
Rakete durch automatische Integration der Beschleunigung iiber die Zeit. Hierbei
wurde das BrennschluBkommando unmittelbar vom Integrationsgerit gegeben.
Die Rakete wurde damit unabhingig von einer zusitzlichen Funkverbindung
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Boden—Flugkorper, bei der ja die Moglichkeit eines stérenden Eingriffs durch
gegnerische Storsender gegeben war. Als Beschleunigungsintegrator wurde
anfangs ein rein mechanisch arbeitendes Gerit eingesetzt, bei dem die durch
Beschleunigungskrifte erzeugte Prdzession eines Kreisels zur Messung benutzt
wurde. Die Ausfithrung des Gerits ist in Bild 8.12 gezeigt. Spéter ging man zu
einem elektrisch arbeitenden Integrationsgerit iiber.
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Bild 8.12 Kreiselintegrator

Bekanntlich geniigt es fiir die prazise Einhaltung einer vorgegebenen’ Reich-
weite jedoch nicht, nur bei einer bestimmten Fluggeschwindigkeit das Triebwerk
abzuschalten, vielmehr muB dieser Vorgang méglichst auch an einem passenden
Ort in der Bahn geschehen. Gewisse unvermeidbare UnregelmiBigkeiten in der
Arbeit des Triebwerks geben in der Praxis meist AnlaB zu Abweichungen von der
theoretischen Forderung iiber BrennschluBgeschwindigkeit—BrennschluBort. Die
vollstindige Lenkungsaufgabe kompliziert sich also weiter dahin, daB neben der
automatischen Ermittlung der Fluggeschwindigkeit auch noch diejenige des vom
Flugkérper in seiner Bahn zuriickgelegten Weges moglich gemacht werden muB.
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Verfahren zur Bestimmung des zuriickgelegten Weges waren auch schon fiir die
A4-Automatik in Entwicklung. Er kann durch doppelte Integration der Be-
schleunigung iiber die Zeit ermittelt werden. Das mit den genannten Aufgaben in
engstem Zusammenhang stehende Problem der vollstindigen Flugbahn-
vermessung, und zwar automatisch innerhalb des Flugkérpers, fiihrte schlieBlich
zur modernen Trigheitsnavigation fiir selbstgelenkte Flugkorper.

8.4 Moderne Selbstlenkverfahren

Das Kernstiick moderner Selbstlenkanlagen fiir Fernraketen und unbemannte
Flugkorper mit Luftstrahltriebwerk wird meist von komplizierten und mit ziem-
lichem Aufwand verbundenen Einrichtungen gebildet, die unter der Bezeichnung
Trigheitsnavigationssystem zusammengefaBt werden. Die physikalischen Grund-
lagen dieser Navigation im freien Raum liegen in der meBtechnischen Anwendung
des Trégheitsprinzips nach Newton. Empfindliche Beschleunigungsmesser haben
dabei die im bewegten Flugkérper auftretenden Beschleunigungen nach vor-
gegebener Orientierung zu bestimmen, und Hilfsgerite haben daraus Geschwindig-
keit und Ort des Korpers festzulegen. Aus der Beschleunigung werden die
Geschwindigkeit durch einfache und der
Weg durch doppelte Integration nach
der Zeit gewonnen. Diese Integrationen
bilden sozusagen das mathematische
Grundelement der Trigheitsnavigation.

\
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Bild 8.13 Schema einer Bild 8.14 Schema eines einfachen
kreiselstabilisierten Plattform Beschleunigung 8

Das meBtechnische Grundelement der Trigheitsnavigationssysteme ist die
kreiselstabilisierte Plattform. Diese Plattform 1 ist der Tréiger der Beschleunigungs-
messer 2 (Bild 8.13), die man sich im einfachsten Fall als eine von Spiralfedern
gehaltene MeBmasse vorstellen kann (Bild 8.14). Mit zwei derartigen Beschleuni-
gungsmessern, deren ,,empfindliche Achsen‘‘ senkrecht zueinander angeordnet
werden, 1aBt sich jede beliebig gerichtete Beschleunigung messen, sofern sie in der
durch die beiden Mefgeriateachsen bestimmten Ebene wirkt. Bei einem drei-
dimensionalen Flugweg muB natiirlich noch die Beschleunigung senkrecht zu
dieser Ebene ermittelt werden. Die Plattform mit den darauf exakt ausgerichteten
Beschleunigungsmessern ist ihrerseits wieder in einer kardanischen Aufhingung
gelagert und wird dabei in ihrer Lage durch Kreisel 3 (Bild 8.13) stabilisiert. Fiir
eine exakte Bahnbestimmung ist es nidmlich unbedingt notwendig, daB die
Beschleunigungsmesser beziiglich aller Achsen eines vorgegebenen Koordinaten-
systems in stabiler Lage bleiben. Eine wichtige Bezugsgroe ist dabei die durch
die Richtung der Fallbeschleunigung g definierte ortliche Vertikale. Das einfache
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Kippen der Plattform gegen die Horizontale wiirde beispielsweise fiir einen
parallel zur Plattform liegenden Beschleunigungsmesser zur Anzeige einer
Beschleunigungskomponente fiihren, die von den Auswertungsgeriten als seitliche
Bewegung der Plattform interpretiert wiirde, obwohl von einer seitlichen Be-
wegung keine Rede sein kann.

Auch bei den im Stabilisierungselement der Plattform verwendeten Kreiseln
macht man wieder von ihrer Grundeigenschaft Gebrauch, die urspriingliche
Richtung ihrer Rotationsachsen im Raum beibehalten zu wollen. Bei der drei-
achsigen Dreikreisel-Plattform (nach Abbott) besitzt jedes Kreiselsystem nur eine
freie Achse senkrecht zur Rotationsachse (Bild 8.15). Die Achse, um die das
betreffende Kreiselsystem stabilisierend wirken soll, steht unter diesen Umstinden
senkrecht auf den zuvor erwihnten Achsen. Die
Anordnung der drei Kreisel im Stabilisierungs-
element wird natiirlich so getroffen, da8 die von
ihnen zu stabilisierenden Achsen ein orthogonales
System bilden. Wirkt auf eine dieser stabilisierten
Achsen ein Drehmoment, so fiihrt dies zu einer
Prizessionsbewegung des betreffenden Kreisels um
die freie Achse. Aus der Prizessionsbewegung
kann dann das Steuersignal fiir die Stellmotore  Bild 8.15 Schema eines
der kardanischen Aufhingevorrichtung hergeleitet Stabilisierungskreisels
werden. Das auf diesem Weg durch die Stellmotore
bewirkte Gegenmoment sorgt dafiir, daB Stabilisierungselement und MeBplatt-
form in der gewiinschten Lage gehalten werden.

Da nun aber die Kreisel ihre Achsenrichtungen in einem raumfesten Koor-
dinatensystem beibehalten, die Plattform jedoch zweckmiBigerweise stets senk-
recht zur értlichen Vertikalen orientiert sein soll, muB fiir einen zusitzlichen
Korrekturmechanismus gesorgt werden. Von diesem wire die durch Erdkrimmung
und Erdrotation notwendig werdende Verdrehung des schwerkraftgerichteten
gegen das raumfeste Koordinatensystem zu bestimmen und auf die Lagerung der

Beschleunigungsmesser R Integrationsgerdit
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Bild 8.16 Einachsige Plattform

Plattform zu iibertragen. Die sich aus der Erdkrimmung ergebenden Winkel-
dnderungen zwischen Plattform und Raumkoordinaten lassen sich aus Erdradius,
Flughohe und durchlaufener Wegstrecke ermitteln. Die dafir notwendige
Rechenarbeit wird von einem eingebauten elektronischen Rechengerit geleistet.
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Die von letzterem abgeleiteten Korrektursignale werden auf besondere Stell-
motore iibertragen, die eine Drehung der Plattform gegen das Stabilisierungs-
element veranlassen. Ahnlich ist der Vorgang zur Beriicksichtigung der Erd-
rotation, nur wird hier das Korrektursignal aus der geographischen Breite des
momentanen Flugkérperstandortes und der verstrichenen Flugzeit hergeleitet.
Die Genauigkeitsanforderungen sind verstindlicherweise bei allen praktischen
Anwendungen der Trigheitsnavigation auBerordentlich hoch, so daB beispiels-
weise auch der EinfluB der Erdabplattung und der Corioliskrifte nicht vernach-
lassigt werden darf. Der Aufwand an bordeigenen elektronischen Rechenanlagen
wird damit recht erheblich. Ein stark vereinfachtes Schema fiir eine einachsige
Trigheitsnavigationsanlage ist in Bild 8.16 wiedergegeben. Es zeigt besonders die
Aufschaltung der Korrektursignale aus einem Rechengerit, das aus der Weg-
bestimmung den momentanen Standort des Flugkérpers festzustellen hat.

Wie aus dem bisher Gesagten ersichtlich geworden sein diirfte, setzt also die
Lenkung von Flugkérpern unter Verwendung eines Trigheitsnavigationssystems
eine hochst komplizierte Bordanlage voraus. Zu Beginn dieser Entwicklung war
demzufolge auch der duBere Aufwand an Bauelementen recht gro8. Die auftre-
tenden Probleme sind dabei in ihren technischen Losungen sehr kompliziert. So
schafft allein die Eliminierung der von Instrumentenfehlern ausgehenden Einfliisse
viele zusitzliche Aufgabenstellungen. Durch eine zweckmiB8ige Konstruktion des
Gesamtsystems laBt sich aber auch dafiir wieder eine besonders giinstige Lésung
finden. Bildet man es nédmlich als sogenanntes Schuler- Pendel aus, so kénnen
anfingliche Neigungsfehler der Plattform, Nullpunkt- und Skalenfehler der
Beschleunigungsmesser rechnerisch befriedigend erfaBt werden.

Trotz dieser Méglichkeit bleibt natiirlich die héchste Anforderung an Prizision
fiir alle beteiligten Bauelemente bestehen. Besonders kritische Elemente aller
Trigheitsnavigationsanlagen sind die Beschleunigungsindikatoren und Stabili-
sierungskreisel, wiahrend der gegenwirtige Entwicklungsstand elektronischer
Rechenhilfen durchaus den Genauigkeitsanforderungen zu geniigen vermag. Bei
den Beschleunigungsmessern ist neben héchster Empfindlichkeit, linearer MeB-
wertwiedergabe, genauer Kenntnis des Proportionalititsfaktors besonders die
Stabilitit der Nullpunktlage eine Hauptforderung. Es sei hier angemerkt, daB
beispielsweise schon ein Nullpunktfehler von nur 0,003 bis 0,005 g zu erheblichen
Fehlortungen fithren kann. Die genannten Betrége stellen aber in manchen Fillen
nur den zehntausendsten Teil des geforderten MeBbereichs dar. Bei der Fertigung
der Stabilisierungskreisel liegt das Hauptproblem in der Reduzierung von
Reibungskriften in den Lagern und der Vermeidung jeder Unwucht, weil beides
zu einer unerwiinschten Auswanderung der Kreiselachse aus ihrer Normallage
fithrt.

Die iiberragenden Vorteile einer Selbstlenkung mit Trigheitsnavigation liegen
klar auf der Hand. Sie ist von Wetterlagen (Sichtbedingungen, Luftstrémungen)
unabhingig, kann mit gleicher Sicherheit bei Tag und Nacht eingesetzt werden
und bleibt auBerdem von gewissen geographischen Beziehungen der gewiinsch-
ten Flugbahn (Aquatornihe oder Poliberquerung, Land oder Meer) véllig
unbeeinfluBt. Fiir militirische Zwecke kommt noch hinzu, daB die Funktionen
eines Trigheitsnavigationssystems von auBlen her durch Stérungen nicht zu beein-
trachtigen sind. Darum werden Lenkverfahren auf dieser Basis eine noch weiter
zunehmende Bedeutung fiir Luftfahrt und Raketentechnik erhalten.
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In Verbindungen mit einer bordeigenen, vollautomatischen Programmsteuerung
ist in ihnen mit Sicherheit ein erstes Fundament fiir die Entwicklung von
Navigations- und Lenkeinrichtungen kiinftiger astronautischer Flugkérper zu
sehen. Die Verlautbarungen iiber das Lenksystem der ersten sowjetischen inter-
planetaren Raumsonde vom 2. Januar 1959 (autonome Programmsteuerung)
lassen deutlich erkennen, daB die sowjetischen Raketentechniker diesen Weg
schon seit lingerer Zeit beschreiten und in dieser Entwicklung zweifellos auch
die Fithrung behaupten. Der mit der Programmstellung iibereinstimmende An-
flug auf den Mond, mit etwa 7000 km Minimalentfernung, ist in diesem Sinne als
ausgezeichnete Anfangsleistung zu werten. Raumraketen werden somit Naviga-
tionsanlagen an Bord haben, deren Bezugssystem dann auch raumfest gehalten
werden kann, wobei an eine zusitzliche Fesselung des auch hier notwendigen
Stabilisierungselements durch automatische Gestirnpeilung gedacht werden
konnte. Die konstruktiven Grundlagen dieser ,,Raumschifflenkung‘‘ nach dem
Prinzip der Astronavigation werden gegenwirtig schon in verschiedenen Landern
entwickelt.
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9.1 Entwicklung und Versuchsbetrieb

Wenn man einmal davon absieht, daB der theoretische und praktische Auf-
wand in Entwicklung und Fertigung bei Fliissigkeitsraketen zumeist recht
erheblich iiber dem bei Feststoffraketen liegt, lassen sich fiir den allgemeinen
Werdegang derartiger Gerite doch gewisse gemeinsame Richtlinien erkennen.
Wegen der universelleren Aussage sollen im weiteren aber unter Raketen stets
Gerite mit Fliissigkeitstriebwerk verstanden werden, soweit nicht ausdriicklich
anders betont. Die Raketenentwicklung kann nach zwei Grundrichtungen
gegliedert werden; die eine verfolgt als Ziel eine vielseitige Grundlagenforschung,
die andere eine von vornherein zweckgebundene Zielsetzung in der Entwicklung
von Triebwerken und ganzen Raketen vorgegebener Leistung und sonstiger Eigen-
schaften. Die Situation ist also auch hier nicht anders als in den meisten anderen
Zweigen der Entwicklung technischer Gerdte. Gewi wird man eine enge Ver-
bindung zwischen Grundlagenforschung und zweckgerichteter Raketenentwick-
lung anstreben. So wire es heute sinnlos, zur Entwicklung einer einfachen Fest-
stoffrakete geringer Leistung tiefschiirfende Grundlagenforschung zu betreiben.
Die allgemein bekannten Konstruktionsprinzipien liefern ausreichende Ausgangs-
punkte. Bei der Entwicklung von Fliissigkeitsraketen hoher und héchster
Leistung werden sich jedoch noch fiir lingere Zeit Problemstellungen ergeben,
die ohne Grundlagenforschung nicht gelést werden konnen.

Auf spezielle Aufgaben der Grundlagenforschung fiir Raketen und Raketen-
triebwerke kann hier nicht niher eingegangen werden, weil ihre Darstellung im
einzelnen vigl zu weit fiihren wiirde. Es mag der allgemeine Hinweis geniigen, daB
zu ihrer Losung praktisch die Mitarbeit oder Zubringertitigkeit fast aller mathe-
matisch-naturwissenschaftlichen und technischen Teildisziplinen Voraussetzung
ist. Die Grundlagenforschung beginnt mit der Chemie und Physik der Treib-
stoffe und Verbrennungsprodukte (Thermodynamik), mit denen dann wieder
Fragen im Zusammenhang stehen (Temperatur, Druck, Erosion), die sowohl
konstruktive Speziallosungen erfordern als auch schwierige Materialprobleme
(Werkstoffe, Metallurgie) aufwerfen. Neben allgemeinen Fragen der Konstruk-
tion und Fertigung (Leichtbauweise, Festigkeit) sind solche der zweckmiBigsten
Fordertechnik einschlieBlich Zubehor (Leitungen, Pumpen, Ventile usw.), der
Hochstgeschwindigkeitsaerodynamik (einschlieBlich aerodynamischer Aufhei-
zung), der Elektronik (Steuerung, MeBgerite) und noch viele andere zu losen.

In der Praxis verbindet sich mit der zweckentsprechenden Forschung und
Entwicklungsarbeit zu Einzelfragen und gefertigten Bauelementen eine griind-
liche Versuchs- und Erprobungsarbeit. Dieser Erprobungstitigkeit kommt sowohl
in der zweckgebundenen Entwicklung als auch in der Grundlagenforschung aller-
groBte Bedeutung zu. Sie stellt das Kernstiick in der Arbeitspraxis der modernen
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Raketenentwicklung dar und reicht vom einfachen Labortest bis zum umfassen-
den Priifstandversuch mit dem Triebwerk allein oder sogar mit der ganzen Rake-
teneinheit. Die anschlieBenden Betrachtungen sollen einen Einblick in diesen
Teil der modernen Raketenpraxis vermitteln. Es wird sich dabei im wesentlichen
um Einzelheiten zur Erprobung von Triebwerken und ganzen Raketen handeln.

Wenn man einmal von mit den einzelnen vorangehenden Entwicklungs- und
Fertigungsarbeiten verbundenen Vorpriifungen (MaBhaltigkeit usw.) absieht,
so beginnt die Priffung der Bauelemente meist mit pneumatischen und hydrau-
lischen Untersuchungen von Behiltern und Leitungssystemen. Besonders kritisch
sind Verbindungs- und StoBstellen in den Leitungssystemen unter Erschiitte-
rungs- und Schwingungsbelastungen. Bei den Dichtigkeitspriiffungen mit Druck-
luft wihlt man meist nur einen leichten Uberdruck von 1 bis 2 at. Das ober-
flichliche Bestreichen der untersuchten Teile mit Seifenwasser 1at Fugen und
Lecks an den entstehenden Seifenblasen erkennen. Die hydraulischen Tests
erfolgen mit dem vorgesehenen Arbeitsdruck und aus Festigkeitsgriinden mit
noch héheren Driicken. Gleichzeitig werden die elektromechanischen Einrich-
tungen des Triebwerksystems eingehenden Funktionspriifungen unterzogen. Das
nach diesen Vorprifungen zusammengebaute Triebwerksystem einschlieflich
Brennkammerteil wird dann in verschiedenen Spezialtests kontrolliert, die die
Funktions- und Betriebssicherheit von Treibstofférderanlage, Ventilen, Einspritz-
system, Ziindanlage und Kiihlsystem im einzelnen und in ihrem Zusammenwirken
betreffen. Auch hierbei wird noch ausschlieBlich , kalt‘‘ gearbeitet, d. h. noch ohne
Reaktion der Treibstoffe. Fiir viele dieser Untersuchungen wird wiederum Was-
ser als ,,Betriebsstoff’* verwendet. Nach befriedigendem Abschlul alle Vor-
priifungen mit ,,kaltem‘‘ Betrieb erfolgt die entscheidende weitere Untersuchung
auf dem eigentlichen Priifstand unter vollen Betriebsbedingungen.

Nur auf dem Priifstand (Bild 9.1) kénnen die tatsichlichen Werte der Antriebs-
parameter und andere Eigenschaften des Triebwerks durch Messungen und

- s
Bild 9.1 Kleinerer Horizontalpriifstand
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Beobachtungen unter verschiedenen Bedingungen (Kurz- oder Dauerversuch)
ermittelt werden. Der Vergleich mit den Berechnungen liefert die Moglichkeit,
die Giite einer Konstruktion festzustellen und gegebenenfalls Grundlagen fiir
Anderungen zu gewinnen. Der Priifstandversuch steht daher sowohl bei Trieb-
werkserprobungen fiir die Grundlagenforschung als auch bei der Entwicklung
von Prototypen und Serienausfithrungen von Triebwerken im Mittelpunkt des
Interesses. Hier zeichnen sich Fortschritte und Erfolge zuerst ab.

Der ,,heie'* Betrieb auf einem Priifstand fiir Raketentriebwerke fordert
jedoch unbedingt die Beriicksichtigung umfassender SicherheitsmaBnahmen fir
das Priifstandpersonal. Das beginnt schon bei der Handhabung der Treibstoffe,
die héufig recht unangenehme Eigenschaften haben (Zerfallsneigung, hohe
chemische Aktivitat usw.). Das mit ihrem Umgang betraute Persqnal muBl daher
strengstens nach bestimmten Verhaltensregeln arbeiten und ist in der Praxis

Bild 9.2 Treibstoffbehdlter in separaten Bozen

meist noch durch Spezialkleidung geschiitzt. Fiir eine absolute Trennung der
Treibstoffkomponenten vor ihrem Zusammentreffen in der Brennkammer ist
peinlichst Sorge zu tragen. Man bringt sie daher getrennt in besonders gesicherten
Anlagen unter, die in ausreichender Entfernung vom Priifstand liegen miissen.
Lediglich ein kleiner Vorrat, meist gerade so viel, wie fiir den beabsichtigten
Versuch benétigt wird, wird in den zum Priifstand gehérenden Treibstoffbeh:il-
tern untergebracht, die ihrerseits wieder in gesicherten Spezialabteilungen des
Priifstandkomplexes eingebaut sind (Bild 9.2). Eine schematische Darstellung
einer solchen Priifstandanlage zeigt Bild 9.3. Die einzelnen Abteilungen sind durch
hinreichend dicke Betonwinde voneinander getrennt. Mit Ausnahme des Steuer-
und MeBraums, in dem sich das Priifstandpersonal befindet, sind alle iibrigen
Abteilungen wenigstens nach einer Seite offen, um bei ernsthaften Zwischen-
fillen (explosive Reaktionen) Sprengwirkungen zu verhindern. Aus dem gleichen
Grund haben diese Boxen auch nur eine sehr leichte Dachkonstruktion. Bei
Einhaltung der Sicherheitshestimmungen lassen sich aber durchaus mehrere
Priifstandanlagen zu rdumlich geschlossenen Einheiten zusammenfassen (Bild 9.4).
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Das zu priifende Triebwerk wird im eigentlichen Priifraum auf eine besondere
Halterung montiert. Die Bedienung wird von einem durch hinreichend dicke
Betonwinde geschiitzten Steuer- und MeBraum aus iiber Fernleitungen vorge-
nommen. Das arbeitende Triebwerk kann vom Priifstandpersonal durch schmale
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Bild 9.3 Aufbauschema eines Ilorizontalpriifstands

Bild 9.4 Priifstandkomplex

Panzerglasfenster in der Wand zwischen Kontrollraum und Prifraum direkt
beobachtet werden. Bei besonders gefihrlichen Probeldufen erfolgt die Beob-
achtung zweckmiBig tiber Fernsehkameras oder Periskope. Die fiir die Auswer-
tung wichtigen Daten werden durch MeBfihler an die Zentrale ibertragen.

18 Mielke, Rakelentechnik
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Bild 9.5 Groferer Vertikalpriifstand
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Die anzeigenden Gerite befinden sich ebenfalls im Kontrollraum und werden
wihrend des Versuchs entweder durchgehend gefilmt, oder die Registrierung
erfolgt iiber Oszillographen. Fiir besonders groBe Triebwerkseinheiten bevor-
zugt man meist Vertikalprifstiande (Bild 9.5). Diese werden hiufig so ausgelegt,
daB sich sogar die vollstindige Rakete in dem Halterungsgeriist unterbringen
liBt. Der manchmal 30 bis 40 m lange Feuergasstrahl dieser Triebwerke mit 50,
100, ja sogar 200 und mehr Megapond Schub wird haufig in einen wassergekiihlten
Betonschacht gerichtet. Der von diesen Hochstleistungstriebwerken verursachte
Lirm ist unvorstellbar und zwingt zu einem Aufbau der Versuchsanlage auBer-
halb normal besiedelter Gebiete.

Zur Instrumentierung fiir Messungen am arbeitenden Triebwerk kann nur
ein allgemeiner Uberblick iiber gewisse Standardmessungen gegeben werden.
Selbstverstindlich ist die Aufgabenstellung (Entwicklung oder Serienfabrikatprii-
fung) von entscheidendem EinfluB auf die Ausriistung des Priifstands mit MeB-
instrumenten. Zu den Standarduntersuchungen gehoren Messungen folgender
Grofen:

1. Kriafte (Triebwerksschub, Strahlwirkungen),

2. Durchsitze (Brennstoff, Oxydator, heie und kalte Gase), v

3. Driicke (Brennstoffsystem, Oxydatorsystem, Pumpenaggregat, Brenn-
kammer, Ziindanlage),

4. Temperaturen (Brennkammerwandung, Ausstromdiise, Treibstoff, Kiihl-
mittel, Generator),

5. Funktionsabldufe (Ventilbetitigung, Ziindmechanismus, Druckschalter-
funktionen),

6. Beanspruchung durch Schwingungen (Tanks, Leitungssysteme, Brenn-
kammer).

Bei den Messungen sind im allgemeinen Summenwerte und Augenblickswerte
zu unterscheiden. Als Beispiel fiir einen Summenwert sei der Treibstoffverbrauch
iiber die gesamte Brennperiode hinweg erwihnt. Die Messung von Augenblicks-
werten erfordert zwar kompliziertere MeBeinrichtungen, liefert jedoch die wert-
volleren Arbeitsgrundlagen. Zur Erfassung von Vorgingen mit zeitlicher Ande-
rung eignen sich natiirlich nur Messungen von Augenblickswerten, so vor allem
bei Untersuchungen in der AnlaBphase des Triebwerks.

Schub- und Durchsatzmessungen stehen im Vorder-
grund. Zur Messung des Triebwerkschubs wird ent-
weder die Brennkammer oder das vollstindige Trieb-
werk so in die Halterung auf dem Fundament des
Priifbocks eingefiigt, daB es eine gewisse Bewegungs-
freiheit in Schubrichtung behilt. Die Schubkraft wird
dann durch hydraulische oder pneumatische Zwischen-
elemente auf den eigentlichen Schubindikator iiber-  Bjld 9.6 Kraftmefdose
tragen. Die Bewegung des laufenden Triebwerks soll 1 MeBspalt; 2 Spule;
moglichst unter Vermeidung duBerer Widerstands- 3 Stauchkdrper
krifte vor sich gehen. Als bewihrte Schubindikatoren
gelangen sowohl induktive KraftmeBdosen (Bild 9.6) als auch alle Arten elek-
trischer DruckmeBdosen (piezoelektrische, magnetoelastische, kapazitive) zur
Anwendung. Das Prinzip eines Zwischenelements zur hydraulischen Uber-
tragung der von der Triebwerkhalterung aufgenommenen Schubkraft auf einen

18
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Schubindikator zeigt Bild 9.7. In den Fillen, wo es nicht auf die Erfassung
kurzzeitiger Schubinderungen ankommt, lassen sich auch mechanische Feder-
kraftmesser (Dynamometer) oder Massenpendel als Schubkraftanzeiger ver-
wenden. Die Registrierung schneller Anderungen muB jedoch unter Verwendung
elektrischer DruckmeBdosen und Ubertragung des MeBstroms auf einen Oszillo-
graphen erfolgen. Allerdings ist dabei darauf zu achten, daB mechanische Eigen-
schwingungsfrequenz des Druckindikators und Eigenfrequenz
des MeBstroms hinreichend hoch iiber den zu erfassenden zeit-
lichen Anderungen (Schwingungen) liegen.

Bild 9.7 Hydraulische Schubiibertragung
1 Stempel (am Priifbock fest); 2 Raum fiir Druckflissigkeit;
3 Stempel (beweglich mit Triebwerk);
4 Leitung zum Schubindikator; 5 Dichtung

Bild 9.8 Prinzip des induktiven
Schwimmer-Mengenmessers

1 Druckgaszufithrung; 2 Schwimmer;
3 Eisenkern; 4 Tauchspule;

5 Flussigkeitsablauf

\

NN\

Die exakte Bestimmung des Treibstoffdurchflusses in den Brennkammerzu-
leitungen ist bislang eine meBtechnisch nur wenig befriedigend l6sbare Aufgabe.
Darum behilft man sich hiufig noch mit der einfachen Differenzbildung zwischen
Gewicht oder Volumen des Inhalts der Treibstoffbehilter vor und nach dem
Versuch. Mit dieser Methode 1aBt sich natiirlich nur der mittlere Verbrauch je
Zeiteinheit bestimmen. Zwischenwerte lassen sich dadurch erfassen, daB das
Gewicht derTreibstoffbehilter samt abnehmendem Inhalt kontinuierlich registriert
wird. Aber auch hier sind alle direkten Verfahren zur Erlangung von genauen
Augenblickswerten — maoglichst iiber elektrische Anzeige und Registrierung —
wertvoller. Die in den Zuleitungen verwendeten DurchfluBmesser bieten viele
Méglichkeiten zu unerwiinschten Storeffekten. Das Prinzip eines induktiven
Schwimmer-Mengenmessers (nach H.G. Mebus) zur laufenden elektrischen An-
zeige der in einem Treibstoffbehilter befindlichen Fliissigkeitsmenge ist in Bild 9.8
dargestellt.

Druckmessungen in den Treibstoffzuleitungen lassen sich relativ einfach mit
Hilfe der schon genannten DruckmeBdosen durchfithren. Dabei ist vor allem die
Kontrolle des Einspritzdrucks wichtig. Eine unmittelbare und gleichzeitig
geniigend genaue Messung des Brennkammerdrucks ist kaum moglich, weil die
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hohen Temperaturen der Verbrennungsprodukte zu vielen schwer bestimmbaren
Einfliissen auf das Indikatororgan fiithren. Eine indirekte Moglichkeit zu seiner
Bestimmung besteht in einer rechnerischen Ableitung aus Einspritzdruck,
Durchsatz und einigen anderen erfaBbaren Faktoren.

Die Temperatur des Kiihlmittels wird mit Thermoelementen ermittelt. Das
gleiche gilt auch fir die Messung der Brennkammerwandtemperatur auf der
Kiihlmittel- und auf der Feuerseite, weil es hochhitzebestindige Thermoelemente
gibt. Sind solche nicht verfiigbar, so kann man sich rechnerisch behelfen, indem
die Temperaturerh6hung des Kiihlmittels gemessen und die Warmeleitfihigkeit
des Wandmaterials und des Kiihlmittels beriicksichtigt wird. GréB8er sind die
Schwierigkeiten fiir direkte Messung der Verbrennungstemperatur. In Anbetracht
der zumeist hohen Temperaturwerte (weitaus héher als 2000°C) kommen allein
noch optische Methoden (Pyrometer, Spektroskopie) in Frage. Weil diese Metho-
den sich aber fast ausschlieBlich auch nur auf Untersuchungen im austretenden
Feuergasstrahl anwenden lassen, ergeben sich auf diesem Wege nur Anniherungs-
werte fiir die Temperaturverhiltnisse in der Brennkammer. Mit dhnlichem Aus-
sagewert 1iBt sich aber auch hier wieder rechnerisch vorgehen. So kann bei-
spielsweise aus dem spezifischen Treibstoffverbrauch in Verbindung mit dem
Expansionsverhiltnis auf die Verbrennungstemperatur geschlossen werden.

Sind die Priifstandversuche fiir das gesamte Antriebssystem mit. zufrieden-
stellenden Ergebnissen abgeschlossen, so erfolgt meist der Zusammenbau mit dem
Raketenkérper und seinen Hilfsanlagen. Dessen aerodynamische Eigenschaften
sind zuvor in Windkanalversuchen eingehend untersucht worden, eventuell
unter Verwendung von Modellen. Hiufig unterwirft man kleinere Gerite, vor allem
Raketenwaffen, noch besonderen Untersuchungen und Belastungsproben, um
das sichere Funktionieren aller Einbauelemente auch unter schwierigen duBeren
Bedingungen, wie Staubeinwirkungen oder sehr niedrige Temperaturen, sicher-
zustellen. Die endgiiltige Entscheidung iiber die Frage, ob das fertige Gerit die
geforderten Eigenschaften im Einsatz zeigt, fillt dann bei den Freiflugversuchen
auf einem Raketenversuchsfeld.

9.2 Raketenversuchsfeld und Flugerprobung

Fir die Flugerprobung von Raketen gelten naturgemiB die gleichen Richt-
linien betreffs der SicherheitsmaBnahmen wie auf den Priifstinden fir Trieb-
werkserprobung. Dariiber hinaus ergeben sich aber noch viele zusitzliche Not-
wendigkeiten einer speziellen Verfahrensweise, die der Tatsache zuzuschreiben
sind, daB die Gerite hier vertikal und horizontal frei beweglich sind. Diese
Notwendigkeiten betreffen vor allem die Auswahl der geographischen Lage des
Versuchsfeldes, seine rdumliche Ausdehnung und den Schutz des Versuchs-
personals.

VerhiltnismiBig anspruchslos ist in dieser Hinsicht die Erprobung kleinerer
Raketen (Raketenwaffen). Hier begniigt man sich meist mit der Auswahl eines
einigermaBen isolierten Startplatzes in wenig besiedelten Kiistengebieten und
Verlegung der Flugbahn iiber eine entsprechende Meeresstrecke. Unter Um-
stinden 1aBt sich sogar von besonderen Schutzvorrichtungen fiir das Versuchs-
personal absehen. Ein Teil der Kontrolle des fliegenden Gerétes erfolgt meist
optisch (Telekamera, Kinotheodolit) vom Boden aus. Im Versuchsflugkdrper
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gemessene Werte werden iiber eingebaute MeBwertsender der Bodenstelle
gemeldet. Legt man die Flugstrecke nur iiber Land, so sorgt man meist fiir
Fallschirmriickfiihrung des Versuchsgerites oder zumindest seiner wertvolleren
Teile. Fiir Spezialzwecke kann aber auch die Erprobung unter Verwendung eines
Flugzeugs als fliegender Kontrollstand vorgenommen werden.

Die Anspriiche in bezug auf duBeren Aufwand wachsen naturgemiB enorm an,
wenn man zur Flugerprobung von groBen Hohen- und Fernraketen mit Fliissig-
keitstriebwerken iibergehen will. Der Start derartiger Hochstleistungsraketen
ist zur Zeit noch immer ein sehr kompliziertes und in vieler Beziehung auch
sehr kritisches Unternehmen. Von Versagern in der Startphase sei dabei ganz
abgesehen. Selbst wenn militarische Fernraketen im Versuch ohne Kampfladung
starten und der Start storungsfrei verliduft, so hat der Aufschlag des zuriick-
kehrenden Gerdtes auf der Erdoberfliche eine groBe zerstérende Wucht. Das
gleiche gilt fiir die Riickkehr von Zelle und Triebwerk bei Héhenraketen. In der
Praxis muf auBerdem immer mit der Moglichkeit von Fehlstarts gerechnet
werden. Ein Versagen des Triebwerks oder der Steueranlage fiihrt dann dazu, daB
die Rakete entweder schon unmittelbar am Startplatz oder in der Nidhe desselben
zu Boden kommt oder irgendwo zwischen Start und Ziel abstiirzt. Aus den ge-
nannten und noch einigen anderen Griinden erweist es sich also als zweckmiBig
und notwendig, die Versuchsfelder fiir GroBraketen moglichst in unbesiedelte
Gebiete zu legen. Meist verwendet man Kiistenstartplitze (erstmalig in Peene-
miinde im GroBmafstab praktiziert) und liB8t Mittel- und Langstreckenraketen
iiber weite Meeresstrecken fliegen.

Bei der Zerstorung der Rakete ist damit zu rechnen, daB der gesamte noch vor-
handene Treibstoff explodiert, was bei einer Menge von einigen zehn Tonnen zu
verheerender Wirkung fiihrt. Auslésung und Uberwachung der Startphase
erfolgen aus einem Spezialbetonbunker, der aus diesem Grund iiberschwer
armiert sein muB. Durch FernmeBleitungen stehen bis zum Abheben der Rakete
die Kontrollgerite im Bunker mit den entsprechenden MeBgeriiten in der Rakete
in Verbindung. Spiter erfolgen Riickmeldungen drahtlos. Kontrolliert werden
die wichtigsten Triebwerksfunktionen sowie Steuer- und Lenkeinrichtungen. Bei
Steuer- und Lenkversagern kann gegebenenfalls vom Bunker aus iiber Funk die
Rakete in der Luft zerstért werden.

Um Fehlstarts moglichst auszuschlieSen, geht dem Start einer GroBrakete eine
Reihe griindlicher Priifungen des vorbereiteten und schon auf der Startplattform
stehenden Gerites voraus. In vielen Fillen wird sogar mit der fest an die
Plattform gefesselten, vollgetankten Rakete ein Brennversuch iiber die volle
Betriebszeit durchgefiihrt, um ein abschlieBendes Urteil iiber das Triebwerk-
system zu erhalten. Einzig die Nutzlast fehlt dabei in der Raketenausriistung.
Nach diesem Standversuch erfolgt eine weitere, letzte Uberpriifung der Gesamt-
anlage. AbschlieBend wird die Nutzlast eingebaut und die Rakete fiir den Freiflug
betankt. Bei allen Antrieben mit fliissigem Sauerstoff als Oxydator muB der
Zeitraum vom Einfiillen des Sauerstoffs bis zum Start so kurz als irgend még-
lich gehalten werden, um gréBere O4-Verluste zu vermeiden. Zugleich wichst mit
zunehmender Startverzogerung die Gefahr der Vereisung von Ventilen und
Regelorganen.

Zur Erlangung wichtiger Daten iiber die Flugbahn und zum Studium des Ver-
haltens des Geriites in seiner Bahn kann die Verfolgung einer freifliegenden
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Bild 9.9 Spezial-Spiegelleleskop zur optischen Bahnvermessung
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GroBrakete zusitzlich vom Boden aus sowohl mit optischen Mitteln (Tele-
kamera, Kinotheodolit) als auch mit Radar durchgefiihrt werden. In der
Praxis setzt man meist mehrere Beobachtungsstationen von jeder Art ein. Radar
ist zwar wetterunabhingig, erreicht jedoch nicht die Genauigkeit der optischen
Vermessung. Wegen der groBen Hohen und Entfernungen reichen bei den opti-
schen Geriten die gewohnlichen Teleoptiken nicht mehr aus. Deshalb findet man
auf Raketenversuchsfeldern optische Gerite fiir Bahnvermessung, die im Prinzip
und duBeren Aufbau astronomischen Fernrohren mit angesetzten Kameras ent-
sprechen. Als besonders vorteilhaft haben sich dabei optische Systeme nach Art
der Newton- und Cassegrain-Reflektoren (Bild 9.9) erwiesen.



10 Raketentechnik und Astronautik

Die Verkniipfung der Begriffe Raketentechnik und Astronautik liBt sich,
wenn man will, als Programm fiir die Erfillung eines ehemals utopischen Wunsch-
traums charakterisieren, sie konnte aber auch als selbstindiges, logisches End-
glied einer technischen Sonderentwicklung angesehen werden. Vom historischen
Standpunkt aus ist es natiirlich nicht zu leugnen, daB es zuerst das Suchen nach
einem geeigneten Antriebssystem fiir den Weltraumflug war, das die Verbindung
beider Begriffe schuf. Aber aus der gegenwirtigen Entwicklung heraus konnte
man mit einer gewissen Berechtigung diese Beziehung auch anders deuten. Sieht
man ndmlich die bisher erzielten Erfolge der Raketentechnik als fortschreitende
Entwicklung der technischen Praxis an, so ergibt sich die Feststellung, daB allein
schon eine weitere Steigerung der Leistung von Raketentriebwerken zur Raum-
fahrt (Astronautik) filhren muB, selbst wenn man bisher an eine derartige Mog-
lichkeit iiberhaupt noch nicht gedacht hitte! Diese verbliffende, aber durchaus
zwingende SchluBfolgerung ergibt sich aus der Tatsache, daB schon die Bahnen
von Flugkérpern mit Geschwindigkeiten wenig oberhalb 8 km/s unter gewissen
Bedingungen (Satellitenproblem) nicht mehr auf die Erdoberfliche zuriick-
fithren, und bei einer Steigerung der Geschwindigkeit iiber 11 bis 12 km/s hinaus
wird eine antriebslose Riickkehr grundsitzlich unméglich. Eine Rakete mit einer
BrennschluBgeschwindigkeit iiber 12 km/s wird kraft der Naturgesetze zum
astronautischen Flugkorper, unabhingig davon, ob dem ein besonderes ideelles
Streben nach Raumfahrt vorausgegangen ist.

Auf diese Konsequenz fiir die moderne Raketentechnik hat besonders E.
Sdinger wiederholt hingewiesen. Selbstverstindlich stellt auch er dabei nicht die
Prioritat des Raumfahrtgedankens ,,klassischer'* Priagung in Abrede. Es kommt
vielmehr darauf an zu zeigen, daB die Entwicklung zur Raumfahrt aus sachlicher
Konsequenz folgt und nicht mehr allein als Tummelfeld verstiegener wissen-
schaftlicher Extravaganz angesehen werden darf, unabhingig von den heute
kaum zu iiberblickenden Méglichkeiten zur entscheidenden Vertiefung wissen-
schaftlicher Erkenntnisse durch Forschungen im freien Weltraum und ihrer
friedlichen Anwendung auf die Ausgestaltung des menschlichen Daseins. Der
gegenwirtige Stand der Entwicklung fordert also geradezu ein Bekenntnis zur
Raumfahrt und damit riickwirkend zur friedlichen, wissenschaftlichen Nutzung
der Raketentechnik, denn die Phase der militirischen Raketentechnik wird in der
Entwicklung der menschlichen Gesellschaft nur eine Episode bleiben. Ob die
kommende Raumfahrt von der einen oder anderen Seite her betrachtet werden
sollte — die iiberragende Bedeutung der Raketentechnik wird nachhaltigst
unterstrichen. Man kann daher in gewisser Hinsicht diese Uberlegungen auch
umkehren. Das heiBt, wer ,,Astronautik‘‘ oder,,Raumfahrt* oder,,Weltraumflug’
sagt und ernstgenommen werden will, muB zuerst ,,Raketentechnik‘‘ sagen! Fiir
jeden, der an einer praktischen Verwirklichung der Raumfahrt interessiert ist

19 Mielke, Raketentechnik
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wird somit die Beschiftigung mit der Raketentechnik zu einer unbedingten
Notwendigkeit. Eine Diskussion austronautischer Zielsetzungen bleibt ohne die
entsprechende reale Einschitzung raketentechnischer Moglichkeiten eine Ge-
dankenspielerei.

Mit anderen Worten, die Beziehungen zwischen Raketentechnik und Astro-
nautik sind in vieler Hinsicht so eng und unlésbar, daB eine Diskussion spezieller
astronautischer Projekte ohne griindliche raketentechnische Studien gar nicht
erst erfolgen sollte. Andererseits sind aber die Ziele der Astronautik so weit
gespannt, daB man Binde fiillen wiirde, wollte man auch nur einigermaBen zu-
friedenstellend auf das Verhiltnis Astronautik—Raketentechnik eingehen. Hinzu
kommt, daB man bei den meisten heute diskutierten Projekten noch immer in
vielen Punkten stark spekulative Gedanken und Voraussetzungen einfithren mu8,
wodurch der wissenschaftliche Wert derartiger Betrachtungen nur relativ ist.
Die Griinde dafiir sind verschiedener Natur; nicht zuletzt ist aber einfach die
noch ziemlich mangelhafte Breite und Tiefe an speziellen Kenntnissen und Er-
fahrungen iiber Weltraumbedingungen verantwortlich. Unter Beriicksichtigung
dieser Tatsachen und weil in der Gesamtheit der vorliegenden Ausfiihrungen
eigentlich nur die Grundlagen der reinen Raketentechnik erliutert werden
sollten, wird hierauch von einer eingehenden Darstellung astronautischer Probleme
und bestimmter Projekte sowie deren raketentechnischer Basis Abstand genom-
men. Auf cinige allgemeine, abrundende Bemerkungen wird jedoch nicht ver-
zichtet.

AusschlieBlich von den weiteren Fortschritten der Triebwerkstechnik wird es
abhingig sein, in welchem Umfang zukiinftig anspruchsvollere astronautische
Unternehmungen durchgefiihrt werden kénnen. Die Bedeutung aller anderen
technischen und wissenschaftlichen Hilfen soll damit auf keinen Fall der Trieb-
werkstechnik gegeniiber herabgesetzt werden. Aber schlieBlich mu8 man bei GroB-
unternehmungen (bemannte Experimentalsatelliten, bemannte GroBsatelliten,
bemannter Mondflug und interplanetare Fliige) immer mit ganz erheblichem
Totlastaufwand rechnen. Dieser kann aber nur bewiltigt werden, wenn absolut
betriebssichere Triebwerkssysteme hoher und héochster Leistung zur Verfiigung
stehen. Die Betonung liegt dabei auf ,,absolut betriebssicher*‘, denn bemannte
Raumfliige sollten aus wissenschaftlichem VerantwortungsbewuBtsein niemals
als Glicksspiel angelegt werden. Doch auch bei Unternehmungen mit gréBeren
unbemannten Raumflugkérpern wird man den Faktor Betriebssicherheit unbe-
dingt gebithrend beachten miissen, weil sie materiell und ideell immerhin recht
bedeutende Werte reprisentieren. Die Forderung nach Betriebssicherheit diirfte
auf Grund des sehr komplizierten Aufbaus des Raumfahrzeugs sowie der viel-
faltig verkniipften Funktionen seiner Einrichtungen nicht gerade zu den unbe-
deutendsten Problemen der zukiinftigen Entwicklung gehéren.

Von den raketentechnischen Antriebsverfahren wurde bisher im wesentlichen
nur das Prinzip der thermochemischen Triebwerke betrachtet. Wie schon erwihnt,
gibt es jedoch noch verschiedene andere Verfahren zur Erzeugung eines Antriebs-
strahls. Diese anderen Verfahren kénnte man gemeinsam unter dem Begriff
physikalische Antriebssysteme zusammenfassen. Einige Hinweise auf die elemen-
taren Funktionsprinzipien dieser Atom-, Ionen- und Photonentriebwerke wurden
schon in Abschn. 2.7 gegeben. Es wird hier nochmals darauf hingewiesen, daB
die ausschlieBliche Bevorzugung der thermochemischen Triebwerke in diesem
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Buch einen gewichtigen Grund hatte. Nach der Ansicht maBgeblicher Raketen-
techniker wird das thermochemische Triebwerk unter Umstinden noch fiir
mehrere Jahrzehnte eine bedeutende Rolle in der Astronautik spielen. Von den
anderen Antriebssystemen liegen nidmlich zur Zeit noch keine befriedigenden
Entwicklungsergebnisse vor, die einen praktisch brauchbaren und 6konomischen
Raketenantrieb auf der einen oder anderen Basis fiir die nichsten Jahre erwarten
lassen.

Fiir alle physikalischen Antriebssysteme ist der Umstand wichtig, da8 man
sie wohl kaum jemals von der Erdoberfliche aus einsetzen kann (Strahlungs-
gefihrdung usw.). Daher bliebe auch dann noch dem thermochemischen Raketen-
antrieb die Aufgabe, den Ubergang von der Erdoberfliche zum Bereich des kos-
mischen Raums zu ermoglichen, in dem andere Triebwerke gefahrlos eingesetzt
werden ‘kénnen. Der Entwicklung héchstleistungsfiahiger und absolut betriebs-
sicherer Triebwerke auf thermochemischer Basis kommt daher auch fiir die
Zukunft die allergroBte Bedeutung zu. Mit welcher Sorgfalt das in der Raketen-
technik fithrende Land, die Sowjetunion, gerade dem Problem der Betriebssicher-
heit von Hochleistungs-Gasdruckraketen nachgeht, demonstrieren die bisher
erfolgreich aufgelassenen Sputniks. Vor allem die weitgehend dhnlichen Bahn-
einlaufparameter lassen erkennen, daB sowohl Antriebs- als auch Steuerungs-
systeme betont auf Betriebssicherheit ausgelegt sind. Eine so vielseitige und
hochspezialisierte meBtechnische Ausriistung wie beispielsweise in Sputnik IIT
kann selbstverstindlich nur dann ihren Zweck voll erfiillen, wenn projektierter
und wirklicher Bahnverlauf iibereinstimmen, weil gewisse Instrumente gleich
speziell auf wahrscheinlich vorzufindende Bedingungen hin konstruiert werden.

Ein sehr wesentlicher Faktor der Astronautik ist der Beschleunigungsandruck
wihrend der Antriebsphase des Raumflugkérpers. Beim bemannten Raketen-
flug wird durch ihn eine definierte Grenze fiir das MaB der moglichen Beschleuni-
gung gegeben. Diese darf optimal nur so bemessen sein, daB Schidigungen der
lebenden Insassen oder starke Beeintrachtigungen ihrer physiologischen und
psychischen Konsistenz unbedingt vermieden werden. Einschligige Vorarbeiten
und Untersuchungen zu dieser und dhnlichen Fragen gehéren in den Bereich der
Raumfahrtmedizin, deren weitere Entwicklung von grundlegender Bedeutung
fiir das Problem des Menschenfluges in den Kosmos ist. Auch auf diesem Gebiet
wird besonders in der Sowjetunion auBerordentlich weitblickend und sorgfaltig
schon seit Jahren gearbeitet. Das Experiment mit der Polarhiindin Laika in
Sputnik II bildete in dieser Reihe einen in allen Punkten wohlvorbereiteten und
folgerichtigen ersten Hohepunkt. Im allgemeinen hat sich bei entsprechenden
Versuchen ergeben, da man bei zukiinftigen bemannten Raumfliigen wohl
kaum iiber eine linger anhaltende Andruckbelastung von optimal 4 bis 6 g wird
hinausgehen kénnen. Es wird kurz daran erinnert, da man in der Astronautik
die GroBe des wirksamen Andrucks gern in Vielfachen des Wertes g (Fallbe-
schleunigung) angibt. Daraus ergibt sich fiir einen Kérper in einer mit 4 g im
kraftefreien Raum beschleunigten Rakete eine Andruckkraft vom &4fachen
Betrag seines Normalgewichts an der Erdoberfliche. Um gewisse Sicherheiten
zu haben, wird man wohl noch unterhalb der genannten Werte bleiben. Kurz-
zeitig wurden von Versuchspersonen jedoch schon 30 bis 40 g ertragen. Aber auch
beim unbemannten Raumflug wird man die Gerédte nicht mit beliebig groBer
Startbeschleunigung ablassen konnen, so vorteilhaft dies aus verschiedenen

19¢
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Griinden auch wire. Hier sind Festigkeitsgrenzen des Werkstoffs (Leichtbau-
weise!) und Fragen der Funktionssicherheit eingebauter elektronischer und
sonstiger Hilfsgerate ausschlaggebend.

Auf die vielseitigen Erscheinungen, die sich aus der bei antriebslosem Flug
auftretenden Schwerelosigkeit ergeben, soll hier nicht weiter eingegangen werden,
weil sie nicht als positive Folge der Triebwerksfunktion zu betrachten sind. Sie
gehoren vielmehr gleichfalls dem Gebiet der Raumfahrtmedizin an und nicht
dem der Raketentechnik. Die Meinungen der Fachleute gehen zudem noch ziem-
lich dariiber auseinander, welchen EinfluB die linger anhaltende Schwerelosigkeit
auf den.menschlichen Organismus ausiiben wird. Ein iibertriebener Optimismus,
der das Befinden im Zustand der Schwerelosigkeit als ,,herrlich*‘ oder ,,traum-
haft’* und die dazugehorigen Erlebnisse als ,,amiisant’‘ ansehen méchte, diirfte
jedoch auf jeden Fall unzutreffend sein.

Ahnlich liegen die Verhaltnisse fiir eine Beurteilung der Einfliisse, die durch
die verschiedenen Arten der kosmischen Strahlung und meteoritischen Materie
bei bemannten Raumfliigen in Erscheinung treten werden. Mit absoluter Sicher-
heit 148t sich auch hier heute noch kein abschlieBendes Urteil bilden. Es scheint
lediglich, daB die Meteoritengefahr bislang etwas iiberschitzt wurde, wihrend
dafiir die Strahlungswirkung in einem Raumschiff wesentlich wirksamer aus-
fallen wird, als man noch vor wenigen Jahren abschatzte. Dies gilt zumindest fiir
den Strahlungsanteil, der zu Lasten der primiren Ultrastrahlung geht. Es ist
unter Umstinden denkbar, daB sich die Strahlungsgefahr als so bedeutend fiir
den menschlichen Organismus erweist, daB vorliufig an einen bemannten Raum-
flug aus wissenschaftlicher Verantwortlichkeit nicht gedacht werden kann. Aber
selbst wenn dies der Fall sein sollte, so wiirde damit durchaus nicht das Ende
des Raumfahrtgedankens verbunden sein, denn wie dem auch sei, Raumfahrt
ist kein Programm unbefriedigter Abenteuersucht, sondern ein bedeutender Teil
der zukiinftigen Entwicklung von Wissenschaft und Technik. Daher wird es im
Endeffekt vollig gleichgiiltig sein, ob der Mensch selbst direkt in seinem frei
durch den Raum fliegenden kosmischen Laboratorium sitzt oder aber eine
hochstentwickelte Technik der Automatisierung und Fernmessung dafiir sorgt,
daB der Mensch ungefihrdet auf der Erde verbleiben kann, trotzdem aber die
gewiinschten Angaben aus dem kosmischen Raum gemeldet erhilt. Es wire
unwissenschaftlich und darum schédlich, wollte man Astronautik nur wegen der
eventuellen Moglichkeit des bemannten Raumfluges als erstrebenswertes Zu-
kunftsziel technisch-wissenschaftlicher Entwicklung ansehen.

Ein weiterer negativer Faktor des bemannten interplanetaren Fluges ist das
Zeitproblem. Unter Zeitproblem seien hier die unter Beriicksichtigung der gewohn-
lichen Kepler-Newton-Bahnmechanik resultierenden Flugzeiten von Planet zu
Planet verstanden. Thermochemische Triebwerke kénnen aus energetischen
Griinden nur einen Einflug in sogenannte Ubergangsellipsen erméglichen. Das
heiBt, nach relativ kurzer Antriebszeit auf der Einflugbahn wird der Rest des
Weges antriebslos in der Ubergangsbahn zuriickgelegt. Zwangslaufig sind damit
unangenehm lange Flugzeiten verbunden. Im einzelnen sei auf eine Darstellung
der Verhiltnisse verzichtet; festgehalten zu werden verdient lediglich, daB auch
unter den giinstigsten Bedingungen Reisezeiten von mehreren hundert Tagen
zu erwarten sind. Die vielseitige Problematik eines derartigen Unternehmens
liegt auf der Hand. Ob eine Moglichkeit besteht, diese ungiinstigen Verhiltnisse
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durch entsprechend leistungsfihigere physikalische Antriebssysteme (Atom-,
Ionen-, Photonenraketen) entscheidend zu verbessern, hingt vorldufig noch von
rein praktischen Fragen zur Entwicklung derartiger Antriebe ab. Mit thermo-
chemischen Triebwerken VorstéBe in fremde Sonnensysteme oder gar ferne
MilchstraBensysteme ausfiihren zu kénnen, wird fiir immer unméglich bleiben.

Die hidufig mehr oder weniger sachkundig diskutierten Aussichten auf einen
Raumflug mit angeniherter Lichtgeschwindigkeit durch Photonenantrieb ge-
héren heute noch weitgehend in den Bereich der physikalischen Spekulation.
Dies beeinfluBt natiirlich auch die daraus gefolgerten theoretischen Konsequenzen,
wie zum Beispiel der relativistischen Zeitdilatation.

Der Weg zu einer hochstentwickelten Raketentechnik (Photonenraketen) ist
heute noch nicht einmal in seinen wesentlichsten praktischen Ziigen zu erkennen.
Das Zeitalter der praktischen Astronautik hat am 4. Oktober 1957 unter Aus-
nutzung des thermochemischen Raketentriebwerks begonnen. Diesem Trieb-
werkstyp und den grundlegenden Prinzipien seiner Funktion wird auch in der
Zukunft maBgebliche Bedeutung in der weiteren Entwicklung der Raketen-
technik und Astronautik zukommen.



11 Literaturverzeichnis

Ziolkowski, K. E.: Eine Rakete in den kosmischen Raum. Kaluga: 1903 und 1924

Ziolkowski, K.E.: Erforschung der Weltenriume mittels RiickstoBantrieb.
Kaluga, Petersburg: 1913/14. ,

Goddard, R. H.: Eine Methode zur Erreichung groBter Héhen. Misc. Coll. Smiths.
Inst., Bd. 71, (1919), Nr. 2.

Oberth, H.: Die Rakete zu den Planetenriumen. Miinchen: R. Oldenbourg
1923.

Hohmann, W.: Die Erreichbarkeit der Himmelskérper. Miinchen: R. Oldenbourg
1925.

Valier, M.: Raketenfahrt. Miinchen, Berlin: R. Oldenbourg 1928.

Noordung, H.: Das Problem der Befahrung des Weltraumes — Der Raketen-
motor. Berlin: Schmidt u. Co. 1929.

Oberth, H.: Wege zur Raumschiffahrt. Miinchen: R. Oldenbourg 1929.

Zander, F. A.: Das Problem des Fluges mit Raketenapparaten (1. Aufl. 1932).
Moskau: Oborongis 1947 (russ.).

Sdnger, E.: Raketenflugtechnik. Miinchen: R. Oldenbourg 1933.

Frankl, F. I.: Zum Problem der inneren Ballistik. Techn. Aufz. Zentralinst. f.
Aerohydrodynamik, Nr. 52 (1934) (russ.).

Langemaak, G. E., u. W. P. Gluschko: Raketen — Ihr Aufbau und ihre Verwen-
dung. Moskau: Onti 1935 (russ.).

Frankl, F. I.: Zur Theorie der Laval-Diise. Nachr. Akad. Wiss. UdSSR, Math.
Ser., Bd. 9 (1945) (russ.).

Ziolkowski, K.E.: Arbeiten auf dem Gebiet der Raketentechnik. Moskau:
Oborongis 1947 (russ.).

Kondratjuk, J. W.: Die Eroberung des interplanetaren Raumes. Moskau:
Oborongis 1947 (russ.).

Sternfeld, A.: Der Flug in den Weltraum. Moskau: Gostechisdat 1949 (russ.).

Gilsin, K. A.: Raketenantriebe. Moskau: Oborongis 1950 (russ.).

Stemmer, J.: Raketenantriebe. Ziirich: Schweizer Druck- und Verlagshaus AG
1952.

Puschmann, G.: Die Grundziige der technischen Warmelehre, 13. Aufl. Leipzig:
Fachbuchverlag 1953.

Bolgarski, A. W., u. W. K. Stschukin: Arbeitsprozesse in Fliissigkeitsraketen-
triebwerken. Moskau: Oborongis 1953 (russ.).

Fitzer, E.: Die Entwicklung hochtemperaturbestiandiger Werkstoffe fiir die Luft-
und Weltraumfahrt. Sammelbd. d. V. IAK in Innsbruck 1954, S. 59—71.

Kieffer, R., u. F. Benesovsky: Gesinterte Hochtemperaturwerkstoffe. Sammelbd.
d. V. IAK in Innsbruck 1954, S. 210—220.

Sinjarew, G. B., u. M. W. Dobrowolski: Fliissigkeitsraketentriebwerke. Moskau:
Oborongis 1955 (russ.).



11 Literaturverzeichnis 287

Skripkin, W. A.: Die Uber- und Unterschallausstromung eines ebenen Gasstrah-
les aus einer parallelwandigen Diise nahe der Schallgeschwindigkeit. Appl.
Math. Mech., Bd. 19 (1955), S. 89—98 (russ.).

Sedow, L. I.: Theoretische Gasdynamik an der Moskauer Universitit. Sowjet-
wissensch., Naturw. Beitrige (1956), H. 1, S. 77—97.

Schmidt, E.: Thermodynamik, 6. Aufl. Berlin-Géttingen-Heidelberg: Springer-
Verlag 1956.

Faltin, H.: Technische Warmelehre, 3. Aufl. Halle: VEB Wilhelm Knapp Verlag
1956.

Feodosjew, W. I., u. G. B. Sinjarew: Einfithrung in die Raketentechnik. Moskau:
Oborongis 1956 (russ.).

Sutton, G. P.: Grundlagen des Raketenantriebs, 2. Aufl. New York: J. Wiley
and Sons Inc. 1956 (engl.).

Mielke, H.: Der Weg ins All. Berlin: Verlag Neues Leben 1957.

Ochosimski, D. E., u. T. M. Enejew: Einige Variationsaufgaben zum Start eines
kiinstlichen Erdsatelliten. Usp. fis. nauk, Bd. 63 (1957), H. 1, S. 5—32 (russ.).

Ochosimski, D. E.: Bestimmung der Lebensdauer eines kiinstlichen Erdsatel-
liten und Untersuchung der langzeitigen Stérungen seiner Bahn. Usp. fis.
nauk, Bd. 63 (1957), H. 1, S. 33—50 (russ.).

Taratinowa, G. P.: Uber die Bewegung eines kiinstlichen Erdsatelliten im
nichtzentralsymmetrischen Schwerefeld der Erde bei Beriicksichtigung des
Luftwiderstandes. Usp. fis. nauk, Bd. 63 (1957), H. 1, S. 51—58 (russ.).

Jegorow, W. A.: Uber einige Aufgaben der Dynamik des Fluges zum Mond.
Usp. fis. nauk, Bd. 63 (1957), H. 1, S. 73—117 (russ.).

Wauwilow, W. S.: Sonnenbatterien aus Silizium als elektrische Versorgungsquelle
von kiinstlichen Erdsatelliten. Usp. fis. nauk., Bd. 63 (1957), H.1, S.123 bis
129 (russ.).

Gringauz, K. I., u. M. Ch. Zelikman: Messung der Ionenkonzentration lings der
Bahn eines kiinstlichen Erdsatelliten. Usp. fis. nauk, Bd. 63 (1957), H. 1,
S. 239—252 (russ.).

Poloskow, S. M., u. T. N. Nasarowa: Untersuchung der festen Komponente der
interplanetaren Materie mittels Raketen oder kiinstlicher Erdsatelliten. Usp.
fis. nauk, Bd. 63 (1957), H. 1, S. 253—263 (russ.).

Balachowski, I.S., u. W. B. Malkin: Biologische Probleme des Raumfluges
(Ubers.). Naturw. Rundschau, Bd. 10 (1957), H. 5, S. 173—177.

Abramowitsch, G. N.: Angewandte Gasdynamik. Berlin: VEB Verlag Technik
1958.



12 Sachworterverzeichnis

A4-Rakete 164 ff.
Einspritzkopf 83
Forderanlage 139
Geriist 164
MeBkopf 159
Steuerung 258
Triebwerksteil 71, 165
Turbopumpenaggregat 164 f.

Abbrand, stoBweiser 74

Abdampfdiisen 181

Abfangjager 17, 217, 221

Abgangswinkel 188, 245

Abschaltung des Triebwerks 264

Abschalthauptstufe 171

Abschaltvorstufe 171, 264

Abtrennung, von Startraketen 212

Aerobee 178

aerodynamische Aufheizung 131,209,
250

aerodynamische Drehmomente 247

Aktivatoren 36, 53

aktiver Bahnabschnitt 245

aktive Zielsuchlenkung 254

Alkohole 54

Alphatron 162

Ammoniak 62

Ammoniumnitrat 43

Andruckkrifte 149

Anfangsmasse 25

Anilin 55, 178

Anregungsenergie 34

Anstellwinkel 246, 254

Antikoinzidenzzahler 159

Antriebsbahn 245

Antriebsbedarf 184

Antriebsvermogen 26, 184

Antriebszubehor 113

Apogiaum 187

Araldit 233

Arbeitsgas 34, 89

Arbeitsmedium 34

Artillerieraketen 230, 238
Astronautik 5, 11, 281
astronautische Geschwindigkeit, erste
184

Astronavigation 269

Atlas-Rakete 244

Atomrakete
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