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Zum Geleit

Seit dem ersten von Menschenhand geschaffenen kiinst-
lichen Erdsatelliten, dem sowjetischen Sputnik 1, der am
4."Oktober 1957 gestartet wurde, ist die Zahl der Raumflug-
kérper — der Satelliten und der Raumsonden — von Jahr zu
Jahr gestiegen. Nur wenige von ihnen sind in technischen
Einzelheiten und den mit ihrer Hilfe durchgefiihrten Auf-
gaben iiber den Kreis der Fachleute hinaus in der Offentlich-
keit bekannt geworden. Obwohl an diesen Meilensteinen der
Astronautik der zuriickgelegte Weg sichtbar geworden ist,
kann der ganze Umfang der Entwicklung nur richtig er-
messen werden, wenn man auch die Zwischenglieder be-
trachtet.

Das eingehende Studium der modernsten Technik, der Kos-
motechnik, sollte nicht allein auf den Kreis von Menschen
beschréinkt bleiben, der sich aus beruflichen Griinden oder
aus Liebhaberei mit der Astronautik beschéftigt; es wird
dariiber hinaus all denen empfohlen, die auf den verschie-
densten Gebieten der Technik fiir den technisch-wissen-
schaftlichen Fortschritt arbeiten.

Das vorliegende Typenbuch vermittelt in seiner zweiten er-
weiterten Ausgabe alles Wissenswerte Uber die bisherigen
Weltraumexperimente und deren technische Angaben, so-
weit sie erreichbar waren. Bereits die systematische Auswer-
tung dieser Angaben gibt einen guten Uberblick {iber die
technische Entwicklung. Daraus kénnen diejenigen, die es
angeht, die weiteren Studien ableiten.

Wenn in diesem Sinne das Typenbuch von recht vielen tech-
nisch und wissenschaftlich Interessierten gelesen wird, so
haben die Verfasser ihre Miihe und Arbeit nicht vergeblich
aufgewendet. Aber auch allen anderen kann das Buch um-
fassende Kenntnis tber die Flugkdrper, die von der Erde
in den umgebenden n&heren oder ferneren Weltraum ge-
bracht worden sind, vermitteln. Wenn daraus eine inten-
sivere Beschéftigung mit der Kosmotechnik entsteht, so wird
mit diesem Buch eine weitere Aufgabe erfiillt.

Mége die vorliegende Arbeit in diesem Sinne wirken.

Dr.-Ing. F. Ruhle
Président der
Deutschen Astronautischen Gesellschaft



Vorwort

Die rasche Entwicklung der Astronautik und besonders die
bahnbrechenden Leistungen der Sowjetunion auf diesem Ge-
biet haben innerhalb weniger Jahre dazu gefiihrt, daB heute
das Wissen um das Geschehen im Kosmos immer mehr zum
Bediirfnis des modernen Menschen geworden ist. Gerade die
duBerst schnelle Entwicklung der Raumfahrt aber macht es
schwierig, sich einen umfassenden Uberblick dariiber zu ver-
schaffen, was seit jenem 4. Oktober 1957, seit dem Start des
ersten kiinstlichen Erdsatelliten Sputnik 1, vor sich gegangen
ist, welche erstaunlichen, noch vor einigen Jahren utopisch
anmutenden Leistungen vollbracht worden, welche Raumflug-
kérper in den vergangenen sechs Jahren aktiver Raumfahrt-
forschung auf ihre Bahn gelangt sind.

Diesen Uberblick will das ,Typenbuch der Raumflugkérper” in
kurzer, gedréingter und allgemeinverstandlicher Form geben.
Bereits in der ersten Ausgabe von 1962 wurde versucht, die-
sem Ziel zu dienen. Das Unternehmen muBte jedoch auf
Grund des &uBerst knapp bemessenen Raumes, der damals
zur Verfligung stand, Stiickwerk bleiben.

Deshalb haben sich die Autoren entschlossen, das umfang-
reiche Material iiber sdmtliche Starts kiinstlicher Raum-
flugkérper neu und Ubersichtlich zu gliedern und in
wesentlich erweiterter und verbesserter Form darzustellen.
Das ,Typenbuch der Raumflugkdrper” ist als Nachschlage-
werk gleichermaBen fiir den interessierten Laien wie fiir den
Fachmann gedacht. Beide sollen das finden, was sie inter-
essiert. Der Laie darf auch manche ausfiihrliche Darstellung
tiber Einzelheiten der Aufgabenstellung und der Ausriistung
von Raumflugkérpern iiberschlagen, ohne daB er dadurch
den Uberblick iiber das Gesamtgeschehen verlére.

Einen Anspruch auf Vollstdndigkeit kann dieses Buch jedoch
bereits zum Zeitpunkt seines Erscheinens nicht mehr erheben.
Das liegt in der Natur der Sache, denn fast téglich werden
neue Raumflugkérper gestartet. Bis zum 31. Mai 1964 wurden
jedoch samtliche bekanntgegebenen Starts und Startver-
suche erfaBt.

Die Daten der Raumflugkérper wurden vorzugsweise den
offiziellen Kommuniqués der Institutionen entnommen, in
deren Auftrag oder Verantwortlichkeit die Starts erfolgten,
also der Akademie der Wissenschaften der UdSSR, der NASA,
der USAF usw. In den Féllen, in denen derartige offizielle
Verlautbarungen nicht zugdnglich waren, wurde auf Informa-
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tionen amtlicher Nachrichtenagenturen oder auf Veréffent-
lichungen in Fachpresse und Fachliteratur zuriickgegriffen.
Héufig weichen die in verschiedenen Publikationen genann-
ten Daten ein und desselben Raumflugkdrpers betréchtlich
voneinander ab, so daB es einer duBerst griindlichen Ana-
lyse und kritischen Priifung bedarf, die realen Angaben zu
finden beziehungsweise zu errechnen. So geht in den selten-
sten Fdllen aus den Bahndaten — sofern sie nicht aus den
schon angefiihrten offiziellen Kommuniqués stammen — her-
vor, um welche es sich handelt: um vorlgufige (unmittelbar
nach dem Start gemessene) Daten, um korrigierte Anfangs-
daten oder um Daten eines bestimmten spéteren Zeitpunkts,
zum Beispiel nach fiinf Erdumkreisungen.

Im vorliegenden Buch gelten als Bahndaten prinzipiell die
korrigierten Anfangsdaten.

Vielfach treten auch durch die Umrechnung aus dem engli-
schen MaBsystem in das metrische System Ungenauigkeiten
bei Massen, Abmessungen und Entfernungen auf. Hier wur-
den folgende Umrechnungswerte zugrunde gelegt:

1 engl. Pfund (Ib) = 0,454 kg; 1 engl. Meile (ml) = 1,609 km;
1 engl. FuB (ft) = 0,305 m; 1 engl. Zoll (in) = 0,0254 m.
Durch die Umrechnung auftretende Kommastellen wurden
bei Bahndaten auf den vollen Kilometer auf- beziehungs-
weise abgerundet.

Uhrzeiten wurden stets auf Mitteleuropdische Zeit (MEZ) um-
gerechnet; dadurch kénnen sich Startdaten gegeniiber an-
deren Zeitsystemen scheinbar verschieben.

Die Autoren haben sich bemiiht, die Daten der Raumflug-
kérper mit gréBtméglicher Genauigkeit unter manchmal mehr
als zwanzig verschiedenen Angaben zu ermitteln. Sollten hier
und da genauere Werte vorliegen, sind die Autoren fiir ent-
sprechende Hinweise (mit Quellenangabe) dankbar.

Die Autoren danken auf diesem Wege allen, die durch kri-
tische Hinweise zur ersten Ausgabe 1962 und tétige Hilfe
Anteil am Entstehen dieses Buches haben. Unser besonderer
Dank gilt Herrn Karl-Heinz Neumann, Mitglied des Prési-
diums der Deutschen Astronautischen Gesellschaft, der uns
in hervorragender Weise mit Rat und Tat zur Seite gestanden
und uns bei der iiberaus schwierigen Beschaffung authen-
tischer Unterlagen unterstiitzt hat.

Berlin, im Juni 1964 Herbert Pfaffe
Peter Stache



Erdsatelliten

SPUTNIK 1 - SPUTNIK 2 - EXPLORER - VANGUARD - SPUT-
NIK 3 - BEACON - SCORE - DISCOVERER - TIROS - TRANSIT
MIDAS - ECHO - COURIER - COMPOSITE - SAMOS - OSO
KOSMOS - ARIEL - TELSTAR - ALOUETTE - ANNA - RELAY
SYNCOM - CENTAUR - VELA HOTEL - POLJOT - ELEK-
TRON - ANONYMUS



SPUTNIK 1 (UdSSR)

Sputnik 1 (1957 Alpha) wurde am 4, Oktober 1957 als erster
‘kuinstlicher Satellit der Erde gestartet. Er erreichte eine ellip-
tische Umlaufbahn, deren wichtigste Parameter auf Seite 13
angegeben sind. Sputnik 1 hatte die Form einer Kugel von
0,58 m Durchmesser, aus der vier Stabantennen herausrag-
ten. Zwei von ihnen waren 2,4 m lang, die beiden anderen
je 2,9 m. Die Masse des Satelliten betrug ohne die letzte
Stufe der Trdgerrakete 83,6 kg. Seine Hauptaufgabe bestand
darin, erste praktische Unterlagen fiir weitere kosmische
Versuche zu liefern. Im Innern des Satellitenkérpers, der mit
Stickstoffgas gefiillt war, damit ein besserer Temperaturaus-
gleich gesichert war, befanden sich MeBfiihler fiir Innentem-
peratur und Innendruck sowie zwei Sender von je 1 W Lei-
stung. Sie arbeiteten auf den Frequenzen 20,005 und 40,002
MHz und tbermittelten in Form von 0,3¢ langen Impulsen’mit
gleichlangen Pausen die in Funksignale umgewandelten
MeBwerte zur Erde. Wéhrend der Pausen des einen Senders
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arbeitete jeweils der andere. Gespeist wurde die Sende-
anlage durch chemische Stromquellen, die bis zum 27. Okto-
ber 1957 tétig waren. Die relativ kurze Sendezeit erklért sich
daraus, daB bei diesem ersten Versuchssatelliten noch keine
Solarbatterien als Stromquellen verwendet wurden.

Zum Start von Sputnik 1 wurde eine Mehrstufenrakete (ver-
mutlich drei Stufen) verwendet. Die Endstufe des Tréger-
systems erreichte zum erstenmal in der Geschichte der Rake-
tentechnik die erste astronautische Geschwindigkeit von rund
8 km/s. Die Zeichnung auf Seite 12 zeigt die vermutliche Auf-
stiegsbahn von Sputnik 1. Nach dem Erreichen der Umlauf-
bahn wurde zuerst die Nasenverkleidung der Raketenend-
stufe abgeworfen und anschlieBend der Satellit ausgestoBen.
Die letzte Stufe der Tréigerrakete hatte annéhernd die gleiche
Anfangs-Bahngeschwindigkeit wie der Satellit und beschrieb
infolgedessen eine Erdumlaufbahn, deren Anfangsdaten
denen der Bahnellipse von Sputnik 1 dhnelten: Bahnneigung
65°13; Perigdum 227 km; Apogdum 947 km, Umlaufzeit
96m,16. — Bei ihren erdnahen Durchgdngen wurde ihre
scheinbare Helligkeit mit 0 gemessen.

An der genauen Bahnverfolgung von Sputnik 1 und seiner
Tragerrakete war ein iiber den ganzen Erdball verzweigtes
Netz von Satellitenbeobachtungsstationen beteiligt. Verschie-
deneObservatorienundzahlreiche Amateurastronomen mach-
ten Hunderte von fotografischen Aufnahmen der Trager-
raketen-Endstufe. Besonders interessant fiir den Bahnverlauf
sind die Beobachtungen des britischen Radio-Observatoriums
Jodrell Bank. Mit Hilfe von Radarbeobachtungen wurde dort
beim 869., 871. und 872. Umlauf eine rapide Abnahme der
Bahnhdhe registriert. Auf dem amerikanischen Kontinent
wurde die Tradgerraketen-Endstufe letztmalig am 30. Novem-
ber 1957, 19P11m Ortszeit, tiber Paolo Alto in Kalifornien,
USA, gesichtet. Zu dieser Zeit war sie in einer Hhe von
175 km zu erkennen. lhre Umlaufzeit betrug nur noch 82m,2.
Einen Tag spéter konnte wéhrend ihres Fluges iiber Irkutsk,
der Tschuktschen-Halbinsel und Alaska ein rasches Absinken
beobachtet werden. Das war der Zeitpunkt, zu dem sie in die
dichteren Schichten der Erdatmosphére eindrang und zu zer-
fallen begann.

Wesentlich schwieriger als die Beobachtung der Trégerrakete
war die optische Bahnverfolgung von Sputnik 1 selbst, da der
Satellit bedeutend kleinere Dimensionen als die Tréigerrakete
hatte und seine scheinbare Helligkeit demzufolge auch
wesentlich geringer war; sie betrug, bezogen auf 1000 km
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Vermutliche Aufstiegsbahn von Sputnik 1 (1957 Alpha). 1 — Ziindung der ersten
Stufe, 2 — BrennschluB der ersten Stufe, 3 — Ziindung der zweiten Stufe,
4 — BrennschluB der zweiten Stufe, 5 — Ziindung der dritten Stufe, 6 — Brenn-
schluB der dritten Stufe

Héhe, nur +7.6. Trotzdem konnte wertvolles Beobachtungs-
material gewonnen werden. So ging aus den Beobachtungen
und den Messungen hervor, daB sich die Umlaufzeit anfangs
um 0,16¢ je Umlauf beziehungsweise 2,6° je Tag verkiirzte.
Die Hdhe im Perigdum verringerte sich anfangs um: etwa
0,2 km je Umlauf (3 km am Tag). Diese tégliche Anderung
blieb jedoch nicht konstant, sondern wurde mit abnehmender
Bahnhéhe gréBer. Aus Flugbahnberechnungen und Radar-
beobachtungen ergab sich schlieBlich, daB Sputnik 1 in der
Zeit vom 4. bis zum 10. Januar 1958 in die dichteren Schichten
der Erdatmosphére eingedrungen und dort zerfallen und ver-
gliiht ist.

Die Beobachtung des Bahnverlaufs, besonders der Anderung
von Umlaufzeit und Héhe im Perigdum, lieferte die ersten
praktischen Erfahrungswerte lber die Lebensdauer kiinst-
licher Erdsatelliten und gestattete es, die bisherigen Berech-
nungen zu prézisieren und den Lebensdauerfaktor bei der
Planung der Bahnen kiinftiger Raumflugkérper exakter zu
beriicksichtigen.

Die Auswertung der Beobachtungs- und der MeBergebnisse
von Sputnik 1 erbrachte auch wichtige neue Erkenntnisse auf
geophysikalischem Gebiet, So stellte man beispielsweise fest,
daB die Dichte der Erdatmosphdre im Apog&um der Bahn von
Sputnik 1, also in etwa 900 km Abstand von der Erde, bedeu-
tend gréBer war, als theoretische Ermittlungen vorher ergeben
hatten. Demzufolge muBte auch die Hypothese aufgegeben
werden, daB die Grenze zwischen den oberen Schichten der
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Atmosphére und dem freien Weltraum in etwa 1000 km Héhe
lége. Aus den Bahnverénderungen, die durch die Auswer-
tung der Beobachtungsergebnisse deutlich wurden, konnten
" auch Riickschliisse auf die Verteilung der Massen unter der
Oberfléche der Erde gezogen werden.
Der Start von Sputnik 1 war ein Triumph der sowjetischen
Wissenschaft und Technik, die mit diesem Experiment den
ersten kiinstlichen Satelliten der Erde schuf und auf eine Um-
laufbahn um unseren Planeten brachte. Mit dem Flug von
Sputnik 1 wurde auch die Richtigkeit der von dem deutschen
Astronomen JohannesKepler(1571-1630) entdeckten Gesetze
der Bewegung der natiirlichen Planeten erstmals experimen-
tell bestatigt. Es zeigte sichinderPraxis,daBdiese Bewegungs-
gesetze die Wirklichkeit richtig widerspiegeln und sich auch
auf die Bahnmechanik kiinstlicher Raumflugkérper anwen-
den lassen.

Die wichtigsten Angaben iiber SPUTNIK 1 (1957 Alpha):

Gestartet am 4. 10. 1957 — Kugel mit vier Antennen, Durchmesser
0,58 m, Lénge der Antennen 2,4 und 2,9 m; Masse 83,6 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 65°2; Perigéium 228 km, Apogdum 947 km;
Urﬁluufzeit 96m,16 — letzte Funksignale am 27. 10. 1957. Lebens-
dauer 92 Tage (1480 Uml&ufe); vergliiht am 4. 1. 1958



SPUTNIK 2 (UdSSR)

Sputnik 2 (1957 Beta), gestartet am 3. November 1957, war
der zweite kiinstliche Erdsatellit und der erste Raumflugkdr-
per mit einem Lebewesen an Bord. Er wurde ebenfalls mit
einem mehrstufigen Trdgersystem auf seine Umlaufbahn ge-
bracht (die wichtigsten Parameter siehe Seite 17). Im Gegen-
satz zu Sputnik 1 wurde Sputnik 2 jedoch nicht von der letzten
Stufe der Trégerrakete getrennt. Nach dem Erreichen der Um-
laufbahn wurde lediglich die Verkleidung abgeworfen, die
wdahrend der Antriebsphase die Spitze der Trégerraketen-
Endstufe mit dem Satellitenkdrper bedeckt hatte. Von der
Masse der Kombination Satellit/Raketenendstufe entfallen
508,3 kg auf den eigentlichen Satelliten.

Die Form von Sputnik 2 glich einem Kegel mit einem Basis-
durchmesser von etwa 1,7 m und einer Liénge einschlieBlich
der letzten Stufe der Trégerrakete von etwa 26 m.

Der wichtigste Teil der Ausristung von Sputnik 2 war die
hermetisch abgeschlossene Kabine mit der Eskimohiindin
.Laika”. AuBerdem waren ein Gerdt zur Messung der ultra-
violetten und der Réntgenstrahlung der Sonne, zwei weitere
MeBinstrumente fiir die kosmische Strahlung und ein Druck-
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und TemperaturmeBgerat installiert. Die untenstehende
Zeichnung zeigt die Anordnung der verschiedenen Apparatu-
ren im Satellitenkdrper. Durch die Abtrennung der Nasenver-
kleidung beim Eintritt in die Umlaufbahn wurden die MeB-
gerdte fir die solare Ultraviolett- und Réntgenstrahlung, der
kugelférmige Behdlter mit den funktechnischen Apparaturen
und ein Teil der Druckkabine freigelegt. Die iibrigen An-
lagen blieben weiterhin verdeckt.

Aus der Aufzéhlung der in Sputnik 2 installierten MeBgeréte
und Apparaturen geht bereits die Aufgabenstellung her-
vor:

Untersuchung des Verhaltens eines hochorganisierten Lebe-
wesens unter den Bedingungen eines kosmischen Fluges, be-
sonders in Hinsicht auf die Schwerelosigkeit;

Untersuchung der ultravioletten und der Réntgenstrahlung
der Sonne, Messung von Zusammensetzung und Intensitdt
der kosmischen Strahlung.

Die Untersuchung der ultravioletten Sonnenstrahlung in gro-
Ber Héhe iiber der Erde war deshalb wichtig, weil diese
Strahlung von einer bestimmten Wellenldnge an nicht von
der Erde aus untersucht werden kann, da sie durch die Ozon-
schicht und den molekularen Sauerstoff innerhalb der Erd-
atmosphére abgeschirmt wird,

Durch die MeBgerdte fiir die kosmische Strahlung konnte die

Aufbauschema von Sputnik 2 (1957 Beta). 1 — Schutzkegel, 2 — Kabine mit Ver-
er, 3 ~ A 4 - Batterien, 5 — M 6 - M fiir

7~F tte, 8 — M fiir
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Zusammensetzung der sogenannten Primérkomponente ge-
nauer ermittelt werden. Wie die Auswertung der MeBergeb-
nisse zeigte, besteht sie neben Elektronen vor allem aus
Kernen von Wasserstoff- und Heliumatomen, zum Teil aber
auch aus Atomen schwererer Elemente.

Mit Hilfe von Sputnik 2 konnten auch die ersten Anzeichen
fiir die Existenz von Strahlungsgiirteln, die unter dem EinfluB
des Erdmagnetfeldes rund um die Erde entstehen, ermittelt
werden,

Das wichtigste Experiment aber war die Untersuchung des
Verhaltens eines hochorganisierten Lebewesens unter den
extremen Bedingungen des Weltraumfluges. Zu diesem
Zweck hatte man die Eskimohiindin ,Laika” als ersten ,Passa-
gier" auf eine Umlaufbahn um die Erde gebracht. Sie war
inder bereits erwdhnten hermetisch abgeschlossenen Kabine
untergebracht. In dieser Druckkabine wurde die Luft mit Hilfe
hochaktiver chemischer Verbindungen sténdig regeneriert;
Innentemperatur und Luftfeuchtigkeit wurden durch ein MeB-
und Regelsystem in normalen Werten gehalten, und die
infolge der Schwerelosigkeit fehlende natiirliche Luftzirkula-
tion wurde durch eine Zwangszirkulation ersetzt. An das Ver-
suchstier waren MeBgeriite angeschlossen, die der Unter-
suchung der physiologischen Funktionen dienten und ihre
MeBergebnisse iber das MeBwertiibertragungssystem zu
den Bodenstationen iibermittelten. Die Untersuchungen um-
faBten die Messung der Puls- und der Atemfrequenz, des
arteriellen Blutdrucks und der Biostréme des Herzens. Auch
die Angaben uber Luftdruck, Luftzusammensetzung und
Lufttemperatur wurden sténdig zur Erde tbertragen.

Es gelang, die Hiindin etwa eine Woche lang am Leben zu
erhalten. Wahrend des gesamten Fluges auf der Erdumlauf-
bahn befand sie sich im Zustand der Schwerelosigkeit. Auto-
matische Apparaturen sorgten fiir die regelméBige Fiitte-
rung und die Abfiihrung der Stoffwechselprodukte. Nach
AbschluB der Versuche, die wertvolles Informationsmaterial
lieferten, wurde das Tier schmerzlos getétet.

Ebenso wie Sputnik 1 war auch Sputnik 2 mit zwei Sendern
ausgeriistet, die mit Sendeleistungen von je 1 W auf den
Frequenzen 20,005 und 40,002 MHz arbeiteten. Der 20-MHz-
Sender diente der Ubertragung von MeBwerten in Form von
modulierten kurzen Impulsen, wéhrend die Signale des 40-
MHz-Senders den Charakter von Peilzeichen léngerer Dauer
hatten. Die Stromversorgung wurde durch chemische Bat-
terien gewéhrleistet. Nach einer Woche stellten die Bord-
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sender am 10. November 1957 die Ubertragung von MeB-
werten ein, da die Stromquellen erschépft waren. Diese Zeit
mag kurz erscheinen, man muB jedoch bedenken, daB der
Energiebedarf der Bordapparatur mit ihren zahlreichen MeB-
und Regelsystemen auBerordentlich hoch war.

Sputnik 2 hat wéhrend seiner 162tégigen Lebensdauer die
Erde 2370mal umkreist, bevor er am 14. April 1958 in den
dichteren Schichten der Erdatmosphdre vergliihte.

Mit diesem Experiment wurde erstmals praktisch bewiesen,
daB auch ein hochorganisiertes Lebewesen den Zustand der
Schwerelosigkeit {iber eine relativ lange Zeit ertragen kann —
eine Erkenntnis, die fiir die Vorbereitung bemannter Raum-
flige von auBerordentlich groBer Bedeutung war.

Die wichtigsten Angaben iiber SPUTNIK 2 (1957 Beta):

Gestartet am 3. 11. 1957 — Kegel, Durchmesser etwa 1,7 m, Ldnge
einschlieBlich der nicht abgetrennten Raketenstufe etwa 26 m; Nutz-
masse 508,3 kg — Bahndaten: Bahnneigung 65°,31; Perigéum 225 km,
Apogdum 1671 km; Umlaufzeit 103m,76 — letzte Funksignale am
10. 11. 1957. Lebensdauer 162 Tage (2370 Uml&ufe); vergliiht am
14. 4. 1958



EXPLORER (USA)

Von den USA wurden bisher insgesamt 26 Startversuche mit
Explorer-Satelliten unternommen. Davon kann man 17 als
mehr oder weniger gelungen bezeichnen, 9 waren Fehl-
starts.

Dem Aufbau, der Ausriistung und der Aufgabenstellung
nach muB man’ vier Gruppen von Explorer-Satelliten unter-
scheiden.

Gruppe 1: Zu ihr gehéren Explorer 1, 3 und 4, soweit es sich
um gelungene Starts handelt, und die Explorer-Satelliten 2
und 5, deren Starts miBlangen. Die Nutzmassen der Satelli-
ten dieser Gruppe bewegen sich zwischen 8,2 und 11,7 kg.
Das Hauptziel der Untersuchungen mit diesen Raumflugkér-
pern war die Messung der Intensitét der kosmischen Strah-
lung mit Geigerzéhlern.

Die Explorer-Satelliten haben zur Ermittlung des Aufbaus,
der Lage und der Ausdehnung der Strahlungsgiirtel der
Erde, der sogenannten ,van-Allan-Giirtel“, beigetragen.

Als Trégerraketensystem der Satelliten dieser Gruppe fand
die Vierstufenrakete Jupiter C (Juno 1) Verwendung. Dabei
wurde die militarische Kurzstreckenrakete Redstone als erste
Stufe benutzt; die zweite Stufe bestand aus einem Biindel
von 11 Feststoffraketen, die dritte aus einem Biindel von
3 Feststoffraketen, und die vierte Stufe, ebenfalls eine Fest-
stoffrakete, war mit dem Satelliten verbunden.

Gruppe 2: Zu ihr gehdren die Explorer-Satelliten 6 (siehe
Bild oben), 7, 8, 10, 11, 12, 14, 15 und 18.
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Mit den Satelliten dieser Gruppe wurden die lonosphére,
die Strahlungsgiirtel der Erde und die Mikrometeorite im
erdnahen kosmischen Raum eingehender untersucht.

Aus dieser Gruppe sind die Explorer-Satelliten 6 und 12 wis-
senschaftlich besonders interessant. Bedeutsame Beobach-
tungen wurden mit den Strahlendetektoren (dazu gehéren
lonisationskammer, Geigerzéhlrohre und Szintillationsz&hler)
des amerikanischen Erdsatelliten Explorer 6 gemacht. Die
stark ausgezogene Ellipsenbahn, deren erdnéchster Punkt
in etwa 250 km, deren erdfernster Punkt jedoch in mehr als
42000 km Abstand von der Erdoberfldche lag, fiihrte den
Schaufelradsatelliten, wie Explorer 6 auch genannt wird, tég-
lich zweimal durch die Strahlungsgiirtel.

Mit Hilfe der auf Strahlen bestimmten Energieniveaus an-
sprechenden MeBgerate fand man unter anderem, daB der
innere, etwa 3000 km dicke Strahlungsring einen schmalen
Bereich harter, durchdringender Strahlung aufweist, die
durch Protonen von weit mehr als 75 Millionen eV verursacht
wird, was bei Elektronen einer Energie von {iber 13 Millionen
eV entspréche. In 2000 km Erdabstand, in Héhe des 20. Brei-
tengrades zum erdmagnetischen Aquator, betrégt seine
Dicke etwa 500 km; die Zahlrate der mit Blei abgeschirmten

Aufbauschema von Explnrer 1 (1958 Alpha). 1 — Tempewmrmnagnal, 2 — Sender
10 mW, 3 - fiir 4-R it fiir M

riten und 5= Gt, 6 — fiir
Mil 7-A 8 - 9 — Sender 60 mW,

10 - Mik M "=




StrahlungsmeBsatellit Explorer 15 (1962 Beta Lambda)

Gerdte lag bei 1400 Teilchen je Sekunde und Quadratzenti-
meter. .
SchlieBlich konnten durch Explorer 6 ,Ebbe” und ,Flut” in
den Strahlungsgiirteln der Erde nachgewiesen werden. Bei
dieser Erscheinung scheint keine einfache, direkte Beziehung
zur Sonnenaktivitdt vorzuliegen, da in zahlreichen Féllen
heftiger Sonnentdtigkeit und intensiver Magnetstiirme die
Intensitét des Strahlungsringes der Erde erst Tage spdter
anstieg.

Auch Explorer 12 befindet sich auf einer sehr langgestreckten
elliptischen Bahn. Das Perigéum liegt in einer Entfernung
von 288 km, das Apogdum in einer Entfernung 76 900 km'von
der Erdoberfldche. Die Umlaufzeit betrégt 26h24™,

Explorer 12 hat eine Masse von 37,52 kg und besteht aus
einem achteckigen flachen Instrumententréger von 69 cm
Durchmesser, an dem vier mit insgesamt 5600 Siliziumzellen
besetzte Sonnenbatterieplatten angebracht sind. Er ist mit
einem 2 W starken Sender ausgeriistet, der in der Sekunde
50 MeBdaten in Form von Funksignalen tbermittelt. Boden-
stationen in Nord- und Siidamerika, in Australien und Stid-
afrika nahmen die 112 Tage wéhrenden MeBwertsendungen
auf. Die Instrumentierung von Explorer 12 gestattete um-
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fangreiche Untersuchungen der Strahlungsgiirtel der Erde
sowie die Erforschung des sogenannten Sonnenwindes.
Die Satelliten dieser Gruppe wurden mit Raketen vom Typ
Juno 2, Thor-Able oder Thor-Delta gestartet.

Am 19. November 1963 startete die NASA den Satelliten Ex-
plorer 18 auf eine sehr stark exzentrische Erdsatellitenbahn,
der auch die Bezeichnung IMP, eine Abkiirzung von Inter-
planetary Monitoring Plattform (Interplanetare Warnungs-
plattform) erhielt. Der Satellit hat die Aufgabe, Astronauten
vor Sonneneruptionen zu warnen. Es geht vor allem darum,
den solaren ProtonenfluB und Energie-Informationen iiber
diesen FluB zu registrieren und die MeBwerte an Empfangs-
zentralen auf der Erde zu iibertragen, von wo aus diese an
Astronauten, die die Erde umkreisen, weitergegeben werden
sollen. Dariiber hinaus wird IMP 1 der Sammlung von Daten
wéhrend eines Teils des elfjahrigen Sonnenfleckenzyklus die-
nen. Gestartet wurde IMP 1 mit einer modifizierten Thor-
Delta-Rakete, bei der an Stelle der alten dritten Stufe eine
verbesserte Feststoffendstufe mit der Bezeichnung ABL X258
— A 5 D M eingesetzt wurde. Diese Raketenstufe soll einen
Schub von 2,5 bis 2,6 Mp liefern.

Nach dem Start wurden fiir die Bahn als Perigéum 193 km
und als Apoggum 197 585 km angegeben. Die Umlaufzeit
betragt 93, die Bahnneigung 33°,35. Man rechnet mit einer
Lebenszeit von 6 bis 12 Monaten.

Insgesamt sollen mit IMP 1 acht verschiedene wissenschaft-
liche Experimente ausgefiihrt werden, die sich in drei Grup-
pen einteilen lassen:

Untersuchungen des interplanetaren Magnetfeldes;
Untersuchungen des Sonnenwindes;

Untersuchungen der kosmischen Strahlen,

IMP 1 ist mit drei Magnetometern, vier verschiedenen MeB-
instrumenten zur Untersuchung des solaren Windes, zwei ver-
schiedenen Instrumententypen zur Untersuchung der kos-
mischen Strahlung und zwei Geigerzéhlern ausgeriistet. Von
den drei Magnetometern ist eines ein Rubidiumdampf-
magnetometer, die beiden anderen sind sogenannte FluB-
magnetometer. Alle drei Instrumente dienen der Messung
des interplanetaren Magnetfeldes und des &uBeren geo-
magnetischen Feldes.

Die MeBinstrumente zur Untersuchung des solaren Windes
ermitteln die Protonenkonzentration auBerhalb des Satel-
liten, Geringfiigig energetische Teilchen werden durch eine
Plasmasonde gemessen. SchlieBlich hat IMP 1 noch einen
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Sensor, der die Konzentration und die Temperatur von ther-
mischen lonen und Elektronen miBt.

Von den Instrumenten zur Untersuchung der kosmischen
Strahlung besteht eins aus 25 Halbleiterdetektoren, bei
denen auf 64 Kandlen der Durchgang solarer Heliumkerne
analysiert wird. Diese Analysatoren geben Auskunft tber
die Energie der einzelnen Teilchen der solaren Alphastrah-
lung. Da sie auch fiir sehr niederenergetische Teilchen emp-
findlich sind, ist der Genauigkeitsgrad der Energieangabe
allerdings gering. Auch die sichere Unterscheidung von He-
liumkernen und Protonen ist schwierig.

Von den zwei Geigerzéhlern ist einer in der Rotationsachse
des Satelliten und der zweite senkrecht dazu angebracht.
Gruppe 3: Zu ihr gehdren die Explorer-Satelliten 9, 13, 16
und 19. Explorer 9 und 19 waren Ballonsatelliten. Explorer 13
und 16 sind speziell fiir Untersuchungen der Héaufigkeit und
der Masse der Mikrometeorite ausgeriistet. Sie messen Kon-
zentration, GréBe und Geschwindigkeit von Kleinstmeteori-
ten und Partikeln kosmischen Staubes in Héhen zwischen
380 und 1000 km und erméglichen die Erforschung ihrer Ein-
wirkung auf Raumflugkérper.

Explorer 13 hat eine Gesamtmasse von rund 85 kg. Davon
entfallen 56,7 kg auf die eigentliche Nutzlast, die von der ame-
rikanischen Weltraumbehérde NASA als Forschungsgerdt
S-55 bezeichnet wird. Es enthdlt auBer den notwendigen
Funkausriistungen und Batterien eine Vielzahl empfindlicher
Detektoren, die jede Beriihrung mit kosmischem Staub regi-
strieren. 160 davon sind mit Stickstoff und Helium gefiillte
Beryllium-Kupfer-Druckzellen. Das Forschungsgerdt st
auBerdem mit 46 Drahtgitterdetektoren ausgeriistet, die
beim Auftreffen kleiner Staubpartikel MeBsignale auslésen.
Die gleiche Aufgabe erfiillen auch 2 Kadmiumsulfidzellen.
Die MeBdaten aller Geréte werden in elektronischen Spei-
chern gesammelt und iiber zwei Telemetriesysteme auf ein
Abrufsignal zu den Bodenstationen der Erde gefunkt.

Der erste Satellit der vierten Gruppe war Explorer 17. Der
Kérper dieses Satelliten ist kugelférmig mit einem Durch-
messer von 89 cm. Seine Masse betrdgt 184 kg. Es handelt
sich um einen Satelliten, mit dessen Hilfe die chemische Zu-
sammensetzung, die Dichte und die Temperatur der Hoch-
atmosphére untersucht werden sollen. Dafiir ist Explorer 17
mit zwei Massenspektrometern, vier Manometern und zwei
elektrostatischen Ladungsmessern ausgeriistet.

Mit dem Massenspektrometer will man die Héufigkeit von
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Helium, atomarem Sauerstoff und atomarem Stickstoff sowie
von molekularem Stickstoff und molekularem Sauerstoff in
den verschiedenen Héhenbereichen, die der Satellit durch-
fliegt, feststellen.

Die Spektrometer &hneln Faraday-Kéfigen, die durch zwei
Magnetfelder gebildet werden.

Von den vier Vakuummanometern sind je zwei fiir verschie-
dene Dichtebereiche bestimmt. Mit ihnen will man Angaben
tiber die t&gliche Variation der Dichte von Teilchen in der
lonosphére erhalten. Durch friilhere Messungen ist bekannt,
daB zwischen Tag und Nacht ein groBer Dichteunterschied
besteht, daB die Atmosphére nachts kontrahiert und am Tage
expandiert.

Die elektrostatischen Ladungsmesser sind vom Typ der Lang-
muir-Sonde und wurden von der Universitdt Michigan ent-
wickelt. Da Explorer 17 keine MeBwertspeicheranlage hat, ar-
beitet er nur auf Kommando von Bodenstationen. Diese
befinden sich an drei Punkten, in Blossom Point (Maryland,
USA), St. Johns (Neufundland) und Woomera (Australien).
Gelangt der Satellit in den Sichtbereich einer dieser Statio-
nen, so wird er durch Funkkommando eingeschaltet. Danach
schaltet ein zweites Kommando einen Zehnfachschalter ein,
mit dem eine der acht méglichen Instrumentenkombinatio-
nen in T&tigkeit gesetzt wird. Die MeBinstrumente von Explo-
rer 17 kénnen tdglich nur fiir maximal 4 Minuten eingeschal-
tet werden. Dagegen sendete Sputnik 3, der neben zahl-
reichen anderen Instrumenten die gleiche MeBapparatur
hatte, ununterbrochen 691 Tage lang.

Eine Stunde nach Erreichen der Umlaufbahn wurde beim
Uberfliegen der australischen Station Woomera durch ein
Funkkommando der Befehl zum Offnen der Manometer ge-
geben, die vor dem Start evakuiert und hermetisch verschlos-
sen worden waren. 45 Minuten spéter, beim Uberfliegen
Neufundlands, erhielt der Satellit das zweite Kommando,
durch das die Manometer ihre ersten Messungen auszufiih-
ren begannen, Explorer 17 ist rotationsstabilisiert mit 1,5
Umdrehungen in der Minute und hat ein Orientierungs-
system.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche von EXPLORER-Satelliten:

EXPLORER 1 (1958 Alpha) — gestartet am 1. 2. 1958 mit Vierstufen-
rakete Jupiter C in Cape Canaveral — Zylinder mit Nasenkonus,
Durchmesser 0,152 m, Lénge 2,03 m; Gesamtmasse 13,96 kg, Nutz-
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masse 8,22 kg — Bahndaten: Bahnneigung 33°,21; Perigdum 361 km,
Apogéum 2530 km; Umlaufzeit 114m,9 — letzte Funksignale am 23, 5.
1958. Kreist noch (Lebensdauer etwa 10 Jahre)

EXPLORER 2 — Fehlstart am 5. 3. 1958 mit Vierstufenrakete Jupiter C
in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Massen wie Explorer 1.
Bahn nicht erreicht (letzte Raketenstufe ziindete nicht)

EXPLORER 3 (1958 Gamma) — gestartet am 26. 3. 1958 mit Vier-
stufenrakete Jupiter C in Cape Canaveral — Form und Abmessungen
wie Explorer 1; Gesamtmasse 14,06 kg, Nutzmasse 8,32 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 33°,37; Perigéum 192 km, Apogéum 2820 km;
Umlaufzeit 115m,87 — letzte Funksignale am 16. 6. 1958. Lebens-
dauer 93 Tage (etwa 1150 Umldufe); verglitht am 27. 6. 1958
EXPLORER 4 (1958 Epsilon) — gestartet am 26. 7. 1958 mit Vierstufen-
rakete Jupiter C in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
Explorer 1; Gesamtmasse 17,43 kg, Nutzmasse 11,66 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 50°29; Perigdum 262 km, Apog&um 2220 km;
Umlaufzeit 110m,27 — letzte Funksignale am 6. 10. 1958, Lebensdauer
454 Tage (6400 Umldufe); vergliiht am 23. 10. 1959

EXPLORER 5 — Fehlstart am 24. 8. 1958 mit Vierstufenrakete Ju-
piter C in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Massen &hn-
lich Explorer 1. Bahn nicht erreicht (1. Raketenstufe rammte nach der
Trennung die folgenden Stufen)

EXPLORER (6) — Fehlstart am 16. 7. 1959 mit Vierstufenrakete Juno 2
in Cape Canaveral (US Army) — Form, Abmessungen und Masse
siehe Explorer 7. Bahn nicht erreicht (Rakete vom Kurs abgewichen,
muBte 5,55 nach dem Start gesprengt werden)

EXPLORER 6 (1959 Delta) — gestartet am 7. 8. 1959 mit Dreistufen-
rakete Thor-Able 3 in Cape Canaveral (US Air Force) — Kugel mit
vier paddelférmigen Auslegern, Durchmesser 0,66 m; Masse 64,4 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 46°,95; Periggum 253 km, Apogéum
42450 km; Umlaufzeit 12h48m — letzte Funksignale am 6. 10. 1959,
Lebensdauer etwa 23 Monate; vergliiht vor Juli 1961

EXPLORER 7 (1959 lota) — gestartet am 13. 10. 1959 mit Vierstufen-
rakete Juno 2 in Cape Canaveral — Doppelkegel, Durchmesser
0,76 m, Héhe 0,76 m; Masse 48,18 kg — Bahndaten: Bahnneigung
50°,32; Perigdum 557 km, Apog&um 1090 km; Umlaufzeit 101m,35.
Kreist noch (Lebensdauer etwa 30 Jahre)

EXPLORER (8) — Fehlstart am 23. 3. 1960 mit Vierstufenrakete Juno 2
in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Masse dhnlich Ex-
plorer 7. Bahn nicht erreicht (letzte Raketenstufe ziindete nicht)
EXPLORER 8 (1960 Xi) — gestartet am 3. 11. 1960 mit Vierstufen-
rakete Juno 2 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Masse
&hnlich Explorer 7 — Bahndaten: Bahnneigung 49°,95; Perigéum
422 km, Apogdum 2293 km; Umlaufzeit 112m,8 — letzte Funksignale
am 27. 12. 1960. Kreist noch (Lebensdauer etwa 50 Jahre)

EXPLORER (9) — Fehlstart am 4. 12. 1960 mit Vierstufenrakete Scout
in Wallops Island — Form, Abmessungen und Massen siehe Explorer 9
(1961 Delta). Bahn nicht erreicht (zweite Raketenstufe ziindete nicht)
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EXPLORER 9 (1961 Delta) — gestartet am 16. 2. 1961 mit Vierstufen-
rakete Scout in Wallops Island — kugelférmiger Ballon, Durchmesser
3,66 m; Gesamtmasse 36,3 kg, Nutzmasse 6,63 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 38°,86; Perigdum 634 km, Apog&um 2583 km; Umlauf-
zeit 118m,28 — letzte Funksignale am 25. 2. 1961. Lebensdauer 1148
Tage; vergliiht am 19. 4. 1964

EXPLORER (10) — Fehlstart am 24.2.1961 mit Vierstufenrakete Juno 2
in Cape Canaveral — Form und Abmessungen siehe Explorer 10 (1961
Kappa); Masse 33,6 kg. Bahn nicht erreicht (letzte Raketenstufe
funktionierte nicht)

EXPLORER 10 (1961 Kappa) — gestartet am 25. 3. 1961 mit Drei-
stufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Trommel mit Kugel auf
kegelfésrmigem Tréger, Durchmesser 0,49 m, Gesamthdhe 1,32 m;
Masse 35,9 kg — Bahndaten: Bahnneigung 33°,0; Perigéum 177 km,
Apogdum 181050 km; Umlaufzeit 111h,0 — letzte Funksignale am
28. 3. 1961. Lebensdauer 4 Tage (1 Umlauf); vergliiht am 29. 3. 1961
EXPLORER 11 (1961 Ny) — gestartet am 27. 4. 1961 mit Vierstufen-
rakete Juno 2 in Cape Canaveral — achteckiger Kasten 0,3 m 30,3 m
X 0,6 m auf einem Rohr, Durchmesser 0,15 m, Lédnge 0,52 m; Masse
42,75 kg — Bahndaten: Bahnneigung 28°76; Perigdum 482 km,
Apogdum 1792 km; Umlaufzeit 108m,1. Kreist noch (Lebensdauer
etwa 100 Jahre)

EXPLORER (12) — Fehlstart am 24. 5. 1961 mit Vierstufenrakete Juno 2
in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Masse wie Explo-
rer 10. Bahn nicht erreicht (2. Raketenstufe ziindete nicht)
EXPLORER (13) — Fehlstart am 30. 6. 1961 mit Vierstufenrakete Scout
in Wallops Island — Form und Abmessungen siehe Explorer 13 (1961
Chi); Masse etwa 85 kg. Bahn nicht erreicht (3. Raketenstufe ziindete
nicht, Rakete muBte in 110 km Héhe gesprengt werden)

EXPLORER 12 (1961 Ypsilon) — gestartet am 16. 8. 1961 mit Drei-
stufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — achteckiger Kegel,
Durchmesser 0,69 m, Héhe 0,48 m, mit 0,8 m langem Rohr und
4 paddelférmigen Auslegern; Masse 37,52 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 33°3; Perigdum 288 km, Apogdum 76900 km; Umlaufzeit
26h24m — letzte Funksignale am 6. 12. 1961. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 100 Jahre)

EXPLORER 13 (1961 Chi) — gestartet am 25. 8. 1961 mit Vierstufen-
rakete Scout in Wallops Island — Zylinder, Durchmesser 0,61 m, Héhe
1,93 m; Gesamtmasse 84,9 kg, Nutzmasse 57,6 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 37°,7; Perigéum 124 km, Apog&um 1167 km; Umlauf-
zeit 97m,27 — letzte Funksignale am 28. 8. 1961. Lebensdauer 2 Tage;
verglitht am 28. 8. 1961

EXPLORER 14 (1962 Beta Gamma) — gestartet am 2. 10. 1962 mit
Dreistufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Ab-
messungen wie Explorer 12; Masse 40,4 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 32°,95; Perigdum 282 km, Apogdum 98550 km; Umlaufzeit
34h4m — letzte Funksignale im Mai 1964. Kreist noch (Lebensdauer’
etwa 10 Jahre)
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EXPLORER 15 (1962 Beta Lambda) — gestartet am 28. 10. 1962 mit
Dreistufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Ab-
messungen wie Explorer 12; Masse 45,4 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 18°,02; Perigdum 312 km, Apogé&um 17 640 km; Umlaufzeit
5h15m — letzte Funksignale im Februar 1963. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 30 Jahre)

EXPLORER 16 (1962 Beta Chi) — gestartet am 16. 12. 1962 mit Vier-
stufenrakete Scout in Wallops Island — Form und Abmessungen wie
Explorer 13; Gesamtmasse 100,8 kg, Nutzmasse 73,5 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 51°,99; Perigéum 755 km, Apog&um 1170 km;
Umlaufzeit 104m,32 — letzte Funkslgnule am 15, 9. 1963. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 1000 Jahre)

EXPLORER 17 (1963-09) — gestartet am 3. 4. 1963 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser 0,89 m;
Masse 184 kg — Bahndaten: Bahnneigung 57°,63; Perigdum 256 km,
Apogé&um 917 km; Umlaufzeit 96m,4. Kreist noch (Lebensdauer etwa
2 Jahre)

EXPLORER 18 (1963-46) — gestartet am 27. 11. 1963 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Kennedy* — Form und Abmessungen wie
Explorer 12; Masse 62,6 kg — Bahndaten: Bahnneigung 33°,5; Peri-
gtum 193 km, Apogéum 197585 km; Umlaufzeit etwa 93h. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 1 Jahr)

EXPLORER 19 (1963-53) — gestartet am 19. 12. 1963 mit Vierstufen-
rakete Scout in Point Arguello — Form und Abmessungen wie Ex-
plorer 9; Nutzmasse 7,1 kg — Bahndaten: Bahnneigung 78°,61; Peri-
g&um 598 km, Apog&um 2380 km; Umlaufzeit 115m,9. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 5 Jahre)

EXPLORER 20 — Fehlstart am 19. 3. 1964 mit Dreistufenrakete Thor-
Delta in Cape Kennedy — achteckiger Zylinder, Durchmesser 0,46 m,
Hohe 0,31 m, mit vier Solarzellenfliigeln (je 0,25 m breit, 1,68 m
lang); Masse 120 kg. Bahn nicht erreicht (3. Stufe arbeitete nur 22s
statt 40s)

* Nach der Ermordung des amerikanisch si John F. y wurde
Cape Canaveral in Cape Kennedy umbenunnl



VANGUARD (USA)

Nachdem die ersten amerikanischen Projekte kiinstlicher Erd-
satelliten noch vor ihrer Verwirklichung wieder eingestellt
worden waren, wie das Projekt MOUSE (Minimum Orbital
Unmanned Satellite of Earth = kleiner unbemannter kiinst-
licher Erdsatellit) von F. S. Singer oder das Orbiter-Projekt
Wernher von Brauns, wurde das ,Unternehmen Vanguard*”
(Vorhut) mit kaum noch zu iiberbietendem Reklameaufwand
als das erste offizielle Satellitenprojekt der USA fiir das
Internationale Geophysikalische Jahr angekiindigt.

Die Planung sah vor, zunéchst einen und dann drei weitere
etwa 10 kg schwere MeBsatelliten fiir geophysikalische und
meteorologische Zwecke auf Erdumlaufbahnen zwischen
500 und 3500 km Héhe zu bringen.

Als Trégersystem war eine Dreistufenrakete entwickelt wor-
den. lhre Triebwerke wurden von drei verschiedenen Konzer-
nen gebaut (1), die Gesamtprojektierung und der Zellenbau
lagen in der Hand eines vierten. Die Startmasse der 22 m
langen Rakete belief sich auf 10 200 kg, der Startschub be-
trug 12500 kp, der Schub der Zweitstufe 3 400 kp und der
der dritten Stufe 2000 kp.

Nach 2 Fehlstarts am 6. Dezember 1957 und am 5. Februar
1958 gliickte am 17. Mérz 1959 der Start des 1,48 kg schweren
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Testsatelliten Vanguard 1 (1958 Beta). Seine gesamte Aus-
riistung besteht aus zwei winzigen Sendern von 5 und
10 mW Leistung. Die Sendeenergie bezieht einer aus Solar-
batterien, der andere aus chemischen Batterien. Da man ver-
gessen hatte, einen Abschaltmechanismus fiir die Sender ein-
zubauen, sendet der Satellit noch heute und blockiert damit
eine Sendefrequenz.

Finf Fehlstarts waren gefolgt, bevor am 17. Februar 1959
Vanguard 2 (1959 Alpha) auf seine Bahn gelangte. Als erster
von 4 geplanten Satelliten der Hauptserie sollte er Informa-
tionen iiber die GroBwetterlage liefern. Zu diesem Zweck
war der 9,76 kg schwere kugelférmige Flugkdrper mit Infra-
rotfotozellen und zwei durch Quecksilberbatterien gespeisten
Sendern ausgeriistet. Infolge unkontrollierbarer Taumel-
bewegungen des Satelliten waren jedoch die MeBergebnisse
unbefriedigend und nur zum geringen Teil verwertbar.
Nach weiteren 2 Fehlstarts hob am 18. September 1959
Vanguard 3 (1959 Eta) vom Starttisch ab und erreichte seine
Bahn. Da beim vorhergegangenen Versuch Schwierigkeiten
bei der Trennung des Satelliten von der letzten Raketenstufe
aufgetreten waren, wurde Vanguard 3 nicht von der Dritt-
stufe geldst. Von der Gesamtmasse von 45,4 kg entféllt etwa
die Hélfte auf die Raketenendstufe, so daB die eigentliche
Satellitenmasse nur 22,76 kg ausmacht. Vanguard 3 tragt
zum Unterschied von Vanguard 2 noch einen kegelférmigen
Aufsatz mit einem Magnetometer zur Messung des Erd-
magnetfeldes. Als zweites MeBgerdt ist ein Registriergerat
fiir die Réntgenstrahlung der Sonne installiert.

Damit wurde das Vanguard-Programm eingestellt. Bei 12
Startversuchen gelangten nur 3 Satelliten auf Umlaufbah-

der

VANGUARD 1

VANGUARD 2

0 50 100cm
_=_ =_ S|



nen. Die Ergebnisse stehen also in krassem Gegensatz zu
dem Reklameaufwand und denVorschuBlorbeeren, mit denen
das Unternehmen aus Prestigegriinden bedacht worden ist.

Die wichtigsten Angaben iiber sdmtliche Starts und Startversuche
von VANGUARD-Satelliten:

VANGUARD (1) — Fehlstart am 6. 12. 1957 mit Dreistufenrakete
Vanguard TV. 3 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 1 (1958 Beta). Bahn nicht erreicht (1. Raketen-
stufe verbrannte im Startturm)

VANGUARD (1) — Fehlstart am 5. 2. 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard TV. 3 A in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 1 (1958 Beta). Bahn nicht erreicht (Steuerung
der 1. Raketenstufe versagte, Rakete wich vom Kurs ab, wurde in
6000 m Héhe gesprengt)

VANGUARD 1 (1958 Beta) — gestartet am 17. 3. 1958 mit Dreistufen-
rakete Vanguard TV. 4 in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser
0,163 m; Masse 1,48 kg — Bahndaten: Bahnneigung 34°,33; Peri-
gdum 659 km, Apogdum 3910 km; Umlaufzeit 133m,8. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 200 Jahre)

VANGUARD (2) — Fehlstart am 28. 4, 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard TV. 5 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (3. Ra-
ketenstufe erhielt keinen Ziindimpuls)

VANGUARD (2) — Fehlstart am 27. 5. 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard SLV. 1 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe trennte unkorrekt)

VANGUARD (2) — Fehlstart am 26. 6. 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard SLV. 2 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe trennte vorzeitig)

VANGUARD (2) — Fehlstart am 16. 9. 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard SLV. 3 in Cape Canaveral. — Form, Abmessungen und
Masse siehe Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (Schub
der ersten Raketenstufe zu gering, Rakete hob nicht ab)
VANGUARD (2) — Fehlstart am 26. 9. 1958 mit Dreistufenrakete
Vanguard SLV. 3 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse siche Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe lieferte unregelméBigen Schub)

VANGUARD 2 (1959 Alpha) — gestartet am 17. 2. 1959 mit Drei-
stufenrakete Vanguard SLV. 4 in Cape Canaveral — Kugel, Durch-
messer 0,51 m; Masse 9,76 kg — Bahndaten: Bahnneigung 32°,88;
Perigéum 558 km, Apogdum 3325 km; Umlaufzeit 125m,85 — letzte
Funksignale am 15. 3. 1959. Kreist noch (Lebensdauer etwa 150 Jahre)
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VANGUARD (3) — Fehlstart am 13. 4. 1959 mit Dreistufenrakete Van-
guard SLV. 5 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Masse
wie Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (Steuerfehler der
2. Raketenstufe)

VANGUARD (3) — Fehlstart am 22. 6. 1959 mit Dreistufenrakete
Vanguard SLV. 6 in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse wie Vanguard 2 (1959 Alpha). Bahn nicht erreicht (2. Raketen-
stufe lieferte zu geringen Schub)

VANGUARD 3 (1959 Eta) — gestartet am 18. 9. 1959 mit Dreistufen-
rakete Vanguard SLV. 7 in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser
0,51 m, mit aufgesetztem Zylinder, Durchmesser 0,15 m, Héhe 0,66 m;
Gesamtmasse 45,4 kg, Nutzmasse 22,76 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 33°,34; Perigdum 515 km, Apog&um 3748 km; Umlaufzeit
130m,3 — letzte Funksignale am 11. 12. 1959. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 150 Jahre)



SPUTNIK 3 (UdSSR)

Sputnik 3 (1958 Delta) gelangte am 15. Mai 1958 auf eine
Erdumlaufbahn, deren wichtigste Parameter auf Seite 35
wiedergegeben sind. Der Satellit hatte die Form eines Kegels
mit einem Basisdurchmesser von 1,73 m und einer Lénge von
3,57 m ohne die letzte Stufe der Trégerrakete, die wie bei
Sputnikl1 nach Erreichen der Umlaufbahn abgetrennt wurde.
Mit seiner Nutzmasse von 1327 kg gehért dieser Satellit auch
heute noch zu den schwersten kiinstlichen Raumflugkérpern,
wenn man von den etwa 5 t schweren sowjetischen Raum-
schiffen absieht.

Sputnik 3 war bereits ein groBziigig ausgestattetes automa-
tisches Laboratorium im Kosmos. Seine Ausriistung und In-
strumentierung, die insgesamt 968 kg ausmachten, gestatte-
ten die Ausfiihrung eines umfangreichen differenzierten
Forschungsprogramms. Dazu gehdrten unter anderem fol-
gende Messungen:

Zusammensetzung und Dichte der Erdatmosphdre,
Konzentration der positiven lonen in der Hochatmosphdre,
GréBe der elektrostatischen Eigenladung des Satelliten,
Starke des elektrostatischen Feldes der Erde,

Feldstérke des Magnetfeldes der Erde,

Intensitdt der solaren Korpuskularstrahlung,
Zusammensetzung und Verénderung der Primdrkomponente
der kosmischen Strahlung,
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Verteilung der Photonen und der schweren Kerne in der kos-
mischen Strahlung,

Verteilungsdichte der Mikrometeoriten,

Temperaturen innerhalb des Satelliten und an seiner AuBen-
haut.

Dieser umfangreichen Aufgabenstellung diente die reichhal-
tige Instrumentierung und Ausriistung von Sputnik 3. Sie
enthielt folgende, zum Teil eigens fiir dieses Experiment ent-
wickelte Geréte:

2 lonisationsmanometer,

1 Magnetmanometer,

1 Hochfrequenz-Massenspektrometer,

2 Kugelgitter-lonenfallen,

1 Tscherenkow-Zéhler,

2 Lumineszenzmesser,

1 Zghler fiir die kosmische Strahlung,

4 piezoelektrische Meteoritenzéhler und

mehrere elektrostatische Ladungsmesser.

Die Anordnung eines Teiles dieser Instrumente veranschau-
licht das untenstehende Bild. Nicht gezeigt sind die im
Innern des riickwartigen Teils untergebrachten Geréte. Dort
befanden sich unter anderem die MeBwert- und Orien-

Aufbauschema von Sputnik 3 (1958 Delta). 1 — 2 -
Fotozelle zur Registrierung der solaren Strahlung, 3 — Solarbatterien, 4 — Regi-
striergeréit flir Photonen in der Hohenstrahlung, 5 — Magnet- und lonisations-

6 - 7 ~F 8 - 9 = Regi-
striergerdit fiir schwere Kerne der Hd 10 - &t fiir die Inten-
sitét der i L. g, 11 - i fiir i
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Schema der Abtrennung von Sputnik 3 (1958 Delta) von der letrten Stufe der
1 =Teile des 2 - Satellit, 3 = Abdeckbleche, 4 — End-
stufe der Triigerrakete

tierungssender, chemische Batterien, das Programmzeit-
schaltwerk fir den MeB- und Ubertragungskomplex, das
InnentemperaturmeBgerdt mit dem Temperaturregler und
die Meteoritenzahler, Die Sendeanlage bestand aus einem
MehrkanalmeBwertsender (Frequenz 20,005 MHz) mit MeB-
wertspeicher und einem Ortungssender (40,002 MHz).

Die Stromversorgung erfolgte sowohl durch chemische Bat-
terien als auch durch Solarzellen; die chemischen Stromquel-
len stellten ihre Arbeit nach zehnté&giger Funktionsdauer am
25. Mai 1958 ein, wihrend der durch die Solarbatterien be-
triebene Sender bis zum letzten Tag der Existenz des Satel-
liten t&tig war.

Eine wichtige Voraussetzung fiir das einwandfreie Funktio-
nieren der MeB- und Ubertragungsgeréte ist eine konstante
Innentemperatur des Satelliten, ganz gleich, ob er im Erd-
schatten fliegt oder im grellen Sonnenlicht. Die dabei auf-
tretenden Temperaturdifferenzen erreichen betréchtliche
Werte, die die Funktionsféhigkeit der empfindlichen Bord-
apparaturen in Frage stellen oder zumindest die MeBergeb-
nisse verfélschen kdnnen. Deshalb wurde Sputnik 3 mit einem
Temperaturregulierungssystem ausgeriistet, das aus 16 Sek-
tionen jalousieartiger Blenden bestand, deren Offnungswin-
kel nach den Werten des TemperaturmeBgerétes automatisch
gesteuert werden konnte. Dadurch wurde der Reflektions-
grad der Satellitenoberfliche veréndert und damit die
Waérmeaufnahme reguliert.
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Die Lebensdauer von Sputnik 3 betrug 691 Tage. Am 6. April
1960 vergliihte er in den dichteren Schichten der Erdatmo-
sphére, nachdem er die Erde 10 037 Mal umrundet hatte.

Mit der Auswertung der Untersuchungsergebnisse, die mit
Sputnik 3 gewonnen wurden, war die erste Etappe des sowje-
tischen Programms zur Erforschung der Hochatmosphére mit
kiinstlichen Erdsatelliten abgeschlossen. Mit Sputnik 3 konn-
ten bereits 1958 fast alle die Messungen ausgefiihrt werden,
die die USA mit 17 Explorer-Satelliten bis 1963 durchgefiihrt
haben.

Als ndchste Schritte folgten die Untersuchungen des kosmi-
schen Raumes zwischen Erde und Mond, die Vorbereitung
der bemannten Raumfliige durch unbemannte Raumschiffe
und schlieBlich die Fliige der sowjetischen Kosmonauten auf
Erdumlaufbahnen.

Die Experimente mit kiinstlichen Erdsatelliten fanden ihre
Fortsetzung in dem Programm zur weiteren Erforschung des
erdnahen kosmischen Raumes, das am 16, Mérz 1962 mit dem
Start von Kosmos 1 (siehe Seiten 73 bis 84) begonnen wurde.

Die wichtigsten Angaben iiber SPUTNIK 3 (1958 Delta):

Gestartet -am 15. 5. 1958 — Kegel, Durchmesser 1,73 m, Lénge
3,57 m; Masse 1327 kg, Instrumente 968 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 65°2; Perigbum 226 km, Apog&um 1881 km; Umlaufzeit
105m,95 — letzte Funksignale am 6. 4. 1960. Lebensdauer 691 Tage
(10037 Umlé&ufe); vergliiht am 6. 4. 1960



BEACON (USA)

Ziel derBeacon-Versuche, die im Auftrag der amerikanischen
Armee unternommen wurden, war die Schaffung von Satel-
liten, die in H8hen zwischen 650 und 2400 km kreisen und
Aufschliisse iiber die Luftdichte und deren EinfluB auf Satelli-
tenbahnen liefern sollten, Wie die spéteren Echo-Satelliten
(siehe Seite 61 bis 64) waren auch die Beacon-Satelliten
aluminiumbedampfte Plastikballons. Sie wurden in zusam-
mengefaltetem Zustand in der letzten Raketenstufe mitge-
fiihrt und sollten nach Erreichen der Umlaufbahn mit Hilfe
von Druckgas aufgeblasen werden. Insgesamt wurden 2
Startversuche unternommen, die jedoch fehlschlugen.

Die wichtigsten Daten iiber siimtliche Startversuche von BEACON-
Satelliten:

BEACON 1 — Fehlstart am 22. 10. 1958 mit Vierstufenrakete Jupiter C
in Cape Canaveral — kugelférmiger Ballon, Durchmesser 3,66 m;
G 14,2 kg, Nut 4,1 kg. Bahn nicht erreicht (letzte
Stufe der Trigerrakete mit der Nutzlast trennte sich vor Brenn-
schluB)

BEACON 2 — Fehlstart am 14. 8. 1959 mit Dreistufenrakete Juno 2
(modifiziert) in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
Beacon 1; Gesamtmasse 38,1 kg; Nutzmasse 4,5 kg. Bahn nicht er-
reicht (1. Stufe der Tragerrakete versagte)
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SCORE (USA)

SCORE ist eine Abkiirzung fiir Signal Communications Orbit
Relay Experiment, zu deutsch etwa Weltraum-Funkverkehrs-
Ubermittlungsversuch. Trotz dieses wissenschaftlich klingen-
den Namens war das Experiment ein Unternehmen von
héchst fragwiirdiger Bedeutung. Es ging dabei im wesent-
lichen um eine Demonstration der militdrischen Stdrke der
USA. SCORE war ein mit der Atlas-Trégerrakete fest verbun-
dener Testsatellit von 68,1 kg Nutzmasse. Seine Ausriistung
bestand aus einem vorher bespielten Tonband mit einer kur-
zen Weihnachtsbotschaft des damaligen USA-Présidenten
Eisenhower, deren Text zur Erde gesendet wurde. Wissen-
schaftlichen Wert hatte dieses Objekt nicht.

Die wichtigsten Angaben iiber SCORE (1958 Zeta):

Gestartet am 18. 12. 1958 mit Einstufenrakete Atlas B in Cape Cana-
veral — Kegel, nicht von der Atlas-Rakete getrennt, Durchmesser
2,74 m, Lange 24,38 m; Gesamtmasse 3972 kg, Nutzmasse 68,1 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 32°,3; Perigum 190 km, Apog&um
1487 km; Umlaufzeit 101m,46 — letzte Funksignale am 13. 1. 1959.
Lebensdauer 34 Tage (560 Umldufe); vergliiht am 21. 1. 1959



DISCOVERER (USA)

Insgesamt wurden von den USA 38 Startversuche mit
Discoverer-Satelliten unternommen. Davon waren 26 erfolg-
reich; 12 Starts sind nicht gegliickt.

Die amerikanischen Militérbehdrden verfolgten mit den Dis-
coverer-Satelliten das Ziel, technische Besonderheiten der
Aufklarungssatelliten vom Typ SAMOS zu erproben, némlich
die Riickfiihrung von Instrumentenbehéltern zur Erde. Diese
Kapseln sollten spater Filmmaterial mit Spionageaufnahmen
von anderen Staaten aus der Umlaufbahn zuriickbringen.
Sie wurden in der Regel von Flugzeugverbénden, die weit-
rdumige Netze schleppten, aufgefangen.

Die 26 gegliickten Starts entfielen auf folgende Discoverer-
Satelliten: 1, 2, 5, 6, 7, 8, 11, 13, 14, 15, 17, 18, 19, 20,
21, 23, 25, 26, 29, 30, 31, 32, 34, 35, 36, 38.

Fehlstarts waren die folgenden Satelliten: Discoverer 3, 4, 9,
10, 12, 16, 22, 24, 27, 28, 33, 37.

Die Kapselriickfiihrung und die Kapselbergung gelangen bei
11 Satelliten, und zwar bei den Discoverer-Satelliten 13, 14,
17, 18, 25, 26, 29, 30, 32, 35 und 36. Davon wurden 7 in der
Luft aufgefangen, 4 Kapseln konnten nach léngerem Suchen
aus der See gefischt werden. Fiir den Start der Discoverer-
Satelliten 1 bis 15 benutzte man ein Trégerraketensystem,
dessen erste Stufe aus der Thor- und dessen zweite Stufe aus
der Agena-A-Rakete bestand.

Fiir die kiinstlichen Erdsatelliten Discoverer 16 bis 38 benutzte
man als Zweitstufe die Agena-B-Rakete.
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Die Discoverer-Satelliten hatten eine zylindrische Form mit
aufgesetztem Nasenkonus. Der Durchmesser aller Satelliten
dieses Typs betrug 1,52 m. In der Lénge unterschieden sich
die Discoverer-Satelliten nach zwei Gruppen. Die erste
Gruppe hatte eine Ldnge von 5,85 m, die zweite Gruppe war
7,62 m lang.

Ein besonderes Merkmal der amerikanischen Erdsatelliten
vom Typ Discoverer besteht darin, daB sie alle mit der letzten
Stufe des Trdgerraketensystems verbunden waren und mit
dieser gemeinsam die Erde umkreisten.

Da es sich bei der Discoverer-Serie um rein militérische
Satelliten handelt, gibt es iiber ihre Ausriistung keine ge-
nauen Angaben. Manche Kapseln waren leer, manche ent-
hielten verschiedene Instrumente, in einigen Féllen war die
Instrumentierung die gleiche wie bei den MIDAS-Satelli-
ten (siehe Seiten 58 bis 60).

Zur Charakterisierung der einzelnen Discoverer-Satelliten
sei folgendes gesagt:

Schema der B g einer Di Kapsel. Der auf der Umlaufbahn befind-
liche Satellit (1) wird durch automatische Steuerungsdiisen gedreht (2). Danach
erfolgt der AusstoB der Kapsel (3), die durch Bremsraketen abgebremst wird (4).

In den chich! der tre (5) sich in vorher festgelegter
Héhe der Fallschirm (6), an dem die Kapsel zur Erds che schwebt. F

strahlen Signale aus (7), die den und den i die
Position der ni Kapsel (8) b so daB sie in der Luft oder aus

dem Wasser geborgen werden kann




einer Di: Kapsel. 1 — 2 — Nutzlast, 3 = Druck-

4- 5= 6 = hinterer Konus, 7 — Stabili-
o 8- chirm, 9 — behlter, 10 — 11 -

Die Experimente mit den Discoverer-Satelliten begannen
1959. Am 28. Februar 1959 wurde Discoverer 1 gestartet. Bei
einer Umlaufzeit von rund 96 Minuten vergliihte er nach 5
Tagen Lebensdauer.

Im Jahre 1959 erfolgten noch 7 Starts mit Discoverer-Satelli-
ten (Discoverer 2 bis 8). Der letzte Discoverer-Start des Jahres
1959 fand am 20. November statt. In diesem Jahr gab es
2 Fehlstarts. Bei Discoverer 3 ziindete die zweite Raketenstufe
in falscher Lage, und Discoverer 4 erreichte die Bahn nicht,
weil die Tragerrakete einen zu geringen Schub lieferte. Bei
allen Versuchen des Jahres 1959 miBlang die Bergung der
Kapseln.

Das Jahr 1960 begann mit dem Fehlstart von Discoverer 9 am
4. Februar 1960. Dieser Satellit konnte seine Bahn nicht er-
reichen, weil sich die zweite Raketenstufe vorzeitig trennte.
Auch der zweite Discoverer-Satellit des Jahres 1960, Discove-
rer 10, gestartet am 19. Februar 1960, erreichte seine Bahn
nicht. Die Trégerrakete wich vom Kurs ab, sie muBte 56 Se-
kunden nach dem Start gesprengt werden.

Nach dem gegliickten Start von Discoverer 11, bei dem aber
die Bergung der Kapsel ebenfalls miBlang, war Discoverer 12
wiederum ein Fehlstart. Er erreichte die Bahn nicht, weil die
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BrennschluBgeschwindigkeit der letzten Stufe des Tréger-
raketensystems zu gering war.

Die Starts von Discoverer 13, 14, und 15 gliickten.

Bei Discoverer 13, der am 10. August 1960 gestartet wurde und
dessen Bahnneigung zum Erddquator 82°,85 betrug, konnte
zum erstenmal eine Kapsel, die vom Satelliten ausgestoBen
worden war, geborgen werden. Sie wurde von Schiffen auf-
gefunden und mit Hilfe eines Bootes aus der See gefischt.
Beim 14. Discoverer-Versuch bewdhrte sich endlich zum
erstenmal die geplante Methode, die Kapseln mit weitraumi-
gen Netzen, die von Flugzeugverbénden geschleppt werden,
aufzufangen. Die von Discoverer 14 ausgestoBene Kapsel
konnte in der Luft geborgen werden.

Bei Discoverer 15 miBlang die Bergung der Kapsel wiederum.
Discoverer 16 war ein Fehlstart. Die Bahn wurde nicht er-
reicht, weil sich die erste und die zweite Raketenstufe des
Tragerraketensystem nicht voneinander trennten.

In das Jahr 1960 fielen noch die Starts von Discoverer 17, 18
und 19, die alle erfolgreich waren. Bei Discoverer 17 und 18
gelang es wiederum, die Kapseln in der Luft aufzufangen;
Discoverer 19 fiihrte keine Kapsel mit.

Der erste Discoverer-Satellit des Jahres 1961 war der zwan-
zigste der Serie. Er startete am 17. Februar 1961 mit einer

Bergeeinrichtung der Kapsel von Discoverer 13 (1960 Theta), links Fallschirm,
rechts mit und




56 Sekunden nach dem Start muBte die Thor-Ag -1 von D 10

gesprengt werden, da sie vom Kurs abgewichen war. Die Fotos zeigen vier Pha-
sen der in etwa 6 km Hdhe erfolgten Explosion

Thor-Agena B, wie sie bereits beim Auflassen von Discoverer
16 bis 19 verwendet worden war. Bei der Agena-B-Zweitstufe
besteht die Méglichkeit, mehrmals zu ziinden, so daB noch
Korrekturen in der Satellitenbahn vorgenommen werden
kénnen. Die Agena B ist auch etwas leistungsfdhiger als die
Agena A. Die Gesamtmasse des Discoverer 20 betrug im
Gegensatz zu allen bisher gestarteten Satelliten dieses Typs
rund 1100 kg, die Nutzmasse wie tblich rund 135 kg. Kapsel-
trennung und -riickfiihrung gelangen nicht.

Discoverer 21 enthielt bei einer Gesamtmasse von 1000 kg
keine Riickkehrkapsel. Seine Instrumentierung bestand aus
den Gerdten, die fiir die MIDAS-Satelliten vorgesehen

42



waren, Es handelte sich hierbei um Apparaturen, die auf
Infrarotstrahlung ansprechen.

In das Jahr 1961 fielen insgesamt 17 Discoverer-Starts, Dis-
coverer 20 bis 36. Fiinf davon waren vdllige Versager; zwei-
mal konnten die Kapseln aus dem Pazifik geborgen werden,
dreimal gelang das Auffangen in der Luft.

Der letzte Discoverer-Satellit des Jahres 1961, Discoverer 36,
(1961 Alpha Kappa) wurde am 12. Dezember 1961 gestar-
tet. Er fiilhrte einen kleinen Huckepack-Satelliten mit, OS-
CAR 1.

Die restlichen 2 Discoverer-Versuche fielen in das Jahr 1962.
Discoverer 37 war ein Fehlstart, Discoverer, 38 gelangte auf
seine Bahn; die Riickkehrkapsel konnte in der Luft aufgefan-
gen werden. .

Die wichtigsten Angaben iiber séimtliche offiziellen Starts und Start-
versuche von DISCOVERER-Satelliten:

Samtliche Discoverer-Satelliten wurden in Vandenberg AFB gestartet.
Als Tragerraketen verwendete man zweistufige Thor-Agena A (Dis-
coverer 1 bis 15) und die leistungsstarkeren, wiederziindbaren Thor-
Agena B (Discoverer 16 bis 38). Alle Satelliten hatten die Form
eines Zylinders mit Nasenkonus von 1,52 m Durchmesser und 5,85 m
Lénge (Agena-A-Zweitstufe bei Discoverer 1 bis 15) beziehungsweise
7,62 m (Agena-B-Zweitstufe bei Discoverer 16 bis 38). Die Gesamt-
massen betrugen bei Discoverer 1 598,7 kg, Discoverer 2 726,4 kg,
Discoverer 3 bis 15 771,8 kg, Discoverer 20 1107,0 kg, Discoverer 21
998,8 kg, bei allen anderen (Discoverer 16 bis 19 sowie 22 bis 38)
953,4 kg. Die Nutzmassen beliefen sich bei Discoverer 1 auf 111,1 kg,
Discoverer 2 200 kg, bei allen anderen auf 136,2 kg.

DISCOVERER 1 (1959 Beta) — gestartet am 28. 2. 1959 — Bahndaten:
Bahnneigung 89°,7; Perigéium 164 km, Apog&um 978 km; Umlaufzeit
95m,9, Lebensdauer 5 Tage; vergliiht am 5. 3. 1959

DISCOVERER 2 (1959 Gamma) — gestartet am 13. 4, 1959 — Bahn-
daten: Bahnneigung 89°,9; Perigéum 246 km, Apog&um 349 km;
Umlaufzeit 90m,5. Lebensdauer 13 Tage; vergliiht am 26. 4. 1959
DISCOVERER 3 — Fehlstart am 3. 6. 1959. Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe ziindete in falscher Lage)

DISCOVERER 4 — Fehlstart am 25. 6. 1959. Bahn nicht erreicht (Tré-
gerrakete lieferte zu geringen Schub)

DISCOVERER 5 (1959 Epsilon 1) — gestartet am 13. 8. 1959 — Bahn-
daten: Bahnneigung 80°01; Perigdum 222 km, Apog&um 737 km;
Umlaufzeit 94m,14. Lebensdauer 46 Tage; verglitht am 28. 9. 1959.
Kapsel (1959 Epsilon 2) gelangte nicht zur Erde, beschrieb Satelliten-
bahn mit folgenden Daten: Bahnneigung 78°,94; Perigéum 196 km,
Apogdum 1275 km; Umlaufzeit 99m,52, Verglitht am 25. 7. 1960
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DISCOVERER 6 (1959 Zeta) — gestartet am 19. 8. 1959 — Bahndaten:
Bahnneigung 84°,0; Perigéum 214 km, Apogdum 856 km; Umlauf-
zeit 95m,3, Lebensdauer 62 Tage; verglitht am 20. 10. 1959
DISCOVERER 7 (1959 Kappa) — gestartet am 7. 11. 1959 — Bahn-
daten: Bahnneigung 81°,64; Perigdum 166 km, Apog&dum 848 km;
Umlaufzeit 94m,55. Lebensdauer 19 Tage; vergliiht am 26. 11. 1959.
Bergung der Kapsel miBlungen '
DISCOVERER 8 (1959 Lambda) — gestartet am 20. 11. 1959 — Bahn-
daten: Bahnneigung 80°,65; Perigéium 188 km, Apogéum 1672 km;
Umlaufzeit 103m,66. Lebensdauer 108 Tage; verglitht am 8. 3. 1960.
Bergung der Kapsel miBlungen

DISCOVERER 9 — Fehlstart am 4. 2. 1960. Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe trennte vorzeitig)

DISCOVERER 10 — Fehlistart am 19. 2. 1960. Bahn nicht erreicht
(Rakete wich vom Kurs ab, wurde 56s nach dem Start ;;espreng()
DISCOVERER 11 (1960 Delta) — gestartet am 15. 4. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 80°1; Perigéum 172 km, Apogdum 594 km;
Umlaufzeit 92m,3. Lebensdauer 11 Tage; vergliiht am 26. 4. 1960.
Bergung der Kapsel miBlungen.

DISCOVERER 12 — Fehlstart am 29. 6. 1960. Bahn nicht erreicht
(BrennschluBgeschwindigkeit zu gering)

DISCOVERER 13 (1960 Theta) — gestartet am 10. 8. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 82°85; Perigéum 262 km, Apogdum 689 km;
Umlaufzeit 94m,1, Lebensdauer 96 Tage; vergliiht am 14. 11. 1960.
Kapsel am 11. 8. 1960 aus der See geborgen

DISCOVERER 14 (1960 Kappa) — gestartet am 18. 8. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 79°,6; Perigdum 187 km, Apog&um 804 km;
Umlaufzeit 94m,5. Lebensdauer 28 Tage; verglilht am 16. 9. 1960.
Kapsel am 19. 8. 1960 in der Luft aufgefangen

DISCOVERER 15 (1960 My) — gestartet am 13. 9. 1960 — Bahndaten:
Bahnneigung 80°93; Perigdum 207 km, Apogdum 763 km; Umlauf-
zeit 94m,24. Lebensdauer 34 Tage; vergliiht am 18. 10. 1960. Bergung
der Kapsel miBlungen

DISCOVERER 16 — Fehlstart am 26. 10. 1960. Bahn nicht erreicht
(1. und 2. Raketenstufe trennten sich nicht voneinander)
DISCOVERER 17 (1960 Omikron) — gestartet am 12, 11. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 81°,86; Perigdum 189 km, Apogdum 989 km;
Umlaufzeit 96m,45. Lebensdauer 47 Tage; vergliiht am 29. 12. 1960.
Kapsel am 14. 11. 1960 in der Luft aufgefangen

DISCOVERER 18 (1960 Sigma) — gestartet am 7. 12. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 81°,5; Perigum 235 km, Apogdum 680 km;
Umlaufzeit 94m,1. Lebensdauer 116 Tage; vergliiht am 2. 4. 1961.
Kapsel am 10. 12. 1960 in der Luft aufgefangen

DISCOVERER 19 (1960 Tau) — gestartet am 20. 12. 1960 — Bahn-
daten: Bahnneigung 83°4; Perigdum 211 km, Apogéum 637 km;
Umlaufzeit 93m,0. Lebensdauer 33 Tage; vergliiht am 23. 1. 1961.
Keine Kapsel mitgefiihrt

DISCOVERER 20 (1961 Epsilon) — gestartet am 17. 2. 1961 — Bahn-
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daten: Bahnneigung 80°91; Perigéum 291 km, Apog&um 789 km;
Umlaufzeit 95m,4. Lebensdauer 526 Tage; vergliiht am 28. 7. 1962.
AusstoB der Kapsel miBlungen

DISCOVERER 21 (1961 Zeta) — gestartet am 18. 2. 1961 — Bahn-
daten: Bahnneigung 80°,74; Perigéum 243 km, Apog&um 1072 km;
Umlaufzeit 97m,8. Lebensdauer 426 Tage; vergliiht am 20. 4. 1962.
Keine Kapsel mitgefiihrt

DISCOVERER 22 — Fehlstart am 30. 3. 1961. Bahn nicht erreicht
DISCOVERER 23 (1961 Lambda) — gestartet am 8. 4. 1961 — Bahn-
daten: Bahnneigung 82°,31; Perigéum 300 km, Apog&um 653 km;
Umlaufzeit 94m,0. Lebensdauer 373 Tage; vergliiht am 16. 4. 1962.
Kapsel gelangte nicht zur Erde; vergliiht am 23. 5. 1962
DISCOVERER 24 — Fehlstart am 8. 6. 1961. Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe ziindete nicht)

DISCOVERER 25 (1961 Xi) — gestartet am 16. 6. 1961 — Bahndaten:
Bahnneigung 82°,11; Perigdum 227 km, Apog&um 409 km; Umlauf-
zeit 90°,87. Lebensdauer 25 Tage; vergliht am 12. 7. 1961. Kapsel
am 18. 6. 1961 aus dem Pazifik geborgen

DISCOVERER 26 (1961 Pi) — gestartet am 7. 7. 1961 — Bahndaten:
Bahnneigung 82°,94; Perigdum 233 km, Apogé&um 811 km; Umlauf-
zeit 95m,0. Lebensdauer 150 Tage; vergliht am 5. 12. 1961. Kapsel
am 9. 7. 1961 in der Luft aufgefangen

DISCOVERER 27 — Fehlstart am 21. 7. 1961. Bahn nicht erreicht
(Rakete wich vom Kurs ab, wurde 1m nach dem Start gesprengt)
DISCOVERER 28 — Fehlstart am 3. 8. 1961. Bahn nicht erreicht (2. Ra-
ketenstufe ziindete nicht)

DISCOVERER 29 (1961 Psi) — gestartet am 30. 8. 1961 — Bahndaten:
Bahnneigung :82°,14; Perigéium 225 km, Apog&um 555 km; Umlauf-
zeit 91m,6. Lebensdauer 10 Tage; vergliiht am 10. 9.°1961. Kapsel
am 4. 9. 1961 aus dem Pazifik geborgen

DISCOVERER 30 (1961 Omega) — gestartet am 12. 9. 1961 — Bahn-
daten: Bahnneigung 82°,58; Perigdum 224 km, Apogéum 563 km;
Umlaufzeit 92m,4. Lebensdauer 90 Tage; vergliiht am 11. 12. 1961,
Kapsel am 15. 9. 1961 in der Luft aufgefangen

DISCOVERER 31 (1961 Alpha Beta) — gestartet am 17. 9. 1961 —
Bahndaten: Bahnneigung 82°,7; Perigdum 237 km, Apog&um 406 km;
Umlaufzeit 90m,7. Lebensdauer 39 Tage; vergliiht am 26. 10. 1961.
AusstoB der Kapsel miBlungen

DISCOVERER 32 (1961 Alpha Gamma) — gestartet am 13, 10. 1961 —
Bahndaten: Bahnneigung 81°,69; Perigdum 237 km, Apog&um
396 km; Umlaufzeit 90m,84. Lebensdauer 31 Tage; vergliiht am
13. 11, 1961. Kapsel am 14. 10. 1961 in der Luft aufgefangen
DISCOVERER 33 — Fehlstart am 23. 10. 1961. Bahn nicht erreicht
(2. Raketenstufe trennte vorzeitig)

DISCOVERER 34 (1961 Alpha Epsilon) — gestartet am 5. 11. 1961 —
Bahndaten: Bahnneigung 82°67; Perigdum 215 km, Apogdum
1025 km; Umlaufzeit 97m,2, Lebensdauer 32 Tage; vergliht am
7. 12. 1961. Bergung der Kapsel miBlungen
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DISCOVERER 35 (1961 Alpha Zeta) — gestartet am 15. 11. 1961 —
Bahndaten: Bahnneigung 81°,63; Perigdum 237 km, Apogdum
278 km; Umlaufzeit 89m,76. Lebensdauer 18 Tage; verglitht am
3. 12, 1961. Kapsel am 17. 11. 1961 in der Luft aufgefangen
DISCOVERER 36/OSCAR 1 (1961 Alpha Kappa) — Doppelsatellit,
gestartet am 12. 12. 1961 — Bahndaten 1961 Alpha Kappa 1: Bahn-
neigung 81°%2; Perigdum 237 km, Apog&um 448 km; Umlaufzeit
91m,5,. Lebensdauer 85 Tage; vergliiht am 8. 3. 1962. Kapsel am
17.12.1961 aus der See geborgen. OSCAR 1 (1961 Alpha Kappa 2) —
Bahndaten: Bahnneigung 81°,2; Perigdum 234 km, Apog&um 414 km;
Umlaufzeit 91m,1 — letzte Funksignale am 1. 1. 1962. Lebensdauer
49 Tage; verglitht am 31. 1. 1962

DISCOVERER 37 — Fehlstart am 13. 1. 1962. Bahn nicht erreicht
(2. Raketenstufe ziindete nicht)

DISCOVERER 38 (1962 Epsilon) — gestartet am 27. 2. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 82°23; Perigdum 334 km, Apogdum 609 km;
Umlaufzeit 90m,4, Lebensd 21 Tage; verglitht am 20. 3. 1962.
Kapsel am 3. 3. 1962 in der Luft aufgefangen




TIROS (USA)

Am 1. April 1960 wurde der amerikanische Satellit TIROS 1
vom Versuchsgelénde Cape Canaveral mit einer Rakete vom
Typ Thor-Able 2 erfolgreich in Umlauf um die Erde gebracht.
Er hat eine Masse von knapp 125 kg und die Form eines
flachen Zylinders mit 1,07 m Durchmesser und 0,48 m Héhe.
Der Winkel zwischen seiner Umlaufbahnebene und der Erd-
dquatorebene betrdgt etwa 50°. Es handelte sich um das
erste Experiment zur Schaffung automatischer meteorologi-
scher Beobachtungsstationen, die in den n&chsten Jahren als
fliegende Wetterwarten, das heiBt als AuBenstellen der
meteorologischen Beobachtungsstationen, die Erde in ver-
schiedenen Héhen umkreisen werden, Die Bezeichnung
TIROS wurde aus den Anfangsbuchstaben von Television and
Infra-Red Observation Satellite gebildet. TIROS 1 enthdlt
unter anderem zwei Fernsehkameras, von denen eine ein
Wolkengebiet von 1280 km? erfaBte, die andere kleinere Aus-
schnitte aus diesem Gebiet. Die Kameraq, die die Ausschnitte
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Ansicht des aufgeklappten Satelliten TIROS 1 (1960 Beta)

lieferte, konnte auf der Erdoberflache noch Objekte von
rund 90 000 m? Ausdehnung dbbilden. Die beiden Kameras
sind nicht gréBer als ein Wasserglas. Sie ibermittelten ihre
Bilder an die Empfénger der Bodenstationen in New Jersey
und auf Hawaii, wenn der Satellit in den Empfangsbereich
dieser Stationen gelangte. In der Zwischenzeit wurden die
Aufnahmen auf Magnetband gespeichert und auf Anforde-
rung an eine der beiden Bodenstationen abgespielt.
Der Versuch der amerikanischen Luft- und Raumfahrtbehérde
NASA, mit Hilfe von kiinstlichen Erdsatelliten die Wolkendecke -
tiber der Erde zu fotografieren und mit den Aufnahmen den
Meteorologen zusétzliches Beobachtungsmaterial als Unter-
lage fiir Wettervorhersagen in die Hand zu geben, erwies
sich als Erfolg.

Die Kameras bestehen aus einem Vidicon-Bildwandler
(GréBe 1,77 cm) und einem VerschluB, der die Speicherung
von Einzelaufnahmen auf dem Réhrenschirm erméglicht. Ein
Elektronenstrahl wandelt das gespeicherte Bild in Impulse
um, die zu den Empféngern der Bodenstationen iibermittelt
werden. :

Nach etwa 1300 Umléufen, das heiBt nach 90 Tagen (TI-
ROS 1), wurden die Geréte des Satelliten abgeschaltet.
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. Aufbauschema von TIROS 1 (vgl. h Foto). 1= ik, 2~

Hilf: ch fiir 3 - it, 4 —

D i i 5-F 6- 7 = Steuer-
fiir Hi ite, 8 — 9 = fiir Magnet-
10 - fiir i -

12- d ler, 13 — chemisch 14 -

fiir 15 -

Der Einsatz dieser amerikanischen Wetterbeobachtungs-
satelliten hat fiir die Meteorologie bisher schon sehr inter-
essantes Beobachtungsmaterial geliefert.

An einzelnen Wolkenformationen 1Bt sich die eigentliche
Wettersituation in der Troposphdre relativ gut ablesen. Der-
artige Satelliten werden deshalb in der Zukunft wachsende
Bedeutung fiir die Probleme der Wetterprognosen und ihre
Lésung haben. ;

In einigen Féllen wurden auch frithzeitige Unwetterwarnun-
gen gegeben; denn durch die Wolkenfotos der TIROS-Satel-
liten kann die Bildung eines Wirbelsturms schon erkannt
werden, bevor das durch meteorologische Beobachtungen
von der Erde aus méglich ist.

Am 10, April 1960 wurden auf Bildern, die TIROS 1 auf seinem
125. Umlauf machte, Anzeichen fiir die Bildung eines Wirbel-
sturms 1300 km &stlich von Brisbane, Australien, entdeckt,
die vorher keine Wetterbeobachtungsstelle registriert hatte.
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Die Entwicklung eines Sturmes vor der kalifornischen Kiiste in vier Phasen, aufge-
nommen von TIROS 3 (1961 Rho)

Auch iiber die Bildung von Eisbergen an der Kiiste Grén-
lands und Labradors konnte erstmalig durch einen TIROS-
Satelliten interessantes Beobachtungsmaterial gewonnen
werden.

Bisher wurden 8 TIROS-Satelliten gestartet. Alle Starts ver-
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liefen erfolgreich, und alle TIROS-Satelliten umkreisen noch
die Erde, lhre Lebensdauer wird auf etwa 40 Jahre (TIROS 2)
bis 100 Jahre (TIROS 3, 4 und 6) geschétzt.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
TIROS-Satelliten:

TIROS 1 (1960 Beta) — gestartet am 1. 4. 1960 mit Dreistufenrakete
Thor-Able 2 in Cape Canaveral —. Trommel, Durchmesser 1,07 m,
Héhe 0,48 m; Masse 122,6 kg — Bahndaten: Bahnneigung 48°,39;
Perigdum 693 km, Apogdum 758 km; Umlaufzeit 99m,15 — letzte
Funksignale am 17. 6. 1960. Kreist noch (Lebensdauer etwa 50 Jahre)
TIROS 2 (1960 Pi) — gestartet am 23. 11. 1960 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
TIROS 1; Masse 127,1 kg — Bahndaten: Bahnneigung 48°,53; Peri-
géum 628 km, Apogdum 735 km; Umlaufzeit 98m,26, Kreist noch
(Lebensdauer etwa 40 Jahre)

TIROS 3 (1961 Rho) — gestartet am 12. 7. 1961 mit Drelstufenrukete
Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
TIROS 1; Masse 129,4 kg — Bahndaten: Bahnneigung 47°,89; Peri-
gdum 742 km, Apog&um 814 km; Umlaufzeit 100m,4, Kreist noch
(Lebensdauer etwa 100 Jahre)

TIROS 4 (1962 Beta) — gestartet am 8. 2. 1962 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Canaveral = Form, Abmessungen und Masse wie
TIROS 3 = Bahndaten: Bahnneigung 48°,25; Perigdum 719 km, Apo-
géium 838 km; Umlaufzeit 100m,4 — letzte Funksignale am 10. 6. 1962.
Kreist noch (Lebensdauer etwa 100 Jahre)

TIROS 5 (1962 Alpha Alpha) — gestartet am 19. 6. 1962 mit Drei-
stufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Trommel, Durchmesser
1,07 m, Héhe 0,56 m; Masse 129,8 kg — Bahndaten: Bahnneigung
58°,1; Perigdum 590 km, Apog&um 970 km; Umlaufzeit 100m,5, Kreist
noch (Lebensdauer etwa 50 Jahre)

TIROS 6 (1962 Alpha Psi) — gestartet am 18. 9. 1962 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
TIROS 5; Masse 127,6 kg — Bahndaten; Bahnneigung 58°32; Peri-
gdéum 684 km, Apogédum 711 km; Umlaufzeit 98m,73. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 100 Jahre)

TIROS 7 (1963-24) — gestartet am 19. 6. 1963 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
TIROS 5; Masse 135 kg — Bahndaten: Bahnneigung 58°,23; Peri-
gdum 631 km, Apog&um 637 km; Umlaufzeit 97m,4, Kreist noch (Le-
bensdauer etwa 50 Jahre) ;

TIROS 8 (1963-54) — gestartet am 21, 12. 1963 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Kennedy. — Form und Abmessungen &hnlich
TIROS 5; Masse 120,3 kg — Bahndaten: Bahnneigung 59°,47; Peri-
gdum 692 km, Apogéum 789 km; Umlaufzeit 99m,33. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 75 Jahre)
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TRANSIT (USA)

Die kiinstlichen Erdsatelliten vom Typ TRANSIT sind ameri-
kanische Navigationssatelliten. Sie dienen den Versuchen,
Erdsatelliten tiber die Dopplerfrequenzmessung zu Naviga-
tionszwecken fiir die amerikanischen Seestreitkrafte, speziell
fiir die mit Polaris-Raketen ausgeriisteten kernenergiegetrie-
benen U-Boote, einzusetzen.

Bisher wurden 9 Satelliten vom Typ TRANSIT gestartet.
6 Starts waren erfolgreich, einer ein Teilerfolg (TRANSIT 3 B),
und 2 schlugen fehl.

Der am 17. September 1959 als erster dieser Klasse gestartete
Satellit TRANSIT 1 A erreichte seine Bahn nicht, weil die dritte
Raketenstufe nicht ziindete.

TRANSIT 1 B kreist noch um die Erde (Lebensdauer etwa
5 Jahre).

TRANSIT 2 A/SR 1 war der erste Doppelsatellit dieses Typs.
Er wurde am 22. Juni 1960 gestartet. Beide Komponenten des
Satelliten kreisen noch (Lebensdauer etwa 100 Jahre).
TRANSIT 3 A/SR 2 sollte ebenfalls ein Doppelsatellit wer-
den. Beide Komponenten erreichten die Bahn nicht, die vom
Kurs abgewichene Rakete muBte gesprengt werden.
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Beim Start von TRANSIT 3 B/LOFTI 1 ist die Trennung der
beiden Satellitenkomponenten miBlungen.

TRANSIT 4 A/INJUN 1/SR 3 war der erste Dreifachsatellit.
Er wurde am 29. Juni 1961 gestartet. Die Satelliten kreisen
noch (Lebensdauer etwa 600 und 900 Jahre).

Auch die Starts des Doppelsatelliten TRANSIT 4 B/TRAAC
(siehe Bild auf Seite 52) und der Einzelsatelliten TRANSIT 5 A
und 5 B waren erfolgreich.

Als Beispiel fiir Funktionsweise und Aufgaben dieser Raum-
flugkdrper einige ndhere Angaben iiber TRANSIT 3B/LOFTI 1:
Der Doppelsatellit wurde mit einerThor-Able-Star-Rakete auf
eine erdumrundende Bahn gebracht. Beide Satelliten dien-
ten militarischen Forschungsaufgaben, TRANSIT 3 B war ein
sogenannter Navigationssatellit. In dem mit TRANSIT 3 B ge-
meinsam gestarteten kiinstlichen Satelliten LOFTI waren
Sender installiert, die auf sehr niedrigen Frequenzen Signale
sendeten, die von getauchten U-Booten empfangen werden

Aufbauschema von TRANSIT 3B (1961 Eta). 1 — Antennenkopplung, 2 = Infrarot-

auge, 3 — Oszi , A — Silber-Zink- i 5= 6 -
regler, 7 — FernmeBgerdt, 8 — Sender, 9 — Nickel-Kadmium-Batterien fiir Sonnen-
10 — Nickel i ien fiir it, 11 — mecha-

nischer Zeitgeber, 12 — Antenne




Schema des TRANSIT-Navigationssystems

sollten. Nach amerikanischen Angaben sind die Versuche er-
folgreich verlaufen.

Der zuletzt gestartete Navigationssatellit TRANSIT 5 A wurde
mit einer Feststoffrakete vom Typ Blue Scout von Point Ar-
guello aus gestartet und auf eine Umlaufbahn um die Erde
gebracht. Durch die Verwendung der Feststoffrakete Blue
Scout war man gezwungen, die Nutzmasse stark einzuschrén-
ken. Sie betrégt nur 61 kg. Alle vorhergegangenen TRANSIT-
Satelliten waren mit Thor-Able- oder Thor-Able-Star-Raketen
gestartet worden.

Einen Tag nach dem Start des Satelliten TRANSIT 5 A setzte
die gesamte Sende- und Empfangsanlage des Raumflug-
kérpers aus. Man nimmt an, daB dieser Ausfall auf ein Ver-
sagen des Kommandoempféngers zurlickzufiihren ist.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche mit TRANSIT-Satelliten:

TRANSIT 1 A — Fehlistart am 17. 9. 1959 mit Dreistufenrakete Thor-
Able 2 in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser 0,91 m; Masse
120,3 kg. Bahn nicht erreicht (3. Raketenstufe ziindete nicht)

TRANSIT 1 B (1960 Gamma) — gestartet am 13. 4. 1960 mit Zwei-
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stufenrakete Thor-Able Star in Cape Canaveral — Form, Abmessung
und Masse wie Transit 1 A — Bahndaten: Bahnneigung 51°,28; Peri-
gdum 388 km, Apogdum 740 km; Umlaufzeit 95m9 — letzte Funk-
signale am 16. 4. 1960. Kreist noch (Lebensdauer etwa 5 Jahre)
TRANSIT 2 A/SR 1 (1960 Eta) — Doppelsatellit, gestartet am 22. 6.
1960 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in Cape Canaveral. TRAN-
SIT 2 A (1960 Eta 1) — Kugel, Durchmesser 0,91 m; Masse 101,15 kg.
SR 1 (1960 Eta 2) — Kugel, Durchmesser 0,51 m; Masse 19,1 kg.
Verfolgen getrennt &hnliche Bahnen: Bahnneigung 66°77; Peri-
gdum 630/620 km, Apog&um 1055/1065 km; Umlaufzeit 101m,7/101m,6.
Kreisen noch (Lebensdauer etwa 100 Jahre)

TRANSIT 3 A/SR 2 — Doppelsatellit, Fehlstart am 30. 11. 1960 mit
Zweistufenrakete Thor-Able Star in Cape Canaveral — Form, Ab-
messungen und Massen dhnlich TRANSIT 2 A/SR 1. Bahn nicht er-
reicht (Rakete vom Kurs abgewichen, muBte gesprengt werden)
TRANSIT 3 B/LOFTI 1 (1961 Eta) — Doppelsatellit, gestartet am 22, 2.
1961 mit Zweistufenrakete . Thor-Able Star in Cape Canaveral.
TRANSIT 3 B—Kugel, Durchmesser0,91 m; Masse 113,5kg. LOFTI 1 —
Kugel, Durchmesser 0,51 m; Masse 26 kg. Trennung miBlungen.
Bahndaten: Bahnneigung 28°,38; Perigdum 174 km, Apog&um
1007 km; Umlaufzeit 94m,5. Lebensdauer 36 Tage (etwa 550 Um-
l&ufe); vergliiht am 30. 3. 1961

TRANSIT 4 A/INJUN 1/SR 3 (1961 Omikron) — Dreifachsatellit,
gestartet am 29. 6. 1961 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in
Cape Canaveral. TRANSIT 4 A — Trommel, Durchmesser 1,09 m,
Héhe 0,79 m; Masse 78,75 kg. INJUN 1 — Trommel, Durchmesser
0,41 m, Héhe 0,33 m; Masse 18,14 kg. SR 3 — Kugel, Durchmesser
0,46 m; Masse 24,75 kg — Bahndaten: TRANSIT 4 A (1961 Omi-
kron 1) —Bahnneigung 66°,78; Perigéum 863 km, Apog&um 1006 km;
Umlaufzeit 103m,7 INJUN 1/SR 3 (1961 Omikron 2) — Trennung miB-
lungen. Bahndaten: Bahnneigung 66°,78; Perigéum 863 km, Apo-
gdum 1024 km; Umlaufzeit 103m,8. Kreisen noch (Lebensdauer etwa
900 Jahre)

TRANSIT 4 B/TRAAC (1961 Alpha Eta) — Doppelsatellit, gestartet am
15. 11. 1961 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in Cape Canaveral.
TRANSIT 4 B — Trommel, Durchmesser 1,09 m, Héhe 0,79 m; Masse
90,8 kg. TRAAC — ,Tirknauf, Durchmesser 1,09 m, Héhe 0,41 m;
Masse 90,8 kg — Bahndaten: TRANSIT 4 B (1961 Alpha Eta 1) —
Bahnneigung 32°,42; Perigum 937 km, Apogdum 1126 km; Um-
laufzeit 105m,6. TRAAC (1961 Alpha Eta 2) — Bahnneigung 32°,43;
Perigéium 904 km, Apogdum 1159 km; Umlaufzeit 105m,6. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 1000 Jahre)

TRANSIT 5 A (1962 Beta Psi) — gestartet am 19. 12. 1962 mit Vier-
stufenrakete Blue Scout in Point Arguello — Form und Abmessungen
unbekannt; Masse 61 kg — Bahndaten: Bahnneigung 90°,62; Peri-
gdum 705 km, Apogdum 742 km; Umlaufzeit 95m,12 — letzte Funk-
signale am 19. 12. 1962, Kreist noch (Lebensdauer etwa 100 Jahre)
TRANSIT 5 B (1963-38 A) — Dreifachsatellit, bestehend aus Transit 5B
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und 2 militérischen Satelliten der amerikanischen Luftwaffe (1963-
38 B und C), gestartet am 28. 9. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Able Star in Vandenberg — Form, Abmessungen und Massen unbe-
kannt — Bahndaten: Bahnneigung 89°,81; Perigéum 1070 km, Apo-
géium 1105 km; Umlaufzeit 107m,13, Kreist noch (Lebensdauer etwa
5000 Jahre)



MIDAS (USA)

Die MIDAS-Satelliten sind ebenfalls militérische Objekte der
amerikanischen Streitkréfte. Man bezeichnet sie als soge-
nannte Frithwarnsatelliten,

Die MIDAS-Friihwarnsatelliten sind mit Infrarotdetektoren
ausgestattet und sollen Raketenstarts feststellen beziehungs-
weise Orte ermitteln, an denen Raketenstarts durchgefiihrt
oder vorbereitet werden.

Mit den Infrarotdetektoren sollen also arbeitende Raketen-
triebwerke sowohl von fliegenden als auch von startenden
Raketen ermittelt werden. Zur Feststellung von Raketen-
basen, Raketenproduktionsstétten und Raketenversuchsge-
landen sollen die Infrarotdetektoren der MIDAS-Friihwarn-
satelliten angeblich sogar auf Triebwerke, die auf Priifsténden
erprobt werden, ansprechen.

Offiziell wurden 4 MIDAS-Satelliten gestartet.

Der erste MIDAS-Start erfolgte mit einer zweistufigen Rakete
vom Typ Atlas-Agena A am 26. Februar 1960 in Cape Cana-
veral. Er schlug fehl, weil sich die zweite Stufe der Tréger-
rakete nicht von der Atlas-Rakete trennte. Der am 24. Mai
1960 mit dem gleichen Trégerraketensystem auf die Bahn ge-
brachte Satellit MIDAS 2 bewegt sich noch um die Erde. Seine
Lebensdauer soll etwa 10 Jahre betragen. Erfolgreich war
auch der Start von MIDAS 3 am 12. Juli 1961. Wegen der
erdfernen Bahn mit einem Perigdum von 3431 km und einem
Apogdum von 3470 km soll der Satellit, der sich auf einer
fast ideal kreisférmigen Bahn bewegt, die nahezu senkrecht
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zum Aquator liber die Pole verlduft, eine Lebensdauer von
etwa 10000 Jahren haben, Die Startbasis fiir MIDAS 3 war
Point Arguello.

Vom selben Startort aus wurde schlieBlich am 21. Oktober
1961 MIDAS 4 auf eine erdumrundende Bahn gebracht. Die-
ser Satellit sandte am 3. November 1961 seine letzten Funk-
signale. Seine Lebensdauer wird ebenfalls auf 10 000 Jahre
geschatzt.

MIDAS 4 sollte mehrere Millionen Kupferfédden in einem
8 km breiten Band rings um die Erde verstreuen. Die ameri-
kanischen Militarbehdrden erhofften sich durch das reflek-
tierende Kupfernadelband eine bessere und sichere Funk-
verbindung im Kurzwellen- und Ultrakurzwellenbereich
zwischen ihren weit verstreuten militérischen Stiitzpunkten.
Der Versuch miBlang, da sich die Kupfernadeln, die durch

Phasen des Aufsti der MIDAS Nach der Atlas-Rakete
(1) trennt sich die Zweitstufe Agena vom ausgebrannten Booster und steigt allein
weiter (2). Durch die Ziindung des Triebwerkes der Agena-Stufe wird der Satellit
auf die Umlaufgeschwindigkeit von etwa 8 km/s beschleunigt (3). Ein Steuer-

mechanismus sorgt dafiir, daB der in seine
mit erdwdrts gerichteter Spitze kippt (4)




eine paraffindhnliche Masse zusammengehalten wurden,
nach dem AusstoB nicht verteilten, sondern in einem ,Paket”
zusammenblieben.

Dieses Experiment, das die Bezeichnung ,West-Ford" trégt,
ist inzwischen am 9. Mai 1963 wiederholt worden (West-
Ford 2).

Wissenschaftler aus allen Erdteilen protestierten &ffentlich
gegen beide Experimente (West-Ford 1 und West-Ford 2), da
eine weitgehende Behinderung des Funkverkehrs zwischen
in\terplqnetnren Stationen oder Raumschiffen und den Erd-
stationen zu befiirchten war. Kurz- und Ultrakurzwellen wer-
den von den Kupfernadeln nicht nur zur Erde, sondern eben-
so nach auBen, in den interplanetaren Raum, reflektiert, so
daB auch die Radioastronomie unter diesem militérischen
Experiment zu leiden hat.

Im Juli 1963 stellten die USA die Erprobung und die Weiter-
entwicklung des militérischen Geheimsatelliten MIDAS ein,
da sich das Infrarotsystem als unbrauchbar erwies. Dazu
wurde mitgeteilt, daB allein im Haushaltjahr 1962 423 Millio-
nen Dollar fiir das MIDAS-Projekt ausgegeben worden seien,
von denen die Halfte als ,umsonst hinausgeworfen" ange-
sehen werden miisse.

Die wichtigsten Angaben iiber s@mtliche offiziellen Starts und Start-
versuche von MIDAS-Satelliten:

MIDAS 1 — Fehlstart am 26. 2. 1960 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena A in Cape Canaveral — Zylinder mit Nasenkonus, Durch-
messer 1,52 m, Lange 6,71 m; Masse 1590 kg. Bahn nicht erreicht
(2. Stufe der Trégerrakete trennte nicht)

MIDAS 2 (1960 Zeta) — gestartet am 24. 5. 1960 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena A in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und
Masse wie MIDAS 1 — Bahndaten: Bahnneigung 33°,0; Perigdum
467 km, Apogéum 517 km; Umlaufzeit 94m,34 — letzte Funksignale
am 26. 5. 1960. Kreist noch (Lebensdauer etwa 10 Jahre)

MIDAS 3 (1961 Sigma) — gestartet am 12. 7. 1961 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena B in Point Arguello — Zylinder mit Nasenkonus;
Durchmesser 1,52 m, Lénge 9,14 m; Masse 1589 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 91°,17; Perigéum 3431 km, Apogdum 3470 km; Um-
laufzeit 161m,5. Kreist noch (Lebensdauer etwa 10000 Jahre)
MIDAS 4 (1961 Alpha Delta) — gestartet am 20. 10. 1961 mit Zwei-
stufenrakete Atlas-Agena B in Point Arguello — Form, Abmessungen
und Masse wie Midas 3 — Bahndaten: Bahnneigung 95°,88; Peri-
g&um 3504 km, Apog&um 3747 km; Umlaufzeit 166m,0 — letzte Funk-
signale am 3. 11. 1961. Kreist noch (Lebensdauer etwa 10000 Jahre)
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ECHO (USA)

Am 12. August 1960 wurde der erste passive Funk-Relais-
satellit der Erde, Echo 1 A, in Cape Canaveral gestartet. Er
umkreist noch heute als helles Satellitenobjekt die Erde.
Der Ballonsatellit Echo 1 A, eines der erfolgreichsten ameri-
kanischen Satellitenexperimente, bewies, daB es méglich ist,
iber passive Kunstmonde Nachrichten im UKW-Bereich zu
{ibermitteln. Damit wurden der Nachrichteniibermittlung erst-
mals véllig neue Wege erschlossen. Der Satellit lieferte neue
Daten {iber die Dichte der Hochatmosphére der Erde und
machte uns mit einem neuen Parameter in der Satelliten-
bewegung bekannt, dem EinfluB des solaren Strahlungs-
druckes.

Echo 1 A wurde mit einer Thor-Delta-Dreistufenrakete — einer,
Version der Thor-Able, die sich insbesondere durch die Art
der Steuerung von dieser unterscheidet — gestartet.

Die Bahniiberwachung ist bei einem derartigen Satelliten
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nur.mit Radar oder mit optischen Hilfsmitteln méglich. Eine
weitere Uberwachungsmaéglichkeit ergab sich bei Echo 1 A
aus der Tatsache, daB die dritte Stufe der 28 m hohen Thor-
Delta-Rakete mit einem Sender von 60 Milliwatt ausge-
riistet war, der fiir die TelemeBbodenstation auf der Wellen-
lénge 108,06 MHz ein Erkennungssignal ausstrahlte. Diese
dritte Raketenstufe folgte dem Ballonsatelliten eine Zeitlang
unmittelbar. Auch der Satellit selbst hatte eine kleine Funk-
bake, die wdhrend der ersten Umldufe auf der Frequenz
108 MHz tétig war. Man gab dem Ballon Kugelgestalt, damit
die ankommenden Funksignale nach allen Richtungen reflek-
tiert wurden. Der Ballon besteht aus einer Mylar-Kunststoff-
hiille von nur 0,0127 mm Wandstérke, auf die im Vakuum
eine 0,0022 mm starke Aluminiumschicht aufgedampft wurde.
Diese Aluminiumschicht hat eine Masse von insgesamt nur
2 kg und gewdhrleistet bei Funksignalen bis zu 20 000 MHz
einen Reflexionsgrad von 98 Prozent. Die aus 82 fest mitein-
ander verschweiBten Bauteilen bestehende Ballonhiille mit
rund 30 m Durchmesser hat eine Masse von nur 61 kg.

Nach Erreichen der Umlaufbahn wurde sie aus einem kugel-
férmigen Magnesiumbehdlter von 67 cm Durchmesser aus-
gestoBen. Die Hiille begann sich dann durch das restliche
darin befindliche Gas von selbst zu entfalten.

F i h der i Echo 1 und Echo 2. Die vom
Sender der A L werden an der metall-
iib Hiille des Ball und k8nnen vom Empféinger

der Bodenstation B empfangen werden. Ebenso ist es mdglich, die von der
Station B ausgesandten Signale in der Station A aufzunehmen

1000...1500 km

|
|
|
|
|
|




Der Ballonsatellit Echo 2 platzte wiihrend des Aufblasens bei einem Hohentest
am 15. Januar 1962. Dieses Foto wurde von einer in der letzten Raketenstufe

Da das Fiillgas durch die von Meteoriten geschlagenen
Lécher entweicht, wurden den 5 kg Benzoesdure, die nach
AusstoBen der Hiille durch die Sonneneinstrahlung schnell
verdampften und den Ballon aufbléhten, 9 kg Antrachinon
beigegeben, das infolge seines niedrigen Dampfdruckes
sehr langsam verdampft und so das entweichende Fiillgas
ersetzt. Im Erdschatten kiihlt der Ballon binnen wenigen
Minuten von -+ 135° C auf — 60° C ab. Dadurch geht ein Teil
des Fiillgases wieder in den festen Zustand iiber, wéhrend
sich in der Ballonhiille Falten bilden.

Durch den Luftwiderstand der Erdatmosphére und durch die
Sonneneinstrahlung werden Geschwindigkeit und Umlauf-
bahn des Ballonsatelliten stéindig beeinfluBt und veréndert.
Das fiihrte zu wichtigen neuen MeBergebnissen, die ur-
spriinglich nicht im Programm vorgesehen waren. Durch das
Abbremsen von Echo 1 A gelang es erstmalig, die Luftdichte
in Héhen von {iber 600 km zu messen, Sie betrégt in 1500 km
Héhe 1,1-10—* g/cm® Das ist ein Wert, den man zuvor bereits
in800 km Héhe vermutet hat. Echo 1 A ist auch in Mitteleuropa
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heute noch als Stern erster GréBe sehr gut zu beobachten.
Da die Ballonhiille durch die eingangs beschriebenen Ein-
flisse der Atmosphére und der Sonneneinstrahlung inzwi-
schen stark deformiert ist, ergeben sich groBe Helligkeits-
schwankungen.

Nachdem am 15. Januar 1962 ein Héhentest mit'dem Nach-
folgetyp Echo 2 gescheitert war (siehe Bild auf Seite 63), ge-
langte am 25. Januar 1964 der schon seit langem angekiin-
digte zweite Ballonsatellit auf eine Erdumlaufbahn. Wie seine
Vorgénger besteht auch er aus einer diinnen Kunststoffhiille,
auf die eine Aluminiumschicht aufgedampft ist; der Durch-
messer betrdgt diesmal etwa 41 m. Echo 2 dient ebenfalls
Versuchen, Ballons als passive Relaissatelliten zu verwenden.
Als Tragerrakete wurde bei diesem Start wegen der gréBeren
Nutzmasse eine zweistufige Thor-Agena B verwendet.

Mit Echo 2 wurde erstmalig, entsprechend dem im Juni 1962
beschlossenen Programm der Zusammenarbeit zwischen der
Sowjetunion, der USA und GroBbritannien, Funkverbindung
iber diesen Relaissatelliten zwischen der britischen Station
Jodrell Bank und der sowjetischen Station Simenki aufge-
nommen. Bereits die ersten Versuche zeigten gute Ergeb-
nisse.

Das Foto auf Seite 61 zeigt Echo 2 wihrend eines Bodentests.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche von ECHO-Satelliten:

ECHO 1 — Fehlstart am 13. 5. 1960 mit Dreistufenrakete Thor-Delta
in Cape Canaveral — kugelférmiger Ballon, Durchmesser 30,48 m;
Masse 60 kg. Bahn nicht erreicht (Lagesteuerung der 2. Raketen-
stufe versagte, 3. Stufe erhielt keinen Ziindimpuls)

ECHO 1 A (1960 lota) — gestartet am 12. 8. 1960 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Form wie Echo 1; Gesamt-
masse 109 kg, Nutzmasse 61 kg — Bahndaten: Bahnneigung 47°,22;
Perigum 1524 km, Apogdum 1684 km; Umlaufzeit 118m,22. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 4 Jahre)

ECHO 2 (1964-04) — gestartet am 25. 1. 1964 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — kugelférmiger Ballon, Durchmesser
etwa 41 m; Gesamtmasse 350 kg, Nutzmasse 257 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 81°,49; Perigéum 1030 km, Apogé&um 1315 km; Um-
laufzeit 108m,8, Kreist noch (Lebensdauer etwa 100 Jahre)



COURIER (USA)

Die Courier-Satelliten, im Auftrag der amerikanischen Armee
entwickelt, waren die ersten aktiven Nachrichtensatelliten.
Sie sollten Funksignale beziehungsweise Meldungen auf-
nehmen, speichern und auf Abruf wieder senden. Zur Instru-
mentierung gehdrten fiinf Magnetbénder und ein Empfangs-
und Sendesystem mit einer Kapazitét von 68 000 Wértern je
Minute. Von 2 Startversuchen gliickte nur einer.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfoigten Starts und Start-
versuche von COURIER-Satelliten:

COURIER 1 A — Fehlstart am 18. 8. 1960 mit Zweistufenrakete Thor-
Able Star in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser 1,29 m; Masse
215 kg. Bahn nicht erreicht (Trdgerrakete explodierte 2m,36 nach
dem Start)

COURIER 1 B (1960 Ny) — gestartet am 4, 10. 1960 mit Zweistufen-
rakete Thor-Able Star in Cape Canaveral — Form und Abmessungen
wie Courier 1 A; Masse 227 kg — Bahndaten: Bahnneigung 28°,3;
Perigdum 945 km, Apogdum 1238 km; Umlaufzeit 106m,9 — letzte
Funksignale am 22. 10. 1960. Kreist noch (Lebensdauer etwa 20
Jahre)
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COMPOSITE (USA)

Mit dem Start von Composite 1 durch die amerikanische
Marine sollten 5 kleine Satelliten gleichzeitig auf die Bahn
gebracht werden. Sie hatten folgende Aufgaben: SR 4 —
Untersuchung der solaren Réntgenstrahlung, INJUN 2 — Un-
tersuchung des Zusammephangs zwischen dem é&uBeren
Strahlungsgiirtel der Erde und dem Polarlichtphénomen,
LOFTI 2 — Untersuchung der lonosphére, SECOR — geodda-
tische Vermessungen, SURCAL — geheime militérische Auf-
gaben. Das Unternehmen miBlang. Die Startversuche wur-
den im Rahmen des militérischen Satellitenprogramms der
USA (Anonymus, siehe Seiten 119 bis 128) fortgesetzt (1963-21
A bis F, 1964-01 A bis C).

Die wichtigsten Angaben iiber COMPOSITE 1:

Fehlstart am 24. 1. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in Cape
Canaveral — Fiinffachsatellit, bestehend aus SR 4 — Kugel, Durch-
messer 0,5 m; Masse 26,3 kg. LOFTI 2 — Kugel, Durchmesser 0,5 m;
Masse 26,3 kg. SECOR — Kugel, Durchmesser 0,5 m; Masse 16,3 kg.
INJUN 2 — Wiirfel, Kantenlénge 0,4 m; Masse 26,8 kg. SURCAL —
Zylinder, Durchmesser 0,14 m, Héhe 0,24 m; Masse 3, 6 kg. Bahn nicht
erreicht (2. Stufe der Trégerrakete versagte)
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SAMOS (USA)

Die amerikanischen kiinstlichen Erdsatelliten der SAMOS-
Serie gehdren zu den amerikanischen Geheimsatelliten, die
seit Endé 1961 immer stérker in Erscheinung treten. Sie wer-
den von der amerikanischen Luftwaffe gestartet. Uber die
Aufgaben dieser amerikanischen Geheimsatelliten d
keinerlei wesentliche Angaben gemacht.

Wenn man daher iiber diese Satelliten eine zusammenfas-
sende Betrachtung geben will, kann man nur auf die bekannt-
gegebenen Bahndaten zuriickgreifen.

Die kiinstlichen Satelliten der SAMOS-Serie (SAMOS = Sa-
tellite and Missile Observation System, Satelliten- und Rake-
tenbeobachtungssystem)dienen nacheigenen amerikanischen
Angaben ausschlieBlich militdrischen Zwecken. Die Spionage-
satelliten vom Typ SAMOS haben vor allem die Aufgabe,
fotografische Aufnahmen vom Territorium der Sowjetunion
und der Staaten des sozialistischen Lagers zu machen.
Diese Aufnahmen werden nicht sofort an Bodenstationen
ibermittelt, sondern in einer Kapsel zur Erde zuriickgefiihrt.
Zur Erprobung dieses Riickfiihrungssystems dienten bekannt-
lich die amerikanischen kiinstlichen Erdsatelliten der Disco-
verer-Serie.

Der erste Startversuch eines SAMOS-Satelliten mit einer
Atlas-Agena-B-Tragerrakete am 11. Oktober 1960 miBlang,
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Schema der Bahn des Spionagesatelliten SAMOS 2 (1961 Alpha)

da die zweite Stufe des Trégerraketensystems nicht ziin-
dete.

Darauf wurde am 31. Januar 1961 in Point Arguello der
Spionagesatellit SAMOS 2 (astronomische Bezeichnung 1961
Alpha) von einer Atlas-Agena-B-Trégerrakete auf eine po-
lare Umlaufbahn gebracht. Die Bahnneigung der fast recht-
winklig zum Aquator verlaufenden Umlaufbahn des Satelli-
ten wurde mit 97°,4 angegeben. Die Bahn selbst verlief
zwischen 485 km und 560 km Héhe iiber der Erdoberfléche.
Die Umlaufzeit betrug dementsprechend rund 95m.

Uber die Ausriistung dieses Satelliten ist so gut wie nichts
bekannt. Nach dem Start wurde lediglich erklért, daB der
militdrische Satellit nicht von der letzten Stufe seiner Tréger-
rakete getrennt wurde. Als Instrumentierung soll er fotogra-
fische Aufnahmegeréte mitgefiihrt haben, deren Funktions-
tlichtigkeit untersucht wurde. Ndhere Angaben iiber diese
Gerdte beziehungsweise liber die Ergebnisse ihrer Erprobung
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werden von der amerikanischen Luftwaffe geheimgehalten.
Eine Riickfilhrung der Instrumentenkapsel war bei diesem
Satelliten wahrscheinlich nicht vorgesehen. Es ist auch spater
nichts dariiber bekanntgegeben worden, ob ein derartiger
Versuch unternommen worden ist.

Dem Start von SAMOS 2 folgte im selben Jahr noch ein wei-
terer offizieller Start: SAMOS 3 am 9. September 1961; er
war ein MiBerfolg.

Wahrscheinlich handelt es sich bei den amerikanischen
SAMOS-Spionagesatelliten um eine direkte Fortsetzung der
im groBen ganzen erfolgreichen Discoverer-Versuche, die
allerdings nicht nur als Vorstufe des SAMOS-Projektes zu gel-
ten haben, sondern auch der Erprobung anderer militérischer
Satellitentypen dienten. Dabei ging es bekanntlich in den
meisten Féllen darum, Kapseln mit Instrumenten, Filmmate-
rial und &hnlichem zur Erde zuriickzufiihren,

Die Experimente mit den Satelliten der SAMOS-Serie sollten
nach amerikanischen Verlautbarungen urspriinglich die An-
gaben liefern, die die Spionageflugzeuge der Typen RB-47
und U-2 nicht beschaffen konnten. Sie fanden ihre Fort-
setzung in den Starts der unbenannten militérischen Geheim-
satelliten der amerikanischen Luftwaffe (Anonymus-Serie;
siehe Seiten 119 bis 128).

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche von SAMOS-Satelliten:

SAMOS 1 — Fehlstart am 11. 10. 1960 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Zylinder mit Nasenkonus, Durchmesser
1,52 m, Ldnge 6,71 m; Gesamtmasse 1860 kg, Nutzmasse etwa
900 kg. Bahn nicht erreicht (2. Stufe der Tréigerrakete ziindete nicht)
SAMOS 2 (1961 Alpha) — gestartet am 31. 1. 1961 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena B in Point Arguello — Form, Abmessungen und
Massen wie SAMOS 1 — Bahndaten: Bahnneigung 97°,4; Perigéum
485 km, Apogdum 560 km; Umlaufzeit 94m,9. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 20 Jahre)

SAMOS 3 — Fehlstart am 9. 9. 1961 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Form, Abmessungen und Massen wie
SAMOS 1. Bahn nicht erreicht (Trdgerrakete im Startturm explodiert)



0SO (USA)

In Cape Canaveral wurde am 7. Mérz 1962 mit einer Thor-
Delta-Tréigerrakete der erste automatisch arbeitende Son-
nenbeobachtungssatellit OSO 1 (Orbiting Solar Observa-
tory) gestartet.

Die Gesamtmasse des Satelliten betrégt rund 200 kg, wovon
etwa 79 kg auf die Instrumente entfallen. Der Satellit hat
die Form eines neunfléchigen Zylinders, an dem sich drei Aus-
leger befinden. Der zylindrische Kérper des Satelliten rotiert
mit 30 Umdrehungen in der Minute. An den Enden der Aus-
leger sind kugelférmige Druckgasbehdalter mit Strahldiisen
zur Regulierung der Rotation angebracht.

An der Achse des zylindrischen Kérpers befindet sich eine
halbkreisférmige Scheibe, die nicht mit rotiert, sondern wéh-
rend der Bewegung des Satelliten im Sonnenlicht auf die
Sonne ausgerichtet ist. An dieser Scheibe sind 1860 Solar-
zellen sowie einige MeBgeréte fiir die Sonnenforschung an-
gebracht.
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Die stabilisierte Scheibe soll mit einer Genauigkeit von einer
Bogenminute auf das Zentrum der Sonne ausgerichtet sein.
In der Scheibe befinden sich ein Spektrometer zur Unter-
suchung der weichen Réntgenstrahlung der Sonne im Bereich
von 10 bis 400 A, ein Spektrometer zur Untersuchung der
harten Réntgenstrahlung im Bereich von 1 bis 8 A, ferner
MeBinstrumente zur Uberwachung der Intensitat der Rént-
genstrahlung im Energiebereich von 20 bis 100 keV und zur
Messung der Gammastrahlung mit Intensitéten um rund
0,5 MeV. Weiterhin ist an dieser Stelle ein MeBinstrument
zur Untersuchung der kosmischen Staubmaterie installiert.

Im rotierenden zylindrischen Teil des Satelliten befinden sich
folgende MeBinstrumente:

ein MeBinstrument zur Registrierung der Strahlungsinten-
sitdt im blauen Strahlungsbereich der Sonne von 3800 bis
4800 A;

ein Instrument zur Untersuchung der ultravioletten Strahlung
der Sonne im Spektralbereich von 1100 bis 1250 A, im soge-
nannten Lyman-Alpha-Gebiet;

Aufbauschema von OSO 1 (1962 Zeta). 1 — der Teil des
kSrpers, 2 — rotierender Teil, 3, 4 — 5, 6,7 - D héll 8-
" 1ok, 9i




ein MeBinstrument mit zwei MeBbereichen zur Untersuchung
der Gammastrahlung der Sonne in den Bereichen von 0,2 bis
1,5 MeV und 50 keV bis 3 MeV;

Neutronenzéhler; ’

ein MeBgerét zur Untersuchung der Dichte der Teilchen im
unteren Teil des inneren Strahlungsgiirtels;

ein MeBgerdt zur Feststellung der Warmeaufnahme und
Wérmeabgabe verschieden préparierter Teile der Satelliten-
oberfléche;

ein MeBgerét zur Registrierung der intensiven solaren Gam-
mastrahlung mit Intensitdten von 100 bis 500 MeV, die bei
Sonneneruption auftritt.

Der kiinstliche Erdsatellit OSO 1 ist ein reines astronomisches
Forschungsinstrument. Insofern ist er ein Vorgénger gréBerer
und spéater auch bemannter astronomischer Forschungssatel-
liten, die sowohl von der UdSSR als auch von den USA ge-
startet werden sollen. Astronomische Beobachtungen auBer-
halb der dichteren Schichten der Erdatmosphére sind erstmalig
wdhrend des Gruppenfluges der Raumschiffe Wostok 5 und 6
ausgefiihrt worden.

Von Satellitenbahnen aus lassen sich praktisch ungestért vi-
suelle und fotografische Beobachtungen machen, die vor
allem fiir viele Erkenntnisse der Astrophysik von ausschlag-
gebenderBedeutung sind. Der gréBte Teil der Erdatmosphére
liegt unterhalb der Satelliten, so daB die stérende Luftunruhe
vollig ausgeschaltet ist.

Als aktive Lebensdauer — die Zeit, in der die MeBinstrumente
und der Sender arbeiten — nahm man fiir den OSO-Satelli-
ten 6 Monate an. Der Sender fiel jedoch bereits am 22. Mai
1962 aus. Der Satellit selbst wird ebenso wie seine Trager-
rakete fiir zwei Jahrzehnte unsere Erde umkreisen,

Die wichtigsten Angaben iiber OSO 1 (1962 Zeta):

Gestartet am 7. 3. 1962 mit Dreistufenrakete Thor-Delta in Cape
Canaveral — neunfléchiger Zylinder mit drei Auslegern, Durchmesser
1,12 m, Héhe 0,93 m; Gesamtmasse 199,8 kg, Instrumente 78,7 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 32°,92; Perigdum 557 km, Apogdum
577 km; Umlaufzeit 96m,8 — letzte Funksignale am 22. 5. 1962. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 20 Jahre)
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KOSMOS (UdSSR)

Die Serie der sowjetischen unbemannten Erdsatelliten vom
Typ Kosmos begann am 16. Mérz 1962 mit dem Start von
Kosmos 1. In der Mitteilung iiber diesen ersten Start wurde
angekiindigt, daB im Laufe der ndchsten Jahre von der
Sowjetunion eine Serie &hnlicher Satelliten aufgelassen
werde.

Die Kosmos-Satelliten sollen folgende wissenschaftliche For-
schungsaufgaben |6sen:

1. Untersuchung der Dichte der Elektronen und lonen in der
lonosphére;

2. Untersuchung der von der Sonne ausgehenden Korpus-
kularstrahlung von Teilchen mit niedrigen Energien;

3. Untersuchung der energetischen Zusammensetzung der
unteren Teile der Strahlungsglirtel und der Verénderung
ihrer Zusammensetzung im Verlaufe der Zeit und in Abhé&n-
gigkeit von der Sonnenaktivitét;

4. Untersuchung der Zusammensetzung der Prim&rkompo-
nente der kosmischen Partikelstrahlung und der Anderung
ihrer Zusammensetzung im Laufe der Zeit;

5. Untersuchung des Magnetfeldes unserer Erde in verschie-
denen Hohen sowie iiber verschiedenen geographischen
Breiten und Ldngen und Untersuchungen iiber magnetische
Verénderungen in gréBeren Héhen;
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6. Untersuchung der harten und der weichen Komponente
der Réntgenstrahlung der Sonne und ihrer Ultraviolettstrah-
lung in verschiedenen Spektralbereichen sowie Untersuchung
der gleichen Strahlung von anderen kosmischen Objekten;
7. Untersuchungen iiber die chemische Zusammensetzung der
lonosphére sowie der neutralen Teilchen in der Hochatmo-
sphdre;

8. Untersuchungen iiber die Dichte, die H&ufigkeit und die
Energie von Mikrometeoriten sowie ihrer rédumlich und zeit-
lich bedingten Variationen;

9. Untersuchungen Uber die Verteilung und die Bildung von
Wolken in der Troposphdre der Erde.

Bereits am 6. April 1962 erreichte der zweite Satellit der Kos-
mos-Serie seine Flugbahn um die Erde. Wie bei seinem Vor-
géinger standen auch hier im Mittelpunkt der wissenschaft-
lichen Aufgabenstellung Untersuchungen im erdnahen
kosmischen Raum, wobei wiederum die Erforschung der ver-
schiedenen Varianten der kosmischen Strahlung den Schwer-
punkt bildete. Die unteren Teile der Strahlungsgiirtel der
Erde, die von der Sonne stammende kosmische Strahlung und
die Prim&rkomponente wurden in verschiedener Hinsicht er-
forscht.
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Aus diesem wissenschaftlichen Programm geht eindeutig
hervor, daB sie die fiir den ldngeren Aufenthalt des Menschen
im erdnahen Raum notwendigen verfeinerten und lénger
dauernden Untersuchungen der dort auftretenden wesent-
lichen physikalischen Faktoren ausfiihrten.

Bis zum 31. Mai 1964 sind insgesamt 30 unbemannte kiinst-
liche Erdsatelliten der Kosmos-Serie aufgelassen worden,
davon 13 mit 49° und 17 mit 65° Bahnneigung.

Aufgabe dieses Kapitels kann es nur sein, diese Satelliten-
serie zusammenfassend darzustellen, wobei vor allem die
Betrachtung ihrer Bahnen interessant ist. Bei den Kosmos-
Satelliten kann man zwei unterschiedliche Hauptflugbahnen
feststellen, némlich die mit rund 49° Bahnneigung und die
mit 65° Bahnneigung gegen den Aquator unserer Erde
(siehe Bild auf Seite 75).

Wir wollen als erstes die Satellitengruppe mit 49° Bahnnei-
gung betrachten und sie als Gruppe 1 bezeichnen. Dazu ge-
héren die Kosmos-Satelliten 1, 2, 3, 5, 6, 8, 11, 14, 17, 19, 23,
25 und 26.

Am meisten féllt hier die starke Unterschiedlichkeit der Flug-
bahnen auf. Das Perigéum der ersten 4 Satelliten liegt zwi-
schen 203 und 229 km Héhe. Die erdnéchsten Bahnpunkte
aller folgenden Satelliten dieser ersten Kosmos-Gruppe lie-
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gen im Mittel héher, namlich zwischen 240 und 274 km. Die Ur-
sache diirfte sehr wahrscheinlich sein, diesen Satelliten eine
etwas héhere Lebenszeit zu geben; denn in ihren Apogéen
liegen sie mit zwei Ausnahmen nicht so hoch wie die ersten
4 Satelliten dieser Gruppe.

Eine besondere Stellung in dieser Gruppe nimmt Kosmos 6
ein. Dieser Satellit hatte eine relativ kreiséhnliche Bahn mit
einem Perigé&um von 274 km und einem Apogé&um von 360 km.
Kosmos 6 war — und darin besteht eine weitere Besonder-
heit — nur 8 Tage lang zu beobachten. Es ist nicht gemeldet
worden, ob Kosmos 6 gelandet ist. Wie aus den Bahndaten
hervorgeht, ist es unméglich, daB Kosmos 6 innerhalb von
8 Tagen ohne zusdtzliche Bahnkorrektur durch mitgefiihrte
Raketentriebwerke in dichtere Schichten der Erdatmosphare
gelangt sein kann und dort vergliiht ist.

Als zweite Gruppe der kiinstlichen unbemannten Erdsatelli-
ten der Kosmos-Serie wollen wir die Satelliten bezeichnen,
deren Bahnen eine Bahnneigung von 65° haben. Es handelt
sich um die Kosmos-Satelliten 4, 7, 9, 10, 12, 13, 15, 16, 18,
20, 21, 22, 24, 27, 28, 29 und 30.

Bei diesen Satelliten finden wir im Gegensatz zu denen der
49°-Gruppe eine relativ groBe Ahnlichkeit in den Flugbahn-
parametern.

Das Perigdum liegt bei 12 von insgesamt 17 Satelliten im
Bereich zwischen rund 200 und 210 km. Bei Kosmos 4 und 9
liegt es mit rund 300 km vergleichsweise extrem hoch, bei
Kosmos 21 und 27 mit rund 195 km etwas unter dem Durch-
schnittswert, wéhrend die Bahn von Kosmos 15 mit 173 km
extrem niedrig verlduft.

Starkere Unterschiede weisen die Apogéumshdhen auf. Hier
bewegt sich eine gréBere Gruppe von 9 Satelliten zwischen
rund 380 und 410 km Héhe, je drei weitere zwischen rund 300
und 310 km (Kosmos 18, 20, 29) bzw. 330 und 350 km (Kos-
mos 4, 9, 13), wihrend die Apogéumshdhen von Kosmos 21
und 27 mit 229 bzw. 237 km extrem tief liegen.

Betrachtet man den Bahnverlauf der Kosmos-Satelliten mit
65° Bahnneigung nach der gesamten Bahnlage, lassen sich
deutlich vier Gruppen erkennen, die wir mit A, B, C und D
bezeichnen wollen:

Gruppe A mit Periggumshdhen zwischen rund 205 und
210 km und Apogé&umshshen zwischen 370 und 400 km (Kos-
mos 7, 10, 12, 16, 22, 24, 28 und 30);

Gruppe B mit gleichen Perigden, aber mit Apogdumshshen
zwischen rund 300 und 310 km (Kosmos 18, 20, 29);
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Gruppe C mit Periggumshéhen von rund 300 km und Apo-
gdumshdhen zwischen rund 330 und 350 km (Kosmos 4 und 9);
Gruppe D mit Perigdumshdhen von rund 195 km und Apo-
gdumshdhen zwischen rund 230 und 240 km (Kosmos 21
und 27).

Ausnahmen zur Gruppe A bilden Kosmos 13 mit einem zu
niedrigen Apogdum und Kosmos 15 mit zu niedrigem Peri-
gdum.

Die Lebensdauer aller Kosmos-Satelliten mit 65° Bahnnei-
gung war nur kurz; sie lag zwischen 4 und 11 Tagen. Kosmos
21 und 27, die nicht nur hinsichtlich ihrer Bahnen eine Son-
derstellung einnehmen, waren sogar nur 3 Tage bzw. 1 Tag
(Kosmos 27) zu beobachten. Uber Kosmos 4 wurde offiziell
bekanntgegeben, daB er nach 4 Tagen gelandet ist. Man
darf annehmen, daB das auch fiir die ibrigen Satelliten
dieser Gruppe zutrifft, da diese unméglich innerhalb weniger
Tage infolge der Wirkung des Luftwiderstandes in die dich-
teren Luftschichten eingedrungen und vergliiht sein kén-
nen.

Ein wesentliches Unterscheidungsmerkmal zwischen den Kos-
mos-Satelliten mit 49° und 65° Bahnneigung besteht in der
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Sendefrequenz. Wahrend die Frequenzen der ersten Gruppe
im Bereich iiber 20 MHz liegen (einige Satelliten besitzen
noch eine zweite Frequenz im 90-MHz-Bereich), senden die
Kosmos-Satelliten mit 65° Bahnneigung auf Frequenzen
zwischen 19,994 und 19,996 MHz. Eine Ausnahme bilden hier
Kosmos 21 und 27, die auf 19,735 MHz senden.

Die Betrachtungen iiber die beiden Hauptbahnen der Kos-
mos-Satelliten fithren zu der Uberlegung, daB auch in der
wissenschaftlichen Aufgabenstellung dieser Satellitengrup-
pen Unterschiede bestehen kdnnen, So liegt die Vermutung
nahe, daB die Kosmos-Satelliten der ersten Gruppe mit
wissenschaftlichen Instrumenten zur Erforschung des erd-
nahen kosmischen Raumes und kosmischer Kérper ausge-
riistet sind, wie es auch im sowjetischen Programm zur Erfor-
schung des erdnahen Kosmos zum Ausdruck kommt. In dieser
Auffassung bestdrkt uns vor allem die innerhalb dieser
Gruppe unterschiedliche Lage der Flugbahnen.

Bei den Satelliten der zweiten Gruppe, besonders bei Kos-
mos 4,9,21und 27, hat es den Anschein, daB es sich um Raum-
flugkdrper handelt, mit denen neben den wissenschaftlichen
Messungen der physikalischen Werte im Weltraum auch neue
Raumschiffsysteme erprobt werden. Die Einheitlichkeit in der
Lage der Flugbahnen deutet jedenfalls darauf hin. Von sei-
ten der Satellitenbeobachtung wurden dariiber hinaus noch
Tatsachen bekannt, die ebenfalls diese Annahme stiitzen.
In der zweiten Gruppe der Kosmos-Serie waren einige Satel-
liten lagestabilisiert, denn sie zeigten im Gegensatz zu den
letzten Stufen ihrer Trégerraketensysteme bei ihrer Bewegung
iiber den Himmel als Sternpunkt keinen Lichtwechsel. lhre
Funksignale waren eigenartig moduliert und erinnern an
die Signale der Raumschiff-Serie, sowohl der unbemannten
Raumschiffe 1 bis 5 als auch der bemannten Wostok-Raum-
schiffe. AuBerdem arbeiteten die Sender dieser Kosmos-Sa-
telliten nicht kontinuierlich. Da sehr wahrscheinlich auch hier
Frequenzmodulation verwendet wurde, war es nicht méglich,
Dopplerkurven aufzunehmen.

Vor kurzem wurde von amtlichen sowjetischen Stellen iiber
neueExperimente berichtet. Wiediese Meldung besagt, unter-
sucht man gegenwartig in der Sowjetunion intensiv die Még-
lichkeiten zur Verminderung der Schwerelosigkeit bei lénger
dauernden bemannten Weltraumfliigen. Obwohl alle bis-
herigen bemannten Raumfliige ergeben haben, daB der
Mensch die Schwerelosigkeit auch iiber léngere Zeit gut er-
tragen kann, halten sowjetische Wissenschaftler diese Expe-
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rimente in Hinsicht auf bemannte Raumfliige zum Mond und
zu den Nachbarplaneten der Erde fiir erforderlich.

Die Experimente, einen Ersatz fiir das Schwerefeld der Erde
zu schaffen, sehen etwa folgendermaBen aus: In einigen
Kosmos-Satelliten waren zylinderférmige abgeschlossene
Kabinen installiert, in denen sich Ratten oder Mé&use be-
fanden. Wéhrend des Fluges um die Erde rotierten die Ka-
binen um ihre Langsachse, so daB die tierischen Insassen
infolge der Fliehkrafte an die Wand der Kabine gedriickt
wurden. Dadurch wurde den Tieren das Gefiihl eines Halts,
eines Andruckes beziehungsweise eines festen Bodens unter
den FiiBen gegeben. Die sowjetischen Wissenschaftler sind
damit in der Lage, das auf der Erde wirkende Schwerefeld
auch bei Raumfliigen bis zu einem gewissen Grade zu er-
setzen. Es ist durchaus méglich, daB man fiir diese Unter-
suchungen einige Satelliten der Kosmos-Serie lagestabili-
siert hat, um in dem lagestabilisierten Raumkérper die zylin-
derférmigen Kabinen mit den Tieren in Rotation zu ver-
setzen. .

Interessant ist noch, daB einige der letzten Kosmos-Satelliten
der zweiten Gruppe eine Sternhelligkeit hatten, die die der
Wostok-Raumschiffe um eine GréBenklasse iibertraf. |hre
Helligkeit war also um das Zweieinhalbfache gréBer. Das be-
deutet, wenn wir nicht eine andere Oberflachenbeschaffen-
heit annehmen wollen, wozu offenbar kein Grund vorliegt,
daB die Oberflache dieser Kosmos-Satelliten mindestens
zweieinhalbmal gréBer ist als die der rund 10m langen Raum-
schiffe der Wostok-Serie.

AbschlieBend sei aber gerade im Zusammenhang mit den
letzten Uberlegungen darauf hingewiesen, daB es hypothe-
tische Annahmen sind, die sich in der Zukunft nicht unbedingt
zu bestdtigen brauchen. Es handelt sich hierbei um einige
schon ziemlich weitgehende SchluBfolgerungen, die sich aus
der Deutung der unterschiedlichen Bahnen ergeben.
Interessante Angaben iiber die spezifizierte Aufgabenstel-
lung und iiber MeBergebnisse einiger Satelliten der Kosmos-
Serie wurden Ende Mai 1964 von sowjetischen Wissenschaft-
lern wéhrend der COSPAR-Tagung in Florepz gemacht:
Danach untersuchten Kosmos 3 und 5 unter anderem die von
der Sonne ausgehende Korpuskularstrahlung sowie die durch
den amerikanischen Atombombenversuch vom 9. Juli 1962
hervorgerufene radioaktive Strahlung.

Kosmos 26 diente der Untersuchung des Magnetfeldes der
Erde. Zu diesem Zweck war der Satellit mit zwei Spezial-Pro-
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tonenmagnetometern ausgeriistet, die sich an der Spitze
eines 3,3 m langen Auslegers befanden. Die Magnetometer
waren abwechselnd in Tatigkeit; ihre MeBwerte wurden mit
Hilfe einer Datenspeicheranlage aufgezeichnet. Die Auswer-
tung lieferte ein aufschluBreiches Bild tiber den Verlauf des
geomagnetischen Feldes entlang des gesamten Bahnverlau-
fes von Kosmos 26.

Die ersten 9 Kosmos-Satelliten mit 65° Bahnneigung setzten
die im Jahre 1960 mit den unbemannten sowjetischen Raum-
schiffen 2 und 3 (1960 Lambda und 1960 Rho) begonnenen
Untersuchungen der kosmischen Strahlung im Bereich unter
400 km Héhe fort. Die Auswertung der MeBergebnisse zeigte,
daB die Strahlungsintensitat im Bereich zwischen 207 und
407 km (Kosmos 16) 5,6mal héher ist als zwischen 209 und
301 km (Kosmos 18).

Zwei Typen von K Néhere Ang: zu diesen Bildern (erstmalig
wihrend der COSPAR-Tagung Ende Mai 1964 in Florenz gezeigt) wurden nicht ge-
macht. Wahrscheinlich gehdren beide Satelliten zur Gruppe mit 49° Bahnneigung.
Bei dem Foto auf Seite 73 handelt es sich mdglicherweise um Kosmos 26 \
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Im April 1962 meldeten die Geigerzdhler von Kosmos 4 eine
viermal so starke Strahlungsintensitdt, wie sie im August 1962
gemessen wurde. '
Die Analyse der Bahnverdnderungen der Kosmos-Satelliten
mit 65° Bahnneigung ergab, daB die Luftdichte im 200-km-
Héhenbereich sich gegeniiber 1958 auf die Hélfte ihres da-
maligen Wertes verringert hat. Man fiihrt dieses Phdnomen
auf die Abkiihlung der oberen Atmosphdrenschichten zuriick,
die ihre Ursache wiederum im Nachlassen der Sonnenaktivi-
tat haben soll.

Weitere Vergleichsmessungen zeigten, daB die Luftdichte in
Hbhen iiber 200 km zwischen Tag und Nacht um etwa 40 Pro-
zent ihres Durchschnittswertes schwankt.

Diese ersten Ergebnisse der Untersuchungen mit Kosmos-
Satelliten machen deutlich, welch umfangreiches und viel-
seitiges Forschungsprogramm diese Serie hat und welche Be-
deutung ihr im Hinblick auf die bemannte Raumfahrt zu-
kommt.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
KOSMOS-Satelliten:

KOSMOS 1 (1962 Theta) — gestartet am 16. 3. 1962 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,0; Perigdum-217 km, Apog&um 980 km; Umlauf-
zeit 96m,35. Lebensdauer 70 Tage; vergliiht am 25. 5. 1962
KOSMOS 2 (1962 lota) — gestartet am 6. 4. 1962 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,0; Perigdum 211,6 km, Apog&um 1545,6 km; Um-
laufzeit 102m,25. Lebensdauer 499 Tage; vergliiht am 20. 8. 1963
KOSMOS 3 (1962 Ny) — gestartet am 24. 4. 1962 — Bahndaten:
Bahnneigung 48°,98; Perigéum 229 km, Apogdum 720 km; Umlauf-
zeit 93m,8. Lebensdauer 176 Tage; vergliiht am 17. 10. 1962
KOSMOS 4 (1962 Xi) — gestartet am 26. 4. 1962 — Bahndaten: Bahn-
neigung 65°0; Perigdum 298 km, Apogdum 330 km; Umlaufzeit
90m,6, Lebensdauer 4 Tage; gelandet am 29. 4. 1962

KOSMOS 5 (1962 Ypsilon) — gestartet am 28. 5. 1962 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,07; Perigéum 203 km, Apog&um 1600 km; Umlauf-
zeit 102m,73. Lebensdauer 339 Tage; verglitht am 2. 5. 1963
KOSMOS 6 (1962 Alpha Delta) — gestartet am 30. 6. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 49°,0; Perigum 274 km, Apog&um 360 km;
Umlaufzeit 90m,6. Beobachtet bis 8. 7. 1962

KOSMOS 7 (1962 Alpha lota) — gestartet am 28. 7. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 64°95; Perigéum 210 km, Apog&um 369 km;
Umlaufzeit 90m,1. Beobachtet bis 1. 8. 1962

KOSMOS 8 (1962 Alpha Xi) — gestartet am 18. 8. 1962 — Bahndaten:
Bahnneigung 48°97; Perigdum 256 km, Apogéum 604 km; Umlauf-
zeit 92m,93. Lebensdauer 364 Tage; vergliiht am 17. 8. 1963
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KOSMOS 9 (1962 Alpha Omega) — gestartet am 27..9. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 65°0; Perigéum 301 km, Apog&um 353 km;
Umlaufzeit 90m,9. Beobachtet bis 1. 10. 1962

KOSMOS 10 (1962 Beta Zeta) — gestartet am 17. 10. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 65°0; Perigdum 210 km, Apog&um 380 km;
Umlaufzeit 90m,2. Beobachtet bis 21. 10. 1962

KOSMOS 11 (1962 Beta Theta) — gestartet am 20. 10. 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 48°,97; Perigéum 245 km, Apogdum 921 km;
Umlaufzeit 95m,95. Lebensdauer 576 Tage, vergliiht am 18. 5. 1964
KOSMOS 12 (1962 Beta Omega) — gestartet am 22. 12, 1962 — Bahn-
daten: Bahnneigung 65°,0; Perigdum 211 km, Apog&um 405 km;
Umlaufzeit 90m,45. Beobachtet bis 30. 12, 1962

KOSMOS 13 (1963-06) — gestartet am 21. 3. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°,97; Perigdum 205 km, Apogdum 337 km; Umlauf-
zeit 89m,77. Beobachtet bis 28. 3. 1963

KOSMOS 14 (1963-10) — gestartet am 13. 4. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 48°95; Perigdum 265 km, Apog&um 512 km; Umlauf-
zeit 92m,1. Lebensdauer 137 Tage; vergliiht am 29. 8. 1963
KOSMOS 15 (1963-11) — gestartet am 22. 4. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°,0; Perigéum 173 km, Apogéum 371 km; Umlauf-
zeit 89m,77. Beobachtet bis 27. 4. 1963

KOSMOS 16 (1963-12) — gestartet am 28. 4. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°02; Perigéum 207 km, Apog&um 401 km; Umlauf-
zeit 90m,4. Beobachtet bis 8. 5. 1963

KOSMOS 17 (1963-17) — gestartet am 22. 5. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,03; Perigdum 260 km, Apog&um 788 knf; Umlauf-
zeit 94m,84, Kreist noch (Lebensdauer etwa 2 Jahre)

KOSMOS 18 (1963-18) — gestartet am 24. 5. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°02; Perigdum 209 km, Apog&um 301 km; Umlauf-
zeit 89m,44. Beobachtet bis 2. 6. 1963

KOSMOS 19 (1963-33) — gestartet am 6. 8. 1963 — Bahndaten: Bahn-
neigung 49°,0; Perigéum 270 km, Apogdum 519 km; Umlaufzeit
92m,2, Lebensdauer 237 Tage, verglitht am 30. 3. 1964

KOSMOS 20 (1963-40) — gestartet am 18. 10. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°,89; Perigdum 206 km, Apog&um 311 km; Umlauf-
zeit 89m,55. Beobachtet bis 28. 10. 1963

KOSMOS 21 (1963-44) — gestartet am 11, 11. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°,83; Perigéum 195 km, Apog&um 229 km; Umlauf-
zeit 88m,5, Beobachtet bis 14. 11, 1963

KOSMOS 22 (1963-45) — gestartet am 16. 11. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°,93; Perigéum 204 km, Apogéum 394 km; Umlauf-
zeit 90m,36. Beobachtet bis 22. 11. 1963

KOSMOS 23 (1963-50) — gestartet am 13. 12. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 48°,96; Perigdum 240 km, Apog&um 613 km; Umlauf-
zeit 92m,91. Lebensdauer 105 Tage, verglitht am 27. 3. 1964
KOSMOS 24 (1963-52) — gestartet am 19. 12. 1963 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°,03; Perigéum 211 km, Apog&um 408 km; Umlauf-
zeit 90m,51. Beobachtet bis 28. 12. 1963
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KOSMOS 25 (1964-10) — gestartet am 27. 2. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,01; Perigéum 272 km, Apogé&um 526 km; Umlauf-
zeit 92m,27, Kreist noch (Lebensdauer etwa 7 Monate)

KOSMOS 26 (1964-13) — gestartet am 18. 3. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,00; Perigéum 271 km, Apog&um 403 km; Umlauf-
zeit 91m,0. Kreist noch (Lebensdauer etwa 3 Monate)

KOSMOS 27 (1964-14) — gestartet am 27. 3. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°8; Perigéum 192 km, Apogéum 237 km; Umlauf-
zeit 88m,63. Beobachtet bis 28. 3. 1964

KOSMOS 28 (1964-17) — gestartet am 4. 4. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°,04; Perigdum 209 km, Apog&um 395 km; Umlauf-
zeit 90m,38. Beobachtet bis 12. 4. 1964 .
KOSMOS 29 (1964-21) — gestartet am 25. 4. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 65°,07; Perigéum 204 km, Apogéum 309 km; Umlauf-
zeit 89m,52. Beobachtet bis 2. 5. 1964

KOSMOS 30 (1964-23) — gestartet am 18. 5. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 64°,93; Perigdum 206,6 km, Apog&um 383,1 km; Um-
laufzeit 90m,24, Beobachtet bis 26. 5. 1964



ARIEL (GroBbritannien/USA)

Der lonosphéaren-MeBsatellit Ariel 1 (auch als S-51 oder UK-1
bezeichnet) ist der erste Raumflugkérper, der nicht in der
UdSSR oder in den USA gebaut wurde. Das Projekt wurde
von einer gemeinsamen britisch-amerikanischen Arbeits-
gruppe von Wissenschaftlern der Universitdten London und
Birmingham sowie von Mitarbeitern des amerikanischen God-
dard Space Flight Center, Huntsville, ausgearbeitet. Die
Arbeiten begannen bereits 1959. Der Satellit wurde in Eng-
land gebaut und nach seiner Fertigstellung im Juni 1961 nach
den USA gebracht, wo im Goddard Space Flight Center die
Endmontage, die AbschluBkontrolle und Tests und Funktions-
prifungen stattfanden.

Die Hauptaufgaben, die mit dem am 26. April 1962 gestarte-
ten Satelliten geldst werden sollten, waren die weitere Unter-
suchung der lonosphére und die Erforschung des Einfhusses
der solaren Wellenstrahlung auf die lonosphére.

Der Satellitenkérper hat die Form eines Zylinders von 0,58 m
Durchmesser und 0,27 m Héhe; oben und unten schlieBen
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sich flache Halbkugelabschnitte von jeweils 13,5 cm Héhe an.
Aus dem oberen Halbkugelabschnitt ragen seitlich vier um 45°
geneigte Antennen heraus, Auf diesem Teil ist ein zylinder-
férmiger Ansatz angebracht, der einen Tscherenkow-Z&hler
enthdlt. Darauf sitzt ein schwach kegelférmiger Hals mit einer
Kugel von 13,5 cm Durchmesser am oberen Ende; in ihrem
Innern ist ein lonenmassenspektrometer untergebracht.

Im mittleren zylindrischen Teil sind die Elektronikblcke aller
MeBinstrumente, die Sende- und Empfangsanlage sowie die
Sammlerbatterien fiir die Stromversorgung installiert. An der
AuBenseite befindet sich ein kleiner halbkugeliger Sonnen- .
sensor, ihm gegentiiber ein Réntgenstrahlendetektor.

Aus der unteren Halbkugel ragen vier paddelférmige Solar-
zellentrdger und, um 45° versetzt, vier weitere stabférmige
Ausleger von je 1,20 m Lénge heraus. Am Ende des einen
Auslegers befinden sich zwei scheibenférmige Sammler zur
Messung der Elektronendichte, am Ende eines anderen ein
MeBinstrument zur Bestimmung der Elektronentemperatur.

Aufbauschema von Ariel 1 (1962 Omikron). 1 — lonenmassenspektrometer, 2 —

fiir it 3-Lly Alph a- ger mit
icht, 5 — i Bgerit, 6 — 7 - Solar-
8 — R Bl it 9 — . T

geriit, 10 — Antenne




Zwei Ausleger tragen Gegengewichte zur Ausbalancierung
des Satellitenkérpers bei der spéateren Rotation mit 0,5 Um-
drehungen je Minute um seine Achse. In der Mitte der unte-
ren Halbkugel befindet sich der Ansatzflansch fiir die Befesti-
gung an der letzten Stufe der Tragerrakete.

Als Baumaterial fiir den Satellitenkdrper wurden Aluminium
und glasfaserverstérkter Kunststoff verwendet. Die AuBen-
haut ist zwecks Temperaturregelung zu etwa 75 Prozent gold-
plattiert. Entsprechend der Auslegung als lonosphéaren-MeB-
satellit besteht die Instrumentierung von Ariel 1 aus folgen-
den MeBgerdten:

einer Langmuir-Sonde zur Messung der Elektronendichte und
der Elektronentemperatur,

einem kugelférmigen lonenmassenspektrometer zur Fest-
stellung der chemischen Zusammensetzung und der Tempe-
ratur der lonen, :
einem MeBinstrument zur Untersuchung der Réntgenstrah-
lung der Sonne im Bereich von 3 bis 12 A,

einem MeBinstrument zur Untersuchung der Lyman-Alpha-
Strahlung der Sonne im ultravioletten Bereich,

einem Sonnensensor, mit dem die jeweilige Lage des Satelli-
ten in bezug auf die Sonne festgestellt werden kann,

einer Apparatur zur Bestimmung der Elektronendichte und
einem Tscherenkow-Zéhler zur Bestimmung der schweren
Kerne des Energiespektrums und der kosmischen Strah-
lung.

Die Sendeanlage arbeitete auf der Frequenz 136,41 MHz,
ihre geplante Sendeleistung betrug 250 mW. Der Sender
diente sowohl der Ubertragung von MeBwerten als auch als
Funkbake fiir die funktechnische Bahnbestimmung. Bei der
MeBwertiibertragung wurden den Signalen gleichzeitig 66
verschiedene Werte aufmoduliert.

Zur Stromversorgungsanlage gehéren die vier paddelférmi-
gen Ausleger.mit den Solarzellen, die Nickel-Kadmium-Bat-
terien, ein NebenschluBregler mit Strombegrenzer fiir die
Batterien, das Batterieschaltwerk und Batterienetzwerk sowie
ein Unterspannungsreguliersystem.

Der Start von Ariel 1 am 26. April 1962 verlief erfolgreich.
Der Satellit erreichte eine Umlaufbahn, deren wichtigste
Parameter auf Seite 88 angegeben sind (geplante Bahn-
daten: Bahnneigung 55°; Perigdum 320 km, Apog&um
1000 km).

Die ersten Sendesignale wurden am 27. April, 4h42m MEZ,
von einer mobilen Bodenstation in Winkfield bei Windsor
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(GroBbritannien) empfangen. Der Satellit befand sich zu
dieser Zeit auf seiner sechsten Erdumkreisung. Als erste orts-
feste Satellitenbeobachtungsstation nahm die Radio Research
Station in Singapore die Signale von Ariel 1 auf.

Im groBen ganzen funktionierten die MeBinstrumente an
Bord des Satelliten normal. Lediglich das MeBgerét zur Un-
tersuchung der Lyman-Alpha-Strahlung arbeitete nicht,

Am 27. Mérz 1964 wurde der zweite Ariel-Satellit gestartet,
diesmal jedoch mit einer vierstufigen Feststoffrakete vom
Typ Scout. Der Start eines dritten Satelliten dieser Serie ist
ebenfalls fiir 1964 vorgesehen.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
ARIEL-Satelliten:

ARIEL 1 (1962 Omikron) — gestartet am 26. 4, 1962 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Zylinder mit Auslegern,
Durchmesser 0,58 m, Héhe 0,54 m; Gesamtmasse 132,6 kg, Instru-
mente 59,7 kg — Bahndaten: Bahnneigung 53°,86; Perigéum 395 km,
Apog 1173 km; Umlaufzeit 100m,6 — Funksignale seit dem 13. 7.
1962 fehlerhaft. Kreist noch (Lebensdauer etwa 20 Jahre)

ARIEL 2 (1964-15) — gestartet 'am 27. 3. 1964 mit Vierstufenrakete
Scout in Wallops Island — Form und Abmessungen &hnlich Ariel 1;
Masse der Instrumente 68 kg — Bahndaten: Bahnneigung '51°,63;
Perigium 213 km, Apog&um 1496 km; Umlaufzeit 103m,0. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 5 Jahre)




TELSTAR (USA)

Am 10. Juli 1962 erreichte zum erstenmal in der Geschichte der
Astronautik ein ,Privatsatellit* eine Umlaufbahn um die
Erde. Telstar 1 wurde durch eine Dreistufenrakete vom Typ
Thor-Delta in Cape Canaveral gestartet. Der Satellit ist
kugelférmig mit einem Durchmesser von 0,88 m und einer
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Masse von 77,2 kg. Bei einem Perigdum von 957 km und
einem Apog&um von 5700 km kann man fiir den Satelliten
eine Lebensdauer von etwa 3000 Jahren berechnen.

Mit Telstar 1 entwickelte die American Telephone and Tele-
graphy einen Relaissatelliten fiir die Ubertragung von Fern-
sehsendungen und Telefoniegesprdchen, den sie durch die
amerikanische Weltraumbehérde NASA auf eine Erdumlauf-
bahn bringen lieB. Vor dem Start zahlte die American Tele-
phone und Telegraphy 2,7 Millionen Dollar an die NASA.
Das waren die Kosten, die die NASA, eine staatliche Behérde
der USA, fiir den Start des Satelliten verlangte. Fiir den Fall,
daB die Trdgerrakete versagt hétte, wére der gleiche Betrag
in Rechnung gestellt worden.

Die Thor-Delta-Trégerrakete funktionierte aber, abgesehen
von geringfiigigen Abweichungen, die durch das Funk- und
Steuerungssystem bedingt waren, einwandfrei. Telstar er-
reichte seine Umlaufbahn mit den vorgesehenen Para-
metern.

An der Oberfléche des kugelférmigen Nachrichtensatelliten
sind 3600 Solarbatteriezellen angebracht, die 19 Nickel-Kad-
mium-Akkumulatoren speisen, von denen jeder 15 W leistet.

Fernseh-Relaissatellit Telstar 1 (1962 Alpha Epsilon). 1 — Spiralantenne, 2 — Solar-
batterien, 3 —~ Ringantenne, 4 — Anlage zur Messung des elektrischen Feldes,
5 — Versuchssolarzellen




Von den Bodenstationen werden Fernsehsendungen und Te-
lefongespriiche mit einer Frequenz von 6390 MHz an den
Satelliten abgestrahlt. Das empfangene Signal sendet der
Satellit auf 4170 MHz wieder ab. Seine Sendeleistung be-
tréigt etwa 3 W. Auf diese Weise gelang es, Fernsehbilder
und Telefongesprache zwischen den USA und zwei europdi-
schen Stationen zu iibertragen. Die ausnutzbare Sendezeit
betrug dabei jeweils etwa 15 Minuten, da diese Ubertragun-
gen nur so lange méglich sind, wie sich der Satellit iber dem
optischen Horizont beider Stationen befindet.

Die amerikanische Sendestation liegt in Andover, die euro-
péischen Stationen in Goonhilly in Siidwestengland und
Pleumeur-Bodou in Frankreich.

Telstar 1, der erste Fernseh-Relaissatellit, demonstrierte in
augenscheinlicher Weise eine der praktischen Nutzanwen-
dungen der Astronautik.

Er gehért zu den Satelliten, auf die sich die amerikanische
Kernwaffenexplosion vom 9. Juli 1962 in 322 km Héhe iiber
der Johnston-Insel auswirkte. Wie bekannt wurde, hat diese
Explosion einer thermonuklearen Bombe den inneren Strah-
lungsgiirtel der Erde intensiviert beziehungsweise neben den
natiirlichen Strahlungsgiirteln einen weiteren kiinstlichen ge-
schaffen. Die bei Telstar 1 und auch beim spéter gestarteten
Telstar 2 verwendeten Solarbatterien sind gegen sehr inten-
sive Partikelstrahlung empfindlich. Seit dem 2, August 1962
arbeitete dieser aktive Relaissatellit deshalb unregelméBig;
in der Zeit vom 24. November 1962 bis zum 3. Januar 1963
war die Funkverbindung gestdrt, und seit dem 21. Februar
1963 schweigt Telstar 1 véllig.

Der Ausfall von Telstar 1 macht besonders deutlich, wie durch
die amerikanischen Kernwaffenexperimente in der Hochatmo-
sphére die wissenschaftliche Forschung und die praktische
Nutzanwendung der Astronautik empfindlich gestért wurden.
Durch das Moskauer Abkommen {iber den Atomwaffentest-
stopp, das die Hochatmosphire einbezieht, ist diesen milita-
rischen Experimenten ein Riegel vorgeschoben worden.

Am 7. Mai 1963 wurde Telstar 2, ebenfalls mit einer Dreistu-
fenrakete vom Typ Thor-Delta, in Cape Canaveral gestartet.
Form, Abmessungen und Masse sind die gleichen wie bei
Telstar 1. Das Perigdum liegt bei 973 km, das Apog&um bei
10800 km Héhe iiber der Erdoberflache. Auch dieser Nach-
richtensatellit wird eine sehr lange Lebensdauer haben.
Die Zahl der elektronischen Bauelemente in den Telstar-
Satelliten ist sehr hoch. Sie enthalten je 1064 Transistoren,
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1464 Dioden, 2800 Widersténde, 1150 Kondensatoren, 340
Induktivitdten, 70 Transformatoren und 10 Relais. Es wird
eine kristallgesteuerte Mikrowellen-Trdgerfrequenzanlage
verwendet, die fiir die MeBwertferniibertragung auf den Fre-
quenzen 12 MHz vom Satelliten zur Erde und 136 MHz von
der Erde zum Satelliten arbeitet.

In der praktischen technischen Anwendung der Astronautik
werden die Nachrichtensatelliten eine groBe Rolle spielen.
Besonders interessant war in dieser Hinsicht ein Vortrag von
G. K. C. Pardoe, der auf dem XIII. Internationalen Astronau-
tischen KongreB in Warna fiir die British Space Development
Company iiber ein weltweites Nachrichtensatellitensystem
sprach, Ein System von insgesamt 9 Satelliten wurde beschrie-
ben, die sich mit einer Bahnhdhe von 7480 nautischen Meilen
auf Umlaufbahnen in der Aquatorebene bewegen. Das
System kann auf 12 Satelliten vergréBert werden, wenn das
Betriebsprogramm und die DurchlaBkapazitat erweitert wer-
den miiBten.

Die bisherige Forschung umfaBt die ganze Breite der Ent-
wicklungstétigkeit, die fir die Errichtung eines derart um-
fassenden Nachrichtensystems notwendig ist.

Der Vortragende erléuterte erstmalig die Anforderungen an

Bahnen von Telstar 1 (1962 Alpha Epsilon) und Telstar 2 (1963-13) -
P .

]
S0
Telstar 2/—,. 7 ,,




die Fernmeldeiibertragung, die ein fiir Europa und das Bri-
tische Commonwealth gemeinsames System stellenwiirde.Die
Studien haben gezeigt, daB eine groBe Flexibilitdt des Uber-
tragungsdienstes fiir eine groBe Zahl von Benutzern, von
denen einige sehr strenge Forderungen an die Ubertra-
gungsgiite haben, notwendig ist. Ferner ist innerhalb dieses
Weltsystems ein Zunahmekoeffizient von 9,6 Prozent im Jahr
tiber eine Periode von 20 Jahren anzusetzen. Umfassende
Arbeiten sind fiir ein neues Ferniibertragungs-Modulations-
system geleistet worden, wobei mehrfache Eingdnge in die
Satelliten von mehreren Bodenstationen vorgesehen sind.
Die Konzeption sieht den Gebrauch unterteilter Bandbreiten-
bereiche vor. Jede Bodenstation kann entweder den nominel-
len Teil ihres Grundfrequenzbandes benutzen oder dieses
und den nichtbesetzten Teil des Frequenzbandes unterhalb
ihrer Nennfrequenz. Eine solche Anordnung wiirde zu einer
automatischen Stapelung der Bandbreiten in den Satelliten
fiihren. Die ganze Bandbreite wiirde fiir die nachfolgende
Aussonderung der entsprechenden Kanéle an alle Stationen
ibertragen. Der Betrieb dieses Nachrichtensystems ergibt in
20 Jahren einen Bruttoriicklauf von 700 Millionen englischen
Pfund bei einem Gesamtaufwand von 300 Millionen eng-
lischen Pfund fiir Entwicklung, Aufstellung, Betriebskosten
und Abschreibung des Systems. An Einzelpositionen sind zu
nennen: 1,4 Millionen englische Pfund fiir ein vollstédndiges
Tragerfahrzeug und 1,8 Millionen englische Pfund fiir eine
gréBere Bodenrelaisstation mit vier steuerbaren Parabol-
antennen von ungeféhr 25 m Durchmesser.

Die 9 beziehungsweise 12 Satelliten werden in Verbindung
mit sechs Hauptzonen arbeiten, die die ganze Erde iiber-
decken. Die Nachrichtensatelliten sollen durch die dreistufige
Trégerrakete Eldo, die auf der Blue Streak basiert, von einer
am Aquator gelegenen Station aus auf die Umlaufbahn ge-
bracht werden, da es von dem jetzigen englischen Start-
gelénde Woomera in Australien fiir den Start Richtungsbe-
schrénkungen gibt. Die Satelliten befinden sich zusammen-
gefaltet in der Spitze der Trégerrakete.

Um die Schwierigkeiten zu umgehen, die sich aus der Zeit-
verzégerung von insgesamt 0,3 Sekunden bei der Verwen-
dung von Satelliten in Synchronh8he ergeben kénnen, ist eine
Konzeption ausgearbeitet worden, die verschiedene Bahn-
hshen vorsieht.

Der erste Satellit, der entwickelt wird, ist fiir die Synchron-
hshe vorgesehen, die den Telefonverkehr innerhalb einer

93



Zone und den Fernsehverkehr in nur einer Richtung iiber-
nimmt. Parallel dazu wird ein System hoher Giite fiir mittlere
Héhen entwickelt, das den Wechselsprech- und Fernsehver-
kehr bewdltigen soll.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
TELSTAR-Satelliten:

TELSTAR 1 (1962 Alpha Epsilon) — gestdrtet am 10. 7. 1962 mit Drei-
stufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Kugel, Durchmesser
0,88 m; Masse 77,2 kg — Bahndaten: Bahnneigung 44°,97; Perigéum
957 km, Apog&um 5700 km; Umlaufzeit 157m,8 — Funkverbindung
vom 24, 11. 1962 bis zum 3. 1. 1963 unterbrochen, letzte Funksignale
am 21. 2. 1963. Kreist noch (Lebensdauer etwa 3000 Jahre)
TELSTAR 2 (1963-13) — gestartet am 7. 5. 1963 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie Tel-
star 1; Masse 79,5 kg — Bahndaten: Bahnneigung 42°,73; Perigdum
973 km, Apogdum 10800 km; Umlaufzeit 225m,05. Kreist noch (Le-
bensdauer etwa 5000 Jahre)



ALOUETTE (Kanada/USA)

Von Vandenberg (USA) wurde am 29. September 1962 mit
einer Thor-Agena-B-Rakete erstmalig ein kanadischer Erd-
satellit auf eine Umlaufbahn gebracht. Dieser Satellit wurde
im Auftrage des kanadischen Verteidigungsministeriums ent-
wickelt und unter der Bezeichnung S-27 vom Canadian De-
fense Research Telecommunications Establishment gebaut.
Seine Entwicklungszeit betrug rund drei Jahre. Er soll im
wesentlichen ionospharischen Untersuchungen dienen.

Der Satellit bewegt sich oberhalb des Maximums der lonisa-
tion. Vom Sender werden Impulse von 100 Mikrosekunden
Dauer abgestrahlt, die Impulsfolge betrégt 67 Impulse in
der Sekunde. Dabei wird das Frequenzband von 1,6 bis 11,5
MHz stufenweise nacheinander abgetastet. Die Stufen be-
tragen jeweils 1 MHz, alle 15 Sekunden erfolgt das Um-
schalten auf die ndchste Stufe. Auf diese Weise |&Bt sich durch
den Empfang der Signale die Grenzfrequenz der lonosphére
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iiber bestimmten Punkten der Erdoberfléche ermitteln. Auch
die Winkelabhéngigkeit der Grenzfrequenz erhélt man auf
diesem Wege, da der Satellit die einzelnen Bodenstationen
nicht immer im Zenit Giberfliegt. Von den kanadischen Streit-
kréften wurden drei spezielle Telemetriestationen fiir diesen
Satelliten ausgeriistet, wihrend GroBbritannien zwei Statio-
nen, eine in Singapore und eine im Siidatlantik, einrich-
tete.

Die gesamte Funkanlage des Satelliten ist in Miniaturbau-
weise ausgefiihrt, weshalb man mit einer relativ geringen
Nutzmasse von rund 145 kg auskommt. Die Sendeanlage zur
lonosphérensondierung ist im Satelliten doppelt enthalten,
so daB bei Ausfall einer Anlage auf die Ersatzanlage um-
geschaltet werden kann. Den Strom bezieht der Satellit aus
Solarzellen, die an seiner AuBenfléche angebracht sind. Wei-
ter ist der Satellit mit einer Funkbake, die stédndig Signale
von 136-MHz ausstrahlt, zwei MeBwertiibertragungsanlagen
und einem Empfénger ausgeriistet. Drei weitere wissenschaft-
liche Aufgaben werden durch MeBinstrumente geldst, ném-
lich die Messung des galaktischen Untergrundrauschens im
Radiofrequenzbereich, die Messung der Radiostrahlung,
die durch bestimmte Vorgénge innerhalb der lonosphére
selbst entsteht, und die Untersuchung der kosmischen Strah-
lung.

Die wichtigsten Angaben iiber ALOUETTE 1 (1962 Beta Alpha):

Gestartet am 29. 9. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-Agena B in
Vandenberg — abgeflachtes Toroid, Durchmesser 1,07 m, Héhe
0,86 m; Nutzmasse 1453 kg — Bahndaten: Bahnneigung 80°49;
Perigéum 993 km, Apog&um 1032 km; Umlaufzeit 105m,52. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 2000 Jahre)



ANNA (USA)

Als Aufgabenstellung fiir die ANNA-Satelliten werden von
amerikanischer Seite geoddtische Forschungen genannt. Bei
der Entschliisselung des Namens wird jedoch deutlich, daB
auch dieses Projekt vorwiegend militérischen Aufgaben dient.
Die Bezeichnung ANNA setzt sich némlich aus den Anfangs-
buchstaben der beteiligten Stellen. zusammen: Army, Navy,
NASA, Air Force. Auftraggeber ist das Naval Weapons De-
partment, die Abteilung Waffenentwicklung der amerikani-
schen Marine, Die amerikanische Raumfahrtbehérde NASA
ist lediglich fiir die technische Ausfiihrung verantwortlich.
DerEntwicklungsauftrag wurde im Januar 1961 an das Physi-
kalische Laboratorium der John-Hopkins-Universitét erteilt,
und knapp anderthalb Jahre spéter erfolgte der Start von
ANNA 1, der jedoch miBlang. Erst mit dem zweiten Start am
31. Oktober 1962 gelangte der Satellit ANNA 1 B auf seine
Bahn.

Seine Aufgabe besteht darin, die Positionen einzelner Punkte
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auf der Erdoberfléche mit einer Genauigkeit von + 10 m (!)
zu bestimmen. Bis jetzt sind die Abstdnde dieser Punkte nur
mit einer Toleranz von + 150 m bekannt. Die echten Positio-
nen verschiedener geographischer Punkte, wie kleiner Inseln
oder weniger genau vermessener Gebiete, weisen noch Feh-
ler bis zu 2 km auf. Auch die Bestimmung der wirklichen
Gestalt der Erde gehdrt zu den Aufgaben dieses Satelli-
ten.

Die Voraussetzung fiir derartige Vermessungen ist eine
duBerst prazise Positionsbestimmung des kreisenden Satelli-
ten, nachdem zund&chst seine Bahnelemente genau ermittelt
sind. Zu diesem Zweck ist ANNA 1 B mit drei Instrumenten-
komplexen ausgeriistet: mit einer Sendeanlage fiir die
Radiopeilung, mit Xenonbogenlampen fiir die optischen
Bahnvermessungen und mit einer Sendeanlage fiir die Mes-
sung des Dopplereffekts. Die Xenonbogenlampen erzeugen
etwa zwanzigmal téglich Serien von fiinf Blitzen mit jeweils
5,6 Sekunden Abstand. Sie werden beim Uberfliegen der
von der amerikanischen Marine an verschiedenen Punkten
der Erdoberfléche eingerichteten Bodenstationen durch Funk-
kommandos ausgeldst. Fiir die Beobachtung des Satelliten
haben die amerikanischen Streitkréfte insgesamt 42 solcher
Stationen eingerichtet. Zweifellos werden auch die MeB-
ergebnisse von ANNA 1 B in erster Linie den beteiligten
militdrischen Stellen dienen.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche von ANNA-Satelliten:

ANNA 1 — Fehlstart am 10. 5. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-Able
Star in Cape Canaveral — Kugel; Durchmesser 1,22 m; Gesamt-
masse 161 kg, Instrumente 60 kg. Bahn nicht erreicht (2. Stufe derf
Tragerrakete ziindete nicht)

ANNA 1 B (1962 Beta My) — gestartet am 31. 10. 1962 mit Zwei-
stufenrakete Thor-Able Star in Cape Canaveral — Form, Abmessun-
gen und Massen wie ANNA 1 — Bahndaten: Bahnneigung 50°,14;
Perigdum 1085 km, Apog&um 1169 km; Umlaufzeit 107m,84. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 5000 Jahre)



RELAY, (USA)

Am 13. Dezember 1962 wurde von Cape Canaveral aus der
zweite Nachrichtensatellit der Vereinigten Staaten von Ame-
rika, Relay 1, auf seine Umlaufbahn gebracht. Zum Start
wurde eine modifizierte Thor-Delta-Rakete verwendet. Bei
diesem Tragerraketensystem wurde der Motor der ersten
Stufe, der bei den friiheren Typen 68 Mp Schub geliefert
hatte, durch einen starkeren Motor von 75 Mp Schub ersetzt.
Die zweite Raketenstufe wurde um 91 cm verléngert. Durch
diese Anderung war es méglich, 59 kg Treibstoff mehr unter-
zubringen. Damit erhdhte sich die Nutzlastkapazitét des
Thor-Delta-Tridgerraketensystems auf etwas mehr als
350 kg.
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Die friiheren Trégerraketen vom Typ Thor-Delta hatten bei
einer vorgesehenen Bahn von durchschnittlich 500 km Héhe
nur eine Nutzmasse von 225 kg beférdern kénnen.

Der Satellit hat @hnliche Aufgaben wie sein Vorgénger Tel-
star 1, nédmlich die Ubertragung von Fernsehsendungen und
Telefongespréchen iiber interkontinentale Entfernung. Die
Flugbahn, die der zweite Nachrichtensatellit der USA er-
reichte, entspricht ungefdhr den geplanten Werten.

Der Satellit hat die Form eines achtseitigen Prismas. Der
Durchmesser miBt 74 cm, die Héhe 84 cm. Auf dem oberen
Teil des Satelliten ist eine Breitbandantenne von 26 cm Héhe
montiert, so daB der Raumflugkdrper eine Gesamthéhe von
110cm erreicht. Die Masse dieses Satelliten' betrigt 78,2 kg.
Die Oberflache ist mit 8215 Silizium-Solarzellen bedeckt.
Diese Sonnenbatterien liefern den Strom zum Betrieb der
Empfangs-, Sende- und MeBapparaturen.

Relay 1 ist mit einer Funkbake ausgeriistet, die kontinuierlich
tatig ist und auf der Frequenz 4080 MHz arbeitet.
Bodenstationen halten sténdig Verbindung zu diesem Nach-
richtensatelliten. Von den Bodenstationen zum Satelliten
wird auf der Frequenz 1725 MHz gesendet, wihrend der Sa-
tellit die von der Erde empfangenen Bilder oder Gespréche
auf der Frequenz 4170 MHz zuriickstrahlt. Insgesamt sind
128 Empfangs- beziehungsweise Sendekandle gleichzeitig
funktionsbereit.

Mit dem Nachrichtensatelliten Relay 1 sind Fernseh- und
Telefonverbindungen zwischen den amerikanischen Statio-
nen Andover und Maine einerseits und der englischen Station
Goonhilly sowie der franzésischen Station Pleumeur-Bodou
andererseits hergestellt worden.

Erstmalig sind mit diesem Satelliten auch zwischep den USA
und dem siidamerikanischen Kontinent (Brasilien) Funk- und
Fernsehsendungen iibertragen worden. Zu diesem Zweck
wurde in der Nahe der brasilianischen Stadt Rio de Janeiro
eine mobile Station eingerichtet. Die Gegenstationen befin-
den sich in den USA in Nutley und New Jersey.

Ferner sind telefonische Verbindungen zwischen den Statio-
nen Nutley und New Jersey und einer italienischen Empfangs-
station aufgenommen worden. Diese soll in Fucino, 75 km
nordéstlich von Rom, liegen.

Mit dem Nachrichtensatelliten Relay 1 wurden drei verschie-
dene wissenschaftliche Untersuchungen ausgefiihrt.

Um den EinfluB der von den Strahlungsgiirteln der Erde ein-
gefangenen Korpuskularstrahlung auf die Lebensdauer und
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D des il Relay. 1 = Kali-

fornien, 2 — Virginia, 3 — New Yersey, 4 — Maine, 5 — Goonhilly, 6 = Pleumeur-
Bodou, 7 ~ Rio de Janeiro

die Funktionstiichtigkeit von Siliziumzellen zu untersuchen,
hatte man neben den schon genannten 8215 Silizium-Solar-
zellen 30 weitere einzelne Zellen an der AuBenhaut des Sa-
telliten angebracht. Von diesen 30 Solarzellen waren 9 vom
n-p-Typ und weitere 9 vom p-n-Typ sowie eine nicht genannte
Zahl von Zellen aus Galliumarsenid. Die meisten dieser Zel-
len waren mit verschieden starken Quarzschichten abgedeckt,
nur einige Zellen blieben unbedeckt.

Zur Untersuchung der Einwirkung von Strahlungen auf elek-
tronische Bauelemente hatte man an der AuBenhaut des
Nachrichtensatelliten 6 Dioden angebracht, um feststellen zu
kdnnen, ob die im kosmischen Raum vorhandene Strahlung
elektronische Bauelemente zerstért oder die Kenndaten die-
ser Bauelemente in irgendeiner Weise veréndert. Dariiber
hinaus diente dieses zweite .wissenschaftliche Experiment
dazu, die Temperaturabhéngigkeit der Zerstérungen zu be-
stimmen. Die Temperatur wurde an den entsprechenden Stel-
len der Satellitenoberfléche durch Thermistoren gemessen.
Das dritte wissenschaftliche Experiment untersuchte die
Strahlungsintensitdt. Es wurden zahlreiche Messungen der
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Strahlungsstérke und der Strahlungskonzentration ausge-
fuihrt. Fir diese Messungen entwickelten die Bell Telephone
Laboratories und die State University of lowa neue spezielle
Gerdte, die man in eine kleeblattférmige Offnung an einer
Seite des Satelliten installierte. Mit dieser Spezialanlage
kénnen Protonen in den Bereichen zwischen 35 und 300 MeV,
1 und 8,1 MeV und 15 und 60 MeV gemessen werden, AuBer-
dem gestattet das Gerdt die Messung von Elektronen im Be-
reich von 0,5 bis 1,2 MeV.

Eine zweite Apparatur dient dazu, Messungen der Elektro-
nen im Bereich von 0,25 bis 1,0 MeV und der Protonen im
Bereich von 2,25 bis 25 MeV durchzufiihren.

Ein besonderes Problem war wie bei allen Nachrichtensatelli-
ten die Lagestabilisierung. Man fand hier durch eine Rota-
tion mit 150 Umdrehungen in der Minute eine einfache
Lésung.

Schwieriger war es, mit der Torkelbewegung fertig zu werden,
die durch magnetische Krafte hervorgerufen wird. Zum Aus-
gleich dieser Torkelbewegung des Gehé&uses wurde eine In-
duktionsspule angebracht.

Man kann sagen, daB Relay 1 im wesentlichen den Erwar-
tungen entsprochen hat.

Nachrichtensatelliten haben eine groBe Zukunft. Die derzei-
tigen Satellitenprojekte fiir Nachrichteniibertragung sehen
eine Ausgangsleistung zwischen 1 und 10 W vor, die bis 1970
auf Werte zwischen 1000 und 10000 W gesteigert werden
muB, wie eine Analyse des Anwachsens dér zu Ubertragen-
den Nachrichten ergeben hat.

Zur Bewdltigung dieses Nachrichtenbedarfs sind bis 1980
Bandbreiten tiber 2000 MHz anzuwenden. Die derzeitige Fre-
quenzzuteilung fiir Nachrichtensatelliten reicht bis etwa 1975
aus. Die vorgesehenen Systeme fiir die Zeit von 1966 bis
1976 enthalten Anlagen, die 12 Kanéle fiir kleine und 600
fiir groBe Stationen vorsehen.

Man denkt heute bereits an den Einsatz von Satelliten mit
hoher Ausgangsleistung durch Verwendung von Kernreakto-
ren. Ein solcher Satellit wird zuné&chst mit chemischen Rake-
tenantrieben auf eine Warteumlaufbahn (Parkbahn) ge-
bracht. Von dort aus erfolgt durch einen elektrischen Antrieb,
der nur im Vakuum arbeitet und durch den Kernreaktor ge-
speist wird, der Ubergang zur synchronen Umlaufbahn. Die-
ser Bahnwechsel 6Bt sich in etwa 60 bis 75 Tagen bewerk-
stelligen, je nach dem gewdhlten spezifischen Impuls, Je
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héher dieser ist, um so l&nger dauert der Ubergang. Optimal
wiire ein spezifischer Impuls von etwa 2000 Sekunden Dauer,
der eine Ubergangszeit von etwa 25 Tagen ergibt.

Anfang 1964 sollte Relay 1 durch Funkkommando der Boden-
station auBer Betrieb gesetzt werden, da das Programm er-
fillt war und man die Sendefrequenzen 136,139 MHz und
136,120 MHz fiir neue Versuche wieder frei bekommen wollte.
Zu diesem Zweck sollte sich auf ein bestimmtes Codesignal
eine elektrolytische Losung tiber das Hauptkabel ergieBen, es
zersetzen und damit die Energiezufuhr von den Solarbatterien
zu den elektronischen Geréten unterbrechen. Der Versuch
schlug jedoch fehl; Relay 1 sendet weiter und blockiert damit
zwei wichtige Frequenzen.

Das Programm der Relay-Satelliten wurde im Januar 1964
mit dem Start von Relay 2 fortgesetzt.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
RELAY-Satelliten:

RELAY 1 (1962 Beta Ypsilon) — gestartet am 13. 12. 1962 mit Drei-
stufenrakete Thor-Delta in Cape Canaveral — achtfléchiges Prisma,
Durchmesser 0,74 m, Héhe 0,84 m (mit Antenne 1,1 m); Gesamt-
masse 78,2 kg — Bahndaten: Bahnneigung 47°,53; Perigéium 1328 km,
Apogdum 7410 km; Umlaufzeit 185m,01. Kreist noch (Lebensdauer
mehrere tausend Jahre)

RELAY 2 (1964-03) — gestartet am 21. 1. 1964 mit Dreistufenrakete
Thor-Delta in Cape Kennedy — Form, Abmessungen und Masse wie
Relay 1 — Bahndaten: Bahnneigung 46°,31; Perigéum 2078 km; Apo-
g&um 7402 km; Umlaufzeit 194m,73. Kreist noch (Lebensdauer meh-
rere tausend Jahre)



SYNCOM (USA)

Am 14. Februar 1963 wurde in Cape Canaveral mit einer
Thor-Delta-Rakete der Nachrichtensatellit SYNCOM 1 ge-
startet. Es war vorgesehen, den Satelliten auf eine Umlauf-
bahn zu beférdern, die einer 24-Stunden-Bahn entspricht.
Zuerst wurde eine elliptische Umlaufbahn mit einem Peri-
gdum von 250 km und einem Apog&um von 36 000 km er-
reicht.

Kurz vor Ziindung der dritten Raketenstufe wurde diese mit
kleinen, tangential angebrachten Raketen in eine Rotation
von 150 Umdrehungen in der Minute versetzt, damit die Lage
des Satelliten wihrend des Aufstiegs bis zum Apog&um kon-
stant blieb. Die Trennung der dritten Stufe erfolgte kurz vor
Erreichen des Apogdums. Ein zusétzlicher Feststoffraketen-
motor des Satelliten sollte bei Erreichen des Apog&ums ge-
ziindet werden. Der Satellit hatte dazu eine eigene Steue-
rungsanlage, deren Zeitschalter rund 5,5 Stunden nach dem
Start den im Satelliten eingebauten Raketenmotor ziinden
sollte. ¥
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Der Eintritt des Satelliten in die 24-Stunden-Bahn erfolgte
iber dem Indischen Ozean nahe der Insel Madagaskar. Man
beabsichtigte aber, diesen Satelliten {iber dem Atlantischen
Ozean, zwischen Afrika und Siidamerika, zu stationieren,

Da man voraussehen konnte, daB es nicht méglich sein
wiirde, die vorgesehene Flughshe und Fluggeschwindigkeit
genau zu erreichen, waren im Satelliten zwei weitere Bahn-
korrektur-Strahldiisen vorhanden. Nach dem Erreichen der
vorgesehenen 24-Stunden-Bahn hétte man nach einiger Zeit
feststellen kénnen, ob sich infolge der Abweichungen von
der 24-Stunden-Bahn der Satellit in westlicher oder &stlicher
Richtung bewegt. Wére er nach Westen gewandert, hétte
man so lange gewartet, bis er seine vorgesehene Lage zwi-
schen Afrika und Siidamerika erreicht hatte, dann wére mit
Hilfe der Korrektur-Strahldiisen die restliche Korrektur der
Flugbahn erfolgt.

Bei Abweichung in stlicher Richtung wére die Bahnkorrektur
sofort vorgenommen worden.

Man rechnete damit, innerhalb von zwei Wochen den Satelli-
ten in die vorgesehene Position zu bringen. Danach hdtte
man mit der Nachrichteniibertragung begonnen. Ein weiteres
Korrekturtriebwerk, das sich an Bord befand, wére fiir die
laufenden Bahnkorrekturen eingesetzt worden, die durch die
Einwirkung des Mondes und der Sonne bedingt sind. Dieses
Triebwerk verwendet als Antriebsmittel Wasserstoffperoxid.

Schema der Bahn von SYNCOM 1 (1963-04)




Das Projekt SYNCOM steht unter der Leitung der amerika-
nischen Heeressatelliten-Kommunikationsagentur. Die Be-
obachtung des Satelliten erfolgt durch das allgemeine Be-
obachtungssystem, spezielle SYNCOM-Bodenstationen und
eine mobile SYNCOM-Beobachtungsstation.

An der Oberfléche von SYNCOM 1 waren 3840 Silizium-
Solarzellenangebracht,umdie Nickel-Kadmium-Batterien auf-
zuladen. Der &uBere Teil des Satelliten enthielt die Solar-
zellen, Stickstoff- und Wasserstoffperoxidbehdlter, das
Kontrollsystem und den gréBten Teil der Elektronik. Die
Antennen waren an der Oberflache des Satelliten ange-
bracht. SYNCOM hatte ein passives Temperaturregulierungs-
system.

Die beiden Bodenstationen, die zur Nachrichteniibertragung
mit SYNCOM vorgesehen waren, befinden sich in Lakehurst
und an Bord der ,Kingsport”. 55 Stunden nach dem Start
mit der Thor-Delta-Rakete, der programmgemaB verlief, er-
reichte der Satellit sein Apog&um, und die Apog&umsrakete

Aufbauschema von SYNCOM 1 (1963-04). 1 — Sende- und Empfangsantenne, 2 —
3 — Apogi H 5 — Datenib

und B 6 — Sti [i 7=




ziindete. 20 Sekunden spéter riB die Funkverbindung plétz-
lich ab. Man nimmt an, daB der Apog&dumsraketenmotor ex-
plodiert ist.

Der Start von SYNCOM 2 am 26. Juli 1963 war erfolgreich. Der
Satellit erreichte seine Umlaufbahn und arbeitet zufrieden-
stellend.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von SYN-
COM-Satelliten:

SYNCOM 1 (1963-04) — gestartet am 14. 2. 1963 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Zylinder, Durchmesser 0,71 m,
Héhe 0,39 m; Gesamtmasse 68,1 kg, Instrumente 39 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 33°.2; Perigéum 34415 km, Apog&um 37750 km;
Umlaufzeit 24h45m, Funkverbindung 13s nach Wiederziindung abge-
rissen; kreist noch (Lebensdauer praktisch unbegrenzt)

SYNCOM 2 (1963-31) — gestartet am 26. 7. 1963 mit Dreistufen-
rakete Thor-Delta in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie
SYNCOM 1; Gesamtmasse 66,7 kg, Instrumente 39 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 33°,43; Perigdum 35735 km, Apogé&um 36775 km; Um-
laufzeit 23h28m, Kreist noch (Lebensdauer praktisch unbegrenzt)



CENTAUR (USA)

Der erste Versuch, eine Atlas-Centaur-Rakete zu starten,
fand am 8. Mai 1962 statt. Er endete nach 55 Sekunden mit
der Explosion der Centaur-Stufe, die als Treibstoffkombina-
tion Wasserstoff und Sauerstoff verwendet. Dieser Fehlistart
verzégerte das Centaur-Programm derart, daB von urspriing-
lich geplanten 40 Raumflugkérpern, bei denen die Atlas-
Centaur als Tragerrakete vorgesehen war, nur 9 gestartet
werden konnten — allerdings notgedrungen mit anderen
Trégersystemen.

Erst am 27. November 1963 konnte die véllig umkonstruierte
Atlas-Centaur 2 starten. Die leergebrannte Zweitstufe ge-
langte auf eine Satellitenbahn. Man kann Centaur jedoch
nicht als kiinstlichen Erdsatelliten im eigentlichen Sinne be-
zeichnen, sondern sie spielt die gleiche Rolle wie die (wesent-
lich schwereren) Tragerraketen-Endstufen der sowjetischen
Raumflugkérper. Deshalb wurden Centaur 1 und 2 in den
Ubersichten auf S. 236 und 256 nicht als Raumflugkérper ge-
z&hlt, sondern als Raketenstufen.

Die Fotos zeigen den Start und die Explosion von Centaur 1.



Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche mit CENTAUR-Endstufen:

CENTAUR 1 — Fehlstart am 8. 5. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Centaur 1 in Cape Canaveral — Zylinder mit Nasenkonus, Ldnge
etwa 6 m, Durchmesser etwa 3 m; Masse etwa 4500 kg. Bahn nicht
erreicht (Centaur-Stufe 555 nach dem Start explodiert)

CENTAUR 2 (1963-47) — gestartet am 27. 11. 1963 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Centaur 2 in Cape Kennedy — Zylinder mit Nasenkonus,
Lénge 6,60 m, Durchmesser 3,05 m; Gesamtmasse 4631 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 30°35; Perigéum 490 km, Apogdum 1750 km;
Umlaufzeit 107m,5, Kreist noch (Lebensdauer etwa 5 Jahre)



VELA HOTEL (USA)

Mit einer Atlas-Agena-D-Rakete wurden am 17. Oktober 1963
von Cape Kennedy die beiden Satelliten Vela Hotel 1 und
Vela Hotel 2 gestartet. Dabei gelangte noch der kleine Satel-
lit TRS-6 auf eine Umlaufbahn. Die Vela-Hotel-Satelliten
haben die Aufgabe, Kernwaffenexplosionen anzuzeigen. Sie
waren mit einem zusétzlichen Raketentriebwerk zur Bahn-
korrektur ausgeriistet, einem sogenannten Apog&umsrake-
tenmotor, Beim ersten Durchfliegen des Apogdums wurde die
Rakete von Vela Hotel 1 geziindet, so daB der Satellit in eine
kreiséhnliche Bahn in rund 100000 km Héhe gelangte. Bei
Vela Hotel 2 wurde diese Bahnkorrektur ausgefiihrt, als er
zum zweitenmal sein Apogdum durchlief. Er erreichte eine
Flugbahn zwischen 99800 und 116900 km. Man hatte mit
diesem Manéver erreicht, daB die Bahnebenen der beiden
Vela-Hotel-Satelliten senkrecht zueinander stehen. Eigen-
artig mutet es an, wenn man bedenkt, daB der Start dieser
Satelliten knapp eine Woche nach der Unterzeichnung des
Abkommens zwischen der Sowjetunion und den USA iiber
das Verbot von Kernwaffenexplosionen im Kosmos erfolgt
ist.
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Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von VELA-
HOTEL-Satelliten:

VELA HOTEL 1 (1963-39 A) — Dreifachsatellit, bestehend aus Vela
Hotel 1, TRS 6 (1963-39 B) und Vela Hotel 2 (1963-39 C), gestartet
am 17. 10. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-Agena B in Cape Ken-
nedy — zwélfeckiger Kérper, Durchmesser etwa 1,2 m; Masse 220 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 38°59; Perigum 101800 km, Apogdum
111050 km; Umlaufzeit 105h. Kreist noch (Lebensdauer praktisch
unbegrenzt)

VELA HOTEL 2 (1963-39 C) — gemeinsam mit Vela Hotel 1 gestar-
tet — Form, Abmessungen und Masse wie Vela Hotel 1 — Bahndaten:
Bahnneigung 37°,81; Perigum 99800 km, Apog&um 116900 km;
Umlaufzeit 108h06m, Kreist noch (Lebensdauer praktisch unbegrenzt)
TRS 6 (1963-39 B) — gemeinsam mit Vela Hotel 1 und 2 gestartet —
Dreieckspyramide, Kantenlénge 20 cm; Masse 1,8 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 36°77; Perigdum 220 km, Apogéum 103 300 km; Um-
laufzeit 38h,82, Kreist noch (Lebensdauer etwa 10 Jahre)



POLJOT (UdSSR)

Von der Sowjetunion wurde am 1. November 1963 ein mang-
vrierfdhiger Raumflugk&rper mit der Bezeichnung Poljot 1 ge-
startet. Mit ihm wurden die Voraussetzungen erprobt, die zur
endgliltigen Lésung des Rendezvousproblems noch notwen-
dig sind.

Poljot 1 gelangte auf eine [Erdumlaufbahn mit einem Peri-
gdum von 339 km und einem Apog&um von 592 km.

Nach dem Erreichen dieser Anfangsbahn wurden die Bahn-
elemente verandert. Es wurden mehrfach seitliche Korrektu-
ren ausgefithrt und das Apog&um erhdht. Dazu wurden
mehrere Systeme von Triebwerken eingesetzt.

In der TASS-Meldung wurde mitgeteilt, daB Poljot 1 eine end-
giiltige Bahn mit folgenden Parametern erreichte: Umlauf-
zeit 102m,5, Bahnneigung 58°55’, Perigéum 343 km, Apog&um
1437 km. ’

Wenn man annimmt, daB Poljot 1 auf eine urspriingliche
Bahn mit 65° Neigung gegen den Erddquator gebracht
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wurde, wiirde das bedeuten, daB die Bahnneigung um rund
6° veréndert wurde (siehe Bild links).

Um die Bahnneigung eines Satelliten zu veréndern, ist es
notwendig, in einem der Bahnknoten einen Schub fast recht-
winklig zur Bewegungsrichtung des Satelliten wirken zu las-
sen. Die GroéBe dieses Schubes 1&Bt sich relativ einfach
dadurch bestimmen, daB man an Stelle dieses Schubes die
seitliche Geschwindigkeitskomponente ansetzt und diese vek-
toriell zu der Bahngeschwindigkeit addiert. Daraus wird ver-
standlich, daB die Richtung des Geschwindigkeitsvektors nicht
exakt senkrecht zu dem urspriinglichen Geschwindigkeits-
vektor wirken kann, da als resultierende Geschwindigkeit die
Bahngeschwindigkeit in diesem Punkt der Flugbahn erhalten
bleiben muB.

Wesentlich bei diesem Manéver ist, daB mit hoher Genauig-
keit die Richtung, in der der zusétzliche Schub wirkt, einge-
halten wird.

Ein geringer Fehler in der Richtung des resultierenden Ge-
schwindigkeitsvektors zur Ebene der Flugbahn kann nicht nur
eine Verdnderung der Flugbahnebene, sondern auch eine
Verénderung der Héhe des Apogéums und des Perigédums
erzeugen; wenn ndmlich die resultierende Bahngeschwindig-
keit nicht mehr der urspriinglichen entspricht. Es ist bei dem
Experiment mit Poljot 1 nicht ausgeschlossen, daB man mit
einer einzigen Korrektur Bahnneigung und Bahnhéhe ver-
&ndert hat.

EnergiemdBig ist es am glinstigsten, das Manéver der Korrek-
tur der Bahnebene im Apogdum auszufiihren. Da die Ge-
schwindigkeit im Apogd&um ihren Minimalwert hat, ist auch
der absolute Betrag der Geschwindigkeitséinderung der
kleinstmégliche.

Fiir die Verdénderung des Apog&ums oder des Perigdums ist
es notwendig, in einem dieser beiden Apsidenpunkte einen
Schub entweder entgegen der Flugrichtung des Satelliten
oder aber in seiner Flugrichtung wirken zu lassen, das heiBt,
die in diesem Apsidenpunkt vorhandene Geschwindigkeit zu
verandern. Will man die Hohe des Apogdums veréindern, so
muB man den Schub im Perigdum wirken lassen. Soll da-
gegen die Hohe des Perigdums veréndert werden, so muB
die notwendige Geschwindigkeitsénderung beim Durchflie-
gen des Apogéums ausgefiihrt werden.

Das Bemerkenswerteste bei der Anderung der Apog&ums-
h&he von Poljot 1 besteht darin, daB das Perigdum der Bahn
fast gleich blieb. Es wurde nur um 4 km angehoben.
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Das bedeutet wiederum, daB die Ausrichtung des Raumflug-
kérpers ganz exakt erfolgt sein muB. Jeder auch noch so ge-
ringe Fehler in dem Winkel, den die Schubrichtung mit der
Erdoberflache bildet, macht sich in einer Ver'&nderung der
Perigéumshséhe bemerkbar.

Aus der TASS-Meldung geht hervor, daB mehrere Seiten-
mandver durchgefiihrt wurden. Daraus kann man schluBfol-
gern, daB auch die Knotenlénge verdéndert wurde. Hierzu ist
das Manéver nicht schwieriger als zur Anderung der Bahn-
ebene, Allerdings muB es im ndrdlichsten oder siidlichsten
Bahnpunkt ausgefiihrt werden.

Nach Beobachtungen der amerikanischen Ohio Radio Re-
search Station, die mit dem dritten Umlauf von Poljot 1 um
die Erde begannen, wurden auBer Poljot 1 noch drei weitere
Kérper festgestellt, die in d@hnlichen Bahnen die Erde um-
kreisten. Wahrscheinlich handelt es sich bei diesen Objekten
um Raketentriebwerke, die nach einzelnen Mandvern abge-
trennt wurden. Vermutlich hat Poljot 1 mindestens drei groBe
Korrekturmanéver ausgefiihrt, wobei nach jedem Manéver
das nicht mehr gebrauchte Triebwerk abgestoBen wurde,
Nach den amerikanischen Beobachtungen scheint eine grobe
Anderung der Bahnebene schon wihrend des ersten Umlaufs
um die Erde vorgenommen worden zu sein. Beim sechsten
Umlauf miissen alle Bahnmanéver bereits abgeschlossen ge-
wesen sein; denn die fiir diesen Umlauf gegebenen ameri-
kanischen Bahndaten stimmen mit den in der TASS-Meldung
genannten endgiiltigen Bahnwerten genau iiberein.
Zusammenfassend ergibt sich tiber die von Poljot 1 durch-
gefiihrten Bahnmanéver folgendes Bild: Der Satellit wurde
von Baikonur aus gestartet, wobei die anféngliche Bahn-
neigung 65° betrug. Beim ersten Durchfliegen des absteigen-
den Knotens wurde iliber dem Pazifik bei rund 160° westlicher
Lange die Grobkorrektur der Bahnebene ausgefiihrt und die-
ses Triebwerk abgetrennt. Danach wurde wahrscheinlich noch
wéhrend des ersten Umlaufs beim Durchfliegen des Peri-
géums, das offenbar iber dem siidlichen Pazifik lag, das
Apogéum erhdht. Wahrscheinlich ist dann auch dieses Trieb-
werk abgetrennt worden. Wé&hrend des zweiten Umlaufs
wurden Feinkorrekturen der Bahn mit Hilfe von kleineren
Prézisionstriebwerken ausgefiihrt.

IndiesemZusammenhang ist es interessant, zu iberschlagen,
wie groB die erforderlichen Treibstoffmengen sein missen,
will man derartige Korrekturen vornehmen. Wenn wir die
Masse der Wostok-Raumschiffe voraussetzen, also rund 4,5t,
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so wdre fir eine Bahnneigungsénderung von rund 6°, wie
man sie fiir Poljot 1 annehmen muB, eine Treibstoffmenge
von rund 2,75 t nétig. Fir die Hohendnderung des Apo-
g&ums miiBten rund 0,45 t Treibstoff erforderlich sein, so daB
also der Treibstoff etwa zwei Drittel der Gesamtmasse aus-
macht. Die Masse der relativ groBen Triebwerke ist dabei
nicht beriicksichtigt. Mit Poljot 1 ist zum erstenmal ein Raum-
flugkdrper neuer Qualitét aufgetaucht, ein Vorldufer kom-
mender sowjetischer Raumschiffe, die in der Zukunft fiir
die verschiedensten wissenschaftlichen und praktischen Auf-
gaben, unter anderem zum Zusammenbau groBer Raum-
stationen, gebraucht werden.

Inzwischen wurde dieses Programm mit dem Start von Poljot 2
am 12. April 1964 fortgesetzt.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
POLJOT-Satelliten:

POLIOT 1 (1963-43) — gestartet am 1. 11. 1963 — urspriingliche Bahn-
daten: Bahnneigung etwa 65°; Perigdum 339 km, Apog&um 592 km;
Umlaufzeit 94m,0 — Bahndaten nach dem Mandver: Bahnneigung
58°,92; Perigéum 343 km, Apog&um 1437 km; Umlaufzeit 102m,49.
Kreist noch (Lebensdauer etwa 4 Jahre)

POLIOT 2 (1964-19) — gestartet am 12. 4. 1964 — urspriingliche
Bahndaten: Bahnneigung: 59°86; Perigdum 242 km, Apog&um
485 km; Umlaufzeit 91m,86 — Bahndaten nach dem Manéver: Bahn-
neigung 58°06; Perig&um 310 km, Apog&um 500 km; Umlaufzeit
92m 4, Kreist noch (Lebensdauer etwa 1 Jahr)



ELEKTRON (UdSSR)

Die Sowjetunion startete am 30. Januar 1964 mit einer lei-
stungsstarken Trégerrakete zwei Erdsatelliten zugleich. Sie
erhielten die Bezeichnung Elektron 1 und Elektron 2. Das
Hauptziel dieses umfangreichen Experimentes besteht in der
gleichzeitigen Untersuchung des inneren und &uBeren Strah-
lungsgiirtels der Erde. Eine raketentechnische Besonderheit
war schon die Methode des Starts bei diesem Unternehmen.
Beide Satelliten wurden mit einer gemeinsamen Trégerrakete
auf ihre Umlaufbahn gebracht. Dabei unterscheiden sich die
Bahnen betréchtlich voneinander. Der erste Satellit wurde
bereits von der Raketenendstufe getrennt, als diese noch in
Tatigkeit war. Diese Methode ist in der Astronautik erstmalig
angewandt worden.

Die Bahnen der beiden Satelliten waren entsprechend der
vorherigen Berechnung so angelegt, daB Elektron 1 den
inneren Strahlungsgiirtel und die unteren Ausléufer des
&uBeren Strahlungsgiirtels durchquert. Elektron 2 dagegen
durchlauft sowoh! den inneren als auch den &uBeren Giirtel
intensiver kosmischer Strahlung und dazu noch einen weite-
ren Strahlungsring, der in etwa 50 000 bis 70 000 km Entfer-
nung die Erde umgibt.

Von besonderem Interesse diirfte bei diesen kosmischen
Strahlungsmessungen das Grenzgebiet sein, wo das inter-
planetare Magnetfeld zu wirken beginnt. Man vermutet hier
den Ort der Beschleunigung fiir die Teilchen kosmischer
Strahlung, die sténdig den &GuBeren Strahlungsgiirtel der
Erde auffiillen. Unter Umsténden werden die MeBergebnisse
dazu verhelfen, den ProzeB der Entstehung und des Eindrin-
gens der solaren oder anderer Teilchen der kosmischen Strah-
lung und damit das stdndige Auffiillen der Strahlungs-
giirtel in seinem ganzen Mechanismus zu entschleiern.

Fiir das Experiment war es erforderlich, daB die Apsidenlinien
der Bahnen von Elektron 1 und Elektron 2 gegeneinander ge-
neigt waren. Dazu muBte einer der Satelliten — wahrschein-
lich Elektron 1 — seine Bahn auBerhalb des Perigdums er-
reichen. Das Steuerungs- und Orientierungssystem muB mit
auBerordentlicher Zuverlassigkeit gearbeitet haben. Die
Apsidenlinie der Bahn von Elektron 2 wéahlte man so, daB
man einen mdglichst weiten Bereich des GuBeren Strahlungs-
giirtels sowohl im absteigenden als auch im aufsteigenden
Teil der Bahn immer iiber der jeweils gleichen geografischen
Breite vermessen konnte. Fiir die Wahl der Bahnneigung war
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Aufbauschema von Elektron 1 (1964-06 A). 1 — Satellitenkdrper, 2 — Jalousien des
3= 4- 5=

6 - i &t fir die 7 = Massen-
8 - 9 — Gerdit zur Untersuchung des Energie-
der in den h i

es GuBerst wichtig zu beriicksichtigen, daB ein Minimum an
Bahnstérungen durch Mond und Sonne gegeben war.
Ferner muBte man noch die durch die Erdabplattung ent-
stehenden Bahnstérungen auszuschalten suchen.

Durch die Wahl der Bahnneigung wurde erreicht, daB die
Perigéen sich mit der Zeit weiter nach Norden verschieben.
Dabei wird sich die Apsidenlinie der Bahn von Elektron 1
so langsam nach Norden verlagern, daB die Bahn dieses
Satelliten im Laufe der Zeit durch das ganze Gebiet des
inneren Strahlungsgiirtels verlaufen wird.

Fiir Elektron 1 und 2 liegen die Perigéen {iber der Nordhalb-
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kugel der Erde. Dadurch sind giinstige Voraussetzungen fiir
die Ubertragung der MeBwerte zum gesamten Territorium
der UdSSR gesichert.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts von
ELEKTRON-Satelliten:

ELEKTRON 1 (1964-06 A) — gestartet am 30. 1. 1964 — Bahndaten:
Bahnneigung 60°,83; Perigéum 406 km, Apogéum 7145 km; Umlauf-
zeit 2h49m, 32, Kreist noch (Lebensdauer etwa 10 Jahre)

ELEKTRON 2 (1964-06 B) — gemeinsam mit Elektron 1 gestartet —
Bahndaten: Bahnneigung 60°85; Perigdum 457 km, Apog&um
68200 km; Umlaufzeit 22h36m,4. Kreist noch (Lebensdauer etwa
10 Jahre)

SYRILL

Y Q" 0%,

RSSO
5

S
NS

Aufbauschema von Elektron 2 (1964-06 B). 1 — Satellitenkdrper, 2 — Jalousien des
3 - 4 - 5 = M

meter, 6 — Geber des Sonnen-Orientierungssystems, 7 — Gerét zur Untersuchung

des Energiespektrums von Teilchen geringer Energie, 8 — Geriit zur Untersuchung

der der 9 = Gerdt zur Unter-
suchung des der in den 10 -
Massenspektrometer, 11 — Geréit zur \ der solaren

12 ~ Detektor fiir Protonen geringer Energie, 13 — Falle fiir geladene Tellchen
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ANONYMUS (USA)

Das Hauptgewicht der Entwicklung und der Erprobung milité-
rischer Satelliten der USA verlagert sich immer mehr auf die
sogenannten Aufkldrungssatelliten. Man will mit diesen
Raumflugkérpern Instrumente schaffen, die den amerikani-
schen Militdrs das Erkundungs-Bildmaterial liefern, in dessen
Besitz sie auf andere Weise nicht gelangen kénnen.

Es ist deshalb viel richtiger, diese sogenannten Aufklérungs-
satelliten Spionagesatelliten zu nennen, denn man beab-
sichtigt mit ihnen tatsdchlich kaum etwas anderes als aktive
militdrische Spionage. Es erscheint deswegen auch kaum ver-
wunderlich, daB iiber diese Raumflugkdrper von seiter:'(der
USA so gut wie keine Angaben gemacht werden. Die anferi-
kanische Regierung hat in einem besonderen ErlaB alle In-
formationen iiber die im Weltenraum kreisenden Aufkl&-
rungs- und Warnsatelliten sowie alle sonstigen militérischen
Satelliten untersagt. Ein Sprecher erklérte dazu, die Verfii-
gung sei aus Sicherheitsgriinden ergangen. Verboten wurde
in diesem Zusammenhang auch die weitere Verwendung der
Namen DISCOVERER, MIDAS und SAMOS.

Die Zahl der Anonymus-Satelliten wéchst bestédndig. 1962
waren es einschlieBlich der Fehlstarts 41 Satelliten, im Jahre
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1963 stieg die Zahl auf 46, und in den Monaten Januar bis
Mai 1964 erfolgten insgesamt 11 Starts.

Die Starts der Anonymus-Satelliten werden nur zégernd und
nicht selten mit groBer Verspatung bekanntgegeben. Die An-
gaben iber die Fehlstarts sind héchst unvollkommen. Nach
einem Bericht des amerikanischen Présidenten Johnson vor
dem USA-KongreB, dem auch die hier verdffentlichten An-
gaben iiber die 1963 gestarteten militdrischen Satelliten ent-
stammen, ereigneten sich in diesem Jahre 11 Fehlstarts.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher bekanntgegebenen Starts
und Startversuche von militérischen Satelliten der US Air Force:

Fehistart am 22. 11. 1961 mit Zweistufenrakete Atlas-Agena B in
Point Arguello

1961 Alpha Lambda — gestartet am 22. 12. 1961 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 89°,59;
Perigdum 233 km, Apog&um 751 km; Umlaufzeit 94m,5. Lebensdauer
235 Tage; vergliiht am 15. 8. 1962

1962 Delta — gestartet am 21, 2. 1962 mit Dreistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 81°,97; Peri-
gGum 168 km, Apogdum 375 km; Umlaufzeit 89m,7. Lebensdauer
16 Tage; vergliiht am 8. 3. 1962

1962 Eta — gestartet am 7. 3. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-Agena
B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 90°,93; Perigum
236 km, Apogdum 688 km; Umlaufzeit 93m,9. Lebensdauer etwa
1 Jahr; vergliiht im Mérz 1963 .

1962 Kappa — gestartet am 9. 4. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 86°,68; Peri-
g&um 2815 km, Apogdum 3380 km; Umlaufzeit 153m,0. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 1000 Jahre)

Fehlstart am 12. 4. 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

1962 Lambda — gestartet am 17. 4. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 73°45; Peri-
gdum 200 km, Apog&um 298 km; Umlaufzeit 89m,5. Lebensdauer 40
Tage; vergliiht am 28. 5. 1962

Fehlstart am 26. 4. 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

1962 Pi — gestartet am 26. 4. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Bahndaten unbekannt. Lebensdauer
2 Tage; Kapsel am 28. 4. 1962 geborgen

1962 Rho — gestartet am 28. 4. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 73°,67; Peri-
géum 177 km, Apogdum 364 km; Umlaufzeit 90m,0. Lebensdauer 28
Tage; vergliiht am 26. 5. 1962
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1962 Sigma — gestartet am 15. 5. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 82°45; Peri-
g&um 286 km, Apogdum 654 km; Umlaufzeit 94m,1. Lebensdauer
560 Tage; vergliiht am 26. 11. 1963

Fehlstart am 23. 5. 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

1962 Phi — gestartet am 30. 5. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°,1; Peri-
gé&um 194 km, Apog&um 318 km; Umlaufzeit 89m,7. Lebensdauer 12
Tage; vergliiht am 11. 6. 1962

1962 Chi 1/OSCAR 2 — Doppelsatellit, gestartet am 2. 6. 1962 mit
Zweistufenrakete Thor-Agena B in Vandenberg. Verfolgten getrennt
Ghnliche Bahnen. 1962 Chi 1 — Bahnneigung 74°26; Perigdum
210 km, Apog&um 387 km; Umlaufzeit 90m,5. Lebensdauer 27 Tage;
verglitht am 28. 6. 1962. Oscar 2 (1962 Chi 2) — Bahnneigung 74°,26;
Perigéium 207 km, Apogdum 386 km; Umlaufzeit 90m,5. Lebensdauer
19 Tage; verglitht am 21. 6. 1962

1962 Psi — gestartet am 17. 6. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten unbekannt. Lebensdauer 1
Tag; Kapsel am 18. 6. 1962 geborgen

1962 Omega — gestartet am 18. 6. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 82°,11; Peri-
géum 366 km, Apogdum 409 km; Umlaufzeit 92m,4. Lebensdauer
498 Tage; verglitht am 30. 10. 1963

1962 Alpha Beta — gestartet am 23. 6. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 75°,09;
Perigdum 207 km, Apogdum 292 km; Umlaufzeit 88m,58. Lebens-
dauer 14 Tage; vergliiht am 7. 7. 1962

1962 Alpha Gamma — gestartet am 28. 6. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 76°,07;
Perigdum 209 km, Apogdum 688 km; Umlaufzeit 93m,6. Lebensdauer
78 Tage; vergliiht am 13. 9. 1962

1962 Alpha Zeta — gestartet am 18. 7. 1962 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 96°,12;
Perigéium 180 km, Apogdum 228 km; Umlaufzeit 88m,73. Lebens-
dauer 10 Tage; vergliiht am 27. 7. 1962

1962 Alpha Eta — gestartet am 21. 7. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 70°28; Peri-
gdum 206 km, Apogdum 379 km; Umlaufzeit 90m,42. Lebensdauer
24 Tage; vergliiht am 14, 8. 1962

1962 Alpha Theta — gestartet am 28. 7. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 71°,06;
Perigdum 222 km, Apogdum 293 km; Umlaufzeit 89m,64. Lebens-
dauer 27 Tage; vergliiht am 24, 8. 1962

1962 Alpha Kappa — gestartet am 2. 8. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 82°,25;
Perigdum 206 km, Apog&um 423 km; Umlaufzeit 90m,91. Lebens-
dauer 24 Tage; vergliiht am 26. 8. 1962
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1962 Alpha Lambda — gestartet am 5. 8. 1962 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 96°,3;
Perigéum 202 km, Apogdum 202 km (2); Umlaufzeit 88m,62. Lebens-
dauer 1 Tag; vergliiht am 6. 8. 1962

1962 Alpha Omikron — gestartet am 23, 8. 1962 mit Vierstufenrakete
Blue Scout in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 98°6; Peri-
gbum 618 km, Apog&um 844 km; Umlaufzeit 99m,62. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 15 Jahre)

1962 Alpha Sigma — gestartet am 29. 8. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 65°.21;
Perigéum 182 km, Apogdum 393 km; Umlaufzeit 90m,38. Lebens-
dauer 12 Tage; vergliiht am 10. 9. 1962

1962 Alpha Ypsilon — gestartet am 1. 9. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 82°,82;
Perigéum 300 km, Apog&um 670 km; Umlaufzeit 94m,42, Lebens-
dauer etwa 18 Monate

1962 Alpha Chi/TRS 1 — Doppelsatellit, gestartet am 17. 9. 1962 mit
Zweistufenrakete Thor-Agena B in Vandenberg. Trennung miBlun-
gen — Bahndaten: Bahnneigung 81°,84; Perig&um 204 km, Apog&um
668 km; Umlaufzeit 93m,33. Lebensdauer 62 Tage; vergliht am
19. 11. 1962

1962 Beta Beta — gestartet am 29, 9. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 65°4; Peri-
gdum 202 km, Apogdum 377 km; Umlaufzeit 90m,3. Lebensdauer
14 Tage; vergliiht am 13. 10. 1962

1962 Beta Epsilon — gestartet am 9. 10. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 81°,96;
Perigéum 212 km, Apogd 426 km; Umlaufzeit 90m,96. Lebens-
dauer 37 Tage; vergliiht am 16. 11. 1962

1962 Beta Kappa — gestartet am 26. 10. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 71°,41;
Perigéum 170 km, Apog&um 4850 km; Umlaufzeit 147m,87 — letzte
Funksignale am 18. 1. 1963. Kreist noch (Lebensdauer etwa 4 Jahre)
1962 Beta Omikron — gestartet am 5. 11. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°98;
Perigéium 208 km, Apogdum 409 km; Umlaufzeit 90m,71. Lebens-
dauer 27 Tage; vergliiht am 3. 12, 1962

1962 Beta Pi — gestartet am 11. 11. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 96°,0; Peri-
gdum 206 km, Apog&um unbekannt; Umlaufzeit 88m,65. Kapsel am
12. 11. 1962 geborgen

Fehlstart am 11. 11. 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

Fehlstart am 21. 11. 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

1962 Beta Rho — gestartet am 24. 11. 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena B in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 65°14;
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Perigdum 204 km, Apogdum 336 km; Umlaufzeit 89m,92. Lebens-
dauer 18 Tage; vergliiht am 13. 12. 1962. Kapsel geborgen.

1962 Beta Sigma — gestartet am 5. 12, 1962 mit Zweistufenrakete
Thor-Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 65°08;
Perigéum 195 km, Apog&um 274 km; Umlaufzeit 89m,16. Kapsel am
8. 12. 1962 geborgen

1962 Beta Tau — Fiinffachsatellit, gestartet am 13. 12, 1962 mit Zwei-
stufenrakete Thor-Agena D in Vandenberg. Teilkérper verfolgen ge-
trennt dhnliche Bahnen. 1962 Beta Tau 1 (TRANSIT?) — Bahnneigung
70°36; Perigéum 233 km, Apog&um 2786 km; Umlaufzeit 116m,26.
Kreist noch (Lebensdauer etwa 3 Jahre). 1962 Beta Tau 2 (INJUN 3) —
Kugel, Durchmesser 0,61 m; Masse 48 kg — Bahnneigung 70°,38;
Perigéum 235 km, Apogdum 2786 km: Umlaufzeit 116m,32. Kreist
noch (Lebensdauer etwa 5 Jahre). 1962 Beta Tau 3 — Bahnneigung
70°,36; Perigbum 224 km, Apogdum 2763 km; Umlaufzeit 115m,89.
Lebensdauer 200 Tage; vergliiht am 2. 7. 1963. 1962 Beta Tau 4 —
Bahnneigung 70°,34; Perigdum 232 km, Apog&um 2785 km; Umlauf-
zeit 116m,24, Kreist noch (Lebensdauer etwa 2 Jahre). 1962 Beta
Tau 5 — Bahnneigung 70°,34; Perigéium 229 km, Apog&um 2786 km;
Umlaufzeit 116m,22. Kreist noch (Lebensdauer etwa 3 Jahre)

1962 Beta Phi — gestartet am 14. 12. 1962 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 70°97; Peri-
géum 202 km, Apogéum 392 km; Umlaufzeit 90m,48. Lebensd

25 Tage; vergliiht am 8. 1. 1963

Fehlstart am 17. 12. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-Agena B in Point
Arguello

Fehlstart im Dezember 1962 mit Vierstufenrakete Blue Scout in Point
Arguello

1963-02 — Doppelsatellit, gestartet am 7. 1. 1963 mit Zweistufen-
rakete Thor-Agena D in Vandenberg. Teilkérper verfolgten getrennt
&hnliche Bahnen. 1963-02 A — Bahnneigung 82°,3; Perigéum 214 km,
Apogéum 391 km; Umlaufzeit 90m,54. Lebensdauer 16 Tage; ver-
gliiht am 24. 1. 1963. 1963-02 B — Bahnneigung 82°,2; Perigdum
209 km, Apogéum 377 km; Umlaufzeit 90m,3. Lebensdauer 8 Tage;
vergliiht am 16. 1. 1963

1963-03 — gestartet am 16. 1. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 81°,89; Peri-
géum 476 km, Apogdum 516 km; Umlaufzeit 94m,66. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 15 Jahre)

1963-05 — gestartet am 19. 2. 1963 mit Vierstufenrakete Blue Scout
in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 100°48; Perigdum
487 km, Apogéum 796 km; Umlaufzeit 97m,79. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 30 Jahre)

Fehlstart am 28. 2. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-Agena (modifi-
ziert) in Vandenberg 3

Fehlstart am 18. 3. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-Agena (modifi-
ziert) in Vandenberg

1963-07 — gestartet am 1. 4. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-Agena D
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in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 75°,4; Perigéium 207 km,
Apogdum 409 km; Umlaufzeit 90m,66. Lebensdauer 25 Tage; ver-
glitht am 26. 4. 1963

Fehlstart am 26. 4. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-Agena D in
Vandenberg

1963-14 — Dreifachsatellit, gestartet am 9. 5. 1963 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena B in Point Arguello. Teilobjekte verfolgen ge-
trennt &hnliche Bahnen. 1963-14 A (MIDAS-Nachfolgetyp) — Bahn-
neigung 87°,42; Perigéum 3610 km, Apog&um 3680 km; Umlaufzeit
166m,6. 1963-14 B (TRS 2) — Dreieckspyramide, Kantenlénge 16,5 cm;
Masse 0,7 kg — Bahnneigung 87°,35; Perigéum 3558 km, Apog&um
3691 km; Umlaufzeit 166m,51. 1963-14 C (TRS 3) — Form, Abmessun-
gen und Masse wie TRS 2 — Bahnneigung 87°,3; Perigéium 3553 km,
Apogédum 3668 km; Umlaufzeit 166m,47. Kreisen noch (Lebensdauer
einige tausend Jahre). In der Bahn von 1963-14 A wurden Kupfer-
nadeln ausgestreut (1963-14 D — Westford 2) — Gesamtmasse etwa
22,5 kg — Bahnneigung 87°,4; Perigéum 3657 km, Apog&um etwa
3680 km (Mittelwert); Umlaufzeit 166m,6. Kreisen noch (Lebensdauer
etwa 5 Jahre)

1963-16 — gestartet am 18. 5. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°54; Peri-
g&um 153 km, Apog&um 497 km; Umlaufzeit 91m,12. Lebensdauer
8 Tage; vergliiht am 27. 5. 1963. Kapsel am 20. 5. 1963 geborgen
Fehlstart am 22. 5. 1963 in Point Arguello; Angaben iiber Trédger-
system nicht verfligbar

Fehlstart am 12. 6. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-Agena B in
Point Arguello (Trégerrakete unmittelbar nach dem Start explodiert)
1963-19 — gestartet am 13. 6. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 81°,7; Peri-
gGum 204 km, Apog&um 412 km; Umlaufzeit 90m,67. Lebensdauer
44 Tage; vergliiht am 27. 7. 1963

1963-21 — Sechsfachsatellit, gestartet am 15. 6. 1963 mit Zweistufen-
rakete Thor-Agena D in Vandenberg. Teilobjekte verfolgten getrennt
Ghnliche Bahnen. 1963-21 A — Bahnneigung 69°,86; Perigdum
172 km, Apogéum 920 km; Umlaufzeit 95m,65. Lebensdauer 53 Tage;
vergliht am 8. 8. 1963. 1963-21 B (LOFTI 2 A) — Sphdroid, Durch-
messer 0,51 m; Masse etwa 26 kg — Bahnneigung 69°,88; Perigdum
175 km, Apog&um 884 km; Umlaufzeit 95m,2. Lebensdauer 33 Tage;
vergliht am 18. 7. 1963. 1963-21 C (SOLARAD 4) — Kugel, Durch-
messer 0,61 m — Bahnneigung 69°,9; Perigéum 175 km, Apogdum
876 km; Umlaufzeit 95m,1. Lebensdauer 47 Tage; verglitht am 1. 8.
1963. 1963-21 D (RADOSE 1) — Bahnneigung 69°,88; Perigdum
175 km, Apogéum 883 km; Umlaufzeit 95m,2, Lebensdauer 45 Tage;
vergliht am 30. 7. 1963. 1963-21 E — Bahnneigung 69°,9; Perigdum
175 km, Apog&um 870 km; Umlaufzeit 95m,0. Lebensdauer .42 Tage;
vergliiht am 27. 7. 1963, 1963-21 F — Bahnneigung 69°,9; Perigdum
183 km, Apog&um 858 km; Umlaufzeit 94m,9, Lebensd 20 Tage;
vergliiht am 5. 7. 1963
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1963-22 (TRANSIT?2) — gestartet am 16. 6. 1963 mit Vierstufenrakete
Blue Scout in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 89°,97;
Perigéum 744 km, Apogdum 850 km; Umlaufzeit 100m,7. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 50 Jahre)

1963-25 A — gestartet am 27. 6. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 80°8; Peri-
géum 201 km, Apogdum 409 km; Umlaufzeit 90m,1. Lebensdauer
29 Tage; vergliht am 26. 7. 1963. — Am 1. 7. 1963 wurde von
1963-25 A ein zweiter Satellit getrennt. 1963-25 B (SOLARAD 57%) —
Oktogon; Gesamtmasse 80 kg, Nutzmasse 23 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 82°,1; Perigdum 323 km, Apog&um 4135 km; Umlauf-
zeit 132m,6. Krejst noch (Lebensdauer etwa 5 Jahre)

1963-26 — gestartet am 28. 6. 1963 mit Vierstufenrakete Scout von
Wallops Island — dient geophysikalischen Messungen — Zylinder,
Durchmesser 0,58 m, Lénge 2,54 m; Masse 99 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 49°,8; Perigdum 428 km, Apogéum 1295 km; Umlauf-
zeit 102m,08. Kreist noch (Lebensdauer etwa 5 Jahre)

1963-27 — gestartet am 29. 6. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Zylinder mit Nasenkonus, Durchmesser
etwa 1,5 m, Lénge etwa 9,1 m — Bahndaten: Bahnneigung 82°,36;
Perigéum 498 km, Apog&um 578 km; Umlaufzeit 94m,87. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 15 Jahre)

1963-28 — gestartet am 12. 7. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 95°32;
Periggum 178 km, Apog&um 199 km; Umlaufzeit 88m,2. Lebensdauer
6 Tage; vergliiht am 18. 7. 1963

1963-29 — gestartet am 19. 7. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg. — Bahndaten: Bahnneigung 82°,9; Peri-
g&um 193 km, Apogdum 331 km; Umlaufzeit 89m,8. Lebensdauer
26 Tage; vergliiht am 13. 8. 1963

1963-30 — Vierfachsatellit, gestartet am 19. 7. 1963 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena B in Point Arguello. Teilobjekte verfolgen ge-
trennt dhnliche Bahnen. 1963-30 A (MIDAS-Nachfolgetyp) — Bahn-
neigung 88°,36; Perigdum 3630 km, Apogdum 3720 km; Umlaufzeit
167m,9. 1963-30 B (TRS 4) — Form, Abmessungen und Masse wie
TRS 2 (1963-14 B) — Bahnneigung 88°,36; Perigéum 3633 km, Apo-
gdum 3716 km; Umlaufzeit 167m,9. 1963-30 C (TRS 5) — Form, Ab-
messungen und Massen wie TRS 2 — Bahnneigung 88°,36; Perigdum
3624 km, Apogdum 3726 km; Umlaufzeit 168m,1. Kreisen noch (Le-
bensdauer einige tausend Jahre). 1963-30 D — Ballon, Durchmesser
2,44 m; Masse 2,95 kg — Bahnneigung 88°,5; Perigéum 3645 km (3).
Apogéum 3765 km (2); Umlaufzeit 168m,02. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 5 Jahre)

1963-32 — gestartet am 31. 7. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°7; Peri-
géum 158 km, Apogdum 462 km; Umlaufzeit 90m,63. Lebensdauer
12 Tage; vergliiht am 11. 8. 1963

1963-34 — gestartet am 25. 8, 1963 mit schubverstérkter Thor-Agena D
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in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 75°,01; Perigéum 225 km,
Apogéum 324 km; Umlaufzeit 89m,5. Lebensdauer 18,6 Tage; ver-
gliiht am 12. 9. 1963

1963-35 — gestartet am 29. 8. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 81°,89; Peri-
gdum 294 km, Apogdum 324 km; Umlaufzeit 90m,85. Lebensdauer
69,7 Tage; vergliht am 7. 11. 1963

1963-36 — gestartet am 6. 9. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 94m,37;
Perigum 168 km, Apogdum 265 km; Umlaufzeit 89m,1. Lebens-
dauer 7.Tage; vergliiht am 13. 9. 1963 B
1963-37 — gestartet am 24. 9, 1963 mit schubverstdarkter Thor-Agena D
in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°,84; Perigdum 162 km,
Apogdum 442 km; Umlaufzeit 90m,64. Lebensdauer 18,2 Tage; ver-
gliht am 12. 10. 1963. Méglicherweise gelangte noch ein zweiter
Satellit 1963-37 B auf eine Umlaufbahn (nicht bestétigt)

1963-38 B — gemeinsam mit TRANSIT 5 B (1963-38 A) gestartet am
28. 9. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in-Vandenberg —
Bahndaten: Bahnneigung 89°,86; Perigdum 1087 km, Apogdum
1146 km; Umlaufzeit 107m,4. 1963-38 C — StrahlungsmeBsatellit,
Masse 61 kg — Bahnneigung 89°,9; Perigum 1070 km, Apog&um
1130 km; Umlaufzeit 107m,4. Kreisen noch (Lebensdauer etwa
1000 Jahre)

1963-41 — gestartet am 25. 10. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 99°,05; Peri-
gdum 145 km, Apogéum 335 km; Umlaufzeit 89m,0. Lebensdauer
4 Tage; vergliiht am 29. 10. 1963

1963-42 — Doppelsatellit, gestartet am 29. 10. 1963 mit schubverstérk-
ter Thor-Agena D in Vandenberg. Teilobjekte verfolgten getrennt
unterschiedliche Bahnen. 1963-42 A — Bahnneigung 89°,9; Perigdum
280 km, Apogéum 350 km; Umlaufzeit 90m,9. Lebensdauer 83,5 Tage;
verglitht am 21. 1. 1964. 1963-42 B — Bahnneigung 89°,99; Perigéum
310 km, Apog&um 560 km; Umlaufzeit 93m,4. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 1 Jahr)

1963-48 — gestartet am 27. 11. 1963 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 69°,99; Peri-
gdum 175 km, Apogé&um 379 km; Umlaufzeit 90m,08. Lebensdauer
17,3 Tage; vergliiht am 15. 12. 1963

1963-49 — Doppelsatellit, gestartet am 5. 12. 1963 mit Zweistufen-
rakete Thor-Able Star in Vandenberg. Teilobjekte verfolgen getrennt
Ghnliche Bahnen. 1963-49 B (TRANSIT 2) — Bahnneigung 89°97;
Perigum 1069 km, Apog&um 1112 km; Umlaufzeit 107m,18.
1963-49 C — Bahnneigung 89°95; Perigdum 1071 km, Apogdum
1110 km; Umlaufzeit 107m,16. Kreisen noch (Lebensdauer etwa 1000
Jahre)

1963-51 — gestartet am 18. 12. 1963 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 97°,89;
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Perigdum 140 km, Apogéum 285 km; Umlaufzeit 88m,51. Lebens-
dauer 30h; vergliiht am 20. 12. 1963

1963-55 — Doppelsatellit, gestartet am 21. 12. 1963 mit Zweistufen-
rakete Thor-Agena D in Vandenberg. Teilobjekte verfolgen getrennt
unterschiedliche Bahnen. 1963-55 A — Bahnneigung 64°94; Perigéum
175 km, Apog&um 354 km; Umlaufzeit 89m,9. Lebensdauer 18 Tage;
vergliiht am 8. 1. 1964. 1963-55 B — Bahnneigung 64°,51; Perigdum
315 km, Apogdum 394 km; Umlaufzeit 91m,71. Kreist noch (Lebens-
dauer etwa 1 Jahr)

Fehistarts 1963 — Nach einem Bericht des amerikanischen Prési-
denten Lyndon Johnson vor dem USA-KongreB ereigneten sich im
Jahre 1963 insgesamt 11 Fehlstarts militérischer Geheimsatelliten.
Ndhere Angaben iiber Startdaten und -orte wurden nicht gemacht.
1964-01 (COMPOSITE ?) — Fiinffachsatellit, gestartet am 11. 1. 1964
mit schubverstdrkter Thor-Agena D in Vandenberg. Teilobjekte ver-
folgen getrennt &hnliche Bahnen. 1963-01 A (TRANSIT 2) — Bahn-
neigung 69°,90; Perigdum 909 km, Apog&um 929 km; Umlaufzeit
103m,41. 1964-01 B (GGSE) — Versuchssatellit zur Gravitations-
stabilisierung (Nachfolgetyp von TRAAC —1961 Alpha Eta 2) — Bahn-
neigung 69°,44; Perigdum 898 km, Apogdum 943 km; Umlaufzeit
103m,43. 1964-01 C (EGRS) — Versuchssatellit zur Radiotriangulation
(Nachfolgetyp von SECOR) — rechteckiger Kasten, 0,36 X 0,25
0,18 m — Bahnneigung 69°,88; Perigéum 906 km, Apog&um 937 km;
Umlaufzeit 103m,48. 1964-01 D (SR 5) — Kugel, Durchmesser 0,45 m;
Masse 23 kg — Bahnneigung 69°,90; Perigéum 904 km, Apogdum
933 km; Umlaufzeit 103m,48. 1964-01 E — rechteckiger Kasten mit
Stabantennen; Masse etwa 18 kg — Bahnneigung 69°,90; Perigdum
904 km, Apogé&um 935 km; Umlaufzeit 103m,48. Kreisen noch (Le-
bensdauer etwa 1000 Jahre)

1964-02 — gestartet am 19. 1. 1964 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 99°,02; Peri-
gdum 808 km, Apogtdum 840 km; Umlaufzeit 101m,35. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 100 Jahre)

1964-08 — gestartet am 15. 2. 1964 mit schubverstdrkter Thor-
Agena'D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 74°,94; Peri-
g&um 183 km, Apogé 444 km; Umlaufzeit 90m,76. Lebensd

23 Tage; vergliiht am 9. 3. 1964

1964-09 — gestartet am 25. 2, 1964 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 95°66;
Perigdum 173 km, Apogdum 204 km; Umlaufzeit 88m,18. Lebens-
dauer 4.Tage; vergliiht am 1. 3. 1964

1964-11 — gestartet am 29. 2. 1964 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 82°,04; Peri-
gdum 483 km, Apogdum 534 km; Umlaufzeit 94m,6. Kreist noch
(Lebensdauer etwa 8 Jahre)

1964-12 — gestartet am 11. 3. 1964 mit Zweistufenrdkete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 95°,74;
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Perigéum 155 km, Apogé&um 220 km; Umlaufzeit 88m,5. Lebensdauer
4 Tage; verglitht am 15. 3, 1964

Fehlstart am 22, 4. 1964 mit Zweistufenrakete Thor-Able Star in
Vandenberg (Mehrfachsatellit)

1964-20 — gestartet am 23. 4. 1964 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 103°,56;
Perigéum 158 km, Apog&um 383 km; Umlaufzeit 89m,83. Lebens-
dauer 5 Tage; vergliiht am 28. 4. 1964

1964-22 — gestartet am 28. 4. 1964 mit Zweistufenrakete Thor-
Agena D in Vandenberg — Bahndaten: Bahnneigung 79°,94; Peri-
géum 178 km, Apogéum 452 km; Umlaufzeit 90m,88. Lebensdauer
28 Tage; verglitht am 26. 5. 1964

1964-24 — gestartet am 19. 5. 1964 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena D in Point Arguello — Bahndaten: Bahnneigung 101°,12;
Perigéum 142 km, Apog&um 380 km; Umlaufzeit 89m,69. Lebens-
dauer 3 Tage; vergliiht am 22. 5. 1964



Raumsonden

LUNIK 1 - PIONEER - LUNIK 2 - LUNIK 3 - VENUS 1 - RAN-
GER - MARINER - MARS 1 - LUNA 4 - SONDE 1



LUNIK 1 (UdSSR) .

Am 2. Januar 1959 wurde von der Sowjetunion die erste kos-
mische Rakete in Richtung unseres natiirlichen Erdtrabanten,
des Mondes, gestartet. Sie erhielt den Namen ,Metschta®
und nachtréglich in der deutschsprachigen Literatur die Be-
zeichnung Lunik 1.

Zu den Aufgaben von Lunik 1 gehdrten Messungen des
Magnetfeldes der Erde und des Mondes sowie die Ermitt-
lung der Dichte des interplanetaren Gases.

Der Instrumentenbehélter von Lunik 1 wurde von einem
mehrstufigen Raketensystem auf die Bahn gebracht und dort
von der letzten Raketenstufe abgetrennt. Er hat die Form
einer Kugel mit einem Durchmesser von etwa 1 m. Die Ge-
samtmasse der letzten Raketenstufe einschlieBlich des Instru-
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mentenbehélters betrug 1472kg, die des Instrumentenbehdl-
ters allein 361,3 kg.

An der Oberfléche des kugelférmigen Behdlters aus einer
Aluminium-Magnesium-Legierung ragten vier Stabantennen
und ein MeBgerét fiir die Starke des Magnetfeldes der Erde
und des Mondes empor. Die letzte Stufe der Trdgerrakete
war mit Geigerzéhlern zur Untersuchung der kosmischen
Strahlung und mit einem MeBwertsender ausgeriistet.
Die Raumstation néherte sich dem Mond bis auf den klein-
sten Abstand von 5000 bis 6000 km.

Lunik 1 beschreibt eine Planetenbahn, deren Perihel in einem
Abstand von: 146,4 Millionen km und deren Aphel in einem
Abstand von 197,2 Millionen km von der Sonne liegt.

Der erfolgreiche Flug von Lunik 1 leitete die zweite Etappe in
der friedlichen Erforschung des Kosmos ein. Zum erstenmal
in der Geschichte der Raketentechnik wurde die zweite astro-
nautische Geschwindigkeit von 11,2 km/s erreicht. Zum ersten-
mal gelang es, mit einem von Menschenhand geschaffenen
Raumflugkérper die Erdanziehungskraft véllig zu iiberwinden
und tief in die Gravitationswirkungssphére unseres natlir-
lichen Erdtrabanten vorzustoBen.

Die Bahn verlief in unmittelbarer NGhe des Mondes. Das
setzte eine meisterhafte Beherrschung der Steuerungstechnik
voraus, da das Trégerraketensystem nur bis zum BrennschluB

Flugbahn von Lunik 1 (1959 My)
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des Triebwerkes der letzten Stufe gesteuert werden kann und
der Raumflugkérper den weitaus gréBten Teil der Strecke
Erde—Mond ungesteuert wie ein ballistisches GeschoB durch-
fliegt.

Zur Markierung der Flugbahn wurde unterwegs eine Na-
triumdampfwolke ausgestoBen, Solche Bahnmarkierungen
haben eine groBe Bedeutung fiir die Kontrolle des Flugver-
laufs von der Erde. Man koppelt heute groBe, lichtstarke
Spiegelteleskope mit elektronischen Bildwandlern und kann
so die Belichtungszeit der kiinstlichen von Raumflugkérpern
erzeugten Objekte wesentlich verkiirzen.

Die Natriumdampfwolke wurde durch AusstoBen von 1 kg
Natrium in 6 Sekunden erzeugt. Die Wolke befand sich in
130 000 km Entfernung von der Erde und war von Sternwarten
aus als Sternobjekt sechster GréBe zu beobachten.

Die Erzeugung der Natriumdampfwolke war auch in physika-
lischer Hinsicht von groBer Bedeutung. An der optisch
sichtbaren Natriumdampfwolke konnten die Astrophysiker
das Verhalten, insbesondere die Ausdehnung und die Zer-
streuung, einer solchen Wolke unter den Bedingungen eines
geradezu idealen Vakuums studieren. Solche unmittelbaren
Beobachtungen im Weltenraum sind unter anderem von
groBer Bedeutung fiir die Kosmogonie, die Wissenschaft von
der Entstehung und der Entwicklung der Himmelskérper und
den Formen und Zusténden der Materie im Weltall.

Durch das Gravitationsfeld des Mondes wurde der Instru-
mentenbehélter programmgeméB in eine elliptische Bahn
um die Sonne umgelenkt. Das gleiche geschah mit der End-
stufe des Trigerraketensystems. Als kiinstliche Planetoiden 1
und 2 sind beide Kérper praktisch als ewige Bestandteile in
das Sonnensystem eingegangen.

Lunik 1 sandte das letzte Funkzeichen aus einer Entfernung
von 600 000 km von der Erde.

Besonders erfolgreich war die Ausbeute an MeBergebnissen
iiber die Starke der kosmischen Strahlung, die mit einem
Instrument erzielt wurden, das sich im Innern des Kugel-
behdlters befand. Lunik 1 lieferte viele wichtige wissenschaft-
liche Informationen iiber das Gebiet zwischen Erde und Mond
und vor allem tiber das kosmische Feld in der unmittelbaren
Nachbarschaft des Erdtrabanten. Mit diesem Experiment be-
wies die Sowjetunion, daB auch kiinstliche Planetoiden der
Sonne von Menschenhand geschaffen und auf Bahnen ge-
schickt werden kénnen, die entsprechend den Keplerschen
Gesetzen verlaufen.
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Die wichtigsten Angaben iiber LUNIK 1 (1959 My):

Gestartet am 2. 1. 1959 — Kugel mit vier Antennen, Durchmesser
etwa 1 m; Gesamtmasse 1472 kg, Instrumentenkapsel 361,3 kg —
Bahndaten: Bahnneigung gegen die Ekliptik 0°,01; Perihel 146,4 Mil-
lionen km, Aphel 197,2 Millionen km; Umlaufzeit um die Sonne
443d — |etzte Funksignale am 5. 1. 1959 aus 600000 km Entfernung.
Kreist noch (Lebensdauer unbegrenzt)



PIONEER (USA)

Die Raumflugkérper der amerikanischen Pioneer-Serie soll-
ten den interplanetaren Raum, insbesondere den Raum zwi-
schen Erde und Mond, erforschen.

Der erste Startversuch (Pioneer 0) erfolgte am 17. August
1958. Er war ein Fehlstart; denn bereits nach 77 Sekunden
explodierte die erste Stufe der Thor-Able-Tragerrakete,

Der né&chste Start fand im Oktober 1958 statt. Am 11. Oktober
1958 verfehlte Pioneer 1 (Bild oben), der eine Nutzmasse von
17.6 kg in die Néhe des Mondes bringen sollte, infolge zu
geringer BrennschluBgeschwindigkeit der letzten Stufe der
Thor-Able-Rakete die Bahn. Er néherte sich darauf ziemlich
schnell wieder der Erde und vergliihte nach 43h17m30s in den
dichteren Schichten der Erdatmosphdare.

Auch der am 8. November 1958 gestartete Pioneer 2, der
eine Nutzmasse von 15,6 kg in die Ndhe des' Mondes befér-
dern sollte, erreichte nicht die vorgesehene Bahn, weil die
dritte Stufe des Thor-Able-Trégerraketensystems nicht ziin-
dete.

Am 6. Dezember 1958 sollte eine Juno-2-Trégerrakete Pio-
neer 3 auf seine Bahn in Richtung Mond bringen. Dieser
Raumflugkdrper war mit 5,9 kg Nutzmasse ausgeriistet. Der
BrennschluB der ersten Stufe des Trdgerraketensystems er-
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folgte jedoch 3,7 Sekunden zu friih, so daB die BrennschluB-
geschwindigkeit um rund 0,5 km/s zu gering war und die
Bahn wiederum verfehlt wurde.

Pioneer 4, am 3. Mdrz 1959 mit einem vierstufigen Trdgerrake-
tensystem Juno 2 gestartet, brachte einen Teilerfolg. Die er-
forderliche zweite kosmische Geschwindigkeit von 11,2 km/s
wurde erreicht. Pioneer 4 flog in 59 600 km Entfernung am
Mond vorbei und wurde nach Lunik 1 der zweite kiinstliche
Planet unseres Sonnensystems. Damit hatten auch die USA
ihren ersten kiinstlichen Planeten im Weltenraum.

Der in der Instrumentenkapsel installierte Sender gab 90
Stunden lang MeBergebnisse an die Bodenstationen auf der
Erde. Bis zu einer Entfernung von 648 000 km von der, Erde
konnte dieser Raumflugksrper verfolgt werden.

Am 4. Méarz 1959 passierte die amerikanische Mondsonde um
23h24m MEZ den Mond im geringsten Abstand. Auf dem
Wege zum Mond wurden zwei Strahlungsgiirtel der Erde
durchquert. :

An Bord von Pioneer 4 befanden sich zwei Geigerzéhler und
eine lichtelektrische Anlage, die beim Passieren des Mondes
ein Funksignal auslésen sollte.

Pioneer 4 erreichte eine elliptische Bahn um die Sonne mit
einem Perihel von 147,66 Millionen km (Erde 149,5 Millio-

Bahnen von Pioneer 4 (1959 Ny) und Pioneer 5 (1960 Alpha)
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Typentafel der Pioneer-Sonden

nen km mittlere Entfernung von der Sonne) und einem Aphel
von 170,32 Millionen km,

Am 11. Mérz 1960 gliickte nach zwei Fehlstarts am 24, Sep-
tember und am 26. November 1959 endlich mit einer drei-
stufigen Thor-Able 4 der erste wirklich erfolgreiche Start
einer Pioneer-Raumsonde. Sie trug die Bezeichnung Pio-
neer 5 und hatte eine Nutzmasse von 43 kg. Es war geplant,
daB sich Pioneer 5 der Sonne bis auf die Entfernung der
Venusbahn néhert. Die von dieser Raumsonde erreichte
Planetenbahn stimmt mit der voraus berechneten weitgehend
tiberein. Die beiden Sender mit einer Leistungsstérke von
5 und 150 W iibermittelten bis zum 26. Juni 1960 MeBdaten
zu den Bodenstationen der Erde.

Pioneer 5 sollte bereits Mitte Dezember 1959 starten, der Ver-
such wurde jedoch wegen Fehlern in elektrischen Geraten
abgebrochen und verschoben.

Pioneer 5 ist kugelférmig und hat einen Durchmesser von
0,66 m. Die Umlaufbahn wurde vor dem Start auf 295 Tage
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berechnet, sie betrégt jedoch, wie sich bereits aus den ersten
Bahnmessungen ergab, 311 Tage. Die Bahn liegt so, daB sich
diese interplanetare Sonde den Bahnen von Venus und Erde
immer dann anndhert, wenn sich die Planeten an anderer
Stelle ihrer Umlaufbahn befinden.

Die Instrumentenkapsel von Pioneer 5 enthdlt folgende wis-
senschaftliche Geréte:

ein Zahlwerk fiir energiereiche Strahlen. Das etwa 2,2 kg
schwere Gerét registriert vor allem die von der Sonne aus-
gesandten harten Strahlen;

ein Zahlwerk fiir die Gesamtstrahlung mittlerer Energien.
Eine mit Gas gefiillte lonisationskammer dient zur Bestim-
mung der Energie der Teilchen, wéhrend ein Geiger-Miiller-
Zahler die Anzahl der auftreffenden Elektronen und Proto-
nen registriert. Beide Gerdte zusammen haben eine Masse
von etwa 1 kg;

ein Zahlwerk fir Mikrometeoriten, das Anzahl und Kraft
(Masse mal Beschleunigung) der auf Pioneer 5 fallenden
meteoritischen Teilchen miBt. Das etwa 0,4 kg schwere Gerét
besteht aus einer in der Satellitenwand untergebrachten
Membrane und einem Mikrophon, Das Gerdusch, das ein
aufprallender Meteorit verursacht, wird in einen elektrischen
Impuls umgesetzt und durch Funk tbertragen;

Raumscnde Pioneer 5 (1960 Alpha)
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ein Magnetometer zur Bestimmung von Stérke und Richtung
der Magnetfelder im Weltraum;

eine 0,225 kg schwere fotoelektrische Zelle. Das ist der soge-
nannte Positionsanzeiger, der einen bestimmten elektrischen
Impuls auslést, sobald er direkt auf die Sonne zeigt.

Eine Reihe weiterer Geréte, wie Umsetzer, die die Instrumen-
tenanzeige in Sendesignale umwandeln, Verstdrker und ein
Kommandoteil, das zehn verschiedene Instrumentenfunktio-
nen in Gang setzen kann, spielten bei der laufenden MeB-
werterfassung und der Ubermittlung der MeBwerte zur Erde
eine wichtige Rolle.

Die Kommandos an den Instrumentenblock wurden in einem
Zahlencode gegeben. Ein Kommandoempfénger, der stén-
dig eingeschaltet ist, gibt die ankommenden Signale weiter
und stellt den Stromkreis zu dem betreffenden Gerét her.
Nach dem Erfolg mit Pioneer 5 miBgliickte am 25. September
1960 der Start von Pioneer 6 infolge Versagens der zweiten
Stufe der Trigerrakete Atlas-Able 5 A. Das Trégerraketen-
system wurde gesprengt, da es vom Kurs abgewichen war.
Auch die Trégerrakete Atlas-Able 5 B von Pioneer 7 explo-
dierte am 15. Dezember 1960 70 Sekunden nach dem Start.
Insgesamt verlief von 10 Startversuchen der Pioneer-Serie ein
Versuch erfolgreich (Pioneer 5), 3 brachten Teilerfolge (Pio-
neer 1, 3 und 4), und 6 waren Versager.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche mit PIONEER-Raumsonden:

PIONEER 0 — Fehlstart am 17. 8. 1958 mit Dreistufenrakete Thor-
Able 1 in Cape Canaveral — Doppelkegel, Durchmesser 0,72 m,
Héhe 0,48 m; Gesamtmasse 38,6 kg, Nutzmasse 11,35 kg. Bahn nicht
erreicht (1. Raketenstufe explodierte 77s nach dem Start in 15 km
Héhe)

PIONEER 1 (1958 Eta) — gestartet am 11. 10. 1958 mit Dreistufen-
rakete Thor-Able 1 in Cape Canaveral — Form und Abmessungen
wie Pioneer 0; Gesamtmasse 38,3 kg, Nutzmasse 17,6 kg. Vorge-
sehene Bahn nicht erreicht. Maximale Erdentfernung 113780 km.
Lebensdauer 43h17m30s; vergliiht am 12. 10. 1958

PIONEER 2 — Fehlstart am 8. 11. 1958 mit Dreistufenrakete Thor-
Able 1 in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie Pioneer 0;
Gesamtmasse 39,2 kg, Nutzmusse 15,6 kg. Bahn nicht erreicht (3. Ra-
ketenstufe ziindete nicht)

PIONEER 3 (1958 Theta) — gestartet am 6. 12. 1958 mit Vierstufen-
rakete Juno 2 in Cape Canaveral — Kegel, Durchmesser 0,25 m, Héhe
0,59 m; Gesamtmasse 26,8 kg, Nutzmasse 5,88 kg. Vorgesehene Bahn
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nicht erreicht. Maximale Erdentfernung 102320 km. Lebensdauer
38h06m; verglitht am 7. 12, 1958

PIONEER 4 (1959 Ny) — gestartet am 3. 3. 1959 mit Vierstufenrakete
Juno 2 in Cape Canaveral — Form und Abmessungen wie Pioneer 3;
Gesamtmasse 22,7 kg, Nutzmasse 6,1 kg — Bahndaten: Bahnneigung
gegen die Ekliptik 0°,127; Perihel 147,66 Millionen km, Aphel 170,32
Millionen km; Umlaufzeit um die Sonne 3944,75 — letzte Funksignale
am 6. 3. 1959 aus 648000 km Entfernung. Kreist noch (Lebensdauer
unbegrenzt)

PIONEER (5) — Fehlstart am 24. 9. 1959 mit Dreistufenrakete Atlas-
Able in Cape Canaveral — Kugel mit vier paddelférmigen Auslegern,
Spannweite 1,4 m; Gesamtmasse 170 kg, Nutzmasse 43,0 kg. Bahn
nicht erreicht (Tréigerrakete explodierte wéhrend des statischen Tests
im Startturm)

PIONEER (5) — Fehlstart am 26. 11. 1959 mit Dreistufenrakete Atlas-
Able 4 in Cape Canaveral — Kugel mit vier paddelférmigen Aus-
legern; Spannweite 1,4 m; Gesamtmasse 170 kg, Nutzmasse
43,0 kg. Bahn nicht erreicht (2. Stufe ziindete nicht, Rakete muBte
gesprengt werden)

PIONEER 5 (1960 Alpha) — gestartet am 11. 3. 1960 mit Dreistufen-
rakete Thor-Able in Cape Canaveral — Form, Abmessung und
Massen wie Pioneer (5) — Bahndaten: Bahnneigung gegen die
Ekliptik 3°,351; Perihel 120,5 Millionen km, Aphel 1485 Millionen
km; Umlaufzeit um die Sonne 311d,64 — letzte Funksignale am 26, 6.
1960 aus 36,2 Millionen km Entfernung. Kreist noch (LeBensdquer
unbegrenzt)

PIONEER 6 — Fehlstart am 25. 9. 1960 mit Dreistufenrakete Atlas-
Able 5 A in Cape Canaveral — Form, Abmessung und Massen wie
Pioneer 5. Bahn nicht erreicht (Rakete wich vom Kurs ab, muBte ge-
sprengt werden)

PIONEER 7 — Fehlistart am 15. 12. 1960 mit Dreistufenrakete Atlas-
Able 5 B in Cape Canaveral — Form, Abmessung und Massen wie
Pioneer 5. Bahn nicht erreicht (Rakete explodierte 70s nach dem
Start in 12 km Hohe)



LUNIK 2 (UdSSR)

Rund neun Monate nach dem Auflassen von Lunik 1 erfolgte
am 12, September 1959 der Start der zweiten sowjetischen
kosmischen Rakete, Lunik 2.

Das Experiment diente der Erforschung des Raumes zwischen
Erde und Mond sowie dem Nachweis einer méglichen Atmo-
sphére und eines eventuellen Magnetfeldes des Mondes.
Das Hauptziel dieses zweiten kosmischen Experimentes der
UdSSR bestand darin, mit dem Instrumentenbehdlter, der mit
der Endstufe des Trégerraketensystems verbunden war, den
Mond zu treffen, das heiBt eine harte Landung auf der Mond-
oberfléche auszufiihren. Aus diesem Grunde enthielt der
Instrumentenbehélter eine sehr widerstandsfahige Kapsel.
Der Instrumentenbehdlter hatte die Form einer Kugel von
etwa 100 cm Durchmesser und eine Masse (einschlieBlich
aller Instrumente) von 390,2 kg. Mit der letzten Raketenstufe
‘betrug die Gesamtmasse 1511 kg.

Vor dem Start hatte man den Instrumentenbehdlter keimfrei
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gemacht, um zu verhindern, daB Lebenskeime, Mikroorganis-
men oder Bakterien irgendwelcher Art von der Erde zum Mond
iibertragen werden. Bei der Landung eines bemannten
Raumschiffs auf dem Mond ist es wichtig, unseren Erdtraban-
ten so vorzufinden, wie es seinen natiirlichen Entwicklungs-
bedingungen entspricht.

Die Bahn verlief unter einem Winkel von 65° zum Erdéquator.
Zur Markierung des Bahnverlaufes wurde das schon von
Lunik 1 durchgefiihrte Experiment mit einem kiinstlichen Ko-
meten aus Natriumdampf wiederholt.

Lunik 2 fiihrte ebenso wie Lunik 1 hochempfindliche MeB-
gerdte und Magnetometer mit. Diese Instrumente steliten
kein Mondmagnetfeld fest. Das bedeutet, daB das Magnet-
feld des Mondes in seiner Stérke gegeniiber der Empfind-
lichkeit der MeBgeréte zu klein sein muB oder véllig fehlt.
Das Fehlen des Mondmagnetfeldes 1Bt sich durch die lang-
same Rotation des Mondes erkldren. Unser Erdtrabant hat
bekanntlich eine zur Erde gebundene Rotation, das heiBt,
seine Rotationszeit stimmt mit der Zeit {iberein, in der er ein-
mal die Erde uml&uft.

Es gibt fiir das Fehlen des Mondmagnetfeldes aber auch noch
eine andere Erklarung. Der Mond hat achtzigmal weniger
Masse als die Erde. Entsprechend seinem Durchmesser ist
die Anziehungskraft an seiner Oberfléche fiinf- bis sechsmal
geringer als an der Oberfléche der Erde.

Bei der Erde erzeugt die groBe Masse hohe Druckverhéltnisse
im Zentrum des Erdkérpers. Aus diesem Grunde gehen dort,
unterstiitzt durch die hohe Temperatur des Erdinnern, alle
Elemente in die sogenannte metallische Phase iiber, die man
fiir das Entstehen eines Magnetfeldes verantwortlich machen
kann. Beim Mond braucht es hingegen wegen der geringeren
Masse und der niedrigeren Temperatur in seinem Innern kein
Magnetfeld zu geben.

In einem sowjetischen Institut, das besonders fiir die Mond-
erforschung eingerichtet wurde, sind alle von Lunik 1 und
Lunik 2 zur Erde iibertragenen MeBwerte sehr griindlich aus-
gewertet worden.

Bis zu den Experimenten mit Lunik 1 und Lunik 2 herrschte
die Meinung vor, daB der Mond keine Atmosphére habe.
Lunik 1 und vor allem Lunik 2 stellten jedoch eine Art lono-
sphére in 10 000 km Entfernung von der Mondoberfléche fest.
Sie entspricht etwa der Erdionosphdre, doch ist ihre Teilchen-
konzentration bedeutend niedriger.

Die lonosphdre der Erde besteht hauptséchlich aus ionisier-
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ten Stickstoff- und Sauerstoffatomen beziehungsweise -mole-
kiilen und in groBer Héhe aus ionisierten Wasserstoff- und
Heliumatomen sowie aus freien Elektronen, die durch die
ultraviolette Strahlung der Sonne aus den Atomkernhiillen
herausgeschossen werden.

Eine Mondatmosphére im eigentlichen Sinne konnte nichtfest-
gestellt werden. Es bleibt daher bei der Vermutung, daB sich
nur unmittelbar iiber der Mondoberfldche Reste einer sehr
diinnen Atmosphére befinden, die hauptsdchlich aus Edel-
gasen wie Argon, Krypton und Xenon bestehen. Diese An-
nahme fuBt vor allem auf theoretischen Erwdgungen der
sowjetischen Astronomen Fessenkow und Ambarzumjan.
Diese Reste einer Atmosphére haben sich offenbar deswegen
erhalten, weil die Mondgravitation gegeniiber diesen relativ
schweren Gasen groB genug ist.

Nach fiinfunddreiBigstiindigem Flug landete der Instrumen-
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tenbehélter von Lunik 2 am 13. September 1959, 22h02m24s
MEZ, nérdlich der sogenannten Mondappeninen, in der Néhe
der Ringgebirge Archimedes, Aristillus und Autolykus.

Die Instrumentenkapsel schlug wahrscheinlich mit einer Ge-
schwindigkeit von 3 km/s auf der Mondoberfléche auf. Zum
selben Zeitpunkt, an dem der mitgefiihrte Sender aussetzte,
beobachteten Astronomen der Sternwarte Budapest einen
schwarzen Punkt iiber der vermutlichen Aufschlagstelle, der
sich sehr schnell vergréBerte. Die Budapester Astronomen
deuten diese Erscheinung als eine Staubwolke. Dadurch wird
die Hypothese erhdrtet, daB die Mondoberfléche von einer
Schicht aus Vulkanasche und Gerdll- und Meteoritenstaub
bedeckt ist. .

Zur Frage, ob auf dem Mond Spuren eines Lebens zu erwar-
ten sind, GuBerte der sowjetische Biochemiker Oparin fol-
gende Meinung:

Die groBen Temperaturunterschiede zwischen -4 120 °C und
— 150 °C sind nur fiir die duBerste diinne Schicht der Mond-
oberfléche charakteristisch, die anscheinend aus stark zer-
kleinerter vulkanischer Asche und aus Meteoritenstaub be-
steht. Diese Schicht ist wahrscheinlich nur wenige Zentimeter

Ort des Aufpralls von Lunik 2 auf der Mondoberfléiche
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dick, hat aber vorziigliche isolierende Eigenschaften. Des-
halb sind die schroffen Temperaturschwankungen unter der
Schicht schon bedeutend geringer, und in einer Tiefe von
einigen Metern, vielleicht sogar nur einigen Zentimetern,
haben die Mondgesteine eine konstante Temperatur von
etwa minus 20 °C. Deshalb kénnten sich die iiberaus proble-
matischen ,Mondlebewesen” oder auf dem Mond gelandete
Kosmonauten in verhéltnismdaBig flachen Spalten sowohl vor
den sengenden Sonnenstrahlen als auch vor der Kalte der
Mondnacht schiitzen. Es ist also nicht véllig ausgeschlossen,
niederes Leben auf dem Mond zu finden. Sichere Auskunft
dariiber werden wir jedoch erst erhalten, wenn in absehbarer
Zeit das erste bemannte Raumschiff auf dem Mond gelandet
ist. i

Die wichtigsten Angaben iiber LUNIK 2 (1959 Xi):

Gestartet am 12, 9. 1959 — Form und Abmessungen &hnlich Lunik 1;
Gesamtmasse 1511,0 kg, Instrumentenkapsel 390,2 kg. Flugbahn
fiihrte zum Mond. Lunik 2 erreichte den Mond nach 35h00m Flug-
dauer am 13. 9. 1959, 22h02m24s MEZ



LUNIK 3 (UdSSR)

Die sowjetischen Mondfliige fanden im Herbst 1959 ihre Kro-
nung und ihren einstweiligen AbschluB."

Am 4. Oktober 1959 wurde die dritte sowjetische kosmische
Rakete gestartet. Sie erhielt die Bezeichnung Lunik 3. Die
Nutzmasse des eigentlichen Instrumentenbehélters betrug
279 kg, die Gesamtumlaufmasse einschlieBlich der letzten
Raketenstufe des Trdgerraketensystems 1553 kg.

Die Raumstation ndherte sich dem Mond am 6. Oktober,
15h16m MEZ, auf rund 7000 km. Wenn man annimmt, daB der
Startort der Rakete auf dem Territorium der Sowjetunion in
40° nérdlicher Breite und in 60° 8stlicher Lénge liegt, so ergibt
sich aus der Lage der Anflugbahn ein Startzeitpunkt von
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etwa 2h00™ MEZ (5h00™ Ortszeit) und damit eine Flugdauer
von 61 Stunden.

Daraus ergibt sich, daB die BrennschluBgeschwindigkeit der
letzten Raketenstufe in BrennschluBhdhe 0,045 km/s unter
der zweiten astronautischen Geschwindigkeit gelegen hat.
Die BrennschluBgeschwindigkeit in BrennschluBhéhe lag bei
Lunik 1 um 0,188 km/s und bei Lunik 2 um 0,166 km/s {iber
der zweiten astronautischen Geschwindigkeit. *

Trégt man Rektaszension und Deklination der Rakete in eine
Sternkarte ein, kann man fiir die Anflugbahn eine Neigung
von etwa 70° gegen den Himmelsdquator und damit auch
gegen den Erdéquator erkennen. Man sieht an dieser Dar-
stellung auch, daB die Startrichtung nach Nordnordost ge-
wahlt wurde, also mit der Erdrotation.

Durch die Mondgravitation wurde die Bahnebene um einen
Winkel von rund 34° gekippt und die Flugbahn der kosmi-
schen Rakete Lunik 3 stark verdndert. Der Raumflugkérper
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umflog unseren Erdtrabanten in einem weiten Bogen und ge-
langte in den interplanetaren Raum weit hinter dem Mond.
Die nach dem Passieren der Wirkungssphére der Mondgravi-
tation, deren Radius man auf etwa 66 000 km schdtzt, ent-
standene Ellipsenbahn hatte eine Neigung von rund 104°
gegen den Aquator.

Ziel dieses bedeutendsten Mondfluges des Jahres 1959 war
es, den Mond zu umfliegen und die Riickseite des Mondes
wéhrend des Vorbeifluges zu fotografieren.

Auf den Mond wurde die Raumstation Lunik 3 mit Hilfe eines
«Sonnensuchers* orientiert und durch ein Kreiselsystem stabi-
lisiert. Der Instrumentenbehélter von Lunik 3 war mit einer
Astrokamera mit Brennweiten von 200 und 500 mm ausge-
riistet, Die Offnungsverhéltnisse betrugen 1:5,6 und 1:9,5.
Die fiir die Belichtung des Filmmaterials nutzbare Phase des
Fluges dauerte 40 Minuten.

Fiir die Anlagen zur Aufnahme und Ubertragung der Bilder
entwickelten sowjetische Ingenieure ein spezielles Bildfern-
libertragungssystem, mit dem ausreichend scharfe Halbton-
bilder aufgenommen und iiber Hunderttausende Kilometer
Entfernung hinweg iibertragen werden konnten,

Neben der Kamera mit den zwei Objektiven befanden sich
an Bord der Raumstation eine Kleinstanlage zum automati-
schen Entwickeln und Fixieren des Films, eine Kleinstelektro-
nenstrahlréhre, ein hochstabiler fotoelektrischer Vervielfacher,
eine elektronische Verstdarkerapparatur, eine Abtastvorrich-

Bahn von Lunik 3, senkrecht zur h

N\
Wirkungssphdre Neumond

100 000 km



Lage von Lunik 3 zum des der iickseite. Die Pfeile
geben die Richtung der Sonnenstrahlen an

tung sowie ein Automations- und Programmierungssystem.
Es war dafiir gesorgt, daB das Filmmaterial trotz der kosmi-
schen Strahlung unversehrt blieb und die Bearbeitung des
Films auch unter den Verhéltnissen der Schwerelosigkeit nor-
mal funktionierte. ’
Die Fotos wurden zunéchst aus rund 400000 km und bei
Wiederannéherung andie Erde ein zweites Mal aus 40000 km
Abstand an die Bodenstationen iibermittelt.

Bei der Ubertragung wurde angesichts der gewaltigen Ent-
fernungen und der geringen Senderleistung eine Bildiiber-
mittlungsgeschwindigkeit angewandt, die zehntausendmal
Kleiner war als die Ubertragungsgeschwindigkeit gewshn-
licher Fernsehsender. Es empfahl sich, bei diesen ersten Auf-
nahmen der Mondriickseite einen méglichst groBen Teil ihrer
unbekannten Oberflache aufzunehmen. Deshalb wurde die
vollbeleuchtete Mondscheibe fotografiert, auf der die Kon-
traste bedeutend weniger ausgepragt sind als bei Seiten-
beleuchtung.
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Zur besseren Ubermittlung der Aufnahmen durch den Bild-
fernsehapparat wurde doher eine automatische Kontrast-
regelung angewandt.

Die von der Mondriickseite gewonnenen Aufnahmen bildeten
die Grundlage zur Herstellung eines fast vollsténdigen
Mondglobus und eines fast vollstéindigen Mondatlas.

Es gibt heute nur noch wenige Prozent der Mondoberfléche,
die fotografisch nicht erfaBt und die nicht kartographiert
sind.

So sensationell das Fotografieren der Mondriickseite und die
‘Ubertragung der Bilder zur Erde auch waren, fiir die Astro-
nomen bestétigten sie nur die schon lange gehegte Vermu-
tung, daB die Riickseite des Mondes der der Erde zuge-
wandten Seite sehr &hnlich sei.

Das erste Foto von der bisher unbekannten Riickseite des Mondes. Die Zahlen
bezeichnen einige markante Objekte: 1 — Mare Moskwa (Moskauer Meer), 2 ~

Sinus ( 3= des Mare Australe von
der Vorderseite des Mondes, 4 — Krater 5 — Krater L 6—
Krater Joliot-Cutie, 7 — j 8 — Mare (Meer der Tréume).
Die Zahlen i bereits Gebilde auf der Vorderseite
des Mondes
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Die Mondriickseite zeigt die gleichen Oberflachenformatio-
nen, die wir auch von der uns bekannten Mondseite her
kennen. Zahlreiche Krater und Ringgebirge, die die typisch-
sten Mondformationen sind, wechseln mit Gebirgsziigen ab.
Wabhrscheinlich haben auch auf der Mondriickseite diese
Berge stumpfe Kegel als Spitzen und zeigen genausowenig
wie die Berge auf der der Erde zugewandten Halbkugel des
Mondes eine Verbindung miteinander, sondern ragen bis
zur Tiefe der Tdler ziemlich unabhdéngig voneinander herab.
Auf der Mondriickseite wurden durch Lunik 3. auch groBe,
wahrscheinlich von Gerdlistaub bedeckte Steinebenen ent-
deckt. Das sind weite Gebiete, die die dunklen Flecken auf
der uns zugewandten Halbkugel des Mondes erzeugen und
von den Astronomen vergangener Jahrhunderte Mare (Meer)
getauft wurden. Sie haben diese Bezeichnung bis heute be-
halten. Allerdings scheinen die Zahl und die Ausdehnung
dieser Mare auf der Mondriickseite geringer zu sein als auf
der uns zugewandten Halbkugel, Auch eine kleinere Zahl
dunkler, ebener Gebilde, die man Kratermeere nennt, wurde
auf der Mondriickseite entdeckt.

Von den Meeren, die am Rande des sichtbaren Teiles liegen,
sind auf der Fotografie deutlich das Humboldt-Meer, das
Randmeer, das Smyth-Meer und das Siidmeer zu erkennen.
Es hat sich herausgestellt, daB ein bedeutender Teil des Siid-
meeres auf der Riickseite des Mondes liegt und seine Gren-
zen eine unregelmdBig gewundene Form haben. Das Smyth-
Meer ist gegeniiber dem Siidmeer mehr abgerundet; von
Stiden her ragt ein Gebirgsgebiet in dieses Meer, Auch von
diesem Meer liegt ein bedeutender Teil auf der Riickseite des
Mondes. Das Randmeer ist langgezogen und hat eine Ver-
tiefung in der dem Krisenmeer entgegengesetzten Richtung.
Wie das Smyth-Meer setzt es sich auf der Riickseite des Mon-
des fort. Das Humboldt-Meer hat eine birnenférmige Ge-
stalt.

Der gesgmte Raum am Westrand der Mondriickseite hat ein
Reflexionsvermdgen, das fiir Gebiete zwischen Meeren und
Gebirgen charakteristisch ist. Seinem Reflexionsvermégen
nach dhnelt dieses Gebiet jener Mondregion, die zwischen
den Kratern Tycho und Petavius und dem Nektarmeer liegt.
Siid- bis siidéstlich vom Humboldt-Meer erstreckt sich an der
Grenze dieses Raumes eine liber 2000 km lange Bergkette,
die den Aquator {iberquert und bis in die siidliche Hemi-
sphare reicht. Jenseits der Bergkette liegt offenbar eine Fest-
landplatte mit gesteigertem Reflexionsvermégen. '

150



Im Gebiet von -+20° bis +30° Breite und von —+140° bis
+160° Lénge liegt ein Kratermeer mit einem Durchmesser von
etwa 300 km. .

Die Aufnahmen von der Mondriickseite und ihre Ubertragung
zur Erde waren eine groBe technische Leistung. Da bisher
mit interplanetaren Raumsonden von anderen Himmelskér-
pern keine Bilder gewonnen und zur Erde libertragen werden
konnten, ist das Experiment mit Lunik 3 noch heute eine ein-
malige Spitzenleistung.

Die wichtigsten Angaben iiber LUNIK 3 (1959 Theta):

Gestartet am 4. 10. 1959 — Zylinder mit halbkugeligen Endkappen,
Durchmesser 0,96 m, Lénge 1,30 m; Gesamtmasse 1553 kg, Gesamt-
nutzmasse 435 kg, Instrumentenkapsel 278,5 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 104°; Perigdum 47500 km, Apogé&um 470000 km; Umlauf-
zeit 15d7h30m — |etzte Funksignale im N ber 1959. Lebensd

199 Tage (11 Erdumkreisungen); verglitht am 20. 4. 1960




VENUS 1 (UdSSR)

Nachdem am 4. Februar 1961 ein 6483 kg schwerer Sputnik
(1961 Beta) als Vorversuch auf eine elliptische Bahn gebracht
worden war*, startete die Sowjetunion am 12, Februar 1961
eine Mehrstufenrakete, die einen Tragersatelliten (1961
Gamma 1) auf eine anndhernd kreisfdrmige Bahn mit einer
Bahnneigung von 65°,0, einem Perigtium von 230 km und
einem Apogdum von 287 km brachte. Gegen 2h32m MEZ be-
fand sich der Satellit in etwa 250 km Héhe iiber dem Gebiet
zwischen Alexandrien und Wolgograd. Er hatte eine Ge-
schwindigkeit von etwa 7,77 km/s. Zu diesem Zeitpunkt I6ste
sich von ihm eine kosmische Rakete, die auf eine Geschwin-

* Bahndaten: Bahnneigung 64°,95; Perigéum 223,5 km, Apog&Gum
327,6 km; Umlaufzeit 89m,8. Lebensdauer 22 Tage; vergliiht am
25.2.1961
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digkeit von 11,55 km/s beschleunigt wurde und eine Raum-
sonde auf eine Planetenbahn in Richtung Venus brachte. Der
Tragersatellit vergliithte nach 14 Tagen am 25. 2. 1961.

Der Start dieser interplanetaren Sonde (1961 Gamma 3) er-
folgte in eine der Erdbewegung entgegengesetzte Richtung.
Durch den Start von einem Erdsatelliten konnte die Bahn-
ebene in die Ebene des Planetensystems gelegt werden. Die
genaue Prézisierung der Flugbahn ergab folgende Werte:
Perihel 105,4 Millionen km, Aphel 150,2 Millionen km, Bahn-
neigung 0°,581.

Die Sonde hat ohne die von ihr getrennte Raketenstufe eine
Masse von 643,5 kg, ihr Durchmesser ohne die Fléchen mit
den Solarbatterien betrégt 1,05 m, ihre Ldnge ohne Anten-
nen 2,035 m. Sie sendete auf der Frequenz 922,8 MHz.

lhre Flugbahn entspricht einer schnittigen Ellipse. Wie Be-
rechnungen ergaben, erreichte die interplanetare automa-
tische Station um den 19./20. Mai die gréBte Annéherung an
die Venus. Der geringste Abstand von diesem Planeten
diirfte etwa 40 000 km betragen haben.

Dadurch, daB die Planetensonde tief in die Wirkungssphére
der Venusgravitation, die bis zu einem Abstand von rund
600 000 km reicht, eingedrungen ist, wird die Bahn dieser
Sonde vollsténdig verdndert worden sein.

Aufbauschema der sowjetischen Sonde Venus 1 (1961 Gamma). 1 ~ Stabantenne,

2= 3-— A= 5 — Geber des Orien-
tierungssystems zur Sonne und zu den Sternen, 6 — Parabolantenne, 7 ~ lonen-
falle, 8 — ber des M 9 - des Orientie-

rungssystems zur Erde




Q aufsteigender Knoten

42 Mill. km
untere Konjunktion ¢ absteigender Knoten

270 Mill. km in 98 Tagen Erde uVenus 70 Mill. km

Bahn der jetisch

An Bord der interplanetaren automatischen Station befan-
den sich die verschiedensten MeBinstrumente, darunter solche
zur Messung der kosmischen Strahlung und von Magnetfel-
dern, zur Messung geladener Teilchen des interplanetaren
Gases und der Korpuskularstréme der Sonne sowie ein
Registriergerét fiir Mikrometeoriten. Die Apparaturen wur-
den durch chemische Batterien und Sonnenenergiewandler
mit Strom versorgt. Als Quellen sténdig neuer Energien dien-
ten die groBfléchigen Solarbatterien.

In Absténden von jeweils fiinf Tagen wurden die MeBwerte
in schneller Folge zur Erde tibertragen. Vom 27. Februar 1961
an ist es den sowjetischen Bodenstationen nicht mehr gelun-
gen, eine Funkverbindung mit der Venussonde herzustellen.
Zu diesem Zeitpunkt befand sich die interplanetare auto-
matische Station etwa 3,8 Millionen km von der Erde entfernt
im Weltenraum. Uber den weiteren Empfang von Signalen
der Venussonde wurden von den zustédndigen sowjetischen
Stellen keine Angaben gemacht. Auch die sehr viel spéateren
Versuche, mit der groBen Radioteleskopanlage von Jodrell
Bank (GroBbritannien) Funkkontakt zur Raumsonde auf-
zunehmen, scheiterten, Sowjetische Wissenschaftler nehmen
an, daB ein unerwartet hoher Strom der solaren kosmischen
Strahlung, der bei der letzten MeBwertiibertragung festge-
stellt wurde, den Ausfall der Sendeanlagen verursacht hat.
Die Venussonde, die noch heute eine Planetenbahn um die
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Sonne beschreibt, hat anndhernd zylindrische Gestalt. Auch
die letzte Stufe der Trigerrakete, mit der die Venussonde
gestartet wurde, also Objekt 1961 Gamma 2, befindet sich auf
einer Bahn im Planetensystem.

Mit dem Start der Venussonde von einem Sputnik aus wurde
erstmals das Problem gel&st, einen schweren kiinstlichen Erd-
satelliten als ,Startplattform” fiir Raumsonden zu benutzen —
eine Maglichkeit, die fiir unbemannte interplanetare Raum-
flige von groBer Bedeutung ist und entsprechend genutzt
wurde. Auch fiir kiinftige bemannte kosmische Fliige in den
interplanetaren Raum dirfte diese Startmethode groBe Be-
deutung haben.

Obwohl das Experiment mit der sowjetischen Venussonde
nicht vollstandig gelang, wurden in den ersten Wochen nach
dem Start wertvolle MeBergebnisse liber die Parameter der
Flugbahn und die physikalischen Verhéltnisse im erdnahen
Weltenraum und im interplanetaren Raum bis zu fast 4 Mil-
lionen km Direktentfernung von unserem Planeten zur Erde
gefunkt, entschliisselt und ausgewertet. Diese Ergebnisse
waren von unschétzbarem Wert fiir die Vorbereitung weiterer
interplanetarer Fliige.

Eine besondere Bedeutung hatte der Flug der ersten inter-
planetaren Sonde noch insofern, als es gelang, die Astrono-
mische Einheit, ein GrundmaB unseres Planetensystems, ge-
nauer zu bestimmen.

Die wichtigsten Angaben iiber VENUS 1 (1961 Gamma 3):

Gestartet am 12. 2. 1961 vom Tragersatelliten 1961 Gamma 1 — Form
siehe Bilder auf Seite 152 und 153; Korperdurchmesser 1,05 m, Ldnge
2,035 m; Masse 643,5 kg — Bahndaten: Bahnneigung gegen die
Ekliptik 0°581; Perihel 1054 Millionen km, Aphel 150,2 Millionen
km; Umlaufzeit um die Sonne 291d — letzte Funksignale am 27. 2.
1961 aus 3,8 Millionen km Entfernung. Lebensdauer unbegrenzt



RANGER (USA)

Die Raumfahrtprojekte der Ranger-Serie sollen den USA Er-
gebnisse liefern, die die sowjetischen Luniks bereits zwei
Jahre frither erbrachten. Dabei geht es in erster Linie um fol-
gende Vorhaben:

Erreichung einer interplanetaren Bahn in der Néhe Erde —
Mond;

harte Landung eines Instrumentenbehélters und der letzten
Stufe des Tragerraketensystems auf der Mondoberfléche;
Fotografieren der Vorderseite und der Riickseite des Mondes
aus groBer Né&he.

Aus den Versuchen mit den amerikanischen Mondsonden
Ranger 3 und Ranger 4 geht hervor, daB diese Projekte von
der amerikanischen Raumfahrtbehérde erweitert wurden. Es
soll offenbar auch eine weiche Landung eines Instrumenten-
behdlters auf der Mondoberfléche erreicht werden. Die ame-
rikanische Weltraumbehorde verspricht sich davon einen
wichtigen und entscheidenden Schritt zur Verwirklichung ihres
Dreimann-Apollo-Satellitenprogramms, wobei der Apollo-
Raumflugkérper mit der in der Entwicklung befindlichen Sa-
turn-Trégerrakete in Richtung Mond gestartet werden soll.
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Fir die Jahre 1961 bis 1963 waren insgesamt 9 Flige mit
Ranger-Raumflugkérpern geplant.

Der erste Start einer Raumsonde dieser Serie fand am
23. August in Cape Canaveral statt (Ranger 1). Dieser Start
war ein MiBerfolg. Statt der vorgesehenen weit in den inter-
planetaren Raum reichenden Bahn gelangte Ranger 1 nur
auf eine niedrige Erdumlaufbahn mit einem Perigdum von
169 km und einem Apog&um von 504 km. Nach 111 Erdum-
kreisungen vergliihte Ranger 1 am 30. August 1261 in der
Erdatmosphére. Der Start erfolgte mit einer Trégerrakete
vom Typ Atlas-Agena B. Von einer Satellitenbahn aus sollte
der Raumflugkérper weiter beschleunigt werden und in die
Né&he des Mondes gelangen. Die Ziindung der zweiten Rake-
tenstufe versagte jedoch, so daB die Raumsonde die erdnahe
Umlaufbahn beibehielt. Ranger 1 sollte Messungen in Mond-
ndhe vornehmen. Die Nutzmasse von Ranger 1 belief sich
auf 306,5 kg, seine Umlaufzeit um die Erde betrug 91™,1.
Mit groBem Aufwand wurde nach dem gleichen MiBerfolg
von Ranger 2 der Start von Ranger 3 betrieben. Nach mehr-
maligen Verschiebungen wegen technischer Schwierigkeiten
erfolgte er am 26. Januar 1962.

Aufbauschema von Ranger 3 (1962 Alpha). 1 = Antenne, 2 — Kapselbasis, 3 —
Solarbatterien, 4 — Kapsel, 5 — Antenne, 6 — Antenne fiir telemetrische Gerdte,
7= y 8 = der Kapsel, 9 = Kurssteuer-

anlage 4



Geplantes SchiuBmandver von Ranger 3 bel Erreichen des Mondes

Ranger 3 sollte in Mondnéhe gebracht werden, Nahaufnah-
men von der Mondoberfléche machen und etwa 40 km iiber
der Mondoberfléche eine Kapsel ausstoBen, die auf dem
Mond aufprallen sollte.

Das Experiment scheiterte, weil Ranger 3 den Mond um fast
40000 km verfehlte. Als Ursache dafiir wurde angegeben,
der Schub der Atlas-Agena-B-Rakete sei betréchtlich héher
gewesen als vorgesehen. Ranger 3 wurde zu einem weiteren
kiinstlichen Planetoiden unserer Sonne.

SchlieBlich wurde der Start von Ranger 4 vorbereitet. Dieser
Mondflugkérper verlieB die Parkbahn und zerschellte angeb-
lich am 26. April 1962 auf der Riickseite des Mondes. Vor-
gesehen war eine weiche Landung, die jedoch auf keinen
Fall gelang. Auch der Aufprall auf der Mondriickseite ist
wegen der fehlenden Funkverbindung — sie ri8 135 nach dem
Start ab — nicht nachgewiesen.

Auch Ranger 5, gestartet am 18, Oktober 1962, verfehlte das
Ziel; die Sonde flog etwa 720 km am Mond vorbei und ge-
langte auf eine Planetenbahn um die Sonne.
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Die erste und bis jetzt einzige verbiirgte harte Mondlandung
eines amerikanischen Raumflugkdrpers fiihrte schlieBlich
Ranger 6 am 2. Februar 1964 aus. Nach 65"35™ langem Flug,
wahrend dem Bahnkorrekturen erfolgreich ausgefiihrt wer-
den konnten, schlug Ranger 6 um 10h24™ MEZ mit einer Ge-
schwindigkeit von etwa 2,36 km/s knapp 32 km vom vorge-
sehenen Ziel, rund 48 km siidlich des groBen Ross-Kraters,
auf dem Mond auf. Auch das war jedoch nur ein Teilerfolg,
da die Fernsehaufnahmen, die Ranger 6 unmittelbar iiber
der Mondoberflache machen sollte, nicht zustande kamen;
die Ubermittlungsanlage war ausgefallen.

Von den bisher in Richtung Mond gestarteten 6 Ranger-Son-
den war keine ein voller Erfolg, da bei allen, die in die N&he
des Mondes gelangten, die Sendeanlage ausfiel, so daB
keine MeBwerte libertragen werden konnten,

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Start-s von
RANGER-Raumsonden:

RANGER 1 (1961 Phi) — gestartet am 23. 8. 1961 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Cape Canaveral — Form &hnlich Ranger 3 (siehe
Bild auf Seite 157), Kérperdurchmesser 1,52 m, Héhe 3,96 m, Spann-
weite 5,18 m; Masse 306,5 kg. Vorgesehene Bahn nicht erreicht
(Wiederziindung der Agena B versagte, Ranger 1 blieb auf der
Parkbahn mit folgenden Daten: Bahnneigung 32°,82; Perigdum
169 km, Apogéum 504 km; Umlaufzeit 91m,1). Lebensdauer 7 Tage;
vergliiht am 30. 8. 1961

RANGER 2 (1961 Alpha Theta) — gestartet am 18. 11, 1961 mit Zwei-
stufenrakete Atlas-Agena B in Cape Canaveral — Form, Abmessun-
gen und Masse wie Ranger 1. Vorgesehene Bahn nicht erreicht
(Wiederziindung der Agena B versagte, Ranger 2 blieb auf der
Parkbahn mit folgenden Daten: Bahnneigung 33°3; Perigdum
153 km, Apogéum 236 km; Umlaufzeit 88m,3). Lebensdauer 2 Tage;
vergliitht am 20. 11. 1961

RANGER 3 (1962 Alpha) — gestartet am 26. 1. 1962 mit Zweistufen-
rakete Atlas-Agena B in Cape Canaveral — Form siehe Bild auf
Seite 157, Durchmesser 1,52 m, Héhe 3,12 m, Spannweite 5,18 m;
Masse 330 kg. Verfehlte den Mond um 36680 km. Beschreibt Pla-
netenbahn mit folgenden Daten: Bahnneigung gegen die Ekliptik
0°,39; Perihel 146,8 Millionen km, Aphel 173,4 Millionen km; Umlauf-
zeit um die Sonne 406d,44 — letzte Funksignale am 30. 1. 1962 aus
400000 km Entfernung. Kreist noch (Lebensdauer unbegrenzt)
RANGER 4 (1962 My) — gestartet am 23. 4. 1962 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Cape Canaveral = Form und Abmessungen &hn-
lich Ranger 3; Masse 331,4 kg. Weiche Mondlandung miBgltickt, zer-
schellte angeblich am 26. 4. 1962 auf der Mondriickseite
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RANGER 5 (1962 Beta Eta) — gestartet am 18. 10. 1962 mit Zwei-
stufenrakete Atlas-Agena B in Cape Canaveral — Form und Ab-
messungen &hnlich Ranger 3; Masse 343 kg. Bahn verfehlt (flog etwa
720 km am Mond vorbei)

RANGER 6 (1964-07) — gestartet am 30. 1. 1964 mit Zweistufenrakete
Atlas-Agena B in Cape Kennedy — Form und Abmessungen &hnlich
Ranger 3; Masse 365 kg. Harte Mondlandung am 2. 2. 1964,
10h24m MEZ



MARINER (USA)

Nach einem Fehlstart (Mariner 1) am 22. Juli 1962 gelang den
USA am 27. August 1962 der Start einer interplanetaren
Raumsonde mit der Bezeichnung Mariner 2. Als Trégerrakete
wurde eine Atlas-Agena B verwendet.

Nach einer Bahnkorrektur beschrieb Mariner 2 eine Plane-
tenbahn. Am 14. Dezember 1962, 20h59m WZ, erreichte die
Sonde unseren Nachbarplaneten Venus in einem Abstand
von 34 745 km, Dabei bewegte sie sich an der sonnenbeleuch-
teten Seite der Venus vorbei.

Die ersten wissenschaftlichen Ergebnisse wurden am 26. De-
zember 1962 auf der Tagung der American Association for
the Advancement of Science in Philadelphia mitgeteilt. Ein
bedeutsames Ergebnis liegt in der Feststellung, daB die
Venus kein Magnetfeld von meBbarer Stérke aufweist. Es
wurde beim Passieren unseres Nachbarplaneten kein Anstieg
des Magnetfeldes iiber die Stérke des interplanetaren Fel-
des hinaus festgestellt.
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Weitere Mitteilungen {iber die wissenschaftlichen Ergebnisse
der Venussonde wurden auf einer Konferenz der American
Geophysical-Union in der Standford University gegeben.
Kurz zusammengefaBt lauten sie folgendermaBen:

1. Messungen der kosmischen Strahlung: Gemessen wurden
die Gesamtpartikelstrahlung im Raum einschlieBlich der Pri-
méarkomponente der kosmischen Strahlung galaktischen Ur-
sprungs und die Stréme von hochenergetischen Teilchen, die
von der Sonne ausgesandt werden. In der N&he der Venus
sollte schlieBlich festgestellt werden, ob sie wie die Erde von
Strahlungsgiirteln umgeben ist.

Die Tatsache, daB in der N&he der Venus kein Anstieg der
Strahlungsintensitit gemessen wurde, spricht dafiir, daB das
Magnetfeld der Venus nicht so weit in den Raum hinaus-
reicht, wie die Bahn des Raumflugkérpers an den Planeten
herangefiihrt hat.

162




Wdhrend des gesamten Fluges erwies sich die Intensité&t der
priméren kosmischen Strahlung galaktischen Ursprungs als
konstant. Lediglich im Zusammenhang mit einer Sonnen-
eruption im Oktober 1962 wurde ein sichtlicher Anstieg der
lonisationsrate festgestellt. Die bei dieser Strahlung zusétz-
lich auftretenden Teilchen waren stark energetisch.

2. Wdhrend des Fluges wurden interessante Messungen iiber
den Sonnenwind gewonnen. Es handelt sich hierbei um
Stréme heiBen ionisierten Gases, die ihren Ursprung sehr
wahrscheinlich im inneren Teil der Sonnenkorona haben.
lhre Geschwindigkeit betrdgt weniger als 400 km/s. Die
Dichte der Partikel betréigt etwa 2 Teilchen je Quadratzenti-
meter. Die Temperatur dieser Teilchen miBt wenige 100 000°.
Waéhrend der ausgewerteten 123 Tage wurden vom elektro-
statischen Analysator an Bord von Mariner 2 rund 40 000 Par-
tikelenergiespektren aufgenommen und iibertragen,

Im Zusammenhang mit diesen MeBergebnissen wird die
theoretische Annahme geduBert, daB das Fehlen eines Ma-
gnetfeldes der Venus als Wirkung des Sonnenwindes zu er-
kldren sei, das heiBt, das Magnetfeld der Venus kénnte durch
den Sonnenwind zum Planeten hin eingedriickt sein.

3. MeBergebnisse iiber die Mikrometeoriten: Das Z&hlgerét
fir die Feststellung von Mikrometeoriten zeigte, daB die

von Mariner 2




Dichte des interplanetaren Staubes nach Verlassen der erd-
nahen Gebiete auBerordentlich gering ist. In 109 Tagen wur-
den nur 2 Aufschldge von Mikrometeoriten registriert, wéh-
rend im gleichen Zeitraum an einem kiinstlichen Erdsatelliten
etwa 3700 Aufschldige gemessen werden konnten.

Mariner 2 néherte sich der Venus bis auf rund 35000 km
und drang somit tief in die Wirkungssphére der Venusgravi-
tation ein, die bis zu einem Abstand\von rund 600 000 km
reicht. Dadurch &nderte sich die Flugbahn der Raumsonde
erheblich, Wéhrend des gesamten Fluges und vor allem beim
Durchqueren der Wirkungssphére der Venusgravitation wur-
den Bahnvermessungen nach dem Dopplerprinzip ausge-
filhrt. Dabei wurde meist die 25-m-Parabolantenne der
Goldstone-Station in Kalifornien eingesetzt. In 129 Tagen
wurden insgesamt 22000 2-Weg-Dopplervermessungen aus-
gefiihrt. Es gelang, die Geschwindigkeit der Raumsonde bis
auf 2,5m/s genau zu bestimmen. Bereits die erste Auswertung
der MeBdaten lieB eine sehr genaue Massebestimmung
der Venus zu. Es ergab sich 0,81485 - Erdmasse + 0,015 Pro-
zent.

4, Besonders interessant sind die MeBergebnisse, die man
mit dem Infrarot- und dem Mikrowellenradiometer erhalten
hat. Diese beiden Instrumente wurden beim Passieren des
Planeten insgesamt achtzehnmal in Tétigkeit gesetzt. Dabei
wurden je fiinfmal die Nachtseite und die von der Sonne be-
leuchtete Seite der Venus gemessen, wdhrend acht MeB-
werte beim Passieren des Terminators, der Grenze zwischen
Tag und Nacht, gewonnen wurden.

DieAuswertung derMessungen fiihrte zu der iiberraschenden
Feststellung, daB die Temperatur an der Venusoberflédche
etwa 425 °C betrégt. Die Venus ist von einer durchschnitt-
lich rund 30 km starken Wolkenschicht umgeben; an deren
Unterkante betrégt die Temperatur etwa 88 °C, und an deren
Oberseite miBt sie etwa 54 °C. Man vermutet, daB die Wol-
kenschicht in etwa 70 km Héhe beginnt und bis rund 100 km
Hbéhe reicht.

Die auBerordentlich hohe Temperatur an der Oberfldche der
Venus wird sehr wahrscheinlich durch eine Art Treibhauseffekt
erzeugt. Die Wérmestrahlung der Sonne, die die Wolken-
schicht durchdringt und von der Venusoberfléche reflektiert
und diffus zerstreut wird, wird von der Unterkante der Wol-
kenschicht wieder zuriickgeworfen. Auf der Nachtseite kénnen
an der Oberfléche der Venus keine wesentlich tieferen Tem-
peraturen auftreten, da die Wérme zwischen der Venusober-
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Bahnkorrekturmanver von Mariner 2 (1962 Alpha Rho). 1 — Die Richtstrahl-
antenne ist auf die Erde ausgerichtet. 2 — Mit Hilfe der Steuerdiisen wird der
FlugkSrper in die fiir die Triebwerkszlindung erforderliche Lage gedreht. 3 —

g des 4= von
und Solarbatterien

flache und der Unterseite der Wolkenschicht durch Zirkula-
tion um den ganzen Planeten herumgefiihrt wird.

Lediglich an einer Stelle wurde eine etwas geringere Tempe-
ratur von 416 °C gemessen. Man vermutet, daB an dieser
Stelle Gebirge sind oder die Wolkenhiille an ihrer Unter-
kante etwas durchléssiger fiir die Warmestrahlung ist.

Die Messungen von Mariner 2 ergaben weiter, daB konden-
sierte Kohlenwasserstoffverbindungen den Hauptbestandteil
der Wolken ausmachen. Bei der hohen Temperatur an der
Venusoberfléche muB sich ein Teil der dort vorkommenden
Stoffe im geschmolzenen Zustand befinden. Die Temperatur
von 425 °C liegt gerade {iber dem Schmelzpunkt von Zink.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Starts und Start-
versuche mit MARINER-Raumsonden:

MARINER 1 — Fehlstart am 22, 7. 1962 mit Zweistufenrakete Atlas-
Agena B in Cape Canaveral — Form, Abmessungen und Massen &hn-
lich Mariner 2. Bahn nicht erreicht (Rakete wich vom Kurs ab, muBte
nach 290s gesprengt werden)
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MARINER 2 (1962 Alpha Rho) — gestartet am 27. 8. 1962 mit Zwei-
stufenrakete Atlas-Agena B in Cape Canaveral — Form siehe Bilder
auf Seite 161 und 162, Héhe 3,6 m, Spannweite 5,0 m; Masse
202 kg — Bahndaten: Bahnneigung gegen die Ekliptik 1°,3; Perihel
105,47 Millionen km, Aphel 183,24 Millionen km; Umlaufzeit um die
Sonne 345d,9 — letzte Funksignale am 4. 1. 1963 aus 86,88 Millionen
km Entfernung. Kreist noch (Lebensdauer unbegrenzt)



MARS 1 (UdSSR)

Sowjetische Wissenschaftler brachten am 1. November 1962
einen schweren kiinstlichen Erdsatelliten, 1961 Beta Ny 2, auf
eine Umlaufbahn, von dem aus eine interplanetare Raum-
sonde gestartet und auf die zweite kosmische Geschwindig-
keit beschleunigt wurde.

Die Sonde mit der Bezeichnung Mars 1 (1961 Beta Ny 1) ge-
langte auf eine Flugbahn, die in die unmittelbare Né&he
unseres duBeren Nachbarplaneten Mars gefiihrt hat.

Mars 1 ist mit Solarbatterien und ,Kiihlern" ausgestattet, die
auBen an der interplanetaren automatischen Station ange-
bracht sind. An der AuBenwand befindet sich ferner eine
Parabolantenne von 3 m Durchmesser. Die Sonde selbst be-
steht aus zwei Teilen, der vorderen Zelle, in der die Geréte
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installiert sind, die erst in Marsndhe eingeschaltet werden
sollten, und der hinteren Zelle, in der alle die MeBapparatu-
ren, Steuerungs- und Regelgeréte sowie Funksysteme unter-
gebracht sind, die wihrend des Fluges zum Mars in Tatigkeit
waren.
An der AuBenhaut der hinteren Zelle ist ferner ein Korrektur-
triebwerk angebracht, mit dem eine geringfiigige Korrektur
der Flugbahn ausgefiihrt wurde.
Die funktechnischen Apparaturen setzten sich im wesentlichen
aus Sendeapparaturen, mit deren Hilfe die Flugbahnvermes-
sungen ausgefiithrt und die MeBwerte einschlieBlich der An-
gaben iiber das Funktionieren der einzelnen Systeme zur
Erde iibertragen wurden, sowie aus Apparaturen zum Emp-
fang von Funk- und Steuerungskommandos von der Erde
zusammen.
Ein Orientierungssystem diente zur Stabilisierung der Station
nach Loslésung von der letzten Raketenstufe, zur Ausrichtung
der Solarbatterien auf die Sonne und zur richtigen Lage-
orientierung vor Beginn des Korrekturmanévers. Dieses
Orientierungssystem arbeitete automatisch auf optischem
Wege, wobei die Sonne, die Erde und verschiedene Fixsterne
oder Planeten als Fixpunkte fiir das Orientierungssystem be-
nutzt wurden.

' Die MeBausriistung der Sonde Mars 1 gliederte sich in zwei
Gruppen:
1. MeBinstrumente, die wihrend des Fluges zum Mars und in
der Néhe unseres Nachbarplaneten arbeiteten:
ein Magnetometer zur Messung des interplanetaren Magnet-
feldes und seiner Variationen und zur Messung des Mars-
magnetfeldes;
eine MeBgruppe aus Gasentladungs- und Szintillationszéh-
lern, die die Korpuskularstrahlung im interplanetaren Raum
und in Marsndhe in verschiedenen Energiebereichen miBt;
Zahlerapparaturen zur Untersuchung der Zusammensetzung
der Kernkomponente der priméren kosmischen Strahlung ga-
laktischen und solaren Ursprungs;
ein Radioteleskop zur Untersuchung der kosmischen Radio-
strahlung in den Bereichen 500 und 50 kHz;
MeBapparaturen zur Feststellung der Protonen- und Elek-
tronenstréme niederer Energie solaren Ursprungs und zur
Bestimmung der Konzentration der positiven lonen in der
N&he des Mars;
Impulsgeber zur Registrierung der Dichteverteilung von
Mikrometeoriten.
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2. MeBinstrumente, die erst in der N&he des Mars eingesetzt
werden sollten:

eine fotografische Apparatur zur Aufnahme der Oberfléche
des Planeten mit automatischer Entwicklung und anschlie-
Bender funktechnischer Ubertragung der Bilder;

ein Spektralfotometer zur Bestimmung der Existenz organi-
scher Stoffe an der Oberfléche unseres Nachbarplaneten;
ein Spektograph zur Untersuchung der Ozonabsorption in
der Atmosphére des Mars.

Die Ubertragung der MeBwerte der ersten MeBinstrumenten-
gruppe, der Angaben iiber das Funktionieren der Appara-
turen an Bord der Raumstation und der Temperatur- und der
Druckverhéltnisse an verschiedenen Stellen innerhalb der
Station erfolgte anfangs auf Kommando von Bodenstationen
alle zwei Tage, ab Anfang 1963 alle fiinf Tage und spéter
alle fiinfzehn Tage.

Bis in die Nachbarschaft des Planeten Mars gelang es, mit
der Station Mars 1 Funkverbindung aufzunehmen. Es zeigte
sich, daB alle Systeme und MeBinstrumente normal funktio-
nierten, Auch die Temperatur in der hermetischen Kabine und
an den AuBenfléchen der Station blieb in den vorgesehenen
Grenzen. Es wurde eine Vielzahl von MeBwerten iiber das
interplanetare Medium, die kosmische Strahlung, das inter-
planetare Magnetfeld und die Mikrometeoriten iibertragen.
Dabei ist besonders interessant, daB Mars 1 auf seiner Bahn
sowohl einen bekannten als auch einen unbekannten Mete-
oritenstrom durchquerte und eine bisher einmalig hohe Zahl
von Meteoritentreffern feststellte, ohne daB die Arbeitsfahig-
keit der Station beeintréchtigt wurde. Es muB sich demnach
um Kleinstmeteoriten, sogenannte kosmische Staubpartikel,
gehandelt haben.

Die schon von den Luniks entdeckte sogenannte Geokorona,
die Plasmahiille der Erde, konnte erneut nachgewiesen und
vermessen werden.

Verschiedentlich gelang es, intensive Stréme von Korpus-
kularteilchen solaren Ursprungs nachzuweisen. Bei dem am
30. November 1962 registrierten solaren Strahlungsstrom
wurden beispielsweise 600-10° Teilchen)XZentimeter—2-s—!
registriert, Weitere neue MeBwerte wurden {iber die Strah-
lungsgiirtel der Erde gewonnen, Ferner konnte ermittelt wer-
den, daB im Vergleich zum Jahre 1959 (nach Messungen der
Luniks) die galaktische Komponente der kosmischen Strah-
lung um 50 bis 70 Prozent zugenommen hat.

Das interplanetare Magnetfeld zeigte eine relativ konstante
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Feldstéirke, die nur im Bereich zwischen 4 und 12 Gamma
schwankte.

Man stellte fest, daB die Haufigkeit von Mikrometeoriten im
erdnahen kosmischen Raum bedeutend gréBer ist als im
interplanetaren Raum. Damit wird auch die Hypothese, daB
unsere Erde neben der groBen Plasmawolke noch von einer
sogenannten ,Staubwolke” umgeben ist, bestdtigt.

Nach dem 21. Méarz 1963 gelang es nicht mehr, mit Mars 1
Funkverbindung herzustellen. Die Analyse der durch Fern-
messung Gbertragenen Informationen ergab, daB das Orien-
tierungssystem der Station gestort war.

Am 11. Juni 1963 hatte sich Mars 1 unserem Nachbarplaneten
am meisten genéhert. An diesem Tage war der Mars 247-10°
km von der Erde entfernt,

Die wichtigsten Angaben iiber MARS 1 (1962 Beta Ny 1):

Gestartet am 1. 11. 1962 vom Trégersatelliten 1962 Beta Ny 2 — Form
siehe Bilder auf Seite 167 und 168, Kérperdurchmesser 1,1 m, Héhe
3,3 m, Gesamtbreite 4,0 m; Masse 8935 kg — Bahndaten unbe-
kannt — letzte Funksignale am 21. 3. 1963 aus 106 Millionen km
Entfernung. Kreist noch (Lebensdauer unbegrenzt)
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LUNA 4 (UdSSR)

Am 2. April 1963 startete die UdSSR eine weitere kosmische
Rakete (Mondsonde) mit der Bezeichnung Luna 4.

Wahrend die ersten drei sowjetischen Mondsonden (Lunik 1
bis 3) von derErde aus gestartetwurden,begann Luna 4 ihren
Flug zum Mond aus einer Parkbahn. Die letzte Raketenstufe
(1963-08 C) mit der automatischen Station (1963-08 A) er-
reichte eine Satellitenbahn um die Erde. Als Flughshe fiir
diese Satellitenbahn wurden ungefshr 200 bis 250 km ge-
wéhlt.

Nimmt man als Startort der Trégerrakete das sowjetische
Raketenstartzentrum Baikonur an und rechnet man mit einer
Umlaufzeit auf der Satellitenbahn von rund 88 Minuten, so
kommt man zu dem Ergebnis, daB die Trégerrakete, die
Luna 4 in die Parkbahn brachte, gegen 10M5m MEZ geziindet
wurde. In der Satellitenbahn hétte dann die Station mit der
letzten Raketenstufe nicht ganz einen Umlauf ausgefiihrt und
wiére etwa iiber Agypten oder dem &stlichen Teil des Mittel-
meeres gestartet.

Wéhrend des Fluges zum Mond veréffentlichte die sowje-
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tische Nachrichtenagentur TASS mehrmals Positionsangaben.
Nach diesen Angaben |&Bt sich errechnen, daB die Brenn-
schluBgeschwindigkeit der letzten Raketenstufe um etwa
87 m/s unterhalb der zweiten astronautischen Geschwindig-
keit gelegen haben muB, Nimmt man als Héhe des Brenn-
schluBpunktes 200 km iiber der mittleren Erdoberfléche an,
so errechnet sich nach den gegebenen Positionen fiir die
elliptische Flugbahn eine halbe groBe Achse von 280 000 km.
‘Die Neigung dieser urspriinglichen Ellipsenbahn gegen den
Himmelsdquator betrug rund 60°.

Am 5. April, 16"00™ MEZ, befand sich Luna 4 noch rund einen
Monddurchmesser nérdlich der Mondbahn, bewegte sich
dann durch die Ebene der Mondbahn hindurch und erreichte
die gréBte Mondannéherung siidlich der Mondbahnebene.
Wie aus der TASS-Meldung vom 6. April 1963 hervorgeht,
erfolgte die Anngherung um 2h24m MEZ. Der geringste Ab-
stand von der Mondoberfléche betrug 8500 km, Der TASS-
Meldung ist weiter zu entnehmen, daB Luna 4 nunmehr vor-
laufig eine Satellitenbahn um die Erde beschreibt, deren
erdfernster Punkt 700 000 km und deren erdnéchster Punkt
90000 km Abstand von der Erde hat. Die Umlaufzeit beim
ersten Erdumlauf dauerte auf dieser Bahn etwa 30,7 Tage.
Durch den EinfluB von Sonne und Mond werden Apog&um
und Perigdum dauernd angehoben. Das wird schlieBlich da-
zu fiihren, daB Luna 4 die Wirkungssphére der Erdgravita-
tion, die einen Radius von rund 1 000 000 km hat, verl&Bt, und
in die Wirkungssphére der Sonnengravitation eindringt. Da-
mit wird Luna 4 in eine Planetenbahn um die Sonne gelan-
gen. Das ist vermutlich Ende des Jahres 1963 erfolgt.

Das Bemerkenswerteste bei Luna 4 ist die auBerordentlich
hohe Masse, die mit 1422 kg das Drei- bis Vierfache der
ersten drei sowjetischen Mondsonden ausmacht.

Wie TASS meldete, arbeiteten Apparaturen und MeBinstru-
mente der automatischen Station einwandfrei. Mit der Sta-
tion wurde Funkverbindung auf der Frequenz 183,6 MHz bis
einige Tage nach Passieren des Mondes aufrechterhalten.
Der Druck und die Temperatur innerhalb der Sonde blieben
in den vorgesehenen Grenzen.

Die Flugbahn von Luna 4 wurde auf funktechnischem Wege
vermessen. Wie schon bei Mars 1 setzte man wiederum das
2,6-m-Spiegelteleskop des Observatoriums auf der Krim zu
optischen Bahnvermessungen ein. Dabei wurden sogenannte
Bildwandler benutzt, die das optische Bild auf elektronischem
Wege verstdrken und mit Belichtungszeiten von wenigen Se-
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kunden Dauer auskommen. Das entspricht einer Senkung
der Belichtungszeit auf den hundertsten Teil. Jedes Bild
wurde dreimal mit je 10 Sekunden Abstand belichtet. Bei
Aufnahmen, die am 3. April gemacht wurden, betrug die
Sternhelligkeit der Sonde 14,5". Es gelang, Luna 4 bis zu
einem Abstand von 140 000 km von der Erde optisch zu ver-
folgen (siehe Bild auf Seite 172).

Aus den Berichten {iber die optische Bahnverfolgung geht
hervor, daB zur Zeit der Beobachtung sehr ungiinstige
Wetterverhdltnisse herrschten. Die Luftunruhe war auBer-
ordentlich stark. Eine Wolkendecke tiber dem Observatorium
wurde durch Flugzeuge wahrscheinlich auf chemischem Wege
beeinfluBt. Es gelang, jeweils fiir die Zeit der Aufnahmen
iiber dem Observatorium kiinstlich eine Wolkenliicke zu er-
zeugen. '

Die wichtigsten Angaben iiber LUNA 4 (1963-08 A):

Gestartet am 2. 4. 1963 vom Trégersatelliten 1963-08 C — Masse
1422 kg — vorléufige Bahndaten: Perigdum 90000 km, Apogé&um
700000 km; Umlaufzeit 30d,7. Kreist noch (Lebensdauer unbegrenzt)



SONDE 1 (UdSSR)

Am 2. April 1964 startete die Sowjetunion einen neuen in-
terplanetaren Raumflugkdrper. Bei seinem Start wurde die
schon seit langerer Zeit bewdhrte Methode, eine Parkbahn
zu benutzen, angewandt. Aus dieser Parkbahn, die der Bahn
eines kiinstlichen Erdsatelliten in etwa 200 km Héhe ent-
sprach, erfolgte dann mit Hilfe einer noch mit dem eigent-
lichen Raumflugkérper verbundenen Rakete der Start von
Sonde 1 in den interplanetaren Raum beziehungsweise ihre
Beschleunigung auf eine Geschwindigkeit, die etwas hdher
als die zweite astronautische Geschwindigkeit lag. Wie es in
der ersten TASS-Meldung hieB, gelangte der neue interpla-
netare Raumflugkdrper nach dem Verlassen der Parkbahn auf
eine Planetenbahn, die der berechneten sehr nahe kam.
Als Hauptaufgabe von Sonde 1 wurde die Untersuchung des
interplanetaren Raums genannt. Es ist anzunehmen, daB der
Start u. a. im Rahmen des wissenschaftlichen Programms fiir
die Untersuchungen in den Jahren der ruhigen Sonne er-
folgte. Die in diesem Zeitraum sehr geringe Aktivitat der
Sonne fiihrt dazu, daB die normalen, von der Sonne unbeein-
fluBten Vorgénge im interplanetaren Raum nur sehr wenig
veréndert werden. Zur Zeit hdherer Sonnentétigkeit finden
sehr wahrscheinlich durch die bei Sonneneruptionen entste-
henden Partikelstrome im interplanetaren Strahlungsfeld
stérkere Verdinderungen statt. Sie betreffen sowohl das Auf-
treten verstdrkter Strahlen als auch die Gasdichte des inter-
planetaren Mediums und das interplanetare Magnetfeld.
Nach dem Start von Sonde 1 aus der Parkbahn wurde zwei-
mal eine Korrektur ihrer Flugbahn von der Befehlsstelle auf
der Erde aus vorgenommen. Die zweite Korrektur erfolgte, als
sich die Sonde schon in einer Entfernung von 13 Millionen
Kilometern von der Erde befand. Nach den bisherigen Mel-
dungen bestand mehrmals in regelméaBigen Abstdnden
Funkkontakt mit der Sonde 1. Wie aus diesen Meldungen
ebenfalls hervorging, arbeiteten die MeBinstrumente und
alle Bordsysteme einwandfrei.

Die wichtigsten Angaben {iber SONDE 1 (1964-16 B):

Gestartet am 2. 4. 1964 vom Trégersatelliten 1964-16 A — Form, Ab-
messungen und Massen unbekannt — Bahndaten (errechnet): Bahn-
neigung gegen die Ekliptik 4°7; Perihel etwa 98 Millionen km, Aphel
etwa 150 Millionen km; Umlaufzeit um die Sonne etwa 274d. Kreist
noch (Lebensdauer unbegrenzt)
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Raumschiffe

Unbemannte sowjetische RAUMSCHIFFE-WOSTOK 1-WO-
STOK 2 - Projekt MERCURY - Little-Joe-Tests - MERCURY-
Redstone MERCURY-Atlas- WOSTOK 3 und WOSTOK 4 -
WOSTOK 5 und WOSTOK 6 - PROJEKT GEMINI - PROJEKT
APOLLO



TESTRAUMSCHIFFE (UdSSR)

Die Starts der 5 unbemannten sowjetischen Testraumschiffe
leiteten einen neuen Abschnitt in der Raumfahrtforschung
ein: die unmittelbare Vorbereitung des ersten Raumfluges
eines Menschen. |hnen waren GroBversuche mit leistungs-
starken Interkontinentalraketen vorausgegangen, die iiber
Entfernungen von 12000 km in ein Zielgebiet im Pazifik ge-
schossen worden waren.

Die Versuche mit ballistischen Raketen, die gleichzeitig als
Tragerraketen kiinftiger kosmischer Flugkérper ausgelegt
waren und deren Nutzlast durch Attrappen der letzten Stufe
ersetzt worden war, verliefen erfolgreich. Die maximale Ab-
weichung vom vorgesehenen Aufschlagpunkt betrug anfangs
1 bis 2 km, spdter nur noch 0,5 km — das entspricht etwa
0,004 Prozent der Flugstrecke, Diese Zielgenauigkeit lieB auf
eine weitere Vervollkommnung der Lenk- und Steuerungs-
technik schlieBen.

Das war die Voraussetzung fiir weitere Versuche, die die
sichere Rickfilhrung eines Raumflugkérpers von einer Sa-
tellitenbahn zum Ziel hatten und mit dem Start des Raum-
schiffs 1 eingeleitet wurden. Das Bild oben zeigt schematisch
die Bahnlagen der unbemannten sowjetischen Raumschiffe
1 bis 5.
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RAUMSCHIFF 1 (UdSSR)

Raumschiff 1 (1960 Epsilon) wurde am 15. Mai 1960 vom
Kosmodrom Baikonur gestartet. Es hatte ohne die letzte Stufe
der Tragerrakete eine Masse von 4540 kg. Seine Hauptauf-
gabe bestand in der Erprobung einer Weltraumkabine, die
die Lebensbedingungen kiinftiger Kosmonauten sichern
konnte. AuBerdem sollte die Funktionssicherheit der Lenk-
und Steuermechanismen sowie der funktechnischen Anlagen
getestet werden. SchlieBlich war vorgesehen, die Kabine vom
Raumschiff zu trennen und in die dichteren Schichten der
Erdatmosphére zuriickzufiihren, wo beide Teile vergliihen
sollten. Eine Landung war damals noch nicht durchfiihrbar.
Der Start verlief erfolgreich, und das Raumschiff erreichte eine
kreiséhnliche Bahn. Am 19. Mai, 4h52m MEZ, wurde auf ein
Codesignal der Bodenstation hin die Kabine vom Gerdéte-
teil getrennt. Infolge einer Stérung im Stabilisierungssystem
war jedoch der Flugkérper zu diesem Zeitpunkt nicht richtig
orientiert, so daB die Kabine einen zusétzlichen Impuls er-
hielt, der sie auf eine nicht vorgesehene Bahn brachte. Sie
flog auf einer elliptischen Bahn weiter, bis sie nach 1017 Erd-
umkreisungen am 17. Juli 1960 in den dichteren Schichten der
Erdatmosphére vergliihte,

Der Flug des Raumschiffs 1 brachte viele GuBerst wichtige
Erkenntnisse. So wurde experimentell best&tigt, daB es még-
lich ist, einen fast 5 t schweren Raumflugkdrper mit groBer
Genauigkeit auf eine Erdumlaufbahn zu bringen und wéh-
rend eines mehrtégigen Fluges sicher automatisch zu steuern.
Der Flug des Raumschiffs 1 bestétigte also die Richtigkeit
der Konstruktion und lieferte wertvolle Erkenntnisse fiir wei-
tere Unternehmen mit zundchst noch unbemannten Raum-
schiffen.

Die wichtigsten Angaben iiber RAUMSCHIFF 1 (1960 Epsilon):

Gestartet am 15. 5. 1960 vom Kosmodrom Baikonur — Masse 4540 kg —
Anfangsbahndaten: Bahnneigung 64°,9; Perigdum 312 km, Apo-
géum 369 km; Umlaufzeit 91m,2. Bahndaten nach dem Manéver:
Bahnneigung 64°,9; Perigdum 307 km, Apog&um 690 km; Umlauf-
zeit 94m,27 — letzte Funksignale am 8.7.1960. Lebensdauer 844 Tage;
vergliiht am 22. 8. 1962. Die Kabine (1960 Epsilon 2) vergliihte nach
63 Tagen am 17. 7. 1960
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RAUMSCHIFF 2 (UdSSR)

Am 19. August 1960 startete vom Kosmodrom Baikonur das
4600 kg schwere Raumschiff 2 (1960 Lambda). Seine Aufgaben
waren gegeniiber dem Raumschiff 1 betréchtlich erweitert
worden, Im wesentlichen bestanden sie aus der Erprobung
der Systeme, die die sichere Riickfiihrung der Kabine gewéhr-
leisten sollten, und in der Untersuchung der kosmischen
Strahlung (besonders der Primérkomponente) und ihres Ein-
flusses auf den Organismus von Lebewesen. Ferner standen
umfangreiche Untersuchungen der Kurzwellen-, der Ultra-
violett- und der Réntgenstrahlung der Sonne auf dem Pro-
gramm. ‘

An Bord des Raumschiffs befand sich deshalb eine &uBerst
vielseitige wissenschaftliche Ausriistung. In einer hermetisch
abgeschlossenen Kapsel waren die beiden Hunde ,Bjelka®
und ,Strjelka", vierzig M&use, zwei Ratten und eine groBe
Zahl kleinerer Versuchstiere, darunter mehrere hundert In-
sekten, untergebracht, ferner zwei Gef&Be mit Tradeskantia-
pflanzen, Samen von Zwiebeln, Mais, Koriander sowie Chlo-
rellaalgen und eine groBe Zahl verschiedener Bakterien und
Bakteriophagen.

Zur MeBausriistung gehdrten unter anderem vier verschie-
dene Instrumentengruppen fiir die Untersuchung der kos-
mischen Strahlung, sechs MeBgeréte fiir die solare Réntgen-
und Ultraviolettstrahlung und ebenso viele fiir die Unter-
suchung der weichen Réntgenstrahlung der Korona in der
Né&he des Sonnenrandes.

Eine FernmeB- und Dateniibertragungsanlage, zu der auch
eine Fernsehkamera gehérte, iibermittelte iiber die Bord-
sender mit den Frequenzen 19,995 und 183,6 MHz stéindig
MeBwerte zu den Bodenstationen. In Verbindung mit den’
Fernsehbildern lieB sich daraus unter anderem auch das Ver-
halten der Versuchstiere kontrollieren.

Die Energieversorgung fiir die zahlreichen MeBgeréte, die
Sende- und Empfangsanlagen, die Systeme zur Aufrechter-
haltung der Lebensfunktionen der Versuchstiere sowie fiir
die Steuerungs- und Orientierungssysteme wurde von chemi-
schen Stromquellen und groBflachigen Solarbatterien iiber-
nommen.

Nach AbschluB des intensiven Forschungsprogramms wurde
wdhrend des achtzehnten Erdumlaufs auf ein Funkkommando
vom Boden aus die Riickkehr eingeleitet. Die Kabine trennte
sich vom Gerdateteil und gelangte auf die vorgesehene Riick-
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Druckbehilter von Raumschiff 2 (1960 Lambda). 1 — Luftversorgungssystem, 2 —

3- &t, 4 — Hei ie, 5 = ch
Batterie zur 6—A ilter, 7 = Wandung des Druck-
8-B 9 = Behiilter fiir Versuchstier, 10 — Mikrophon,

11 — Antenne des Funkortungsgeriites, 12 — Ventile, 13 — Fernsehkamera, 14 —
Spiegel, 15 - 16 — Fil

kehrbahn. In 8 km Héhe wurde die Kapsel mit den Versuchs-
tieren aus der Raumschiffkabine hinauskatapultiert, Sie lan-
dete ebenso wohlbehalten wie die Kabine.

Mit der Landung des Raumschiffs 2 wurde die sichere Riick-
fihrung kosmischer Flugkdrper zur Erde erstmals praktisch
erprobt. Eine der Hauptvoraussetzungen fiir den bemannten
Raumflug war damit geschaffen.

Die wichtigsten Angaben iiber RAUMSCHIFF 2 (1960 Lambda):

Gestartet am 19. 8. 1960 vom Kosmodrom Baikonur — Masse 4600 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°,95; Perigéum 306 km, Apog&um 339 km;
Umlaufzeit 90m,72. Nach 17,5 Erdumkreisungen am 20. 8. 1960 ge-
landet



RAUMSCHIFF 3 (UdSSR)

Raumschiff 3 (1960 Rho) wurde am 1. Dezember 1960 vom
Kosmodrom Baikonur gestartet. Seine Masse betrug ohne
die letzte Stufe der Triigerrakete 4563 kg. Seine Aufgabe be-
stand darin, die mit dem Flug von Raumschiff 2 gewonnenen
Erkenntnisse zu erhérten. Auch diesmal wurden zwei Hunde,
JPtscholka” und ,Muschka“, Ratten, Méuse, Insekten, Pflan-
zen und andere biologische Objekte in einer Kapsel mitge-
fihrt, Die Ausriistung mit MeBgerdten und Ubertragungs-
anlagen entsprach ebenfalls der des zweiten Raumschiffs,
jedoch waren die MeBinstrumente, speziell die zur Unter-
suchung der solaren Kurzwellenstrahlung, wesentlich ver-
bessert worden. Sie wurden unter anderem durch eine auto-
matische Anlage sténdig auf die Sonne ausgerichtet.

Im Gegensatz zu den bisher gestarteten Raumschiffen, die
kreiséhnliche Bahnen beschrieben, wurde bei diesem Experi-
ment erstmals versucht, einen Raumflugkérper von einer
elliptischen Bahn zuriickzufiihren. Das ist bedeutend schwie-
riger als die Riickfihrung von einer kreisghnlichen Bahn, da
nach dem 2. Keplerschen Gesetz die Geschwindigkeit in jedem
Punkt einer Ellipsenbahn einen anderen Wert hat und dem-
zufolge auch ein auBerordentlich genau bemessener Impuls
notwendig ist, das Raumschiff von einem bestimmten Punkt
der Bahn abzurufen. Offensichtlich war der der Kabine von
Raumschiff 3 wahrend der achtzehnten Erdumkreisung er-
teilte Steuerimpuls nicht richtig dimensioniert, so daB die
Kabine beim Eindringen in die dichteren Schichten der Atmo-
sphére auf eine nicht vorgesehene Bahn geriet und durch
die starke thermodynamische Aufheizung vergliihte.

Wenn auch die Riickfithrung nicht gelang, so war damit kei-
nesfalls der gesamte Versuch gescheitert; denn die Landung
war nur ein Programmpunkt von vielen.

Die physiologischen Daten der Versuchstiere wurden auf tele-
metrischem Wege zu den Bodenstationen {ibertragen, und
auch das Programm zur Untersuchung des kosmischen Rau-
mes durch die bereits beim Raumschiff 2 beschriebenen MeB-
geréte konnte vollstdndig durchgefiihrt werden,

Die wichtigsten Angaben iiber RAUMSCHIFF 3 (1960 Rho):

Gestartet am 1. 12. 1960 vom Kosmodrom Baikonur — Masse 4563 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°97; Perigdum 187,3 km, Apog&um
265 km; Umlaufzeit 88m,6. Nach 17 Erdumkreisungen am 2. 12. 1960
vergliiht
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RAUMSCHIFF 4 (UdSSR)

Raumschiff 4 (1961 Theta) startete am 9. Mé&rz 1961 vom
Kosmodrom Baikonur. Der 4700 kg schwere Flugkérper diente
bereits unmittelbar der Vorbereitung des ersten bemannten
Raumfluges, der eine Erdumkreisung vorsah. Deshalb wurde
fiir das Raumschiff eine Bahn gewdhlt, deren Héhe im Peri-
gtum bedeutend niedriger lag als bei den bisher gestarteten
unbemannten Raumschiffen.

Die Kabine des Raumschiffs 4 glich etwa der von Wostok 1.
Im Katapultsitz, der bei den spdteren Wostok-Raumschiffen
den Kosmonauten aufnahm, war eine Puppe in menschlicher
GréBe angeschnallt. Ein Spezialbehdlter, wie er bereits bei
den vorausgegangenen Starts unbémannter Raumschiffe ver-
wendet worden war, enthielt wiederum einen Hund, , Tscher-
nuschka”, mehrere braune und weiBe Mé&use, Meerschwein-
chen, Hamster sowie zahlreiche kleinere Tiere, Insekten,
Pflanzen und andere biologische Objekte. Eine Fernseh-
kamera beobachtete das Verhalten des Hundes. Die Bilder
wurden ebenso wie die MeBwerte der wichtigsten Kérper-
funktionen durch ein telemetrisches System zur Erde iiber-
tragen. Ferner befanden sich an Bord ein Funksystem fiir die
Bahnvermessung und eine Apparatur fiir die Funksprech-
und Telegrafieverbindung zwischen Raumschiff und Boden-
stationen. Selbstversténdlich waren auch alle Systemevorhan-
den, die der Aufrechterhaltung der normalen Lebenstatigkeit
eines Menschen und damit auch der Versuchstiere dienten.
Die Hauptaufgabe dieses Fluges bestand darin, zu bewei-
sen, daB die sichere Riickfiihrung eines Raumschiffs von einer
elliptischen Bahn méglich ist. Sie wurde voll und ganz erfiillt.
Nach einer Erdumkreisung landete das Raumschiff mit den
Versuchstieren unbeschadigt im vorgesehenen Raum.

Mit diesem Flug war die schwierigste Aufgabe der Vorberei-
tung des bemannten Raumfluges praktisch gel&st.

Die wichtigsten Angaben iiber RAUMSCHIFF 4 (1961 Theta):

Gestartet am 9. 3. 1961 vom Kosmodrom Baikonur — Masse 4700 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°,93; Perigdum 183,5 km, Apogdum
248,8 km; Umlaufzeit 88m,59. Nach einer Erdumkreisung am 9. 3.
1961 gelandet



RAUMSCHIFF 5 (UdSSR)

Am 25, Mérz 1961 erfolgte mit dem Raumschiff 5 (1961 lota)
vom Kosmodrom Baikonur der letzte Kontrollstart eines un-
bemannten Raumschiffs vor dem ersten Raumflug eines Men-
schen.

Bahnelemente und Ausriistung dieses Flugkérpers, der eine
Masse von 4695 kg hatte, waren praktisch die gleichen wie
beim Raumschiff 4. Auch diesmal befanden sich in der Kabine
eine ,Kosmonautenpuppe” und der bereits bekannte Spezial-
behélter mit den Versuchstieren. Zu ihnen gehérte die Hiin-
din ,Swjosdotschka”. Eine Fernsehanlage beobachtete das
Verhalten des Tieres, und die wichtigsten Lebensfunktionen
wurden auf telemetrischem Wege an die Bodenstationen
tibermittelt.

Zu den weiteren Gerdten gehorten wiederum ein Funksystem
fiir die Bahnvermessung und die Bahnkontrolle, eine Anlage
fir die Funkverbindung mit den Bodenstationen und eine
Apparatur zur Sicherung der Lebensfunktionen innerhalb der
Raumschiffkabine. Samtliche Gerdte arbeiteten wihrend des
Fluges einwandfrei. ;

Nach einer Erdumkreisung wurde Raumschiff 5 durch Funk-
kommando von seiner Umlaufbahn abgerufen und landete
nach einer Flugdauer von rund 110 Minuten im vorgesehe-
nen Raum.

Die wichtigsten Angaben iiber RAUMSCHIFF 5 (1961 lota):

Gestartet am 25. 3. 1961 vom Kosmodrom Baikonur — Masse 4695 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°,90; Perigéum 178,1 km, Apogdum
247,0 km; Umlaufzeit 88m,42, Nach einer Erdumkreisung am 25. 3.
1961 gelandet

Die Auswertung der Flige der 5 unbemannten Raumschiffe
brachte viele interessante Ergebnisse und wichtige Erkennt-
nisse. Sie bestdtigten die Annahme, daB sich Raumflugk&rper
in Bahnen zwischen 180 und 350 km um die Erde bewegen
kénnen, ohne daB der lebende Organismus geschadigt wird.
Den Beweis dafiir lieferte die Hiindin ,Strjelka”, die mit dem
zweiten Raumschiff die Erde siebzehnmal umflogen hatte:
lhre Nachkommenschaft aus dem Wurf vom 30. November
1960 entwickelte sich v&llig normal.
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Verénderungen lieBen sich nur bei niederen Organismen
nachweisen. So keimten beispielsweise die trockenen Zwie-
belsamen, die nach dem Flug im zweiten unbemannten
Raumschiff auf der Erde ausgesdt wurden, bedeutend rascher
als die Kontrollsamen. Die Untersuchung eines radiumemp-
findlichen Stammes eines Strahlenpilzes dagegen ergab nach
dem Flug eine um das Zwélffache verminderte Lebenstdtig-
keit.

Das wichtigste Ergebnis war jedoch die Erkenntnis, daB die
Konstruktion der Raumschiffe allen Anforderungen eines kos-
mischen Fluges geniigt und daB die sichere Riickfiihrung
schwerer Raumschiffe von elliptischen Bahnen — dem Normal-
fall bemannter Fliige um die Erde — technisch durchfiihrbar
ist. .

So wurden von den sowjetischen Wissenschaftlern und Tech-
nikern planmé&Big und zielstrebig die verschiedenen tech-
nischen und physiologischen Probleme des bemagnntenRaum-
fluges am unbemannten Objekt untersucht tind alle fiir seine
Durchfiihrung erforderlichen Systeme und Apparaturen griind-
lich erprobt. Diese systematische Arbeit fiihrte dann schlieB-
lich zu den aufsehenerregenden Raumfliigen der sowjetischen
Kosmonauten.
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WOSTOK 1 {UdSSR)

Am 12. April 1961, 7h07™ MEZ, startete vom Kosmodrom Bai-
konur das erste bemannte Weltraumschiff zu einem Flug auf
erdnaher Umlaufbahn. An Bord des 4725 kg schweren Raum-
schiffs mit dem Namen Wostok 1 befand sich der siebenund-
zwanzigjéhrige sowjetische Fliegermajor Juri Alexejewitsch
Gagarin — der erste Kosmonaut der Welt.

Das war der Beginn einer neuen Etappe in der Raumfahrt-
forschung. Sie war durch die Starts der 5 unbemannten
sowjetischen Raumschiffe unmittelbar vorbereitet worden.
Das Flugprogramm sah vor, die Erde einmal zu umkreisen
und dann zu landen.

Major Gagarin startete mit Wostok 1 in norddstlicher Rich-
tung. Das Raumschiff gelangte auf die vorgesehene Bahn,
umrundete den Erdball und landete nach einer Flugzeit von
1h48™ genau am vorausberechneten Ort im Gebiet Sara-
tow.

Die wichtigsten Phasen dieses historischen Fluges seien hier
noch einmal zusammengefaBt (Uhrzeiten in MEZ):

7h07™: Start vom Kosmodrom Baikonur nordéstlich des Aral-
Sees (geographische Koordinaten: 66°,3 &stlicher Lénge,
47°,8 nordlicher Breite)
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Juri Alexejewitsch Gagarin

7h12m: BrennschluB der letzten Stufe der Trégerrakete
7h22m: Kamtschatka wird tiberflogen; das Raumschiff tritt in
den Erdschatten ein. Gagarin meldet den Bodenstationen:
.Der Flug verlguft normal; ich fithle mich wohl.”

7h35m: Die Hawaii-Inseln werden tiberflogen

7h51m: Das Raumschiff tritt iiber Kap Hoorn wieder aus dem
Erdschatten aus

8h00™: Afrika ist erreicht. Gagarin meldet: ,Der Flug verlguft
weiterhin normal; den Zustand der Schwerelosigkeit ertrage
ich gut.”
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8h15m: Das automatische Orientierungssystem zur Lagestabi-
lisierung des Raumschiffs tritt in Funktion

8h25m: Ein Funkkommando der Bodenstation setzt die Brems-
triebwerke in Tatigkeit

8h35m: Das Raumschiff tritt in die dichteren Schichten der
Erdatmosphdre ein

8h55m: Landung bei Smelowka (Rayon Ternowo) siidwestlich
der Stadt Engels im Gebiet Saratow (geographische Koordi-
naten: 46°,6 &stlicher Lénge, 51°,3 nérdlicher Breite)
Wéhrend des gesamten Fluges bestand zwischen dem Kos-
monauten und den Bodenstationen zweiseitige Sprechfunk-
und Telegrafieverbindung liber die Frequenzen 9,019, 20,006
und 143,625 MHz, Gagarin wurde st&ndig von zwei Fernseh-
kameras beobachtet. Die Bilder wurden ebenso wie die zahl-
reichen Kontrolldaten der Lebensfunktionen des Kosmonau-
ten zu den Bodenstationen {ibermittelt.

Wie die Auswertung des Fluges zeigte, iiberstand Gagarin
das Experiment ohne irgendwelche Schédigungen. Er fiihlte
sich wohl, konnte das volle Versuchsprogramm absolvieren
und erbrachte den Beweis, daB der Mensch den Aufenthalt
im Kosmos durchaus ertragen kann.

Die wichtigsten Angaben iiber WOSTOK 1 (1961 My):

Gestartet am 12. 4. 1961, 7b07m MEZ, mit Kosmonaut Juri Alexeje-
witsch Gagarin vom Kosmodrom Baikonur — Zylinder mit Nasen-
konus, Durchmesser etwa 2,65 m, Lénge etwa 10 m; Masse 4725 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°95; Perigum 181 km, Apogdum
327 km; Umlaufzeit 89m,1 — 1 Erdumkreisung; Flugdauer 1h48m;
Flugstrecke etwa 41000 km. Gelandet am 12. 4. 1961 8h55m MEZ
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der Wostok i 1= 2 - 3 -

Kabine, 4 — 5= ae 6 =
7= 8 - 9 - 10 - Ring, 11 —
Antennen

Das Raumschiff Wostok 1 hat die Form eines Zylinders mit
Nasenkonus und einem ringférmigen Tréger fiir vier kleine
Raketentriebwerke. Es hat einen Kérperdurchmesser von
etwa 2,65 m und eine Ldnge von etwa 10 m. Seine Masse
betrégt ohne die letzte Stufe der Trégerrakete 4725 kg.
Wostok 1 besteht aus zwei Hauptteilen: der geréumigen Pi-
lotenkabine mit den Apparaturen zur Aufrechterhaltung der
Lebensfunktionen des Kosmonauten und den Hand-Bedien-
anlagen sowie dem riickwértigen Geréteteil mit den Anlagen,
die wiahrend des Bahnfluges arbeiten. An der AuBenhaut des
Raumschiffs sind Steuerorgane, Orientierungselemente, die
Jalousien der Temperaturregulierungsanlage und Antennen
angebracht. Sie wurden beim Eintritt in die Umlaufbahn
durch den Abwurf der Nasenverkleidung freigelegt.

Zur Ausriistung von Wostok 1 gehérten unter anderem fol-
gende Geréte und Instrumente, geordnet nach den verschie-
denen Systemen:

Steuerungs- und Kontrollsystem: Steuerpult des Kosmonau-
ten, Armaturenbrett mit Flugiiberwachungs- und Naviga-
tionsinstrumenten, Orientierungssystem, Handsteuerung
Landesystem: Bremstriebwerke, Sinkfallschirm fiir die Ka-
bine, aerodynamische Bremsen, Schleudersitz des Kosmonau-
ten

Druckhalte- und Klimaanlage: Luftregenerationsanlage,
Druckregulierungssystem, Temperaturregulierungssystem
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Kabine der Wostok 1. 1 — Bedi 2- 3~
4 - mit O 5= 2ur Lage-
6=F 7=

MeBwertiibertragungssystem: Registriergeréte fiir die Funk-
tion der Bordinstrumente und Apparaturen, Registriergerdte
fiir die physiologischen Funktionen des Kosmonauten, Fern-
sehiibertragungsanlage mit zwei Kameras, MeBwertferniiber-
tragungsgerdte

Funksystem: Bordfunkapparatur, Sprechfunkanlage, Ton-
bandgeréat

Stromversorgungsanlage: chemische Batterien.

Die Raumschiffkabine von Wostok 1 ist sehr geréumig. Sie
enthdlt auBer dem Katapultsitz des Kosmonauten alle Ge-
rate, die die Lebensfunktionen des Raumfahrers sichern, das
Handsteuerungs- und Kontrollsystem, die optische Orientie-
rungsanlage, die Bedienanlage fiir die Funkgeréte und an-
dere.

Die Kabinenwdnde sind mit einer wérmeisolierenden Schicht
iberzogen. Drei Bullaugen mit hitzeresistenten Scheiben aus
organischem Glas erméglichen dem Kosmonauten eine gute
Sicht nach auBen; sie kénnen durch Jalousien abgedeckt wer-
den. Zwei Luken mit absprengbaren Deckeln sichern in jedem
Falle ein schnelles Verlassen des Raumschiffs — sowohl wéh-
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rend des Abstiegs als auch am Boden, ganz gleich, in welcher
Lage die Kabine auch immer landen mag.

Die Druckhalte- und Klimaanlage sorgt automatisch fiir die
Einhaltung der vorgegebenen Werte fiir Luftzusammenset-
zung, Luftdruck, Lufttemperatur und Luftfeuchtigkeit. Die
Temperatur wurde zwischen 15 und 22 °C gehalten, die
Luftfeuchtigkeit zwischen 30 und 70 Prozent. Die Anlage
sorgte ferner dafiir, daB der CO:2-Gehalt nicht iiber 1 Prozent
anstieg; die Regenerierung der Luft erfolgte durch hochaktive
chemische Verbindungen.

Sémtliche Anlagen hétten erforderlichenfalls etwa 10 Tage
funktionsféhig bleiben kdnnen. Fiir diesen Zeitraum hatte
der Kosmonaut auch Nahrungsmittelvorréte in der Kabine
und in seinem Sitz. Wéhrend des Fluges trug Gagarin einen
Raumanzug, der selbst bei raschem Druckabfall in der Kabine
sein Leben und seine Arbeitsféhigkeit sicherte.

Nachdem das Flugprogramm erfiillt war, wurde das Raum-
schiff mit Hilfe des automatischen Orientierungssystems in
die zur Ziindung des Bremstriebwerkes erforderliche Lage
gedreht. Diese Orientierung erfolgte durch optische, elek-
tronische und gyroskopische Sensoren, deren Signale im
Elektronikblock des Orientierungssystems in Impulse umge-
wandelt wurden und die die Lenk- und Steuerorgane be-
tatigten.

Nach der Orientierung schaltete sich das Bremstriebwerk
automatisch ein, und das Raumschiff gelangte auf die vor-
gesehene Riickkehrbahn. Hier wurde das Bremstriebwerk ab-
getrennt, und in etwa 4 km Héhe &ffnete sich tiber der Kabine
ein groBer Fallschirm, an dem sie langsam zur Erde sank
und mit etwa 5 m/s aufsetzte.

Gagarin hétte bei Versagen des automatischen Orientie-
rungs- und Landesystems das Raumschiff selbst stabilisieren
und die Bremsraketen ziinden kénnen. Sogar der Ausfall des
Bremstriebwerkes hétte keine unmittelbare Gefahr bedeutet;
das Raumschiff héatte die Erde dann noch 24 bis 36 Stunden
umkreist und wére dann infolge der tiefen Lage des Peri-
gdums in den dichteren Schichten der Atmosphére langsam
abgebremst worden.

Alle Systeme funktionierten jedoch einwandfrei, und der erste
Kosmonaut der Welt landete programmgemé&B nach 108 Mi-
nuten Flugzeit, von der etwa 30 Minuten auf den Landevor-
gang entfielen, wohlbehalten am vorgesehenen Ort.
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WOSTOK 2 (UdSSR)

Am 6. August 1961 stieB der zweite Mensch in den Weltraum
vor. Um 9h00™ Moskauer Zeit (7h00m MEZ) startete vom Kos-
modrom Baikonur das Weltraumschiff Wostok 2 mit dem
sechsundzwanzigjéhrigen Major German Stepanowitsch
Titow.

Im Gegensatz zum Raumflug Juri Gagarins sah das Flugpro-
gramm German Titows vor, die Erde siebzehnmal zu umkrei-
sen, Dementsprechend war auch das Arbeitsprogramm des
Kosmonauten umfangreicher. Major Titow hatte das Arbeiten
der Bordapparatur zu beobachten, die Handsteuerung zwei-
mal zu erproben, die Erde, den Mond und die Sterne durch
die Fenster der Kabine zu beobachten, Filmaufnahmen von
der Erdoberfléche zu machen und neben der stédndigen Funk-
verbindung mit den Bodenstationen beim Uberfliegen des
sowjetischen Territoriums zweimal stiindlich Kurzwellenfunk-
verbindung mit der Erde aufzunehmen.
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Hauptziel des Fluges war es, Klarheit dariiber zu erlangen,
ob sich ein léngerer Aufenthalt im Kosmos im biologischen
Sinne schadlich auf den Menschen auswirkt, besonders aber,
ob und wie ein Kosmonaut die Schwerelosigkeit iber einen
lédngeren Zeitraum ertragt.

Der Raumflug Gagarins hatte gezeigt, daB dieser Zustand
{iber rund eineinhalb Stunden ohne kérperliche Schéden aus-
gehalten werden kann und das Wohlbefinden und die Ar-
beitsféhigkeit des Kosmonauten nicht beeintréchtigt. Beim
Flug Titows wurde nun dieser Zeitraum auf mehr als einen
Tag ausgedehnt. Dabei muBten das kérperliche Befinden des
Raumfahrers, seine Arbeitsféhigkeit, der Ablauf der wich-
tigsten Kérperfunktionen und die Mdglichkeiten der Nah-
rungsaufnahme und der Verdauung untersucht werden.
Dazu dienten die Fernsehanlage, mit der der Raumfahrer
sténdig beobachtet werden konnte, die an seinem Kérper
angebrachten MeBelemente, die Sprechfunkanlage und die
Ergebnisse bestimmter Testaufgaben, die Titow auszufiihren
hatte.

Bei diesem Flug kam ein weiteres erschwerendes Moment
hinzu: Da sich der Kosmonaut mehr als 24 Stunden im Welt-
raum befand, muBte er selbstverstdndlich auch eine be-
stimmte Zeit schlafen, Der normale Rhythmus von Tag und
Nacht, wie wir ihn auf der Erde kennen, ist bei einem Raum-
flug auf der Satellitenbahn nicht gegeben. Titow befand sich
bei seinem Flug wéhrend jeder Erdumkreisung etwa 37 Minu-
ten im Erdschatten — es herrschte also ,Nacht”. Wéhrend der
restlichen 51 Umlaufminuten wurde Wostok 2 von der Sonne
beleuchtet; fiir Titow war es dann ,Tag". Trotz dieses unge-
wohnten Rhythmus’ muBte der Raumflieger aber eine ge-
wisse Zeit tief und fest schlafen.

Noch in anderer Hinsicht waren die psychischen und phy-
sischen Belastungen gréBer als beim ersten Raumflug: Titow
war mehr :als 24 Stunden véllig allein in seiner Kabine,
und es herrschte in den Pausen zwischen den Sprechfunkver-
bindungen absolute Stille. Die Wirkung dieses in erster Linie
psychologischen Moments, das bei ldnger dauernden Raum-
fligen eine wesentliche Rolle spielen diirfte, muBte ebenfalls
experimentell untersucht werden. Zwar war der ldngere
Aufenthalt im schalltoten Raum wéhrend der Vorbereitung
am Boden simuliert worden, doch genaue Aufschliisse konnte
erst die Praxis liefern.

Die Auswertung des Fluges bestdtigte, daB diese Versuche
voll gegliickt sind. Das kérperliche Befinden des Kosmonau-
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So sah German Titow die Erdoberfliéiche aus 200 km Hhe

ten war wdhrend des gesamten Fluges normal. Auch die
Schwankungen seiner Kérperfunktionen, wie Herz-, Atem-
tatigkeit usw., lagen innerhalb normaler Grenzen. Nah-
rungsaufnahme und Verdauung brachten keine Komplika-
tionen. Schwierigkeiten hatte Titow allerdings beim Einschla-
fen; der Schlaf selbst war tief und ruhig, und schlieBlich
wachte der Raumfahrer sogar 37 Minuten spdéter auf, als im
Programm vorgesehen war (siehe Bild auf Seite 192).

German Titow bestétigte, daB er wihrend des gesamten Flu-
ges unvermindert arbeitsféhig gewesen sei. Lediglich der
Zustand der Schwerelosigkeit hatte anfangs ein unangeneh-
mes Gefiihl ausgelést, das jedoch nach dem Schlaf ver-
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schwunden war. Dieses Unwohlsein ist auf eine Verdnderung
im Vestibularorgan seines Mittelohrs zuriickzufiihren.

Auf der Pressekonferenz nach dem Flug erklérte Titow: ,Ich
fiihle mich ausgezeichnet, ich habe keinerlei Veréinderungen
in meinem Organismus verspiirt, filhle auch jetzt keine, und
auch die Arzte haben nichts Derartiges festgestellt.”
Nachstehend die wichtigsten Daten des Fluges German Ti-
tows mit dem Raumschiff Wostok 2 (Uhrzeiten in MEZ):

6. August 1961

7h00™: Start vom Kosmodrom Baikonur

8"00™: German Titow libernimmt zum erstenmal die Hand-
steuerung

8h28m: Beginn der zweiten Erdumkreisung. Der Kosmonaut
macht die ersten Filmaufnahmen von der Erde und meldet
anschlieBend Nikita Sergejewitsch Chruschtschow: ,Der Flug
des sowjetischen Raumschiffs Wostok 2 verl&uft erfolgreich;
séimtliche Systeme des Raumschiffs arbeiten normal; mein
Befinden ist gut.”

oh30m: Zweites Gesprdch mit N. S. Chruschtschow

oh48m: Ende der zweiten Erdumkreisung |

10h20m: Major Titow sendet eine GruBbotschaft an das Zen-
tralkomitee der KPdSU, an die Sowjetregierung und an das
Sowjetvolk

11h30™: Funkspruch Titows an die Bodenstation: ,Ich habe
zu Mittag gegessen; mein Befinden ist ausgezeichnet.” Der
Mahlzeit folgen nach einer einstiindigen Ruhepause gym-
nastische Ubungen. Danach iibernimmt Titow zum zweiten-
mal die Handsteuerung von Wostok 2

13h07m: Meldung an die Bodenstationen: ,An Bord alles in
Ordnung; Befinden ausgezeichnet.”

14h31m: Titow meldet auf Befragen erneut: ,Befinden aus-
gezeichnet; an Bord alles in Ordnung.”

14h48m: Meldung des Kosmonauten: ,Alles in Ordnung; Ka-
binendruck konstant, Luftfeuchtigkeit 70 Prozent, Temperatur
20 Grad.” Der Puls Titows betrégt nach telemetrischen Mes-
sungen zu dieser Zeit 80 bis 100 Schlége je Minute, die Atem-
frequenz zwischen 20 und 28

14h55m: Juri Gagarin sendet German Titow einen Funk-
spruch: ,Ich bin mit ganzem Herzen bei dir. Auf baldiges
Wiedersehen!”

15h42m: Titow nimmt die Abendmahlzeit ein und steuert an-
schlieBend das Raumschiff zeitweilig selbst

16M15m: Wostok 2 befindet sich iiber Moskau. Titow funkt
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zur Bodenstation: ,Ich gehe jetzt schlafen. Ich bitte, den lie-
ben Moskauern eine ruhige Nacht zu wiinschen!”

16h30m: Beginn der vorgesehenen Ruhedes Kosmonautenbis
24h00™. Die aktive Funkverbindung mit dem Raumfahrer wird
voriibergehend abgeschaltet

21h45™: Vollendung der zehnten Erdumkreisung

7. August 1961

0h37m: German Titow erwacht und nimmt sein Arbeitspro-
gramm wieder auf

3h45m: Der Kosmonaut nimmt sein Friihstiick ein

4h00™: Beginn der fiinfzehnten Erdumkreisung

6h20™: Vollendung der sechzehnten Erdumrundung. Wostok
2 hat fast 655 000 km zuriickgelegt

8h18m: Landung im vorgesehenen Gebiet bei Krasny Kut,
Gebiet Saratow

Das Raumschiff Wostok 2 hat den gleichen prinzipiellen Auf-
bau wie Wostok 1, ist aber nach den Erfahrungen, die beim
Flug Gagarins gesammelt worden sind, und entsprechend
der erweiterten Aufgabenstellung vervollkommnet worden.
So hatte der Kosmonaut beispielsweise die Méglichkeit, zur
Handsteuerung iiberzugehen, wie das auch im Flugpro-
gramm vorgesehen war. Dabei handelte es sich um die Aus-
richtung des Raumschiffs um seine Achsen und die Stabilisie-
rung in einer bestimmten Lage.

Die Sprechfunkverbindung wurde auf den Frequenzen 15,765,
20,006 und 143,625 MHz abgewickelt. Ferner befand sich an
Bord von Wostok 2 der Sender ,Signal” mit der Frequenz
19,995 MHz, der automatisch Signale ausstrahlte. In diesen
waren MeBwerte iiber die Kérperfunktionen des Kosmonau-
ten enthalten, Informationen iber das Funktionieren der
Anlagen, die fiir die Aufrechterhaltung normaler Lebensbe-
dingungen in der Kabine sorgten, Daten iiber Luftzusammen-
setzung, Luftdruck, Lufttemperatur, Luftfeuchtigkeit u. a.
Auch Titow befand sich in halbliegender Stellung in seinem
Konturensessel, der als Schleudersitz ausgebildet war (siehe
Bild auf Seite 197). Der Sessel enthielt neben dem Katapul-
tiermechanismus und dem Fallschirmsystem ein Schlauchboot
fiir eine unvorhergesehene Landung auf dem Wasser, Fer-
ner befanden sich im Schleudersitz Sprechfunk-Sende- und
-Empfangseinrichtungen sowie ein geniigend groBer Sauer-
stoffvorrat und Lebensmittelnotrationen,

Titow trug bei seinem Flug einen Raumanzug, dessen Wérme-
isolierung und hermetischer AbschluB einen zwélfstiindigen
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Der Schleudersitz des Kosmonauten

Aufenthalt in eiskaltem Wasser erméglichten, ohne daB un-
angenehme physische Empfindungen entstanden wéren.
Ebenso wie Gagarin hétte auch Titow beim Auftreten irgend-
welcher Schwierigkeiten das Raumschiff zu jedem gewiinsch-
ten Zeitpunkt selbst zur Erdoberfléche zurlickfiihren kdnnen.
Die Landung konnte sowohl im Normalfall als auch bei Ge-
fahr automatisch oder von Hand ausgefiihrt werden. Bei
diesem Flug erfolgte sie automatisch (siehe Bild auf Seite
198). In etwa 7 km Héhe katapultierte sich German Titow aus
der Kabine und landete unweit des Raumschiffs.

DaB die Landung von Wostok 2 in unmittelbarer Néhe des
Landungsortes von Wostok 1 lag, macht deutlich, mit welch
hoher Prézision die vorgesehenen Bahnparameter eingehal-
ten wurden.

Das Flugprogramm German Titows mit dem Raumschiff Wo-
stok 2 wurde voll erfiillt. Die Ergebnisse lieferten den prak-
tischen Beweis, daB der ldngere Aufenthalt eines Menschen
im Kosmos keine Schdden im Organismus hinterl&Bt und
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daB auch lang anhaltende Schwerelosigkeit das Wohlbefin-
den und die Arbeitsféhigkeit des Kosmonauten nicht beein-
tréchtigt, Diese Erkenntnis erlaubte die Planung noch ldnge-
rer kosmischer Fliige, die mit dem Start von Wostok 3 und
Wostok 4 verwirklicht wurden.

Die wichtigsten Angaben iiber WOSTOK 2 (1961 Tau):

Gestartet am 6. 8. 1961, 7h00m MEZ, mit Kosmonaut German Stepano-
witsch Titow vom Kosmodrom Baikonur — Form und Abmessungen
wie Wostok 1; Masse 4731 kg — Bahndaten: Bahnneigung 64°,93;
Perigdum 183 km, Apog&um 244 km; Umlaufzeit 88m,46 — 17 Erd-
umkreisungen; Flugdauer 25h18m; Flugstrecke 703143 km. Gelandet
am 7. 8. 1961, 8h18m MEZ
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PROJEKT MERCURY (USA)

Unter der Bezeichnung ProjektMercury lief das amerikanische
Programm ,Der Mensch im Weltraum®. Ziel des Unterneh-
mens waren die Entwicklung eines Raumflugkérpers, der
einen Astronauten in den Weltraum tragen und seine sichere
Riickkehr erméglichen konnte, und das Sammeln von Erfah-
rungswerten Ulber die Féhigkeit des Menschen, ldngere Zeit
im Zustand der Schwerelosigkeit zu verweilen und dabei, wie
sich der amerikanische Astronaut Alan B. Shepard aus-
driickte, ,lberlegt zu handeln, ja sogar zu arbeiten”.

Nach dem von der NASA versffentlichten Programm sollte mit
einer Atlas-Trégerrakete eine bemannte Raumkapsel auf
eine kreisdhnliche Bahn zwischen 150 und 240 km Héhe ge-
bracht werden, 24 Stunden lang auf der Satellitenbahn krei-
sen und schlieBlich zuriickkehren.

Die einzelnen Etappen des Projekts Mercury lassen sich wie
folgt einteilen:

1. Tests der Raumkapsel am Boden und im ballistischen Flug
mit Feststoffraketen vom Typ Little Joe;

2. ballistische Fliige mit einstufigen Redstone-Raketen — zu-
ndachst unbemannt, spater mit Affen an Bord und schlieBlich
mit einem Astronauten;

3. Fliige auf ballistischen und Satellitenbahnen mit Einstufen-
raketen Atlas in der gleichen Reihenfolge.
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Die Tréigerraketen
des Mercury-Projekts:
Little Joe, Redstone, Atlas D

Die Mercury-Kapsel (siehe Bild unten) wurde von der
McDonnell Aircraft Corporation im Auftrag der NASA ent-
wickelt und gebaut. Sie hat glockenférmige Gestalt. |hr Basis-
durchmesser betrégt 1,83 m, ihre Héhe 2,90 m. Auf dem
oberen Teil ist der sogenannte Rettungsturm montiert, eine
Gitterkonstruktion von 4,50 m Hohe, an deren Spitze drei
kleine Rettungsraketen angebracht sind. Diese sollen die
Kapsel im Gefahrenfall seitlich von der Tréagerrakete weg-
ziehen. Die Leermasse der Kapsel betrégt etwa 900 kg.

Der Aufbau der Mercury-Kapsel geht aus dem Réntgen-
schnitt auf Seite 202 hervor. Auf Grund der geringen Nutz-
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Die Mercury-Kapsel mit dem Rettungsturm

lastkapazitat der Tragerraketen waren die Konstrukteure ge-
zwungen, buchstdblich mit jedem Gramm Masse und jedem
Kubikzentimeter Raum zu rechnen, damit sie wenigstens die
wichtigsten Gerdte und Bedienanlagen unterbrachten, die
fiir den geplanten Flug notwendig waren. Die Zeichnung ver-
anschaulicht deutlich, wie der Astronaut in seiner engen Ka-
bine zwischen Instrumenten und Geréten eingepfercht ist.

Der Flug der Mercury-Kapsel geht folgendermaBen von-
statten: Bei BrennschluB der Trégerrakete (2,5 Minuten nach
dem Start) wird der Rettungsturm abgeworfen; kurz darauf
erfolgt die Abtrennung von der Rakete. Nachdem die Auf-
wartsgeschwindigkeit auf 5 m/s reduziert worden ist, dreht
sich die Kapsel, so daB ihre Basis in Flugrichtung zeigt. In
dieser Lage fliegt sie auf ihrer Bahn, Der Abstieg wird durch
das Ziinden der Bremsraketen eingeleitet, die nach dem Aus-
brennen abgeworfen werden. Nach dem Wiedereintritt in die
dichteren Luftschichten &ffnet sich in etwa 8 km Héhe der
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Die Mercury-Kapsel im Réntgenschnitt. 1 — Kamera, 2 — druckdichte Kabine,
3 - R 4 - dii: 5 - » 6 — Antenne,
7- 8 —F 9 ~ Hori: 10 — Blif

" - i hiélter, 12 — i 13 — Periskop, 14 — Fenster,
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Ballistische Flugbahn von Mercury-Redstone 3 und 4. 1 — BrennschluB, Abwurf
des 2= von der 3 - der
Aufwiirtsgeschwindigkeit auf 5 m/s, 4 — Drehung der Kapsel, 5 ~ Kapsel stellt sich
mit der L& chse auf 14,5° zur che ein, 6 — Beginn der Schwerelosig-
keit, 7 — weitere Schrigstellung der Kapsel auf 34°, 8 — Ziindung der Brems-
raketen, 9 — Ende der Schwerelosigkeit, 10 — Abwurf des Bremstriebwerkes, 11 —
Lingsachse der Kapsel stellt sich auf 40° zur che ein, 12 — Ei

der Rotationsbewegungen, 13 — Offnen des Hilfsfallschirms, 14 — Offnen des
Hauptfallschirms \

Hilfs- und in etwa 3 km Héhe der Hauptfallschirm, an dem
die Kapsel zur Erde sinkt. Da die amerikanische Raumfahrt-
technik das Problem der weichen Landung auf dem Festland
noch nicht gelést hat, war man gezwungen, die Mercury-
Kapseln auf dem Wasser niedergehen zu lassen, Damit der
bei der hohen Sinkgeschwindigkeit von etwa 9 m/s auBer-
ordentlich harte LandestoB etwas abgeschwéicht wird, wird
nach dem Offnen des Hauptfallschirms durch den Abwurf des
Hitzeschutzschildes ein gummierter Glasfibersack freigelegt,
der sich automatisch mit Luft fiillt. Bis zum Eintreffen der
Bergungsmannschaften hdlt sich die Kapsel schwimmféhig.
Auch auf Grund der durch die geringe Nutzmasse bedingten
kurzen Betriebsdauer (maximal 31 bis 35 Stunden) war dem
praktischen Wert der Mercury-Kapsel von vornherein eine
Grenze gesetzt. Das Programm war, wie die Praxis bewiesen
hat, von Anfang an zur Zweitrangigkeit verurteilt.

Die erste Etappe in der Erprobung derMercury-Kapseln waren
die sogenannten Little-Joe-Tests. Zu diesem Zweck war von
den Konzernen North American Aircraft Corp. und McDon-
nell Aircraft Corp. eine Feststoffrakete entwickelt worden, die
aus je 4 gebiindelten Castor- und Recruit-Raketen bestand.
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lhre Startmasse betrug 18,1 t, ihr Startschub etwa 50 Mp.
Bei diesen Tests sollten besonders das Riickkehr- und das
Rettungssystem der Raumkapseln erprobt werden. Den Little-
Joe-Versuchen war der Start einer Atlas-Rakete mit einer
Kapselattrappe vorausgegangen, der sogenannte Big-Joe-
Test.

Von insgesamt 7 Kapseltests verliefen 4 erfolgreich, einer
brachte einen Teilerfolg, und 2 waren véllige Versager.

Die wichtigsten Angaben iiber alle Kapseltests mit LITTLE-JOE-
Raketen:

LITTLE JOE 1 — gestartet am 4. 10. 1959 in Wallops Island. MiBerfolg
(Kapsel trennte sich nicht, Rakete in 64 km Héhe gesprengt)

LITTLE JOE 2 — gestartet am 4. 11. 1959 in Wallops Island. Kapsel
geborgen

LITTLE JOE 3 — gestartet am 4. 12. 1959 in Wallops Island. Kapsel mit
dem Affen ,Sam" geborgen

LITTLE JOE 4 — gestartet am 21. 1. 1960 in Wallops Island — Flug-
héhe 15 km. Kapsel mit dem Affenweibchen ,Miss Sam" geborgen
LITTLE JOE 5 — gestartet am 8. 11. 1960 in Wallops Island (Kapsel
Nr. 3, unbemannt). MiBerfolg (Kapsel trennte sich nicht von der
Trdgerrakete, mit ihr zusammen im Meer versunken)

LITTLE JOE 5 A — gestartet am 18. 3. 1961 in Wallops Island (Kapsel
Nr. 14, unbemannt). Teilerfolg (keine MeBergebnisse erhalten).
Kapsel geborgen

LITTLE JOE 5 B — gestartet am 28. 4. 1961 in Wallops Island (Kapsel
‘Nr. 14, unbemannt). Wiederholung des Versuchs vom 18. 3. 1961
mit der gleichen Kapsel. Kapsel in 4,2 km Hohe getrennt, wurde ge-
borgen



Alan B. Shepard

Virgil I. Grissom

MERCURY-REDSTONE (USA)

Die ballistischen Fliige mit den modifizierten einstufigen
Kampfraketen vom Typ Redstone bildeten die zweite Phase
des Mercury-Programms. Sie begann mit einem Fehlstart am
21. November 1960, als sich die Raumkapsel vorzeitig von der
Trégerrakete trennte. Die Wiederholung dieses Versuchs
gliickte am 19. Dezember desselben Jahres; die Kapsel flog
217 km hoch und 379 km weit. Auch der ndchste Start am
31. Januar 1961 mit dem Affen ,Ham" als ,Passagier” war im
wesentlichen erfolgreich. Durch ungenaues Arbeiten des
Steuerungssystems verlief jedoch die Riickkehrbahn zu steil,
so daB die Beschleunigung beim Wiedereintritt den Wert von
18 g erreichte. Bei dem tiberaus harten Aufsetzen aufs Was-
ser wurde die Kapsel undicht und wére im Atlantik versun-
ken, hatte man sie nicht relativ schnell gefunden und gebor-
gen.

Am 5. Mai 1961, 15h34m MEZ, erhob sich schlieBlich eine
Redstone-Rakete vom Starttisch in Cape Canaveral, die an
ihrer Spitze die auf den Namen ,Freedom 7* getaufte Mer-
cury-Kapsel mit Alan B. Shepard trug. Nach 2,6 hatte die
Rakete BrennschluB. Die antriebslose Periode dauerte etwa
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5 Minuten, dann erfolgte die Ziindung der Bremsraketen.
Dabei wuchs die negative Beschleunigung innerhalb von 305
auf 11 g. Nach dem Offnen des Fallschirms sank die Kapsel
mit etwa 9 m/s und schlug um 15"49™ in der Né&he der Ber-
muda-Inseln auf der Meeresoberflache auf. Shepard und
seine Kapsel wurden von einem Hubschrauber aufgefischt
und an Bord des Flugzeugtrégers ,Lake Champlain® ge-
bracht. Insgesamt hatte der Flug etwa 15 Minuten ge-
dauert. , .

Am 21, Juli 1961 wurde dieser Flug wiederholt. Mit der Kap-
sel ,Liberty Bell 7 flog der Fliegerhauptmann Virgil |. Grissom
15 Minuten auf einer ballistischen Bahn. Weder Kapsel noch
Flugprogramm unterschieden sich ‘wesentlich vom ersten
Flug, wenn man davon absieht, daB nach amerikanischen
Verlautbarungen ,der Raumpilot weniger durch ein bereits
vorgeschriebenes Aufgabenprogramm beansprucht sein
sollte als Alan B. Shepard®. Der Versuch verlief im wesent-
lichen glatt. Bei der Bergung versank jedoch die Kapsel, nach-
dem sich Grissom mit Miihe und Not aus seiner Kabine hatte
befreien kénnen.

GroBen wissenschaftlichen Nutzen hatten die ballistischen
Fliige der beiden Amerikaner nicht. Die Ergebnisse, die man
bei derartigen Experimenten erzielen kann, erfordern nicht
den Einsatz eines Menschen, Der Grund, weshalb man sich
in den USA zu diesen Fliigen entschlossen hatte, war vor-
wiegend propagandistischer Natur. Sie sollten das durch den
Raumflug Juri Gagarins stark angeschlagene Prestige der
USA wenigstens etwas wieder aufwerten.

Die wichtigsten Angaben iiber alle Starts und Startversuche von
MERCURY-Kapseln mit Redstone-Raketen:

MERCURY MR-1 — Fehlistart am 21. 11. 1960 in Cape Canaveral
(Kapsel Nr. 2, unbemannt). Ballistische Bahn nicht erreicht (Kapsel
trennte sich vorzeitig, konnte jedoch geborgen werden)

MERCURY MR-1 A — gestartet am 19. 12. 1960 in Cape Canaveral
(Wiederholung des Starts vom 21. 11. 1960 mit Kapsel Nr. 2, unbe-
mannt). Ballistische Bahn erreicht (Flughdhe 217 km; Flugweite
379 km). Kapsel geborgen

MERCURY MR-2 — gestartet am 31. 1. 1961 in Cape Canaveral
(Kapsel Nr. 5 mit Affenmdnnchen ,Ham"). Ballistische Bahn erreicht
(Flughéhe 249 km; Flugweite 675 km). Kapsel geborgen

MERCURY MR-3 — gestartet am 5. 5. 1961, 15h34m MEZ, in Cape
Canaveral (Kapsel Nr. 7 ,Freedom 7“) mit Astronaut Alan B.
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Shepard — Masse 1020 kg. Ballistische Bahn erreicht (Flughthe
184 km; Flugweite 483,6 km; Flugdauer 15m). Gelandet am 5. 5.
1961, 15h49m MEZ

MERCURY MR-4 — gestartet am 21. 7. 1961, 13h23m MEZ, in Cape
Canaveral (Kapsel Nr. 11 ,Liberty Bell 7°) mit Astronaut Virgil
I. Grissom — Masse 1020 kg. Ballistische Bahn erreicht (Flughdhe
189,9 km; Flugweite 490,8 km; Flugdauer 15m22s). Gelandet am
21. 7. 1961, 13h39m MEZ. Kapsel versunken



MERCURY-ATLAS 1-5 (USA)

Die Versuchsreihe mit Atlas-Trégerraketen begann ebenfalls
mit einem MiBerfolg: Am 29. Juli 1960 muBten die amerikani-
schen Raumfahrtkandidaten erleben, wie sich vor ihren Augen
eine unbemannte Atlas-Rakete 65 Sekunden nach dem Start
in einen orangeroten Feuerball verwandelte.

Der Versuch konnte erst am 21. Februar des né&chsten Jahres
wiederholt werden. Diesmal gelangte die unbemannte Kap-
sel auf eine ballistische Bahn.

Am 25, April 1961 sollte zum erstenmal eine unbemannte
Kapsel auf eine Erdumlaufbahn gebracht werden. Der Ver-
such miBlang jedoch. 40 Sekunden nach dem Start muBte die
Atlas-Rakete auf Funkkommando vom Boden aus gesprengt
werden, da sie stark vom Kurs abgewichen war.

Der Versuch wurde am 13, September wiederholt. Die dabei
verwendete Kapsel fithrte als Nutzlast eine Apparatur mit,
die die Lebenstdtigkeit eines Menschen nach vorgegebenem
Programm imitierte. Nach einer Erdumkreisung konnte die
Kapsel unbeschadigt aus der See geborgen werden.
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Diesem ersten gelungenen Flug einer Mercury-Kapsel auf
einer Erdumlaufbahn folgte ein Versuch mit tragikomischem
Ausgang. Am 29. November sollte der Schimpanse ,Enos” in
einer Mercury-Kapsel die Erde dreimal umkreisen. Man
stellte jedoch bald fest, daB die Temperaturregulierungs-
anlage nicht einwandfrei funktionierte und auch das Stabili-
sierungssystem unregelmdBig arbeitete. So entschloB man
sich, den Flug nach zwei Erdumkreisungen abzubrechen.
Die Kapsel wurde geborgen. Dabei stellte sich heraus, daB
der Affe einen Nervenschock erlitten hatte. Er war darauf
dressiert worden, wahrend des Fluges auf bestimmte Licht-
signale hin Hebel zu betétigen. Jedesmal, wenn er einen
falschen bediente, sollte er einen leichten elektrischen Schlag
erhalten. Die raffinierte Automatik versagte jedoch, und
4Enos” erhielt gerade immer dann einen Schlag, wenn er
den richtigen Hebel driickte, Und den hatte er, wie die spd-
tere Auswertung der Filmaufnahmen zeigte, immer wieder
bedient!

Obwohl — wie gerade der letzte Flug gezeigt hatte — die
Mercury-Kapsel eine Reihe ernsthafter Mdngel aufwies,
wurde der néchste Start bereits bemannt ausgefiihrt.

Die wichti Angaben iiber alle unb Starts und Start-
versuche von MERCURY -Kapseln mit Atlas-D-Raketen:

MERCURY MA-1 — Fehlstart am 29. 7. 1960 in Cape Canaveral
(Kapsel Nr. 4, unbemannt). Ballistische Bahn nicht erreicht (Rakete
explodierte 655 nach dem Start). Kapsel verloren

MERCURY MA-2 — gestartet am 21. 2. 1961 in Cape Canaveral
(Kapsel Nr. 6, unbemannt). Ballistische Bahn erreicht (Flughéhe
174 km; Flugweite 2295 km). Kapsel geborgen

MERCURY MA-3 — Fehlstart am 25. 4. 1961 in Cupe Canaveral
(Kapsel Nr. 8 mit , Astronautensimulator”). Erdumlaufbahn nicht er-
reicht (Rakete kam vom Kurs ab, muBte 40s nach dem Start gesprengt
werden). Kapsel geborgen

MERCURY MA-4 (1961 Alpha Alpha) — gestartet am 13. 9. 1961 in
Cape Canaveral (Kapsel Nr. 8 mit ,Astronautensimulator"). Wieder-
holung des Versuchs vom 25. 4. 1961 — Masse 1225,8 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 32°,8; Perigéum 158,7 km, Apogé&um 231 km; Umlauf-
zeit 88m,6. Nach einer Erdumkreisung am 13. 9. 1961 gelandet
MERCURY MA-5 (1961 Alpha lota) — gestartet am 29. 11. 1961 in
Cape Canaveral (Kapsel Nr. 9 mit Affenménnchen ,Enos") — Masse
1311 kg — Bahndaten: Bahnneigung 32°,5; Perigéum 161 km, Apo-
gdum 237 km; Umlaufzeit 88m,5. Nach 2 Erdumkreisungen am 29. 11.
1961 gelandet
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MERCURY-ATLAS 6 (USA)

Am 20. Februar 1962, mehr als zehn Monate nach dem Raum-
flug Juri Gagarins mit der rund 4,5 t schweren Wostok 1,
gelang es den USA, die erste bemannte Mercury-Kapsel auf
eine Erdumlaufbahn zu bringen. Der Start war urspriinglich
mit dem fiir amerikanische Raumfahrtversuche typischen Re-
klameaufwand fiir den 20. Dezember 1961 festgesetzt wor-
den, muBte jedoch insgesamt zehnmal aus technischen oder
angeblich wetterbedingten Griinden verschoben werden.
Als der vierzigjahrige Fregattenkapitén John Herschel Glenn
dann am 20. Februar 1962, 15"47™ MEZ, mit seiner Kapsel
JFriendship 7" startete, konnten die amerikanischen Raum-
fahrttechniker die Sicherheit fiir diesen Flug nur zu 80 Pro-
zent garantieren. Der sowjetische Kosmonaut Juri Gagarin
sagte dazu, als er vom Start seines amerikanischen Kollegen
erfuhr: ,Ich bange um ihn, denn die amerikanische Raketen-
technik ist nicht vertrauenerweckend.” Um so hsher ist Glenns
Mut zu bewerten, der ja die wechselvolle Geschichte des
Mercury-Programms kannte und Zeuge von zwei Explosionen
der Atlas-Rakete geworden war.

Der Flug verlief im wesentlichen erfolgreich, ging aber durch-
aus nicht reibungslos vonstatten. Nach dem Erreichen der
Umlaufbahn meldete Glenn, daB er sich ausgezeichnet fiihle
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und einen iiberwéltigenden Ausblick habe. Bald aber traten
die gleichen Fehler im System der Kapsel auf wie bei dem
vorangegangenen Flug des Affen ,Enos”. Zu Beginn der
zweiten Erdumkreisung beganndas Stabilisierungssystem un-
regelméBig zu arbeiten. Die Kapsel drehte sich 20 Sekunden
lang mit je 1° in der Sekunde nach rechts. Dann hérte die
Drehung fiir kurze Zeit auf, begann aber bald wieder von
neuem. Glenn muBte die Handsteuerung benutzen, um das
fehlerhafte Arbeiten auszugleichen. Zeitweise erh&hte sich
die Kabineninnentemperatur auf 42 °C, Trotzdem fiihrte
Glenn die dritte Erdumkreisung noch aus. Beim Wiederein-
tritt gab zwar eine defekte Gefahrensignallampe blinden
Alarm, und die Funkverbindung setzte aus, doch die Landung
selbst verlief glatt. In 6400 m Héhe wurde der Bremsschirm
und in 3000 m Héhe der Sinkfallschirm gedffnet. Die Kapsel
schlug mit 10 m/s nordwestlich von Puerto Rico auf der Was-
seroberflache auf. Da durch das fehlerhafte Arbeiten des
Stabilisierungssystems erhebliche Abweichungen von der vor-
gesehenen Flugbahn aufgetreten waren, hatte sich auch der
vorgesehene Landeplatz verschoben. 24 Schiffe und 60 Flug-
zeuge wurden eingesetzt, die Kapsel zu suchen. Bereits 17
Minuten nach dem Aufsetzen wurde die Kapsel vom Zer-
stérer ,Noa" geborgen. Glenn muBte noch fast 20 Minuten
in seiner engen Kabine bleiben, bis es gelang, sie zu &ff-
nen.

Damit war der erste amerikanische Weltraumflug auf einer
Satellitenbahn beendet.

Die wichtigsten Angaben iiber MERCURY-ATLAS 6 (1962 Gamma):

Gestartet am 20. 2. 1962, 15h47m MEZ, in Cape Canaveral (Kapsel
Nr. 13 ,Friendship 7") mit Astronaut John H. Glenn — Startmasse
1857,3 kg, Umlaufmasse 1317 kg, Landemasse 1090 kg — Bahndaten:
Bahnneigung 32°,54; Perigdum 157 km, Apog&um 256,6 km; Um-
laufzeit 88m,2 — 3 Erdumkreisungen; Flugdauer 4h56m; Flugstrecke
etwa 129000 km. Gelandet am 20. 2. 1962, 20h43m MEZ



MERCURY-ATLAS 7 (USA)

Der zweite Start einer Mercury-Atlas fand am 24, Mai 1962
statt. Mit der Kapsel ,Aurora 7" gelangte der siebenunddrei-
Bigjahrige Korvettenkapitin Malcolm Scott Carpenter auf
eine erdnahe Umlaufbahn. Dieser Flug war praktisch eine
Wiederholung der dreimaligen Erdumkreisung Glenns.
Weder das Flugprogramm noch die Ausriistung der Raum-
kapsel waren merklich verbessert worden, und bei Carpenters
Flug traten die gleichen Schwierigkeiten und Defekte auf:
Die Temperaturregulierungsanlage arbeitete nicht einwand-
frei, die Funkverbindung brach mehrmals ab, und das auto-
matische Steuerungssystem versagte. Mit erheblicher Ab-
weichung vom vorgesehenen Landeort gelangte jedoch auch
Carpenter wieder zur Erde zuriick.

Die wichtigsten Angaben iiber MERCURY-ATLAS 7 (1962 Tau):

Gestartet am 24, 5. 1962, 13h45m MEZ, in Cape Canaveral (qusel
Nr. 18 ,Aurora 7") mit Astronaut Malcolm S. Carpenter — Startmasse
1922,5 kg, Umlaufmasse 1350,7 kg, Landemasse 1123,4 kg — Bahn-
daten: Bahnneigung 32°,54; Perigdum 154,9 km, Apogé&um 253,8 km;
Umlaufzeit 88m,2 — 3 Erdumkrei 3 Flugd 4h56m; Flug-
strecke 122325 km. Gelandet am 24. 5 1962, 18h41m MEZ
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MERCURY-ATLAS 8 (USA)

Am 3, Oktober 1962 startete der dritte amerikanische Raum-
fahrer, Walter M., Schirra, mit der Mercury-Kapsel ,Sigma 7*
zu seinem Flug, der ihn sechsmal um die Erde fiihrte. Haupt-
ziel des Versuchs war die eingehende Uberwachung und
Kontrolle der Sy der Raumkapsel, b ders des in-
zwischen verbesserten Lagesteuerungssystems und seiner
Automatik. Bekanntlich war diese Anlage wéhrend der bis-
herigen Fliige stets ausgefallen. Diesmal arbeitete sie jedoch
zufriedenstellend. Das Temperaturregulierungssystem fiel je-
doch wieder aus, konnte aber von Schirra wéhrend des Flu-
ges repariert werden. Im groBen ganzen verlief der neun-
stiindige Flug ohne Zwischenfélle. Die Kapsel gelangte in
der N&he des vorgesehenen Landeortes zur Wasserober-
flache.

Die wichtigsten Angaben iiber MERCURY-ATLAS 8 (1962 Beta
Delta):

Gestartet am 3. 10. 1962, 13h15m MEZ, in Cape Canaveral (Kapsel
Nr. 16 ,Sigma 7“) mit Astronaut Walter M. Schirra — Startmasse
1963 kg, Umlaufmasse 1375 kg, Land 1108 kg — Bahnd 3
Bahnneigung 32°,55; Perigdum 153 km, Apogé&um 283 km; Umlauf-
zeit 88m,75 — 6 Erdumkreisungen; Flugdauer 9h13m; Flugstrecke
etwa 259000 km. Gelandet am 3. 10. 1962, 22h28m MEZ
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MERCURY-ATLAS 9 (USA)

Nach mehrmaliger Verschiebung startete am 15, Mai 1963
der vierte amerikanische Astronaut, Gordon L. Cooper, mit
der Mercury-Kapsel ,Faith 7“ zum bisher l&dngsten Raumflug
eines Amerikaners. Er dauerte rund 34 Stunden und fiihrte
dreiundzwanzigmal um die Erde. Da das Mercury-System
vorher fiir eine maximale Betriebsdauer von 31 bis 35 Stun-
den ausgelegt war (die Batteriestromversorgung sogar nur fiir
20 Stunden), muBten einschneidende Gewichtseinsparungen
an derKapselvorgenommen werden, damitdererhéhte Bedarf
an Sauerstoff, Absorptionsmitteln, zusétzlichen Batterien, Le-
bensmitteln, Wasserstoffsuperoxid fiir die Lagesteuerungs-
diisen und anderem gedeckt wurde.

Die Aufgaben fiir den Flug waren umfangreicher als bisher.
Im wesentlichen waren zwei Komplexe zu untersuchen:
erstens die Fragen, die mit dem léngeren Aufenthalt eines
Menschen im Raum und der damit verbundenen léngeren
Einwirkung der Schwerelosigkeit zusammenhé&ngen, und
zweitens navigatorische Probleme. Den gréBten Teil des
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Flugprogramms nahmén die physiologischen und psycholo-
gischen Untersuchungen ein. 7

Der Flug selbst verlief im wesentlichen programmgemdB,
wenn auch eine Stérung im automatischen Landesystem auf-
trat. Infolgedessen muBte Cooper die Landung manuell aus-
fiihren, eine Aufgabe, die er glanzend |ste, wie liberhaupt
der Erfolg des gesamten Fluges weniger auf das Mercury-
System als vielmehr auf Coopers Kénnen und seine Kalt-
bliitigkeit zuriickzufiihren ist.

Gordon Coppers Flug war der bisher gréBte Erfolg der ameri-
kanischen Raumfahrt. DaB er trotzdem nicht mit den Fligen
der sowjetischen Kosmonauten verglichen werden kann, liegt
einfach daran, daB die amerikanische Raketen- und Raum-
fahrttechnik weit hinter der sowjetischen zuriickgeblieben ist —
eine Tatsache, an der auch Gordon Coopers Erfolg nichts
&ndert.

Die wichtigsten Angaben iiber MERCURY-ATLAS 9 (1963-15):

Gestartet am 15. 5. 1963, 14h04m MEZ, in Cape Canaveral (Kapsel
»Faith 7") mit Astronaut Gordon L. Cooper — Startmasse 1816 kg,
Umlaufmasse 1362 kg, Landemasse 1117 kg — Bahndaten: Bahn-
neigung 32°,55; Perigdum 161,3 km, Apog&um 266,8 km; Umlaufzeit
88m,74 — 23 Erdumkreisungen; Flugdauer 34h20m; Flugweite etwa
957000 km. Gelandet am 17. 5. 1963, 0h24m MEZ

Coopers Flug war der letzte des Mercury-Programms. Die
Versuche wurden eingestellt, da das System nicht weiterent-
wicklungsfdhig ist und keine léngeren Fliige zul&Bt. Das be-
stdtigt das Urteil General Medaris’, des ehemaligen Leiters
der Fernlenkwaffenabteilung des amerikanischen Heeres, der
einer westlichen Pressemeldung zufolge gesagt haben soll,
daB ,die Mercury-Kapsel nach der Durchfithrung der derzei-
tigen Versuche nur noch Schrottwert besitze und keiner ihrer
Bestandteile fiir weiterentwickelte Systeme verwendbar sei”.
Damit fand das vor vier Jahren verkiindete Mercury-Pro-
gramm 1963 seinen AbschluB.



WOSTOK 3 und WOSTOK 4 (UdSSR)

Am 11. August 1962, 9h30m MEZ, startete vom Kosmodrom Bai-
konur das dritte sowjetische Weltraumschiff, Wostok 3, mit
dem Kosmonauten Andrijan Grigorjewitsch Nikolajew.

24 Stunden spdter, am 12. August 1962, 9h02m MEZ, folgte
Wostok 4 mit Pawel Romanowitsch Popowitsch.

Damit kreisten erstmals zwei bemannte Raumflugkérper ge-
meinsam auf dhnlichen Bahnen um die Erde.

Der Startzeitpunkt und die Programmierung der Steuerungs-
systeme von Wostok 4 wurden so gewdhlt, daB der Abstand
zwischen den Raumschiffen beim Eintritt in die Umlaufbahn
ungeféhr 5 km betragen sollte.

Die Bearbeitung der MeBergebnisse der Bewegungspara-
meter beider Raumschiffe zeigte spdater, daB die geringste
Entfernung zwischen den Raumschiffen nach Eintritt von
Wostok 4 in die Umlaufbahn 6,5 km betrug. Eine so hohe
Prézision bei der Einsteuerung des zweiten Raumschiffs in
die Umlaufbahn zeugt von der Vollkommenheit der sowje-
tischen Trégerraketen und aller Startsysteme.
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Der erste kosmische Gruppenflug

Danach veréinderte sich die Entfernung zwischen Wostok 3
und Wostok 4 infolge der unterschiedlichen Bahnparameter,
auf denen sich die Raumschiffe bewegten, wie folgt:

am Morgen des 13. August, zu Beginn der 33. Umkreisung
von Wostok 3, auf 850 Kilometer,

am Morgen des 14. August, zu Beginn der 49. Umkreisung
von Wostok 3, auf 940 Kilometer,

am Morgen des 15. August, zu Beginn der 64. Umkreisung
von Wostok 3, auf 2850 Kilometer.

Die Apparaturen beider Raumschiffe funktionierten wéhrend
des gesamten Fluges normal.

Beide Kosmonauten erfiillten ihre Aufgaben und hlelten
untereinander und mit den Bodenstationen Funkverbindung.
Das Flugprogramm bestand im wesentlichen aus folgenden
Aufgabenkomplexen:

Erforschung der Méglichkeiten wesentlich ldngerer bemann-
ter Raumfliige;

Untersuchung des Einflusses, den ein ldngerer Raumflug
und die Schwerelosigkeit auf die wichtigsten physiologischen
Funktionen des Menschen ausiiben, besonders das Studium
des téglichen periodischen Ablaufs der physiologischen Pro-
zesse im menschlichen Organismus bei einem solchen Flug;
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Studium der psychologischen Verfassung und der Arbeits-
fahigkeit von Kosmonauten auf verschiedenen Abschnitten
eines Fluges;

Studium des Einflusses gleicher Raumflugbedingungen auf
verschiedene menschliche Organismen;

Uberpriifung der Methoden, nach denen Kosmonauten
ausgewdhlt und fiir léngere Fliige vorbereitet werden;
Uberpriifung der Wostok-Raumschiffe unter den Bedingun-
gen eines mehrtégigen Fluges;

Vervollkommnung der Mittel, ein zweites Raumschiff auf
eine Bahn in unmittelbare Néhe eines vorher gestarteten zu
bringen;

praktische Untersuchung der Méglichkeit, direkte Funkver-
bindung zwischen den beiden Raumschiffen tiber verschie-
dene Entfernungen herzustellen;

Vervollkommnung der auf der Erde befindlichen Steuerungs-
mittel fir mehrere Raumschiffe, die einen Flug auf erdnahen
Umlaufbahnen gleichzeitig ausfithren.

Von all diesen Aufgaben ausgehend, hatte man das Pro-
gramm fiir die Kosmonauten aufgestellt. Nikolajew und
Popowitsch sollten unter anderem folgende Aufgaben lésen:
auf dem Ultrakurzwellenkanal des Funktelefoniesystems mit

D des von Wostok 3 und Wostok 4

N Wostok & (236,7 km)

Wostok 3 (234,5 km)



Stationen, die iber das Territorium der Sowjetunion verteilt
waren, Verbindung aufnehmen; einmal in der Stunde auf
dem Kurzwellenkanal mit der Erde Verbindung aufnehmen
auBer in der Zeit, die fiir die Erholung vorgesehen war; alle
halben Stunden mit dem benachbarten Raumschiff Verbin-
dung aufnehmen, wobei sie sich abwechselnd anrufen sollten;
die Sendungen von der Erde mit Hilfe des Rundfunkemp-
fangers fir Mittel- und Kurzwellenbereich abhéren; regel-
mdBig psychologische, physiologische und Vestibularproben
durchfiihren, medizinische Selbstkontrolle ausiiben (den Puls
und die Atemgeschwindigkeit kontrollieren, die Ertréglichkeit
von Lé&rm, Vibration, Uberbelastung und Schwerelosigkeit
feststellen, Appetit, Arbeitsfahigkeit und Schlaf tiberpriifen);
die Bequemlichkeit der sanitéren und wohnlichen Ausriistun-
gen und der hygienischen Bedingungen in der Kabine (Be-
leuchtung, Reinheit der Luft, Temperatur, Feuchtigkeitsgrad)
bewerten; die Besonderheiten der Nahrungsaufnahme und
die Qualitét der Lebensmittel einschétzen;

mit Hilfe der Handsteuerung das Raumschiff orientieren, um
das benachbarte Raumschiff, die Erdoberflache, die Himmels-
kérper usw. beobachten zu k&nnen; die Bedienbarkeit der
Handsteuerung und deren Wirksamkeit einschétzen;

durch das Bullauge direkt und mit dem Fernglas die Erdober-
flache, den Horizont, insbesondere beim Eintreten in den
Erdschatten und beim Heraustreten, den Mond und die
Sterne beobachten, nach Méglichkeit auch das Nachbarraum-
schiff; durch das Bullauge Filmaufnahmen machen, wobei
den Kosmonauten Motiv und Zeit freigestellt waren; Film-
aufnahmen innerhalb der Kabine mit Hilfe einer speziellen
Filmkamera anfertigen;

bei gutem Befinden sich wihrend der vierten Umkreisung
am ersten Tag und wéhrend der zweiten Umkreisung der
jeweils folgenden Tage von den Gurten, mit denen der Kos-
monaut im Sessel angeschnallt war, I6sen und frei in der
Kabine schweben, jedesmal 50 bis 60 Minuten. Dabei war es
notwendig, die Bequemlichkeit im Zustand des ,freien
Schwebens" einzuschétzen, die Méglichkeit und die Qualitét
der Orientierung im Raum, der Haltung bei entspannten
Muskeln, die Méglichkeiten fiir die Fortbewegung in der Ka-
bine usw.;

die Atmosphére in der Kabine regulieren und die Arbeit der
Bordapparaturen kontrollieren;

wissenschaftliche Experimente durchfiihren;

viermal am Tage Nahrung zu sich nehmen: das erste Friih-
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Pawel Romanowitsch Popowitsch in der Kabine von Wostok 4

stiick zwischen 5 und 6 Uhr morgens (nach Moskauer Zeit),
das zweite Frithstiick zwischen 8 und 9 Uhr morgens, das
Mittagessen zwischen 14 und 15 Uhr und das Abendessen
zwischen 20 und 21 Uhr;

die Ergebnisse der Beobachtungen und den Verlauf des Pro-
gramms ins Bordbuch eintragen und mit Hilfe des Magnet-
tongerdts aufzeichnen.

Bei schlechtem Befinden sollten die Kosmonauten der Flug-
leitung unverziiglich Mitteilung machen,

Von besonderem Interesse war das Verhalten der Kosmonau-
ten, als sie ihre Sessel verlieBen und in der Kabine ,frei her-
umschwammen”, Nikolajew befand sich viermal, insgesamt
3,5 Stunden, auBerhalb seines Gurtsystems und Popowitsch
dreimal, insgesamt 3 Stunden. Wéhrend dieser freien Be-
wegung in der Kabine fiihrten sie Beobachtungen durch,
kontrollierten ihre Fahigkeit, sich in der Kabine zu orientie-
ren, und hielten Funkverbindung aufrecht. Beide fiihlten sich
wohl und verspiirten keine unangenehmen Empfindungen
oder Stérungen. Das ist ein sehr wichtiges Ergebnis dieses
Fluges.

Popowitsch fiihrte ein weiteres interessantes Experiment aus:
Er beobachtete Luftblasen in einem hermetisch abgeschlosse-
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nen Glaskolben, der zu zwei Dritteln mit Wasser gefiillt war.
Normalerweise befand sich die gesamte Luft als groBe Blase
in der Mitte des Kolbens, wahrend das Wasser die Wénde
bedeckte. Wurde das Glas geschiittelt, so zerplatzte die groBe
Blase in viele kleine, die sich nach und nach wieder zu einer
groBen Blase formierten. Popowitsch verspriihte Wasser auch
in der Kabine, Es bewegte sich in Form kleiner Kiigelchen zu
den Kabinenwénden und setzte sich dort fest.

Am Morgen des 15. August war das Flugprogramm erfiillt.
Um 7h24m MEZ wurde die Bremsanlage von Wostok 3 ein-
geschaltet, 6 Minuten spdter die von Wostok 4. Nach dem
Durchfliegen der Zone der Uberbelastung verlieBen die Kos-
monauten ihr Raumschiff in 6500 m Héhe mit dem Schleuder-
sitz und 6ffneten den Fallschirm in geringer Héhe. Die Raum-
schiffe landeten in Kasachstan (48° ndrdlicher Breite).

Durch den Gruppenflug der Raumschiffe Wostok 3 und
Wostok 4 mit den Kosmonauten A. G. Nikolajew und P, R.
Popowitsch wurde umfangreiches Material gewonnen, dar-
unter eine groBe Menge Tonbandaufnahmen, Fotos und
Filme sowie Aufzeichnungen in den Bordbiichern der Kos-
monauten und in den Logbiichern der Bodenstationen, tele-
metrische MeBergebnisse und anderes.

Puls- und von A. G. und P. R. P ch. 1 — 4 Stun-
den vor dem Start, 2 — 5 Minuten vor dem Start, 3 — auf der Aufstiegsbahn, 4 ~
zu Beginn des Flugs auf der Umlaufbahn, 5 — nach 10 Stunden, 6 — nach 25 Stun-
den, 7 — nach 50 Stunden

1304

Nikolajew

1 —=—— — Popowitsch

—_—

104
100] &
w
%1 3
&
8oy £ PULSFREQUENZ
w
=3

@

ATEMFREQENZ 4
/; \

@
S

PULSFREQUENZ — & 3
\




Die technischen Einrichtungen beider Raumschiffe arbeiteten
wahrend des Fluges zuverlassig und stérungsfrei. Diese hohe
Zuverléssigkeit des gesamten technischen Komplexes — der
Trégerraketen, der Raumschiffe, des Vermessungsdienstes, des
Steuerungs- und des Nachrichtendienstes — ist eine wertvolle
Grundlage fiir die weitere Entwicklung und Vervollkomm-
nung der Raketen- und Raumflugtechnik.

Eines der wichtigsten Ergebnisse des Fluges sind die Erfah-
rungen iiber den EinfluB der Schwerelosigkeit bei langerem
Aufenthalt im Raum. Nikolajews und Popowitschs Befinden
war wéahrend des gesamten Fluges ausgezeichnet. Sie blie-
ben voll arbeitsféhig und tberstanden nach mehrtégigem
Flug auch die Uberbelastung auf der Riickkehrbahn. Die
Grafik auf Seite 222 zeigt die Puls- und die Atemfrequenz
beider Kosmonauten wéhrend des Fluges. lhre Arbeitsféhig-
keit und ihr Wohlbefinden waren auch wéhrend der freien
Bewegung in der Raumschiffkabine nicht beeintréchtigt. Da-
mit war bewiesen, daB physisch gesunde und entsprechend
ausgebildete Menschen auch im schwerelosen Zustand leben
und arbeiten kdnnen.

Man kann annehmen, daB wesentlich ladngere bemannte kos-
mische Fliige méglich sind, wie auch der zweite Gruppenflug
gezeigt hat.

Die wichtigsten Angaben iiber den ersten Gruppenflug:

WOSTOK 3 (1962 Alpha My) — gestartet am 11. 8. 1962, 9h30m MEZ,
mit Kosmonaut Andrijan Grigorjewitsch Nikolajew vom Kosmodrom
Baikonur — Form und Abmessungen wie Wostok 1; Masse 4722 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°,98; Perigéum 180,7 km, Apogdum
234,6 km; Umlaufzeit 88m,33 — 64 Erdumkreisungen; Flugdauer
94h22m; Flugstrecke 2639600 km. Gelandet am 15. 8. 1962, 7h52m
MEZ

WOSTOK 4 (1962 Alpha Ny) — gestartet am 12. 8. 1962, 9h02m MEZ,
mit Kosmonaut Pawel Romanowitsch Popowitsch vom Kosmodrom
Baikonur — Form und Abmessungen wie Wostok 1; Masse 4728 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°95 Perigéum 179,8 km, Apogdum
236,7 km; Umlaufzeit 88m,39 — 48 Erdumkreisungen; Flugdauer
70h57m; Flugstrecke 1981050 km. Gelandet am 15. 8. 1962, 7h59m
MEZ



WOSTOK 5 und 6 (UdSSR)

Am 14, Juni 1963, 13h00™ MEZ, wurde in der Sowjetunion das
finfte bemannte Raumschiff auf seine Flugbahn gebracht.
An Bord des Raumschiffs befand sich der Oberstleutnant der
sowjetischen Luftstreitkréfte Valeri Fjodorowitsch Bykowski.
Alle Systeme an Bord des Raumschiffs Wostok 5 arbeiteten
normal und einwandfrei.

Am 16. Juni 1963 wurde in der Sowjetunion das Raumschiff
Wostok 6 auf seine Bahn gebracht, in dem zum erstenmal
eine Frau in den kosmischen Raum flog. Valentina Wladimi-
rowna Tereschkowa war Kosmonautin Nr. 1.
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Auch sie iiberstand den Aufstieg und den Ubergang zur
Schwerelosigkeit gut. Valentina Tereschkowa und Valeri
Bykowski hatten sténdig zweiseitige Funkverbindung mit
Bodenstationen, ihre Bilder wurden von Fernsehkameras zur
Erde libertragen. Beide sowjetischen Raumschiffe standen in
sténdiger Funkverbindung.

Der Flug von Valentina Tereschkowa und Valeri Bykowski
kann keineswegs als eine einfache Wiederholung des Grup-
penfluges der beiden Raumschiffe Wostok 3 und Wostok 4
angesehen werden. Der erste Schritt ‘weiter ist die Tatsache,
daB man bei diesem zweiten Gruppenflug die Einwirkung des
Weltraums bei Frau und Mann gleichzeitig untersuchen

konnte.




Der zweite Schritt weiter besteht in einer ganzen Reihe von
Besonderheiten, iiber die vor allem das Mitglied der Akade-
mie der Wissenschaften der UdSSR Blagonrawow auf der
Pressekonferenz am 25. Juni 1963 in Moskau berichtet hat.
Die Raumschiffe Wostok 5 und Wostok 6 hatten zwar die
gleiche Masse wie ihre Vorgdanger, namlich rund 5 t, doch
waren ihre technischen Einrichtungen nach den Erfahrungen
der ersten vier bemannten Weltraumfliige wesentlich erwei-
tert und vervollkommnet worden. AuBerdem war Wostok 6
besonders fiir den Flug der ersten Kosmonautin eingerich-
tet.

Der Flug konnte griindlicher vorbereitet werden, da man iiber
die Sonnenstrahlung, die Meteoriten im erdnahen Kosmos
sowie iiber den Zustand der diinnen Atmosphéreschichten
in den erdfernen Bahnteilen genau unterrichtet war. Vor dem
Start hatten geophysikalische Raketen den Querschnitt der
durchflogenen Atmosphdre genau festgestellt.

Uber den ersten Gruppenflug hinaus gingen auch das erwei-
terte biologisch-medizinische Forschungsprogramm, die

226



km
- 240

- 220
200
- 180
- 160
- 140
- 120
- 100
- 80
I 60
-4

- 20 WOSTOK 5

M

WOSTOK 6

T

T

1 T ) I - |1 I I [ | 1 | ]

4. Juni

l 15. Juni I 16. Juni I 17. Juni 18. Juni | 19. Juni

i D des von Wostok 5 und Wostok 6

Uberpriifung des Systems, das eine normale Funktion des
menschlichen Organismus gewdhrleistet, und die Erprobung
verbesserter Nachrichten- und Funkverbindungen.

Das letztere zeigte sich besonders in der hohen Qualitét der
auf der Erde empfangenen Fernsehbilder. Das zur Ubertra-
gung erforderliche Frequenzspektrum konnte eingeengt wer-
den, was Stérungen weitgehend ausschaltete. Der Umfang
der von Bord zu Bord und von Bord zur Erde iibertragenen
wissenschaftlichen Informationen war wesentlich gréBer als
bei den vorhergegangenen bemannten Weltraumfliigen. In
diesem Zusammenhang ist es interessant zu wissen, daB es
bei den &uBerst wichtigen Informationen, die wéhrend der
bemannten Raumfliige zur Erde iibermittelt wurden, gelang,
Ubertragungsfehler auf 0,1 bis 0,3 Prozent zu senken.

Die Lautsprecher und die Mikrophone waren in den Kabinen
so verteilt, daB sich die Kosmonauten auch dann mit der
Erde gut verstindigen konnten, wenn sie sich von ihren
Liegesitzen losschnallten und Leibesiibungen ausfiihrten,
Der Kosmonaut Bykowski hat wéhrend seines hundertneun-
zehnstiindigen Fluges zahlreiche Aufnahmen nicht nur von
der Erdoberflache, sondern auch von der Sonne und vom
Mond gemacht. Wenn auch diese Aufnahmen noch nicht so
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sehr wissenschaftlichen Zielen dienten, weil sie gegenwartig
in erster Linie die Arbeits- und die Reaktionsféhigkeit des
Kosmonauten wéhrend des Weltraumfluges beweisen sollen,
so wird der wissenschaftliche Wert solcher Beobachtungen
von Mal zu Mal mehr an Bedeutung gewinnen.

Die sowjetischen Raumschiffe Wostok 3 und Wostok 4 hatten
sich maximal auf rund 6,5 km gendhert. Beim Gruppenflug
von Wostok 5 und Wostok 6 wurde das durch die Annéherung
auf rund 5 km noch tiberboten. Die beiden Raumschiffe um-
flogen in ihrer ersten gemeinsamen Runde den Erdball in
einem Abstand, der sich nur langsam vergréBerte.

Diese groBartige Leistung diirfte ohne den Einsatz von Brems-
beziehungsweise Beschleunigungstriebwerken zur Bahnkor-
rektur, also lediglich durch &uBerst prazise Start-, Lenk- und
Steuerungstechnik der Trégerraketensysteme, kaum noch zu
iberbieten sein. Nach den vorliegenden Berichten ist anzu-
nehmen, daB die maximale Annéherung auf 5 km tatsdchlich
ohne zusdtzliche Mandver erreicht worden ist. Eine noch gré-
Bere Anndherung zweier Raumschiffe durch Manéver liegt
aber bereits heute im Bereich der Méglichkeiten der sowje-
tischen Rendezvoustechnik.

Wostok 6 mit der Kosmonautin Valentina Tereschkowa wurde
auf eine Anfangsbahn gebracht, die der von Wostok 5 fast
glich. Das Perigéum lag bei 181 km, das Apogéum bei 231 km
Abstand von der Erde. Das ist ein erneuter Beweis dafiir, mit
welch groBartiger Prézision die sowjetischen Wissenschaftler
und Techniker die Lenk- und Steuerungstechnik der Tréger-
raketensysteme beherrschen. Das gilt vor allen Dingen auch
fir den vorher genau festgelegten Startzeitpunkt von
Wostok 6. Der Start muBte praktisch auf den Bruchteil einer
Sekunde genau erfolgen, denn nur so konnte das nahe Zu-
sammentreffen der Raumschiffbahnen und der Raumschiffe
selbst sichergestellt werden.

Neu war auch gegeniiber dem Gruppenflug von Wostok 3
und Wostok 4, deren Starttermine nur rund 24 Stunden aus-
einanderlagen, daB Wostok 6 fast 48 Stunden nach Wostok 5
gestartet wurde. Man muB dabei bedenken, daB sich in
Hshen von 200 km die Bahnen der Raumschiffe durch den
EinfluB der Erdatmosphdre und der Erdgravitation schnell
verdndern. Das muBte bei der Festlegung des Starttermins
fir das zweite Raumschiff und bei der Berechnung der Brenn-
schluBgeschwindigkeit genauestens beriicksichtigt werden.
Einerseits gewinnt man durch die gréBere Zeitspanne zwi-
schen den Starts der beiden Raumschiffe mehr Zeit zu einer
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genauen Bahnberechnung, andererseits wird dieser Vorteil
wiederum durch die gréBeren Verdnderungen der Bahn auf-
gehoben.

Die Lésung des Rendezvousproblems ist fiir die Zukunft der
Raumfahrt in zweierlei Hinsicht besonders wichtig. Erstens ist
vorgesehen, groBe bemannte AuBenstationen der Erde zu
schaffen, die als Startbasis fiir interplanetare Raumraketen
und als Forschungslaboratorien im Weltall dienen sollen.
Solche groBen AuBenstationen der Erde kénnen aber nur in
ihren einzelnen Bausektoren durch Trégerraketen auf die
Bahn gebracht werden. Ohne vollsténdige Lésung des Ren-
dezvousproblems ist das nicht méglich.

Zweitens wird auchder StartbemanntergroBerRaumschiffeaus
einer Parkbahn um die Erde erst dann erfolgen kénnen, wenn
die Teile eines groBen Raumschiffs einzeln von Tréigerraketen
auf diese Parkbahn beférdert und dort zusammengekoppelt
worden sind. '

Die wichtigsten Angaben iiber den zweiten Gruppenflug:

WOSTOK 5 (1963-20) — gestartet am 14. 6. 1963, 13h00m MEZ, mit
Kosmonaut Valeri Fjodorowitsch Bykowski vom Kosmodrom Baiko-
nur — Form und Abmessungen &hnlich Wostok 4; Masse 4720 kg —
Bahndaten: Bahnneigung 64°,97; Perigéium 175 km, Apog&um 222 km;
Umlaufzeit 88m,27 — 81 Erdumkreisungen; Flugdauer 119h06m; Flug-
strecke 3325957 km. Gelandet am 19. 6. 1963, 12h06m MEZ
WOSTOK 6 (1963-23) — gestartet am 16. 6. 1963, 10h30m MEZ, mit
Kosmonautin Valentina Wladimirowna Tereschkowa vom Kosmodrom
Baikonur — Form und Abmessungen &hnlich Wostok 4; Masse
4713 kg — Bahndaten: Bahnneigung 65°,00; Perigéum 181 km, Apo-
gdum 231,1 km; Umlaufzeit 88m,34 — 48 Erdumkreisungen; Flug-
dauer 70h50m; Flugstrecke 1970990 km. Gelandet am 19. 6. 1963,
9h20m MEZ



PROJEKT GEMINI (USA)

Am 8. April 1964 wurde von Cape Kennedy die erste unbe-
mannte Zweimann-Raumkapsel mit einer Trégerrakete vom
Typ Titan 2 gestartet. Das Projekt tréigt die offizielle Bezeich-
nung GT-1. Die Kapsel erreichte eine Umlaufbahn mit einem
Perigéium von 156 km, einem Apog&um von 300 km und einem
Neigungswinkel gegen den Erdaquator von 32°56. Eine
Riickfiihrung der Kapsel war bei diesem Experiment nicht vor-
gesehen.

Die Titan 2 ist eine zweistufige Rakete mit einer Gesamtlédnge
von 32,4 m — erste Stufe 21 m, zweite Stufe 5,7 m, Kapsel mit
Gerdteteil 5,7 m —, einen Durchmesser von 3 m und einer Ge-
samtstartmasse von 135 t.

Die Raumkapsel hat @hnlich der Mercurykapsel glocken-
férmige Gestalt mit einem langeren fast walzenférmigen
Vorderteil. lhr Basisdurchmesser betragt 2,3 m, ihr oberer
Durchmesser 0,88 m und ihre Masse 3180 kg.

Die Kapsel besteht aus zwei Baugruppen, einem Riickkehr-
kérper und einem Instrumententeil. Der Riickkehrkérper un-
terteilt sich in eine Rendezvoussektion, eine Riickkehrkon-
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trollsektion, eine Kabinensektion und einen am unteren Teil
angebrachten- Berylliumwérmeschutzschild. In der Kabinen-
sektion sind zwei Konturensessel mit je einem Beobachtungs- .
fenster vorgesehen, die bei diesem Versuch durch Instrumente
ersetzt waren.

Im Instrumententeil sind eine Retroelektronik und Retro-
raketen vorgesehen, die in diesem Falle durch Attrappen er-
setzt waren.

Insgesamt verfiigte die Kapsel iiber 104 Instrumente — 79
Temperaturmesser, 16 Beschleunigungsmesser, 9 Gasdruck-
messer — mit einer Gesamtmasse von 180 kg.

Die MeBwertiibertragungs- und Positionsbestimmungs-
systeme bestanden aus einer C-Band-Bake, einem Eich-
phasenschieber, einem DC-AC-Umformer, 3 C-Band-Anten-
nen, 3 MeBwertsendern und einer UHF-Antenne.

Die Aufgabenstellung fiir diesen unbemannten Teststart be-
stand in folgendem:

Uberpriifung der statischen Stabilitidt der Geminikapsel beim
Start, beim Aufstieg und bei der Trennung von der Tréger-
rakete

Bestimmung der aerodynamischen Erhitzung der Gemini-
kapsel wéhrend des Aufstiegs

Uberpriifung der Leistungsféhigkeit des Titan-2-Trégerrake-
tensystems

Uberpriifung der integralen Funktionstiichtigkeit aller Sy-
steme der Raumflugkapsel

Uberpriifung der Méglichkeit, mit der Titan 2, ihrem Steue-
rungssystem und dem Bodenlenksystem die vorgesehenen
Flugbahnwerte zu erreichen

Uberpriifung der Méglichkeit, das Flugkontrollsystem (Steue-
rungsanlage) vom priméren zum sekund&ren System umzu-
schalten

Uberpriifung des Fehlerentdeckungssystems.

Dieser Start diente auBerdem der Uberpriifung des exakten
Funktionierens des Startsystems, des Bahnverfolgungs- und
Vermessungssystems, des Arbeitens der Funkbake sowie der
Startvorbereitungen und des Startvorganges selbst.

Die wichtigsten Angaben iiber GEMINI-TITAN 1 (1964-18):

Gestartet am 8.4.1964 mit Zweistufenrakete Titan 2 in Cape Kennedy —
Konus mit zylindrischem Vorderteil, Basisdurchmesser 2,3 m, Gesamt-
lange 5,7 m; Gesamtmasse 3180 kg — Bahndaten: Bahnneigung
32°,56; Perigéium 156 km, Apogéum 300 km; Umlaufzeit 89m,05. Le-
bensdauer 4 Tage; vergliiht am 12. 4. 1964
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PROJEKT APOLLO (USA)

Am 28. Mai 1964 starteten die USA ein erstes Modell des
Dreimann-Apollo-Raumfahrzeuges, das eine erste amerika-
nische Mannschaft im Jahre 1969 auf dem Mond landen soll.
Der Start erfolgte mit einer zweistufigen Saturn-1-Rakete.
Das Apollo-Modell, fiir das eine Riickkehr zur Erde nicht vor-
gesehen war, vergliihte am 1. 6. 1964 in den dichteren Schich-
ten der Erdatmosphére.

Das Apollo-Projekt hat in den letzten Jahren seines rund
10jahrigen Bestehens einige wichtige Etappen hinter sich ge-
bracht. Im Dezember vergangenen Jahres konnten bei dem
Hauptauftragnehmer, der North American, die ersten Holz-
attrappen besichtigt werden. Mit dem Start des ersten Modells
am 28. Mai 1964 begannen auch die Versuche mit Modellen
der Fithrungsbaugruppe, die eine maBstabgerechte Nach-
bildung der Kapsel darstellen. Bei diesem ersten Versuch
ging es vor allem auch darum, die von Lockheed entwickelte
Rettungsanlage zu erproben. Bereits Anfang November vori-
gen Jahres erfolgte auf der White Sands Missile Range in
Neumexiko eine Erprobung der Fallschirmanlage und der von
Lockheed entwickelten Rettungsanlage, wobei die Feststoff-
motoren bereits am Boden geziindet wurden, um einen miB-
gliickten Start vorzutéuschen.
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Vorher wurde bereits ein Modell der Fiihrungskapsel von
einem Flugzeug vom Typ C-133 aus einer Héhe von 7600 m
abgeworfen, um das Fallschirmbergungssystem von Northrop
zu erproben. Weitere Flugversuche mit Modellen der Fiih-
rungsbaugruppe und der Rettungsanlage sind fiir das Jahr
1964 geplant.

Die endgiiltige Ausfiihrung des eigentlichen Raumfahrzeuges
an der Spitze der Trégerrakete Saturn 5 besteht aus 3 Haupt-
baugruppen. Jede dieser Gruppen hat eine genau festge-
legte Aufgabe zu erfiillen. Zusammen mit dem Rettungsturm
ist das Fahrzeug 24,4 m hoch.

Die als Befehlszentrale dienende Fiihrungsbaugruppe be-
herbergt neben dem Fiihrungs- und Navigationssystem die
Stromversorgungsanlagen, Gerdte fiir den Nachrichtenaus-
tausch und die Fluglagensteuerung sowie die Regelanlage
fiir Umweltbedingungen und schlieBlich das Fallschirmber-
gungssystem.

An die Fiithrungsbaugruppe schlieBt sich die Antriebsbau-
gruppe an, die einen Raketenmotor von 9980 kp Schub sowie
das Steuerdiisensystem enthdlt.

Mit dem Bau der eigentlichen Mondlandebaugruppe beauf-
tragte die NASA am 14. Januar 1963 die Grumman Aircraft
Corporation.

Die wichtigsten Angaben iiber alle bisher erfolgten Teststarts des
APOLLO-PROJEKTS:

SATURN-APOLLO SA-5 (1964-05) — gestartet am 29. 1. 1964 mit
Zweistufenrakete Saturn | in Cape Kennedy — Zylinder mit Nasen-
konus, Durchmesser 5,64 m, Gesamtldnge einschlieBlich der nicht
abgetrennten Raketen-Endstufe 25,6 m; Gesamtmasse 17110 kg,
Nutzmasse etwa 6500 kg — Bahndaten: Bahnneigung 31°,44; Peri-
g&um 263 km, Apogéum 756 km; Umlaufzeit 94m,8. Kreist noch (Le-
bensdauer etwa 18 Monate)

SATURN-APOLLO SA-6 (1964-25) — gestartet am 28. 5. 1964 mit
Zweistufenrakete Saturn | in Cape Kennedy — Form &hnlich SA-5,
Gesamtldnge mit Raketen-Endstufe 24,4 m; Gesamtmasse 16935 kg,
Nutzmasse 7700 kg —Bahndaten: Bahnneigung 31°78; Perigdum
177 km, Apog&um 231 km; Umlaufzeit 88m,55. Lebensdauer 4 Tage;
vergliiht am 1. 6. 1964
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Kosmische Bilanz 1957-1964

ZahlenméBige Ubersicht tiber alle Starts und Startversuche
kosmischer Trégerraketen und Raumflugkérper: Tabelle aller
Starts und Startversuche mit kiinstlichen Erdsatelliten, Raum-
sonden und Raumschiffen-Raumflugkdrper 1957 bis 1964 in
alphabetischer Reihenfolge - Noch kreisende Raumflugkérper



ZahlenméBige Ubersicht iiber alle in der Zeit vom
4.Oktober 1957 bis zum 31. Mai 1964 erfolgten
Starts und Startversuche von Raumflugkdrpern

ge:
1957 1058 1950 1960 1961 1962 1963 1964° samt

Trdgerraketenstarts L

mit Raumflugkérpern 3 19 23 32 47 84 66 27 301
davon gegliickt 2 8 14 19 35 72 55 25 230
Fehlstarts 111 9 13 12 12 11 2 7

Raumflugkérper, die

dabei auf Bahnen .

gelangen sollten 3 19 23 34 53 95 86 33 346
davon Bahn erreicht 2 8 14 20 39 78 75 31 267
Bahn nicht erreicht 111 9 14 14 17 11 2 79

davon

Erdsatelliten 3 15 17 31 48 8% 82 31 311
davon Bahn erreicht 2 6 10 19 34 68 71 29 239
Bahn nicht erreicht 19 712 14 16 11 2 72

Raumsonden — 4 6 3 3 6 1 2 25
auf Planetenbahn — — 3 1 1 5 1 2 13
auf Satellitenbahn - 2 1 — 2 - — — 5
Bahn nicht erreicht — 2 2 2 - 1 — — 7

Bemannte Raumschiffe — — — — 2 5 3 — 10
davon Bahn erreicht — — — — 2 5 3 — 10
Bahn nicht erreicht _—_—_- = = = = = =

Auf Bahnen gelangte

Objekte insgesamt 5 13 23 49 287 199 168 69 813
Raumflugkérper 2 8 14 20 39 78 75 31 267
Raketenstufen 1T 2 8 11 12 43 32 13 122
Teilobjekte 2 3 1 18 236 78 61 25 424

* 1. 1. bis 31. 5. 1964
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1957 1958 1959 1960 1961 1962 1963 7

Grafische Darstellung der seit 1957 gestarteten Raumflugkdrper. Die dunkel ge-
tdnten Felder geben die Zahl der auf die Bahn gelangten Raumflugkérper an,
die hellen Felder die Zahl der Fehlistarts in den betreffenden Jahren



1957-1959

Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis

4.10.1957 1957 Alpha SPUTNIK 1 4. 1.1958

3.11.1957 1957 Beta SPUTNIK 2 14. 4.1958

6.12.1957 - Fehlstart VANGUARD (1) -

1. 2.1958 1958 Alpha EXPLORER 1

5. 2.1958 Fehlstart VANGUARD (1) -

5. 3.1958 Fehlstart EXPLORER 2 -

17. 3.1958 1958 Beta VANGUARD 1

26. 3.1958 1958 Gamma EXPLORER 3 27. 6.1958
28. 4.1958 Fehlstart VANGUARD () -

15. 5.1958 1958 Delta SPUTNIK 3 6. 4.1960
27. 5.1958 Fehlstart VANGUARD (2) -

26. 6.1958  Fehlstart VANGUARD (2) -

26. 7.1958 1958 Epsilon EXPLORER 4 23.10. 1959
17. 8.1958 Fehlstart PIONEER 0 -

24, 8.1958  Fehlstart EXPLORER (5) =

16. 9.1958  Fehlstart VANGUARD (2) -

26. 9.1958  Fehlstart VANGUARD (2) -
11.10.1958 1958 Eta PIONEER 1 12.10. 1958
22,10.1958  Fehlstart BEACON 1 -

8.11.1958  Fehlstart PIONEER 2 -

6.12.1958 1958 Theta PIONEER 3 7.12.1958
18.12.1958 1958 Zeta SCORE 21. 1.1959

2. 1.1959 1959 My LUNIK 1 unbegrenzt
17. 2.1959 1959 Alpha VANGUARD 2
28. 2.1959 1959 Beta DISCOVERER 1 5. 3.1959

3. 3.1959 1959 Ny PIONEER 4 unbegrenzt
13. 4.1959 1959 Gamma DISCOVERER 2  26. 4.1959
13. 4.1959 Fehlistart VANGUARD (3) -

3. 6.1959  Fehlstart DISCOVERER 3 -

22, 6.1959 Fehlstart VANGUARD (3) -
25. 6.1959 Fehlstart DISCOVERER 4 -
16. 7.1959  Fehlstart EXPLORER (6) -

7. 8.1959 1959 Delta EXPLORER 6 vor Juli 1961
13. 8.1959 1959 Epsilon 1 DISCOVERER 5  28. 9.1959
14. 8.1959 Fehlstart BEACON 2 -

19. 8.1959 1959 Zeta DISCOVERER 6  20.10. 1959
12, 9.1959 1959 Xi LUNIK 2 13. 9.1959
17. 9.1959  Fehlstart TRANSIT 1A -

18. 9.1959 1959 Eta VANGUARD 3

24. 9.1959 Fehlstart PIONEER (5) -

4.10.1959 1959 Theta LUNIK 3 20. 4.1960
13.10.1959 1959 lota EXPLORER 7

7.11.1959 1959 Kappa DISCOVERER 7  26.11.1959
20.11.1959 1959 Lambda DISCOVERER 8 8. 3.1960
26.11.1959  Fehlstart PIONEER (5) -
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1960

Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis
4. 2.1960 Fehlstart DISCOVERER 9 -
19. 2.1960 Fehlstart DISCOVERER 10 -
26. 2.1960 Fehlstart MIDAS 1 -
11. 3.1960 1960 Alpha PIONEER 5 unbegrenzt
23. 3.1960 Fehlstart EXPLORER (8) -
1. 4.1960 1960 Beta TIROS 1
13. 4.1960 1960 Gamma TRANSIT 1B
15. 4.1960 = 1960 Delta DISCOVERER 11 26, 4.1960
13. 5.1960 Fehlstart ECHO 1 -
15. 5.1960 1960 Epsilon RAUMSCHIFF 1 22, 8.1962
24. 5.1960 1960 Zeta MIDAS 2
1960 Eta 1 TRANSIT 2A
2. 6.1960 1960 Eta 2 SR 1
29. 6.1960 Fehlstart DISCOVERER 12 -
10. 8.1960. 1960 Theta DISCOVERER 13  14.11. 1960
12. 8.1960 1960 lota ECHO 1A
18. 8.1960 1960 Kappa DISCOVERER 14 16. 9.1960
18. 8.1960 Fehlstart COURIER 1A -
19. 8.1960 1960 Lambda RAUMSCHIFF 2 20. 8.1960 (L)
13. 9.1960 1960 My DISCOVERER 15 18.10. 1960
25. 9.1960  Fehlstart PIONEER 6 -
4,10.1960 1960 Ny COURIER 1B
11.10.1960  Fehlstart SAMOS 1 -
26.10.1960  Fehlstart DISCOVERER 16 -
3.11.1960 1960 Xi EXPLORER 8
12.11.1960 1960 Omikron DISCOVERER 17  29.12. 1960
23.11.1960 1960 Pi TIROS 2
30.11.1960  Fehlstart I;;Agl oAl -
1.12.1960 1960 Rho RAUMSCHIFF 3 2.12.1960
4.12.1960  Fehlstart EXPLORER (9) -
7.12.1960 1960 Sigma DISCOVERER 18 2. 4.1961
15.12.1960  Fehlstart PIONEER 7 -
20.12.1960 1960 Tau DISCOVERER 19 23. 1.1961
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1961

Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis
31. 1.1961 1961 Alpha SAMOS 2
4. 2.1961 1961 Beta Testsatellit 26. 2.1961
1961 Gamma 1 Tragersatellit f. 25. 2.1961
12, 2.1961 [1961 Gamma 3 VENUS 1 unbegrenzt
16. 2.1961 1961 Delta EXPLORER 9 19. 4.1964
17. 2.1961 1961 Epsilon DISCOVERER 20 28. 7.1962
18. 2.1961 1961 Zeta DISCOVERER 21 20. 4.1962
22. 2.1961 1961E [TRANSIT 3B l
. 2. ta ]I.OFTI 1 130. 3.1961
24, 2.1961 Fehlstart EXPLORER (10) -

9. 3.1961 1961 Theta RAUMSCHIFF 4 9. 3.1961 (L)
25, 3.1961 1961lota RAUMSCHIFF 5 25. 3.1961 (L)
25, 3.1961 1961 Kappa EXPLORER 10 29. 3.1961
30. 3.1961 Fehlstart DISCOVERER 22 -

8. 4.1961 1961 Lambda DISCOVERER 23 16. 4.1962
12. 4.1961 1961 My WOSTOK 1 12. 4.1961 (L)
25. 4.1961 Fehlstart MERCURY-Atlas 3 —

27. 4.1961 1961 Ny EXPLORER 11
24, 5.1961 Fehlstart EXPLORER (12) - -

8. 6.1961 Fehlstart DISCOVERER 24 —

16. 6.1961 1961 Xi DISCOVERER 25 12. 7.1961
[1961 Omikon1 ~ [TRANSIT 4A )

29. 6.1961 INJUN 1
|1961 Omikron 2 |sk 3

30. 6.1961 Fehlstart EXPLORER (13) -

7. 7.1961 1961 Pi DISCOVERER 26  5.12.1961
12. 7.1961 1961 Rho TIROS 3
12. 7.1961 1961 Sigma MIDAS 3
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Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis
21. 7.1961 Fehlstart DISCOVERER 27 -
3. 8.1961 Fehlstart DISCOVERER 28 —
6. 8.1961 1961 Tau WOSTOK 2 7. 8.1961 (L)
16. 8.1961 1961 Ypsilon EXPLORER 12
23. 8.1961 1961 Phi RANGER 1 30. 8.1961
25. 8.1961 1961 Chi EXPLORER 13 28. 8.1961
30. 8.1961 1961 Psi DISCOVERER 29 10. 9.1961
9. 9.1961 Fehlstart SAMOS 3 -
12. 9.1961 1961 Omega DISCOVERER 30 11.12.1961
13. 9.1961 1961 Alpha Alpha MERCURY-
ATLAS 4 13. 9.1961 (L)
17. 9.1961 1961 Alpha Beta DISCOVERER 31 26. 10. 1961
13.10.1961 1961 Alpha GammaDISCOVERER 32 13.11.1961
20.10.1961 1961 Alpha Delta MIDAS 4
23,10.1961  Fehlstart DISCOVERER 33 -
1.11.1961  Fehlstart MERCURY-
SCOUT 1 -
5.11.1961 1961 Alpha Epsilon DISCOVERER 34  7.12. 1961
15.11.1961 1961 Alpha Zeta  DISCOVERER 35  3.12. 1961
[196‘! Alpha Eta1 TRANSIT 4B
15111961 1961 Alpha Eta2  TRAAC 1
18.11.1961 1961 Alpha Theta RANGER 2 20.11. 1961
22.11.1961  Fehlstart ANONYMUS -
29.11.1961 1961 Alpha lota MERCURY-
ATLAS 5 29.11.1961 (L)
l196‘|
13, 453995 1A;§:m Kappa 1 DISCOVERER 36 8. 3.1962
Alpha Kappa 2 OSCAR 1 31. 1.1962
22,12.1961 1961 "
Alpha Lambda ANONYMUS 1 15. 8.1962
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1962

Start- astronomische Name des Lebensdauer

datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis

13. 1.1962 Fehlstart DISCOVERER 37 -

24, 1.1962 Fehlstart COMPOSITE 1 -

26. 1.1962 1962 Alpha RANGER 3 unbegrenzt
8. 2.1962 '1962 Beta ' TIROS 4

20. 2.1962 1962 Gamma MERCURY MA-6 20. 2.1962 (L)

21. 2.1962 1962 Delta ANONYMUS 2 8. 3.1962

27. 2.1962 1962 Epsilon DISCOVERER 38 20. 3.1962
7. 3.1962 1962 Zeta 0SO 1
7. 3.1962 1962 Eta ANONYMUS 3 Marz 1963

16. 3.1962 1962 Theta KOSMOS 1 25. 5.1962
6. 4.1962 1962 lota KOSMOS 2 20. 8.1963
9. 4.1962 1962 Kappa ANONYMUS 4

12. 4.1962 Fehlstart ANONYMUS -

17. 4.1962 1962 Lambda ANONYMUS 5 28. 5.1962

23. 4.1962 1962 My RANGER 4 26. 4.1962

24, 4.1962 1962 Ny KOSMOS 3 17.10. 1962

26, 4.1962  Fehlstart ANONYMUS -

26, 4.1962 1962 Xi KOSMOS 4 29. 4.1962 (L)

26. 4.1962 1962 Omikron ARIEL 1

26. 4.1962 1962 Pi ANONYMUS 6 28. 4.1962

28. 4.1962 1962 Rho ANONYMUS 7 26. 5.1962
8. 5.1962 Fehlstart CENTAUR 1 -

10. 5.1962 Fehlstart ANNA 1 -

15. 5.1962 1962 Sigma ANONYMUS 8 26.11.1963

23, 5.1962 Fehlstart ANONYMUS -

24, 5.1962 1962 Tau MERCURY MA-7 24. 5.1962 (L)

28. 5.1962 1962 Ypsilon KOSMOS 5 2. 5.1963

30. 5.1962 1962 Phi ANONYMUS 9 11. 6.1962

j1962 Chi1 ANONYMUS 10 28. 6.1962

2. 61962 Y1962 Chi2 OSCAR 2 21, 6.1962

17. 6.1962 1962 Psi ANONYMUS 11 18. 6.1962

18. 6.1962 1962 Omega ANONYMUS 12 30.10. 1963

19. 6.1962 1962 Alpha Alpha TIROS 5

23, 6.1962 1962 Alpha Beta ANONYMUS 13 7. 7.1962

28. 6.1962 Alpha Gamma ANONYMUS 14 13. 9.1962

30. 6.1962 1962 Alpha Delta KOSMOS 6 8. 7.1962

10. 7.1962  Alpha Epsilon TELSTAR 1

18. 7.1962 1962 AlphaZeta ANONYMUS 15 27. 7.1962

21. 7.1962 1962 Alpha Eta ANONYMUS 16 14. 8.1962

22. 7.1962 Fehlstart MARINER 1 -

28. 7.1962 1962 Alpha Theta ANONYMUS 17 24, 8.1962

28. 7.1962 1962 Alpha lota KOSMOS 7 1. 8.1962
2. 8.1962 AlphaKappa ANONYMUS 18 26. 8.1962
5. 8.1962 Alpha Lambda ANONYMUS 19 6. 8.1962

11. 8.1962 1962 Alpha My WOSTOK 3 15. 8.1962 (L)
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Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis
12. 8.1962 1962 Alpha Ny WOSTOK 4 15. 8.1962 (L)
18. 8.1962 1962 Alpha Xi KOSMOS 8 17. 8.1963
23. 8.1962 Alpha Omikron ANONYMUS 20
25. 8.1962 1962 Alpha Pi unbekannt 28. 8.1962
27. 8.1962 1962 Alpha Rho  MARINER 2 unbegrenzt
29. 8.1962 1962 Alpha Sigma ANONYMUS 21 10. 9.1962
1. 9.1962 1962 Alpha Tau unbekannt 6. 9.1962
1. 9.1962  Alpha Ypsilon ANONYMUS 22  Anfang 19642
12. 9.1962 1962 Alpha Phi unbekannt 14, 9.1962
17. 9.1962 1962 Alpha Chi {;\':ISO:\IYMUS B }19. 11,1962
18. 9.1962 1962 Alpha Psi TIROS 6
27. 9.1962 Alpha Omega KOSMOS 9 1.10. 1962
29. 9.1962 1962 Beta Alpha  ALOUETTE 1
29. 9.1962 1962 Beta Beta ANONYMUS 24 13.10. 1962
2.10.1962 1962 Beta Gamma EXPLORER 14
3.10.1962 1962 Beta Delta ~ MERCURY MA-8  3.10.1962 (L)
9.10.1962 1962 Beta Epsilon ANONYMUS 25  16. 11. 1962
17.10.1962 1962 Beta Zeta KOSMOS 10 21.10. 1962
18.10.1962 1962 Beta Eta RANGER 5 unbegrenzt
20.10.1962 1962 Beta Theta KOSMOS 11 18. 5.1964
24.10.1962 1962 Beta lota unbekannt 29.10. 1962
26.10.1962 1962 Beta Kappa ANONYMUS 26
28.10.1962 1962 Beta Lambda EXPLORER 15
31.10.1962 1962 Beta My ANNA 1B
1962 Beta Ny 1 MARS 1 unbegrenzt
1.11. 1962 & i
11962 Beta Ny 2 Trégersatellit 2.11. 1962
4.11.1962 1962 Beta Xi unbekannt 6.11.1962
5.11.1962 1962 Beta Omikron ANONYMUS 27 3.12.1962
11.11.1962 1962 Beta Pi ANONYMUS 28 12.11.1962
11.11.1962  Fehlstart ANONYMUS -
21.11.1962  Fehlstart ANONYMUS -
24,11.1962 1962 Beta Rho ANONYMUS 29 13.12.1962
5.12.1962 1962 Beta Sigma ANONYMUS 30 8.12.1962
1962 Beta Tau 1 ANONYMUS 31
‘1962 BetaTau2  INJUN 3
13.12.1962 {1962 Beta Tau 3 ANONYMUS 32 2. 7.1963
1962 BetaTau4 ~ ANONYMUS 33
1962 BetaTau5  ANONYMUS 34
13.12.1962 1962 Beta Ypsilon = RELAY 1
14.12.1962 1962 Beta Phi ANONYMUS 35 8. 1.1963
16.12.1962 1962 Beta Chi EXPLORER 16
17.12.1962  Fehlstart ANONYMUS -
18.12.1962 1962 Beta Psi TRANSIT 5A
12,1962  Fehlstart ANONYMUS -
22.12.1962 1962 Beta Omega KOSMOS 12 30. 12. 1962
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1963

Start- astronomische Name des Lebensdauer

datum Bezeichnung Raumflugkdrpers  bis

4. 1.1963  1963-01 unbekannt 5. 1.1963
[1963-02A ANONYMUS 36 24. 1.1963

7. 1-1963 )1963.02B ANONYMUS 37 16, 1.1963

16. 1.1963  1963-03 ANONYMUS 38

14, 2.1963 1963-04 SYNCOM 1

19. 2.1963  1963-05 ANONYMUS 39

28. 2.1963 Fehlstart ANONYMUS -

18. 3.1963 Fehlstart ANONYMUS -

21, 3.1963  1963-06 KOSMOS 13 28, 3.1963

1. 41963  1963-07 ANONYMUS 40 26, 4.1963
1963-08 A LUNA 4 unbegrenzt

2 4:1963 {1963-085 Tragersatellit 3. 4.1963

3. 4.1963 1963-09 EXPLORER 17

13. 4.1963  1963-10 KOSMOS 14 29, 8.1963

22. 4.1963 1963-11 KOSMOS 15 27. 4.1963

26. 4.1963 Fehlstart ANONYMUS -

28. 4.1963 1963-12 KOSMOS 16 8. 5.1963

7. 5.1963 1963-13 TELSTAR 2
1963-14A ANONYMUS 41

9. 5.1963 <1963-14B TRS 2
1963-14C RS 3

15. 5.1963 1963-15 MERCURY MA-9 17. 5.1963 (L)

18, 5.1963 1963-16 ANONYMUS 42  27. 5.1963

22. 5.1963 1963-17 KOSMOS 17

22, 5.1963 Fehlstart ANONYMUS -

24, 5.1963 1963-18 KOSMOS 18 2. 6.1963

12. 6.1963 Fehlstart ANONYMUS -

13. 6.1963  1963-19 ANONYMUS 43  27. 7.1963

14, 6.1963 1963-20 WOSTOK 5 19. 6.1963 (L)
1963-21A ANONYMUS 44A 8. 8.1963
1963-21B LOFTI 2A 18. 7.1963
1963-21C SOLARAD 4 1. 8.1963

15. 6.1963 11963.21D RADOSE 1 30. 7.1963
1963-21 E ANONYMUS 44 B 27. 7.1963
1963-21 F ANONYMUS 44C 5. 7.1963

16. 6.1963 1963-22 ANONYMUS 45

16. 6.1963 1963-23 WOSTOK 6 19. 6.1963 (L)

19. 6.1963 1963-24 TIROS 7

. [1963-25 A ANONYMUS 46 26. 7.1963

27. 6.1963 |1963.258 ANONYMUS 47

28. 6.1963 1963-26 ANONYMUS 48

29. 6.1963  1963-27 ANONYMUS 49

12, 7.1963 1963-28 ANONYMUS 50 18, 7.1963

19, 7.1963  1963-29 ANONYMUS 51  13. 8.1963
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Start- astronomische Name des Lebensdauer

datum Bezeichnung Raumflugkérpers  bis
1963-30 A ANONYMUS 52 A
1963-30 B TRS 4
19. 71963 (1963.30C RS 5
1963-30 D ANONYMUS 52 B
26. 7.1963  1963-31 SYNCOM 2
31. 7.1963  1963-32 ANONYMUS 53 11. 8.1963
6. 8.1963 1963-33 KOSMOS 19 30. 3.1964
25. 8.1963 1963-34 ANONYMUS 54  12. 9.1963
29. 8.1963 1963-35A ANONYMUS 55  7.11.1963
6. 9.1963  1963-36 ANONYMUS 56 13, 9.1963
24, 9.1963 1963-37 ANONYMUS 57  12.10.1963
[1963-3BA TRANSIT 5B
28. 9.1963 11963-38B ANONYMUS 58
|‘I963-38C ANONYMUS 59
1963-39 A VELA HOTEL 1
17.10.1963 ' {1963-39B TRS 6
1963-39C VELA HOTEL 2
18.10.1963  1963-40 KOSMOS 20 28. 10. 1963
25.10.1963  1963-41 A ANONYMUS 60  29.10.1963
1963-42 A ANONYMUS 61A 21. 1.1964
29.10.1963 {1963~42 B ANONYMUS 61 B
1.11.1963  1963-43 POLIOT 1
11.11.1963  1963-44 KOSMOS 21 14.11, 1963
16.11.1963  1963-45 KOSMOS 22 22.11.1963
27.11.1963 1963-46 EXPLORER 18
27.11.1963  1963-47 CENTAUR 2
27.11.1963  1963-48 ANONYMUS 62  15.12.1963
[1963-49A ANONYMUS 63*
5.12,1963 11963-49B ANONYMUS 64
1963-49 C ANONYMUS 65
13.12.1963  1963-50 KOSMOS 23 27. 3.1964
18.12.1963  1963-51 ANONYMUS 66  20.12.1963
19.12.1963  1963-52 KOSMOS 24 28.12.1963
19.12.1963  1963-53 EXPLORER 19
21.12.1963  1963-54 TIROS 8
50,35 [1963-55 A ANONYMUS 67 8. 1.1964
+12.1963 11963.558 ANONYMUS 68
1963 [
(Startdaten ) insgesamt ANONYMUS |
unbekanint) 111 Fehlstarts

PR Tieriiiis
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1964

Start- astronomische Name des Lebensdauer
datum Bezeichnung Raumflugkdrpers  bis
1964-01 A ANONYMUS
] 1964-01 B GGSE
11, 1.1964 ) 1964-01C EGRS
1964-01 D SR 5
1964-01 E ANONYMUS
19. 1.1964 1964-02 ANONYMUS
21. 1.1964 1964-03 RELAY 2
25. 1.1964 1964-04 ECHO 2
29. 1.1964 1964-05 SATURN SA 5
1964-06 A ELEKTRON 1
30. 1.1964 1 1964-06 B ELEKTRON 2
30. 1.1964 1964-07 RANGER 6 2. 2.1964
15. 2.1964 1964-08 ANONYMUS 9. 3.1964
25, 2.1964 1964-09 ANONYMUS 1. 3.1964
27. 2.1964 1964-10 KOSMOS 25
29. 2.1964 1964-11 ANONYMUS
11. 3.1964 1964-12 ANONYMUS 15. 3.1964
18. 3.1964 1964-13 KOSMOS 26
19. 3.1964 Fehlstart EXPLORER 20 -
27. 3.1964 1964-14 KOSMOS 27 28. 3.1964
27. 3.1964 1964-15 ARIEL 2
2. 41964 [ 1964-16 A Trégersatellit 3. 4.1964
1 1964-16 B SONDE 1 unbegrenzt
4. 4.1964 1964-17 KOSMOS 28 12. 4.1964
8. 4.1964 1964-18 GEMINI GT 1
12. 4.1964 1964-19 POLIOT 2
22, 4.1964 Fehlstart ANONYMUS -
23. 4.1964 1964-20 ANONYMUS 28. 4.1964
25. 4.1964 1964-21 KOSMOS 29 . 2. 5.1964
28. 4.1964 1964-22 ANONYMUS 26. 5.1964
18. 5.1964 1964-23 KOSMOS 30 26. 5.1964
19. 5.1964 1964-24 ANONYMUS 22. 5.1964
28. 5.1964 1964-25 SATURN SA 6 1. 6.1964
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Noch krei

per

1957 1958 1959 1960 1961 1962 1963 1964* gesamt

Auf Bahnen gelangte

Raumflugkdrper 2
davon niedergegangen 2
es kreisen noch -

davon

Erdsatelliten 2
davon niedergegangen 2

es kreisen noch
Raumsonden

davon niedergegangen

es kreisen noch =
Bemannte Raumschiffe —

davon gelandet

es kreisen noch

* 1.1. bis 31. 5.1964

8 14 20 39 78 75 31 267
6 9 10 28 54 40 13 162
2 5 10 11 24 35 18 105
6 10 19 3% 68 71 29 239
4 7 10 2 48 37 12 144
2 3 9 10 20 34 17 95
2 4 1 3 5 1 2 18
2 2 - 2 1 — 1 8

- 2 1 1 4 1 1 10

= = = 2 5 3 — 10

- - - 2 5 3 — 10

Am 31. Mai 1964 befanden sich noch folgende Raumflugkorper
in der Bahn (in Klammern astronomische Bezeichnung und Start-

datum):
ALOUETTE 1
ANNA 1B
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
* ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS

(1962 o — 29.9.1962)
(1962 By — 31.10. 1962)
(1962 % — 9. 4. 1962)

(1962 wo — 23. 8. 1962)
(1962 v — 1.9.1962)
(1962 Bx — 26.10. 1962)
(1962871 13.12.1962)
(1962 Bra — 13.12.1962)
(1962 B=5 — 13.12. 1962)
(1963—03 — 16. 1. 1963)
(1963—05 — 19. 2. 1963)
(1963—14 A — 9. 5.1963)
(1963—22 — 16. 6. 1963)
(1963—25 B — 1. 7. 1963)
(1963—26 — 28. 6. 1963)
(1963—27 — 29. 6. 1963)
(1963—30 A — 19.7.1963)
(1963—30 D — 19.7. 1963)
(1963—38 B — 28. 9. 1963)
(1963—38 C — 28.9.1963)
(1963—42 B — 29.10. 1963)
(1963—49 B — 5.12. 1963)
(1963—49 C — 5. 12.1963)
(1963—55 B — 21. 12, 1963)
(1964—01 A — 11.1. 1964)

255



ANONYMUS
ANONYMUS
ANONYMUS
ARIEL 1
ARIEL 2
CENTAUR 2
COURIER 1 B
ECHO 1A
ECHO 2
EGRS
ELEKTRON 1
ELEKTRON 2
EXPLORER 1
EXPLORER 7
EXPLORER 8
EXPLORER 11
EXPLORER 12

. (1964—01 E — 11. 1. 1964)
(1964—02 — 19. 1. 1964)
(1964—11 — 29. 2. 1964)
(1962 0 — 26. 4.1962)
(1964—15 — 27. 3.1964)
(1963—47 — 27.11.1963)
(1960 v — 4. 10. 1960)
(1960 « — 12. 8. 1960)
(1964—04 — 25.1.1964)
(1964—01 C — 11. 1. 1964)
(1964—06 A — 30. 1. 1964)
(1964—06 B — 30. 1. 1964)
(1958 « — 1.2.1958)
(1959 — 13.10. 1959)
(1960 £ — 3.11. 1960)
(1961 v — 27. 4.1961)
(1961 v — 16. 8. 1961)

EXPLORER 14 (1962 By — 2. 10. 1962)

EXPLORER 15
EXPLORER 16
EXPLORER 17

(1962 g — 28.10. 1962)
(1962 Bx — 16.12. 1962)
(1963—09 — 3. 4. 1963)

EXPLORER 18 (1963—46 — 27. 11. 1963)
EXPLORER 19 (1963—53 — 19. 12. 1963)

GGSE
INJUN 1/SR 3
INJUN 3
KOSMOS 17
KOSMOS 25
KOSMOS 26
LUNIK 1
LUNA 4
MARINER 2
MARS 1
MIDAS 2
MIDAS 3
MIDAS 4
0sO 1
PIONEER 4
PIONEER 5
POLIOT1
POLJOT 2
RANGER 3
RANGER 5
RELAY 1
RELAY 2
SAMOS 2

(1964—01 B — 11. 1.1964)
(1961 0, —29. 6.1961)
(1962 Bz, — 13.12. 1962)
(1963—17 — 22. 5. 1963)
(1964—10 — 27. 2. 1964)
(1964—13 — 18. 3. 1964)
(1959 1 — 2.1.1959)
(1963—08.A — 2. 4. 1963)
(1962 ap — 27. 8. 1962)
(1962 By, — 1. 11.1962)
(1960 ¢ — 24. 5. 1960)
(1961 o — 12.7.1961)
(1961 o5 — 20.10. 1961)
(1962 ¢ — 7. 3.1962)
(1959 v — 3. 3.1959)
(1960 o — 11. 3. 1960)
(1963—43 — 1.11.1963)
(1964—19 — 12. 4. 1964)
(1962 o — 26.1.1962)
(1962 B — 18.10. 1962)
(1962 gv — 13.12. 1962)
(1964—03 — 21. 1. 1964)
(1961 o — 31.1.1961)

SATURN SA 5 (1964—05 — 29. 1. 1964)

SONDE 1
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SR1 (1960 1, — 22. 6. 1960)
SR5 (1964—01 D — 11. 1. 1964)
SYNCOM 1 (1963—04 — 14, 2. 1963)
SYNCOM2  (1963—31 — 26.7.1963)

TELSTAR1 (1962 ac — 10.7.1962)
TELSTAR2  (1963—13 — 7. 5.1963)
TIROS 1 (1960 B — 1. 4. 1960)
TIROS 2 (1960 = — 23.11. 1960)
TIROS 3 (1961 o — 12.7.1960)
TIROS 4 (1962 8 — 8. 2.1962)
TIROS 5 (1962 oo — 19. 6. 1962)
TIROS 6 (1962 «y — 18.9.1962)
TIROS 7 (1963—24 — 19. 6.1963)
TIROS 8 (1963—54 — 21.12.1963)
TRAAC 1 (1961 any — 15.11.1961)

TRANSIT 1B (1960 v — 13. 4. 1960)
TRANSIT 2A (1960 7, — 22. 6. 1960)
TRANSIT 4A (1961 o, — 29. 6. 1961)
TRANSIT 4B (1961 an, — 15.11. 1961)
TRANSIT 5A (1962 By — 18. 12. 1962)
TRANSIT 5B (1963—38 A — 28.9.1963)

TRS 2 (1963—14 B — 9. 5.1963)
TRS 3 (1963—14 C — 9. 5.1963)
TRS 4 (1963—30 B — 19.7.1963)
TRS 5 (1963—30 C — 19.7.1963)
TRS 6 (1963—39 B — 17.10. 1963)

VANGUARD 1 (1958 8 — 17. 3. 1958)
VANGUARD 2 (1959 o — 17. 2. 1959)
VANGUARD 3 (1959 0 — 18.9.1959)

VELA (1963—39A — 17.10. 1963)
VELA (1963—39C — 17.10. 1963)
VENUS 1 (1961 v, — 12.12. 1961)

Die fettgedruckten Raumflugkdrper sendeten am 31. 5.1964 noch.

Raumflugkorper 1957 bis 1964 inalphabetischer Reihenfol
Die Abkiirzungen bedeuten: G = Umlaufmasse, ¢ = Bahnnel-
gungswinkel bzw. i = Inklination, hp = Héhe im Perigaum bzw.
Perihel, ha = Héhe im Apogium bzw. Aphel, T = Umlaufzeit,
S = Flugstrecke, D = Flugdauer, H = groBte erreichte Hohe
(bei ballistischen Fliigen)

ALOUETTE (KANADA/USA)

Lebens-
Start- G ) hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

ALOUETTE 1 1962 o 29.9. 62 145,3 80,49 993 1032 105,52
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0
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ANNA (USA)

Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

ANNA 1 Fehlstart 10. 5.62 161,0 — - — = o=
ANNA 1B 1962 B 31.10.62 161,0 50,14 1085 1169 107,84

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; Fehlstarts: 1 = 50%

ANONYMUS (USA)

Tra- Lebens-
Start- ger- ¢ hp ha T dauer
datum rak. Grad km km min bis

Fehlstart 22.11.61

1961 ar  22.12.61

1962 8 21. 2.62
1962 9 7. 3.62
1962 » 9. 4.62
Fehlstart 12. 4.62
19622 17. 4.62
Fehlstart 26, 4.62
19627  26. 4.62

1962 p 28. 4.62
1962 ¢ 15. 5.62
Fehlstart 23. 5.62
1962  30. 5.62
1962 x, 2. 6.62
1962 ¢  17. 6.62

19620 18, 6.62

1962 af  23. 6.62
1962 oy 28. 6.62
1962 o 18. 7.62
1962 o 21. 7.62
1962 «9 28. 7.62
1962 ax 2. 8.62
1962 22 5. 8.62
1962 xo  23. 8.62
1962 ac  29. 8.62
1962 00 1. 9.62
1962 ax  17. 9.62
1962 8B  29. 9.62
1962 Be 9.10.62
1962 3%  26.10.62
1962 Bo 5.11.62
19628~  11.11.62
Fehlstart 11.11.62
Fehlstart 21.11.62

89,59 233 751 94,5 15. 8.62
91,97 168 375 89,7 8. 3.62
90,93 236 668 93,9 3.63
86,68 2815 3380 153,0

73,45 200 298 89,5 28. 5.62

28. 4.62
73,67 177 364 90,0 26. 5.62
82,45 286 654 941 26.11.63

741 194 318 89,7 11. 6.62
74,26 210 387 90,5 28. 6.62
18. 6.62
82,11 366 409 92,4 30.10.63
75,09 207 292 88,58 7. 7.62
76,07 209 688 93,6 13. 9.62
96,12 180 228 88,73 27. 7.62
70,28 206 379 90,42 14. 8.62
71,06 222 293 89,64 24. 8.62
82,25 206 423 90,91 26. 8.62
96,3 202(?) 202 88,62 6. 8.62
98,6 618 844 99,62
65,21 182 393 90,38 10. 9.62
82,82 300 670 94,42 Anf. 64
81,84 204 668 93,33 19.11.62
65,4 202 377 90,3 13.10.62
81,96 212 426 90,96 16.11.62
71,41 170 4850 147,87
74,98 208 409 90,71 3.12.62
96,0 206 88,65 12.11.62

VAP HAHAAA AT > A A AP Ay A d oA AP 0 AN > > > >
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ANONYMUS (USA), Fortsetzung

Tra- Lebens-
Start- ger- ¢ hp ha T dauer
datum rak. Grad km km min bis

196280  24.11.62 T 6514 204 336 89,92 13.12.62
196285 5.12.62 T 6508 195 274 89,16 8.12.62
1962 B, 70.36 233 2786 116,26

1962 {313] 7036 224 2763 115,89 2. 7.63
1962 Bu[ 13.12.62 T ]70.34 232 2785 116,24

1962 s 7036 229 2786 116,22

196289  14.12.62 T 7097 202 392 90,48 8. 1.63
Fehistart 17.12.62 A — - - —_ -

Fehlstart ~ 12.62 S — — — —  —
1963—02A (3 (828 26 I 9054 2% 1.63
1963—02Bf /- 163 T g2 209 377 90,3 16. 1.63

1963—03 16. 1.63 T 8189 476 516 94,66
1963—05 19, 2.63 S 10048 487 796 97,79
Fehlstart  28. 2.63
Fehlstart 18, 3.63
1963—07 1. 4.63
Fehlstart  26. 4.63
1963—14A 9. 5.63
1963—16 18. 5.63
Fehlstart  22. 5.63
Fehlstart 12, 6.63 - -
1963—19 13. 6.63 T 817 206 42 90,67 27. 7.63
196321 ) (6986, 172 920 9565 B B.63
1963—21 E{15. 6.63 T1699 175 870 950 27. 7.63
1963—21 F less 183 858 949 5. 7.63
1963—22 16. 6.63 S 8997 74k 850 1007

1963—25 A (80,8 201 409 901 26. 7.63
1963—25 827 63 Tya21 323 4135 1326

1963—26 28. 6.63 S 498 428 1295 102,08
1963—27 29. 6.63 T 8236 498 578 94,87
1963—28 12. 7.63 A 9532 178 199 88,2 18. 7.63
1963—29 19. 7.63 T 829 193 331 89,8 13. 8.63
1963-30Al 0 ., (8836 3630 3720 1679
1963—30D (1% 763 A\aas 36451 37657 168,02
1963—32 1. 7.63 T 747 158 462 90,63 11. 8.63
196334 25. 8.63 T 7501 225 324 89,5 12. 9.63
1963—35A 29. 8.63 T 81,89 294 324 90,85 7.11.63
1963—36 6. 9.63 A 94,37 168 265 89,1 13. 9.63
196337 A (7486 162 442 90,64 12.10.63
1963—37 B}“ 9:63 T nicht bestitigt

1963—38 B [89,86 1087 1146 1074
1963—38C(28: 9-63 T*\ 899 1070 1130 1074
1963—41A 25.10.63 A 99,05 145 335 89,0 29.10.63

75,4 207 409 90,66 26. 4.63
87,42 3610 3680 166,6
74,54 153 497 91,12 27. 5.63

4> 4> A-A-H
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ANONYMUS (USA), Fortsetzung

Tri- Lebens-
Start- ger- ¢ hp ha T dauer
datum rak. Grad km km min bis

1963—42 A 89,9 280 350 90,9 21. 1.64
1963—42 3}29- 10:63. T { 89,99 310 560 93,4

1963—48 27.11.63 T 69,99 175 379 90,08 15.12.63
1963—49 B /89,9 1069 1112 107,18
1963—49c} 5.12.63 T* 8995 1071 1110 107,16

1963—51 18.12.63 A 97,89 140 285 88,51 20.12.63
1963—55 A [ 64,4 175 354 89,96 8. 1.64
1963—55 B;21.12.63 T 64,51 315 394 9,71

1963—55 Cl Existenz umstritten

Fehlstart  unbekannt - - - - -
Fehlstart  unbekannt - - - - -
Fehistart  unbekannt — - - - -
Fehlstart  unbekannt — - - - -
Fehlstart  unbekannt — - - - -
Fehlstart  unbekannt
1964—01 A\

[69.90 909 929 103,41
1964—01 gf!1- 1.64

169,90 904 935 103,48

1964—02 19. 1.64 T 99,02 808 840 101,35

1964—08 15. 2.64 T 7494 183 44k 90,76 9. 3.64
1964—09 25. 2.64 A 9566 173 204 88,18 1. 3.64
1964—11 29, 2.64 T 82,04 483 534 94,6

1964—12 11. 3.64 A 9574 155 220 88,5 15. 3.64
Fehlstart 22, 4.64 T* — - — - -
1964—20 23. 4.64 A103,56 158 383 89,83 28. 4.64
1964—22 28, 4.64 T 79,94 178 452 90,88 26. 5.64
1964—24 19. 5.64 A101,2 142 380 .89,69 22. 5.64

=

Die Abkiirzungen in der Spalte ,, Trigerrakete* bedeuten:
A—Atlas-Agena, S—Blue Scout, T—Thor-Agena, T*—Thor-
Able Star :
bekanntgegebene Startversuche: 95; davon erfolgreich (?):
75 = 79%; bekanntgegebene Fehlistarts: 20(?) = 21%

260



ARIEL (GROSSBRITANNIEN/USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg :Grad km km min bis

ARIEL1 19620  26.4.62 59,7 53,86 395 1173 100,6
ARIEL 2 1964—15 27.3.64 68,0 51,67 213 1496 103,0

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0

BEACON (USA)

: Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis
BEACON 1 Fehlstart 22.10.58 41 — — — — —
BEACON 2 Fehlstart 14, 859 45 — — — — —

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 0; Fehlstarts: 2 = 100%

CENTAUR (USA)
Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

CENTAUR 1 Fehlstart 8. 5.62~4500 — - = =
CENTAUR 2 1963—47 27.11.63 4631 30,35 490 1750107,5

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; Fehlstarts: 1 = 50%

COMPOSITE (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

COMPOSITE 1 Fehlstart 24.1.62 993 — — — — —

Startversuche: 1; davon erfolgreich: 0; Fehlstarts: 1 = 100%

COURIER (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

COURIER 1A Fehlstart 18.8.60 215 — — — — —
COURIER 1B 1960v  4.10.60 227 28,3 945 1238 106,9

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; Fehlstarts: 1 =
50%
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DISCOVERER (USA)

Lebens-
Start- G ? hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis
DISCOVERER 1 19598 . 28. 2.59 598,7 89,7 164 978 959 5. 3.59
DISCOVERER 2 1959y 13. 4.59 726,4 89,9 246 349 90,5 26. 4.59
DISCOVERER 3 Fehlstart 3. 6.59 771,8 — — — — —
DISCOVERER 4 Fehistart 25. 6.59 771,8 — — — — —
DISCOVERER 5 1959: 13. 8.59 771,8 80,01 222 737 94,14 28. 9.59
DISCOVERER 6 1959¢ 19. 8.59 771,8 84,0 214 856 953 20.10.59
DISCOVERER 7 1959x 7.11.59 771,8 81,64 166 848 94,55 26.11.59
DISCOVERER 8 19592  20.11.59 771,8 80,65 188 1672 103,66 8. 3.60
DISCOVERER 9 Fehlstart 4, 2.60 771,8 — — — — —
DISCOVERER 10 Fehlstart 19. 2.60 771,8 — — — — —
DISCOVERER 11 19603  15. 4.60 771,8 80,1 172 594 92,3 26. 4.60
DISCOVERER 12 Fehlstart 29. 6.60 7718 — — — — -
DISCOVERER 13 1960 9  10. 8.60 771,8 82,85 262 689 94,1 14.11.60
DISCOVERER 14 1960  18. 8.60 771,8 79,6 187 804 94,5 16. 9.60
DISCOVERER 15 1960 . 13. 9.60 771,8 80,93 207 763 94,24 18.10.60
DISCOVERER 16 Fehistart 26.10.60 953,4 — — — — —
DISCOVERER 17 19600  12.11.60 953,4 81,86 189 989 96,45 29.12.60
DISCOVERER 18 1960 ¢ 7.12.60 953,4 81,5 235 680 94,1 2. 4.61
DISCOVERER 19 1960+  20.12.60 953,4 83,4 211 637 93,0 23. 1.61
DISCOVERER 20 1961%  17. 2.61 1107,0 80,91 291 789 95,4 28. 7.62
DISCOVERER 21 1961¢  18. 2.61 998,8 80,74 243 1072 97,8 20. 4.62
DISCOVERER 22 Fehlstart 30. 3.61 9534 — — — — —
DISCOVERER 23 1961 2 8. 4.61 953,4 82,31 300 653 94,0 16. 4.62
DISCOVERER 24 Fehlstart 8. 6.61 9534 — — — — —
DISCOVERER 25 1961 &  16. 6.61 953,4 82,11 227 409 90,87 12. 7.61
DISCOVERER 26 1961 = 7. 7.61 953,4 82,94 233 811 950 5.12.61
DISCOVERER 27 Fehlstart 21. 7.61 9534 — — — — —
DISCOVERER 28 Fehlstart 3. 8.61 9534 — — — — —
DISCOVERER 29 1961 ¢  30. 8.61 953,4 82,14 225 555 91,6 10. 9.61
DISCOVERER 30 1961« 12. 9.61 953,4 82,58 224 563 92,4 11.12.61
DISCOVERER 31 1961 «8 17. 9.61 953,4 82,7 237 406 90,7 26.10.61
DISCOVERER 32 1961 «y 13.10.61 953,4 81,69 237 396 90,84 13.11.61
DISCOVERER 33 Fehlstart 23.10.61 953,4 — — — — —
DISCOVERER 34 1961 e  5.11.61 953,4 82,67 2151025 97,2 7.12.61
DISCOVERER 35 1961 o 15.11.61 953,4 81,63 237 278 89,76 3.12.61
DISCOVERER 36 1961 ax 12.12.61 953,4 81,2 237 448 91,5 8. 3.62
DISCOVERER 37 Fehlstart 13. 1.62 9534 — — — — —
DISCOVERER 38 1962  27. 2.62 953,4 82,23 334 609 90,4 20. 3.62
Startversuche: 38; davon erfolgreich: 16 = 42%; teilweise erfolgreich:

10 = 26%; Fehlstarts: 12 = 32%
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ECHO (USA)

Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis
ECHO 1  Fehistart 13.5.60 60,0 — - - - -
ECHO 1A 1960 12.8.60 62,4 47,22 1524 1684 118,22
ECHO2  1964—04 25.1.64 257,0 81,49 1030 1315 108,0

Startversuche: 3; davon erfolgreich: 2 = 66,7%; Fehlstarts: 1 = 33,3%

EGRS (USA)
Lebens- Sub-
Start- G ¢ hp ha T dauer  satellit
datum kg Grad km km min bis von
EGRS 1964—01C 11.1.1964 69,88 906 937 103,48 Ano-
nymus

Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

ELEKTRON (UdSSR)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km h bis

ELEKTRON 1 1964-06A 30.1.64 60,83 406 7145 2,82 —
ELEKTRON 2 1964-06B [~ '* 60,85 457 68200 22,67 —

Startversuche 2: davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0
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EXPLORER (USA)

Lebens-

Start- ) hp ha T dauer

datum G Grad km km min bis
EXPLORER 1 1958 « 1. 2.58 13,96 33,21 361 2530 114,9
EXPLORER 2 Fehlstart 5. 3.58 13,96 — - - - -
EXPLORER 3 1958y 26. 3.58 14,06 33,37 192 2820 115,87 27. 6.58
EXPLORER 4 1958¢ 26. 7.58 17,43 50,29 262 2220 110,27 23.10.59
EXPLORER (5) Fehlstart 24. 8.58 17,5 — - = - —
EXPLORER (6) Fehlstart 16. 7.59 41,5 — - = - —
EXPLORER 6 19598 7. 8.59 64,4 46,95 253 42450 1248 Juli 61
EXPLORER 7 1959. 13.10.59 41,18 50,32 557 1090 101,35
EXPLORER (8) Fehlstart 23. 3.60 41 - - = - -
EXPLORER 8 1960% 3.11.60 40,8 49,95 422 2293 112,8
EXPLORER (9) Fehlstart 4.12.60 36 — - - - -
EXPLORER 9 19613 16. 2.61 36,3 38,86 634 2583 118,28 19. 4.64
EXPLORER (10) Fehlstart 24. 2.61 33,6 — - - - -
EXPLORER 10 1961 » 25, 3.61 359 33,0 177 181050 111h  29. 3.61
EXPLORER 11 1961 v 27. 4.61 42,75 28,76 482 1792  108,1
EXPLORER (12) Fehlstart 24. 5.61 41 - - - - -
EXPLORER (13) Fehlstart 30. 6.61 85 — - - - —
EXPLORER 12 1961 v 16. 8.61 37,52 33,3 288 76900 26h24™
EXPLORER 13 1961 x 25. 8.61 849 37,7 124 1167 97,27 28. 8.61
EXPLORER 14 1962 By 2.10.62 40,4 32,95 282 98550 34h4m
EXPLORER 15 19628  28.10.62 454 18,02 312 17640 5h15™
EXPLORER 16 19623x 16.12.62 100,8 51,99 755 1170 104,32
EXPLORER 17 1963—09 3. 4.63 184,0 57,63 256 917 96,4
EXPLORER 18 1963—46 27.11.63 62,6 33,5 193 197585 93"
EXPLORER 19 1963—53 19.12.63 704 78,61 598 2380 115,9
EXPLORER 20 Fehlstart 19. 3.64 120 — - - - —

Startversuche: 26; davon erfolgreich: 16 = 61,5%; teilweise erfolgreich
1 = 4%, Fehlstarts: 9 = 34,5%

GEMINI-TITAN (USA)

Start-
datum kg

G

?

hp

ha T
Grad km km min

Lebens-
dauer bis

GEMINIGT 1 1964—18 8.4.64 3180 32,56 156 300 89,05 12.4.64
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

GGSE (USA)

Start-

datum kg

G

?

hp

ha T

Lebens-

Grad km km' min dauer bis von

Subsatellit

GGSE 1964—01B 11.1.64
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69.44 898 943 103,43
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

Anonymus



INJUN (USA)

Start- G [

datum kg Grad

hp

ha

T

km km min

Lebens-

dauer

bis

Subsatellit
von

INJUN 1 1961 o,

INJUN 2 Fehlstart 24. 1.62 26,8 —
INJUN 3 19628+, 13.12.62 48,1 70,38

Startversuche: 3; davon erfolgreich: 1 = 33,3%; teilweise erfolgreich: 1 = 33,3%;
Fehlstarts: 1 = 33,3%

KOSMOS (UdSSR)

29. 6.61 18,14 66,78

863 1024 103,8

235 2786 116,32

TRANSIT4A
Composite1
Anonymus

Start-
datum

?
Grad

hp
km

ha
km

T
min

Lebens-
dauer
bis

KOSMOS 1 1962 &
KOSMOS 2 1962
KOSMOS 3 1962 v
KOSMOS 4 1962 ¢
KOSMOS 5 1962 v
KOSMOS 6 1962 «3
KOSMOS 7 1962 o
KOSMOS 8 1962 «&
KOSMOS 9 1962 v
KOSMOS 10 1962 8¢
KOSMOS 11 1962 89
KOSMOS 12 1962 B
KOSMOS 13 1963—06
KOSMOS 14 1963—10
KOSMOS 15 1963—11
KOSMOS 16 1963—12
KOSMOS 17 1963—17
KOSMOS 18 1963—18
KOSMOS 19 1963—33
KOSMOS 20 1963—40
KOSMOS 21 1963—44
KOSMOS 22 1963—45
KOSMOS 23 1963—50
KOSMOS 24 1963— 52
KOSMOS 25 1964—10
KOSMOS 26 1964—13
KOSMOS 27 1964—14
KOSMOS 28 1964—17
KOSMOS 29 1964—21
KOSMOS 30 1964—23

16.

6.
24,
26.
28.
30.
28.
18.
27.

17,
20,
22

21,
13.
22
28.
22.
24.

6
18
11
16
13
19

27.
18.
27.

4.
25.
18.

3.62
4,62
4.62
4.62
5.62
6.62
7.62
8.62
9.62
.10.62
.10.62
12,62
3.63
4.63
4.63
4.63
5.63
5.63
. 8.63
.10.63
.11.63
.11.63
.12.63
.12.63
2.64
3.64
3.64
4.64
4.64
5.64

217

980

96,35

212 1546 102,25

229
298

720
330

93,8
90,6

203 1600 102,73

274
210
256
301
210
245
211
205
265
173
207
260
209
270
206
195
204
240
211

272
27

192
209
204
207

360
369
604
353
380
921
405
337
512
3N
401
788
301
519
31
229
394
613
408
526
403
237
395
309
383

90,6
90,1
92,93
90,9
90,2
95,95
90,45
89,77
92,1
89,77
90,4
94,84
89,44
92,2
89,55
88,5
90,36
92,91
90,51
92,27
91,0
88,63
90,38
89,52
90,24

25. 5.62
20. 8.63
17.10.62
29. 4.62
2. 5.63
8. 7.62
1. 8.62
17. 8.63
1.10.62
21.10.62
18. 5.64
30.12.62
28. 3.63
29. 8.63
27. 4.63
8. 5.63

2. 6.63
30. 3.64
28.10.63
14.11.63
22.11.63
27. 3.64
28.12.63

28. 3.64
12. 4.64
2. 5.64
26. 5.64

Startversuche: 30; davon erfolgreich: 30 = 100%; Fehlstarts: 0

17 Raumflugkérper
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LOFTI (USA)

Lebens-
Start- G o hp ha T dauer  Subsatellit
datum kg Grad km km min bis von
LOFTI1 1961y 22.2.61 26 28,38 174 1007 94,5 30.3. 61 TRANSIT3B
LOFTI 2 Fehlstart 24.1.62 263 — — - — Composite1

LOFTI 2A 1963—21B 15.6.63 26 69,88 175 884 952 18.7.63 Anonymus

Startversuche: 3; davon erfolgreich: 1 = 33,3%; teilweise erfolgreich: 1 = 33,3%:;
Fehlstarts: 1 = 33,3%

LUNIK (UdSSR)

Lebens-
Start- G ? hp ha T dauer
datum kg Grad km km d bis
LUNIK 11959 2. 1.59 361,3 0,01 146,4106 197,2.10° 443  ewig
LUNIK 21959 ¢ 12. 9.59 390,2  Flugbahn fiihrte zum Mond 13.9.59
LUNIK 31959 & 4.10.59 278,55 104,4 47500 470000 15,31 20. 4.60
LUNA 4 1963—08A 2. 4.63 1422,0 90000 750000 30,7 ewig

Startversuche: 4; davon erfolgreich: 3 = 75%; teilweise erfolgreich: 1 = 25%;
Fehlstarts: 0

MARINER (USA)

Lebens-
Start- G i hp ha T dauer
datum kg Grad 10%m 10km d bis

MARINER 1 Fehlstart 22.7.62 200 — - - = =
MARINER 2 1962 ap 27.8.62 202 1,3 105,47 183,24 3549 ewig

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; Fehlstarts: 1 = 50%

MARS-SONDE (UdSSR)

Lebens-
Start- G hp ha T dauer
datum kg 10%km 10%km bis
MARS 1 1962 Bv, 1.11.62 893,5 ewig

Startversuche: 1; davon teilweise erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0
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MERCURY-ATLAS (USA)

Start- G P hp ha T Um- Landung Astronaut
datum kg Grad km km min liufe am

MA—1 Fehlstart 29.
MA—2 ballist.  21.
MA—3 Fehlstart 25.
MA—4 1961 2o 13.

MA—=5 1961 a1 29

MA—6 1962y  20.
MA—7 19627  24.

MA—8 196288 3.

MA—9 1963—15 15.

7.60 1200 — - - = - =
2.61 1200 H = 174km;S = 2295km 21.2.61 —
4.61 1225 — - - -

9.61 1226 32,8 159 231 88,6

1 13. 9.61 —
. 11.61 1311 32,5 161 237 88,5 2 29.11.61 Affe,Enos*
2.62 1317 32,54 157 257 88,2 3 20. 2.62 Glenn
5.62 1351 32,54 155 254 88,2 3 24. 5.62 Carpenter
. 10.62 1375 32,55 153 283 88,75 6 3.10.62 Schirra
5.63 1362 32,55 161 267 88,74 23 17. 5.63 Cooper

Startversuche: 9; davon erfolgreich: 5 = 56%; teilweise erfolgreich: 2 = 22%;

Fehlstarts: 2 = 22%

MERCURY—REDSTONE (USA)

Start- G H s D
datum kg km km min Astronaut

MR—1 Fehlstart 21.11.60 1000 — — —
MR—1 A ballist. 19.12.60 1000 217 379 160 —
MR—2 ballist. 31. 1.61 1000 249 675 16,5 Affe,Ham*
MR—3 ballist. 5. 5.61 1021 184 484 15,0 Shepard
MR—4 ballist. 21. 7.61 1021 190 491 15,37 Grissom

Startversuche: 5; davon erfolgreich: 3 = 60%; teilweise erfolg-
reich: 1 = 20%; Fehlstarts: 1 = 20%

'"MERCURY—SCOUT (USA)

Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

MS 1 Fehlistart 1.11. 61 - = = = -
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 0; Fehlstarts: 1 = 100%
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MIDAS (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

MIDAS 1 Fehlstart26. 2.60 1590 — — - —
MIDAS 2 1960 % 24. 5.60 1590 33,0 467 517 94,34
MIDAS 3 1961 ¢ 12, 7.61 1589 91,17 3431 3470 161,5
MIDAS 4 1961 o5 20.10.61 1589 95,88 3504 3747 166,0

Startversuche: 4; davon erfolgreich: 3 = 75%; Fehlstarts:
1=125%

OSCAR (USA)

Start- G ¢ hp ha T Lebens-  Subsatellit
datum kg Grad km km min dauer bis von

OSCAR1 1961 ax, 12.12.61 4,5 81,2 234 414 91,1 31.1.62 Discoverer 36
OSCAR2 1962, 2. 6.62 45 74,26 207 386 90,5 21.6.62 Anonymus

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0

0SO (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg- Grad km* km min bis

0SO 11962 ¥ 7.3.62 199,8 32,92 557 577 96,8
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

PIONEER (USA)

Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad 106km 106km d bis

PIONEER 0 Fehlstart 17. 8.58 11,35 — - = = —
PIONEER 1 19587  11.10.58 17,6 — - = - 12.10.58

PIONEER 2 Fehlstart 8.11.58 15,6 — - - -
PIONEER 3 1958 % 6.12.58 5,88 — - 712 58

PIONEER 4 1959v 3. 3.59 6,07 0,127 1Io7 66 170 32 394,75 ewig
PIONEER (5) Fehlstart 24. 9.59 43,0 — - - - -
PIONEER (5) Fehlstart 26.11.59 43,0 — - = - -
PIONEER 5 1960« 11. 3.60 43,0 3,351 120,5 148,5 311,64 ewig
PIONEER 6 Fehlstart 25. 9.60 43,0 — - - — -
PIONEER 7 Fehlstart 15.12.60 43,0 — - - - -

Startversuche: 10; davon erfolgreich: 1 = 10%; teilweise erfolgreich:
3 = 30%:; Fehlstarts: 6 = 60%
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POLJOT (UdSSR)

Start- [} hp  ha T
datum Grad km km min
[~65 339 592 94,0 (Anfangsbahn)
POLIOT 11963—43 1.11.63 15892 343 1437 102,49 (Endbahn)

59,86 242 485 91,86 (Anfangsbahn)
POLIOT 2 1964—19 12. 4. 64 \58,06 310 500 92,40 (Endbahn)

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0

RADOSE (USA)

Lebens-
Start- G o hp ha T dauer Subsatellit
datum kg Grad km km min bis von

RADOSE 11963—21D 15. 6. 63 69,88 175 883 952 30.7.63 Anonymus
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

RANGER (USA)

Lebens-
Start- G ) hp ha T dauer
datum kg Grad km km min  bis

RANGER 1 1961 ¢ 23. 8.61 306 32,82 169 504 91,1 30. 8.61

RANGER 2 1961 =8 18.11.61 306 33,3 153 236 88,3 20.11.61

RANGER 3 1962a 26. 1.62 330 0,39 146,8 173,4 406,44 ewig
Mill.  Mill. Tage

RANGER 4 1962 p. 23. 4.62 331 Flug zum Mond (?) 2. 462
RANGER 5 19628+n 18.10.62 343 flog am Mond vorbei ewig
RANGER6 1964—07A 30. 1.64 365 harte Mondlandung 2. 2.64

Startversuche: 6; davon erfolgreich: 0; teilweise erfolgreich: 4 = 66,7%;
Fehlstarts (vorgesehene Bahn nicht erreicht): 2 =33,3 %

RELAY (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

RELAY 1 1962 v 13.12.62 78,2 47,53 1328 7410 185,01
RELAY 2 1964-03 21. 1.64 78,2 46,31 2078 7402 194,73

Startversuche:2; davon erfolgreich:1=50%; teilweise erfolgreich:1
= 509%; Fehlstarts: 0
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SAMOS (USA)

Lebens-
Start- G P hp ha T  dauer
datum kg Grad km km min bns
SAMOS 1 Fehlstart 11.10.60 1860 — — — -
SAMOS 2 1961 «  31. 1.61 1860 97,4 485 560 949
SAMOS 3 Fehlstart 9. 9.61 1860 — — — — —

Startversuche: 3; davon erfolgreich: 1 = 33,3%,; Fehlstarts:
2=1667%

SATURN-APOLLO (USA)

Lebens-
Start- G ) hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis
SATURN SA—5 1964—05 29.1.64 17110 31,44 263 756 94,8
SATURN SA—6 1964—25 28.5.64 16935 31,78 177 231 88,55 1.6.64

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0

SCORE (USA)

. Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

SCORE 1958 ¢ 18.12. 58 3972 32,3 190 1487 101,46 21.1.59
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

SECOR (USA)
Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer  Subsatellit
datum kg Grad km km min bis von
SECOR 1 Fehlstart 24.1.62 16,3 — - = - — Composite1
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 0; Fehlstarts: 1 = 100%
SOLARAD (USA)
Lebens- Sub-
Start- G ¢ hp  ha T dauer  satellit
datum kg Grad km km min bis von

SOLARAD 41963—21C15. 6. 63 69,9 175 876 951 1.8.63 Anonymus
Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 1009%; Fehlstarts: 0
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SONDE (UdSSR)

Lebens-
Start- G i hp ha T dauer
datum kg Grad km km d bis

SONDE 1 1964—16 B 2. 4. 64 4,7 98.106 150-10%/ 274 ewig

Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

SPUTNIK (UdSSR)

Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad km km min  bis

SPUTNIK 1 1957« 4.10.57 83,6 65,2 228 947 96,16 4.1.58
SPUTNIK 2 19578 3.11.57 508,3 65,31 225 1671 103,76 14.4.58
SPUTNIK 3 1958 5 15. 5.58 1327,0 65,2 226 1881 105,95 6.4.60

Startversuche: 3; davon erfolgreich: 3 = 100%; Fehistarts: 0

SR (USA)
. Lebens-

Start- G ? hp ha T dauer Subsatellit

datum kg Grad km km min bis von
SR1 19607, 22. 6.60 19,1 66,77 620 1065 101,6 TRANSIT 2A
SR 2 Fehlstart 30.11.60 19,1 — - - = - TRANSIT 3A
SR3 19610, 29. 6.61 24,75 66,78 863 1024 103,8 TRANSIT 4A
SR 4 Fehlstart 24. 1.62 263 — - - — - Composite 1
SR5 1963—21C 15. 6.63 23 69,90 904 933 103,47 ° Anonymus

Startversuche: 5; davon erfolgreich: 2 = 40%; teilweise erfolgreich: 1 = 20%;
Fehistarts: 2 = 40%

SURCAL (USA)
Lebens-
Start- G ¢ hp ha T  dauer  Subsatellit
datum kg Grad km km min bis von
SURCAL 1 Fehlstart 24.1.62 3,6 — - - - — Composite 1

Startversuche: 1; davon erfolgreich: 0; Fehlstarts: 1 = 100%,
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SYNCOM (USA)

Lebens-
Start- G ? hp ha T dauer
datum kg Grad km km h bis

SYNCOM 1 1963—04 14.2.63 68,1 33,2 34415 37750 24,75
SYNCOM 2 1963—31 26.7.63 66,7 33,43 35735 36775 23,47

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; teilweise erfolgreich:
1 =150%

TELSTAR (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km min  bis

TELSTAR 1 1962 = 10.7.62 77,2 44,97 957 5700 157,8
TELSTAR 2 1963—13 7.5.63 79,5 42,73 973 10800 225,05

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 1 = 50%; teilweise erfolgreich: 1 =
50%; Fehlstarts: 0

TIROS (USA)
Lebens-
Start- G ) hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

TIROS 1 1960 8 1. 4.60 122,6 48,39 693 758 99,15
TIROS 2 1960 =  23. 11.60 127,1 48,53 628 735 98,26
TIROS 3 1961 p 12. 7.61 129,4 47,89 742 814 100,4
TIROS 4 1962 3 8. 2.62 129,4 48,25 719 838 100,4
TIROS 5 1962 «oc  19. 6.62 129,8 58,1 590 970 100,5
TIROS 6 1962 «y 18. 9.62 127,6 58,32 684 711 98,73
TIROS 7 1963—24 19. 6.63 1350 58,23 631 637 97,4
TIROS 8 1963—54 21.12.63 120,3 59,47 692 789 99,33

Startversuche: 8; davon erfolgreich: 8 = 100%; Fehlstarts: 0

TRAAC (USA)
Lebens-
Start- G P hp ha T dauer Subsatellit
datum kg Grad km km min  bis von
TRAAC 11961 an, 15.11.61 90,8 32,43 904 1159 105,6 TRANSIT4B

Startversuche: 1; davon erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0
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TRAGERSATELLITEN (UdSSR)

Lebens-
Start- [ hp ha T dauer
datum Grad km km min bis

TESTSATELLIT 19618 4 2.61 6495 224 328 89,8 26. 2.61
TRAGER VENUS 11961 v, 12. 2.61 650 230 287 89,6 25. 2.61
TRAGER MARS 1 1962 Bv, 1.11.62 ~65  ~200 ~300 ~90  2.11.62
TRAGER LUNA 4 1963—08C 2. 4.63 ~65 ~200 ~250 ~88 3. 4.63
TRAGER SONDE 1 1964—16A 2. 4.64 64,88 186 215 88,65 3. 4.64

Startversuche: 5; davon erfolgreich: 5 = 100%; Fehlstarts: 0

TRANSIT (USA)

) Lebens-
Start- G ® hp  ha dauer
datum kg Grad km km min bis

TRANSIT 1A Fehlstart  17. 9.59 120,3 — - - = -
TRANSIT 1B 1960 vy 13. 4.60 120,3 51,28 388 740 959
TRANSIT 2A 1960 7, 22. 6.60 101,15 66,77 630 1055 101,7
TRANSIT 3A Fehlstart  30.11.60 101,15 — - - = —
TRANSIT 3B 1961 7 22. 2.61 113,5 28,38 174 1007 94,5 30.3.61
TRANSIT 4A 1961 o, 29. 6.61 78,75 66,78 863 1006 103,7
TRANSIT 4B 1961 an,  15.11.61 90,8 32,42 937 1126 105,6
TRANSIT 5A 1962 8¢ 18.12.62 61,0 90,62 705 742 9512
TRANSIT 5B 1963—38A 28. 9.63 89,81 1070 1110 107,13

Startversuche: 9; davon erfolgreich: 6 = 66%; teilweise erfolgreich:
1 = 11%; Fehlstarts: 2 = 23%

TRS (USA)
Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer Subsatellit
datum kg Grad km km  min bis von

TRS1 1962 o 17.9.62 0,7 81,84 204 668 93,33 19.11.62 Anonymus

TRS2 1963—14B | 9563'0'7 87,35 3558 3691 166,51

Anonymus

TRS3 1963—14C | 10,7 87,3 3553 3668 166,47
TRS4 1963—30 B [19 7 63]0.7 88,36 3633 3716 167,9 | Anonyimus
TRS5 1963—30C [ "~ ""7\0,7 88,36 3624 3726 168,1 Y

TRS6 1963—39 B17.10.63 1,8 36,77 220 103300 38,82
Startversuche: 6; davon erfolgreich: 6 = 100%; Fehlstarts: 0

VELA HOTEL
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UNBEMANNTE RAUMSCHIFFE (UdSSR)

Lebens-
Start- G ? hp ha T Um- dauer
datum kg Grad km km min ldufe bis

Raumschiff 1 1960, 15. 5.60 4540 64,9 307 690 94,25 22. 8.62
Raumschiff 2 19602 19. 8.60 4600 64,95 306 339 90,72 18 20. 8.60
Raumschiff 3 19600 1.12.60 4563 64,97 187 265 88,6 17  2.12.60
Raumschiff 4 1961 9 9. 3.61 4700 64,93 184 249 88,59 1 9. 3.61
Raumschiff 5 1961 . 25. 3.61 4695 64,90 178 247 88,42 1 25. 3.61

Startversuche: 5; davon erfolgreich: 4 = 80%; teilweise erfolgreich:
1 = 20%; Fehlstarts: 0

VANGUARD (USA)

) Lebens-
Start- G ) hp ha T dauer
datum kg Grad km km min bis

VANGUARD (1) Fehistart 6.12.57 1,48 — - - - —
VANGUARD (1) Fehistart 5. 2.58 1,48 — - -
VANGUARD 1 19588 17. 3.58 1,48 34,33 659 3910 133,8
VANGUARD (2) Fehistart 28. 4.58 9,76 — — = = -
VANGUARD (2) Fehlstart 27. 5.58 9,76 — - - - -
VANGUARD (2) Fehlstart 26. 6.58 9,76 — - - = -
VANGUARD (2) Fehistart 16. 9.58 9,76 — - - = -
VANGUARD (2) Fehlistart 26. 9.58 9,76 — - - - -
VANGUARD 2 1959« 17. 259 9,76 32,51 558 3325 125,85

VANGUARD (3) Fehlstart 13. 4.59 9,76 — - - = =
VANGUARD (3) Fehlstart 22. 6.59 9,76 — - -
VANGUARD 3 19594  18. 9.59 45,4 33,34 515 3748 130,17

Startversuche: 12; davon erfolgreich: 3 = 25%; Fehlstarts: 9 = 75%

VELA HOTEL (USA)

Lebens-
Start- G ¢ hp ha T dauer
datum kg Grad km km h bis

VELA HOTEL 1 1963—39A| 220 38,59 101800 111050 105h00™
VELA HOTEL 2 1963—39Cf 220 37,81 99800 116900 108h06™

Startversuche: 2; davon erfolgreich: 2 = 100%; Fehlstarts: 0

17.10.63{

274



VENUS (UdSSR)

Lebens-
Start- G i hp ha T dauer
datum kg Grad 10 ®%km 10 Skm d bis
VENUS 11961 v, 12.2.61 643,5 0,581 1054 150,2 291 ewig

Startversuche: 1; davon teilweise erfolgreich: 1 = 100%; Fehlstarts: 0

WOSTOK (UdSSR)

Um- Landung Kosmo-
naut

Start-
datum

G [ hp ha T
kg Grad km km min lidufe am

WOSTOK 1 1961

12. 4. 61 4725 64,95 181 327 89,10 1

12. 4. 61 Gagarin

WOSTOK 2 1961 © 6.8.61 4731 64,93 183 244 88,46 17 7. 8. 61 Titow
WOSTOK 3 1962 wy. 11.8.62 4722 64,98 181 235 88,33 64 15. 8. 62 Nikolajew
WOSTOK 4 1962 «v  12. 8. 62 4728 64,95 180 237 88,39 48 15. 8. 62 Popowitsch
WOSTOK 5 1963—20 14, 6. 63 4720 64,97 175 222 88,27 81 19. 6. 63 Bykowski
WOSTOK 6 1963—23 16. 6. 63 4713 65,00 181 231 88,34 48 19. 6. 63 Tereschkowa
Startversuche: 6; davon erfolgreich: 6 = 100%; Fehlstarts: 0
UNBEKANNTE SATELLITEN
Lebens-
Start- G P hp ha T dauer
datum kg Grad km km  min bis
1962« 15. 8.62 64,88 175 . 250 88,73 28. 8.62
1962 az 1. 9.62 65,15 180 390 90,38 6. 9.62
1962 v 12, 9.62 65,0 175 () 175 88(?) 14 9.62
1962 o 24.10. 62 65() ? ? 90(?)  29.10.62
1962 8% 4.11.62 64,7 195 590 92,42  6.11.62
1963—01 4. 1.63 65() ? ? ! 5. 1.63
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Kleines Lexikon der Astronautik

Erklarungen der wichtigsten Grundbegriffe der Astronautik
Physikalische Grundbegriffe - Abkiirzungen - Formeln und
Formelzeichen - Das griechische Alphabet - System der astro-

nomischen Bezeichnungen fiir Raumflugkérper



A

absteigender — Knoten Schnittpunkt des absteigenden Astes der
Satellitenbahn mit der Aquatorebene der Erde (s. Bild auf S. 287);
Punkt, an dem der Satellit von der nérdlichen auf die siidliche Erd-
halbkugel tbertritt

AE (Astronomische Einheit) 1 AE = 149 500000 km. GrundmaB der
Entfernungen im Planetensystem

Antriebsbahn  Flugbahn, die eine Rakete oder eine Raketenstufe
mit arbeitendem Triebwerk, also vom Start bis zum — BrennschluB,
zuriicklegt

Aphel Sonnenfernster Punkt der Bahn eines natiirlichen oder kiinst-
lichen — Planeten

Apogéium Erdfernster Punkt der Bahn eines natiirlichen oder kiinst-
lichen — Satelliten

Apsiden Punkte des gréBten und des geringsten Abstandes eines
natlirlichen oder kiinstlichen Himmelskdrpers vom — Zentralkérper,
2. B. eines kiinstlichen — Erdsatelliten von der Erde (—- Perigdum
bzw, — Perihel, — Apogdum bzw. — Aphel)

Apsidenlinie Gedachte Verbindungslinie zwischen den — Apsiden,
also zwischen — Apogdum und — Perigdum bzw. zwischen —
Aphel und — Perihel (s. Bild auf S. 281)

Aquatorialbahn  Umlaufbahn eines kiinstlichen — Erdsatelliten mit
dem — Bahnneigungswinkel 0°. Sie liegt genau in der Aquator-
ebene der Erde

Actornid "

Pl

Astronautik Theorie und Technik der Weltraumfahrt. Einer ihrer Be-
griinder ist Konstantin Eduardowitsch Ziolkowski (1857—1935)

" teche Gocchwindinkeal

Geschwindigkeiten, von deren
GréBe die — Bahnform kiinstlicher Raumflugkérper abhéngt. Man
unterscheidet: 1. astronautische Geschwindigkeit (Kreisbahnge-
schwindigkeit) = 7,92 km/s; 2. astronautische Geschwindigkeit (pa-

bolische Geschwindigkeit) = 11,18 km/s; 3. astronautische Ge-
schwindigkeit (hyperbolische Geschwindigkeit) > 11,18 km/s. Diese
Werte beziehen sich auf die Erdoberfléche (— Bahnformen)

tcha Rave:rk

g Jeder kiinstliche Raumflugkdrper, der
mindestens 90 Minuten lang eine Umlaufbahn um die Erde oder um
die Sonne beschreibt, erhdlt eine international festgelegte Registrier-
nummer, die astronomische Bezeichnung. Bis zum 31. Dezember 1962
bestand sie aus der Jahreszahl und zusétzlichen Buchstaben des
— griechischen Alphabets in der Reihenfolge der Starts. Der erste
in jedem Jahr gestartete Raumflugkérper erhielt den Zusatzbuch-
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staben Alpha, der zweite Beta usf. (z. B. 1957 Alpha — Sputnik 1,
1957 Beta — Sputnik 2). Wurden in einem Jahr mehr Starts regi-
striert, als das Alphabet Buchstaben hat, so wurden zwei Zusatz-
buchstaben verwandt (z. B. 1961 Omega — Discoverer 30, 1961 Alpha
Alpha — Mercury-Atlas 4). Bei mehreren mit einem Start auf Um-
laufbahnen gelangten Objekten erhielt der Kérper mit der gréBten
scheinbaren — Helligkeit die Zusatzzahl 1, der zweithellste die 2
usf. (z. B. 1961 lota 1 — Kosmos 2, 1962 lota 2 — Endstufe der Trdger-
rakete)

Seit dem 1. Januar 1963 wird ein neues, einfacheres System der
Registrierung verwendet. Danach werden die im Laufe eines Jahres
gestarteten Raumflugkdrper in der Reihenfolge des Starts fortlaufend
numeriert (z. B. 1963-09 — Explorer 16, 1963-10 — Kosmos 14). Teil-
objekte erhalten Zusatzbuchstaben, die wiederum nach der schein-
baren Helligkeit vergeben werden (z. B. 1963-08 A — Luna 4, 1963-
08 B — Endstufe der Triigerrakete, 1963-08 C — Trigersatellit).

Die Tatsache, daB ein Raumflugkérper eine astronomische Bezeich-
nung erhdlt, gibt jedoch keinen AufschluB dariiber, ob er die ge-
plante Bahn ‘erreicht oder eingehalten und ob er das vorgesehene
Programm erfiillt hat

Atmosphéire Gashiille eines Himmelskérpers. Die Erdatmosphdre
unterteilt sich in — Troposphére, — Stratosphére, — lonosphére
und —- Exosphére

aufsteigender — Knoten Schnittpunkt des aufsteigenden Astes der
Satellitenbahn mit der Aquatorebene der Erde (s. Bild auf S. 287);
Punkt, an dem der Satellit von der siidlichen auf die nérdliche Erd-
halbkugel iibertritt

Bahnebene Gedachte Ebene, in der die Umlaufbahn eines —- Pla-
neten oder — Satelliten liegt

Bahnformen Die Bahnform eines Himmelskérpers wird in erster
Linie durch die — Bahngeschwindigkeit bzw. die Anfangsgeschwin-
digkeit bestimmt (s. Bild auf S. 280). Erteilt man z. B. auf der Erde
einem Raumflugkérper eine Anfangsgeschwindigkeit von 7,92 km/s,
so wird er theoretisch eine — Kreisbahn um die Erde beschreiben.
Bei Geschwindigkeiten zwischen 7,92 und 11,18 km/s wird die Bahn
zur — Ellipsenbahn mit um so groBerer — Exzentrizitdt, je hoher
die Geschwindigkeit ist, bis sie bei 11,18 km/s zur Parabel und
schlieBlich bei 16,4 km/s zur Hyperbel wird. Die letztgenannten Bah-
nen fithren in den kosmischen Raum hinaus (—- astronautische Ge-
schwindigkeiten)

Bahngeschwindigkeit Geschwindigkeit, mit der ein natiirlicher oder
kiinstlicher Himmelskérper um den — Zentralkérper kreist. lhre
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hyperbolische Bahn (v= 16,4 km/s)

parabolische Bahn (v=1118 km/)

elliptische Bahn (v<11,18km/s >792 km/s)

Kreisbahn
(v=7,92 km/s)

hi und G

GréBe hdngt von der Form und der Lage der Bahn ab und ist nach
den — Keplerschen Gesetzen in jedem Ort der Umlaufbahn (auBer
bei der idealen — Kreisbahn) unterschiedlich (— astronautische
Geschwindigkeiten und — Bahnformen)

Bahnhéhe Héhe der Bahn eines kiinstlichen — Erdsatelliten iiber
der Erdoberfléche (in Meereshdhe). Man unterscheidet als markante
Punkte die Héhe im — Apogdum (ha) und im — Perigéum (hp)

Bahnknoten —> Knoten.

Bahnneigungswinkel Winkel zwischen der — Bahnebene eines
kiinstlichen — Satelliten und der Aquatorebene der Erde (s. Bild
rechts oben).

Bahnparameter Elemente, die GroBe, Form und Lage einer Satel-
liten- oder Planetenbahn im kosmischen Raum bestimmen (s. Bild
rechts oben). Die wichtigsten Bahnparameter sind — Bahnneigungs-
winkel (@) bzw. — Inklination (i), — Bahnhdhe im — Apogé&um
bzw. —-im Aphel (h, ), Bahnh&he im — Perigéum bzw. im — Peri-
hel (hs) — Umlaufzeit (T), lineare — Exzentrizitdt (e), numerische
— Exzentrizitét (e), Lénge der groBen — Halbachse (a) und —
Riickléufigkeit der — Knoten (R)
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Apogaum

o~
/7———Apsidenlinie

Bahnebene

Erdachse

Satellitenbahn

Bahnparameter

Beriihrungsellipse Bahn eines Raumflugkérpers um die Erde oder
um die Sonne, die die Bahn des Mondes oder eines Planeten beriihrt
bzw. unter spitzem Winkel schneidet (—- Hohmann-Bahn)

Beschleunigung Anderung einer Geschwindigkeit in GroBe oder
Richtung, bezogen auf eine bestimmte Zeiteinheit. Dimension: {m/s?)

Bremstriebwerk RiickstoBtriebwerk, dessen —Impuls entgegen-
gesetzt zur Flugrichtung eines Raumflugkérpers wirkt und somit eine
Bremswirkung hervorruft

BrennschluB  Zeitpunkt, in dem das Triebwerk einer Rakete oder
Raketenstufe stillgesetzt wird oder seine Funktion einstellt. Die
genaue Einhaltung des Brennschlusses ist fiir die Form und die Lage
der Bahn ebensowichtig wie die Einhaltung der — BrennschluB-
geschwindigkeit

R hluR hwindiakei

Geschwindigkeit einer Rakete oder
einer Raketenstufe bei —- BrennschluB

C
COSPAR ' (Comittee on Space Research) Komitee fiir Raumforschung
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DAG Deutsche Astronautische Gesellschaft (DDR). Gegriindet am
22. Juni 1960, Mitglied der — IAF

Deklination Auf das Koordinatensystem der scheinbaren Himmels-
kugel bezogener Abstand eines Hi Iskérpers vom Hi |
dquator. Nérdliche Abweichung wird als Plus-Deklination bezeich-

net, siidliche Abweichung als Minus-Deklination

Dopplereffekt Nach dem &sterreichischen Physiker Christian Dopp-
ler (1803-1853) benannte Frequenzdnderung eines Radio- oder
Lichtsignals bei der Annéherung oder beim Entfernen der Energie-
quelle vom Standort des Beobachters. Mit Hilfe des Dopplereffekts
lassen sich Bahngeschwindigkeiten und Bahnorte von Himmelskr-
pern bestimmen

E
Ekliptik Scheinbare — Bahnebene der Sonne

Ellipsenbahn Normalfall der — Bahnform natiirlicher und kiinst-
licher Himmelskdrper (—> Keplersche Gesetze)

Endmasse Masse einer Rakete oder einer Raketenstufe nach Ver-
brauch des Treibstoffs

Ephemeriden Zum Auffinden bzw. zur Bahnverfolgung eines Him-
melskérpers notwendige Koordinaten, die die Zeit-, Orts- und Hellig-

L L hlieR,

iten einsc

Erdsatellit Raumflugkdrper, der eine —Kreis- oder —- Ellipsen-
bahn um die Erde beschreibt (s. Typenteil, S. 10 bis 128)

Erdsensor —> Sensor

Exosphére AuBerste Schicht der Erdatmosphdre mit Plasmacharak-
ter (sémtliche Atome sind ionisiert, — lonisation). lhre Ausdehnung
schwankt infolge der Sonnentdtigkeit; sie reicht durchschnittlich bis
etwa 3000 km Héhe

E heid

izitit Man unter: die lineare und die numerische
Exzentrizitét. Die linerare Exzentrizitét e ergibt sich aus
ha=he
2
(h o = Bahnhdhe im Apog&um, hy = Bahnhé&he im Perig&um)
Die numerische Exzentrizitéit € kann man nach der Formel

errechnen (e = lineare Exzentrizitt, a = Lange der groBen —»
Halbachse)
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Perigaums *
P ~

hn und ihre a — groBe H chse, E — Mittel-
punkt der Bahnellipse, e — Imwra Exzentrizitit, hy — Hohe im Apogllum,
hp - HBhe im P M- und

punkt), M’ — zweiter Brennpunkt, p — halber Ellipsenparameter, R — Erdradius

Fixstern Himmelskérper, der seinen auf das Gradnetz der schein-
baren Himmelskugel bezogenen Standort nur sehr langsam verdn-
dert und somit scheinbar stillsteht

G

Geiger-Miiller-Zéhlrohr  MeBgerét zur Fi
tion von Strahlungspartikeln

g der Kor
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Geigerzéhler — Geiger-Miiller-Zahlrohr

Gravitation Anziehungskraft von Korpern unterschiedlicher -
Massen. Sie verhélt sich direkt proportional der Masse und umge-
kehrt proportional dem Quadrat der Entfernung. Die Gravitation der
Erde (Erdanziehung) betrégt an der Erdoberfldche 9,81 m/s?

griechisches Alphabet Astronomie und — Astronautik bedienen
sich zur Kennzeichnung kosmischer Objekte in groBem Umfang grie-
chischer Buchstaben. Das griechische Alphabet lautet (Kleinbuch-
staben):

o Alpha n Eta v Ny 1 Tau
B Beta 4 Theta EXi v Ypsilon
vy Gamma v lota o Omikron ¢ Phi
8 Delta % Kappa 7t Pi % Chi
€ Epsilon ) Lambda ¢ Rho W Psi
€ Zeta p My o Sigma ® Omega

GroBenklasse MaB fiir die scheinbare — Helligkeit eines Him-
melskorpers. Die durchschnittlich hellsten Sterne werden in die
1. GréBenklasse eingestuft, schwéichere Sterne werden der 2., 3. und
den folgenden GroBenklassen zugeordnet. Himmelskérper 6. Gré-
Benklasse sind mit dem bloBen Auge gerade noch erkennbar. Mit
hochleistungsféhigen Beobachtungsinstr ten kénnen Hi |
kérper bis zur 22. GréBenklasse nachgewiesen werden

G deloich
9 9

der Rak hnik — Ziolk ki-Gleichung

Halbachsen Halbe Lénge der groBen bzw. der kleinen Achse einer
Ellipse (groBe bzw. kleine Halbachse). Die Lénge der groBen Halb-
achse ergibt sich aus dem 3. Keplerschen Gesetz mit

3
a=3315)/12
(T = Umlaufzeit in Minuten). Siehe auch Bild auf Seite 283

Helligkeit Die Helligkeit von Himmelskérpern wird in — GréBen-
klassen angegeben. Man unterscheidet absolute und scheinbare
Helligkeit. Absolute Helligkeit: Helligkeit eines Himmelskérpers, die
er in einer Standardentfernung von 10 Parsek = 32,6 Lichtjahre hdtte.
Scheinbare Helligkeit: von der Entfernung abhéngige Helligkeit
eines Himmelskdrpers, wie sie auf der Erde wahrgenommen wird

Hohmann-Bahn Von dem Essener Ingenieur Walter Hohmann
(1880—-1945) bereits 1925 berechnete —- Bahnform zum Erreichen ver-
schiedener Himmelskérper. Es handelt sich dabei um —- Beriihrungs-
ellipsen (Bild rechts oben)
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Hohmann-Bahn (Beriihrungsellipse)

IAF (Internationale Astronautische Féderation). Dachorganisation
aller nationalen Astronautischen Gesellschaften

IGJ (Internationales Geophysikalisches Jahr)
Impuls Produkt aus Masse mal Geschwindigkeit. Dimension: (kg -s)

Inklination Neigungswinkel der —-Bahnebene eines kiinstlichen
— Planeten gegen die — Ekliptik

interplanetare Materie Staubteilchen bzw. Gasmaterie des inter-
planetaren Raumes. Sie tritt meist gemischt als Staub/Gaswolke auf

lonisation Abspaltung von Elektronen von Atomkernen bzw. ihre
Anlagerung an Atomkerne, wodurch positive oder negative lonen
entstehen
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lonisationskammer Mit Gas gefiillte Kammer, die zum Nachweis
von Strahlungspartikeln und deren positiver oder negativer Ladung
dient

lonisationsmanometer MeBgerét zur Feststellung des lonisations-
grads

lonosphdre Uber der — Stratosphdre liegende Schicht der Erd-
atmosphére, in der durch die Ultraviolettstrahlung der Sonne die
Gasatome in lonen und freie Elektronen aufgespalten werden. Sie
reicht bis etwa 1000 km Héhe ¥

Keplersche Gesetze Von dem deutschen Astronomen Johannes
Kepler (1571-1630) entdeckte und formulierte Gesetze der Bewe-
gung der — Planeten um die Sonne. Sie gelten sinngem&B auch fiir
die Bewegung der kiinstlichen —- Erdsatelliten und der — Raum-
sonden mit elliptischen Bahnen. Die drei Keplerschen Gesetze
lauten:

1. Die Planeten bewegen sich auf Ellipsen, in deren einem Brenn-
punkt die Sonne steht.

2. Der Leitstrahl oder Radiusvektor iiberstreicht in gleichen Zeit-
abschnitten gleiche FléchengréBen.

3. Die Quadrate der Umlaufzeiten der Planeten verhalten sich wie
die dritten Potenzen der groBen Halbachsen der Umlaufellipsen.

Knoten Schnittpunkte der Satellitenbahn mit der Aquatorebene
der Erde (s. Bild rechts)

Ki linie Verbind linie zwischen — aufsteigendem und —
absteigendem Knoten

K kul hlung — k ische Strahlung

kosmischer Staub — interplanetare Materie

kosmische Strahlung Energiereiche Teilchenstrahlung, die ihren
Ursprung in der Sonne bzw. in der MilchstraBe hat. Sie besteht aus
Kernen von Wasserstoff- und Heliumatomen sowie einem geringeren
Anteil von Kernen schwererer Elemente

Kraft Produkt aus — Masse mal —- Beschleunigung. Dimension:

{kp)

Kreisbahn Bahn, die ein Raumflugkérper um die Erde beschreibt,
wenn er diese mit einer Anfangsgeschwindigkeit von 7,92 km/s ver-
1&Bt. Ideale Kreisbahnen wurden bisher weder bei natiirlichen Him-
melskérpern beobachtet noch bei kiinstlichen Raumflugkérpern er-
reicht (— Bahnformen)

286



nérdliche Halbkugel Erdachse

Apogaum

aufsteigender
Knoten

Perigaum / sidliche Halbkugel

Knoten und Knotenlinie

L

Langmuir-Sonde MeBgerdt zur Bestimmung der Elektronendichte
und der Elektronentemperatur

Lebensdauer Zeitspanne zwischen dem Augenblick, da ein Raum-
flugkdrper seine Bahn erreicht, und dem Zeitpunkt seines Verglii-
hens, seiner Landung auf der Erde oder dem Aufprall auf einen
anderen Himmelskérper (z. B. Lunik 2). Die Lebensdauer hdngt
hauptséchlich von der — Bahnhdhe im Perigéum, von der — Bahn-
form sowie von der — Umlaufmasse und von der OberfléchengréBe
des Raumflugkérpers ab

Lyman-Alpha-Zé&hler MeBgerét zur Untersuchung der sogenannten
Lyman-Alpha-Strahlung der Sonne im ultravioletten Bereich

Magnetometer MeBgerat zur Feststellung der Magnetfeldstdrke
von Himmelsk&rpern

Masse Eigenschaft der Materie, die sie auch bei Schwerelosigkeit
beibehalt. Dimension (kg)
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Massenverhéltnis Verhdltnis zwischen — Startmasse und —-End-
masse einer Rakete oder einer Raketenstufe. Vom natiirlichen Log-
arithmus des Massenverhéltnisses und der Ausstrémgeschwindig-
keit der Verbrennungsgase aus der Diise héngt die Geschwindigkeit
einer Rakete ab

Meteor Von —> Meteoriten oder —> Mikrometeoriten erzeugte
Lichterscheinung am Himmel

Meteorit Teilchen der — interplanetaren Materie von Staubkorn-
gréBe bis zur GréBe von — Planetoiden

Mikrometeorit Teilchen der — interplanetaren Materie von mikro-
skopischer GréBe bis zu StaubkorngréBe

NASA (National Astronautics and Space Administration) Raum-
fahrtbehérde der USA

Nutzmasse Masse der Teile eines Raumflugkdrpers, die zur Auf-
rechterhaltung seines Flugprogramms notwendig sind

o

Orbit Umlaufbahn (engl.)

P

Parkbahn Vorléufige kreisférmige oder elliptische Bahn eines Raum-
flugkérpers, die er verldBt, um eine neue Bahn einzunehmen (z. B
Luna 4, Ranger)

Perigdum Erdné&chster Punkt der Bahn eines natiirlichen oder kiinst-
lichen —- Satelliten

Parkbahn B
P Parkbahn

N\

’~ \

\\~__/

~ // neue Bahn
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Perihel Sonnenndchster Punkt der Bahn eines natiirlichen oder
kiinstlichen — Planeten

Planet Um einen —> Fixstern (Sonne) kreisender natiirlicher oder
kiinstlicher Himmelskérper 3
Natiirliche .Planeten unseres Sonnensystems: Merkur, Venus, Erde,
Mars, Jupiter, Saturn, Uranus, Neptun, Pluto.

Kiinstliche Planeten (besser — Planetoiden): siehe Typenteil ,Raum-
sonden”, S. 130 bis 176

Planetoiden Kleine —> Planeten. Die natiirlichen 'Planetoiden
(auch Asteroiden genannt) sind zum Teil von unregelmé&Biger Form
und haben Durchmesser zwischen etwa 1 km und 700 km. Sie be-
wegen sich gréBtenteils zwischen der Mars- und der Jupiterbahn.
Kiinstliche Planetoiden: interplanetare — Raumsonden, oft auch
als kiinstliche —> Planeten bezeichnet. Sie bewegen sich auf
—> Ellipsenbahnen, in deren einem Brennpunkt die Sonne steht

Polarbahn Umlaufbahn eines kiinstlichen — Erdsatelliten mit dem
— Bahnneigungswinkel 90°. Sie fiihrt genau iiber die Pole der Erde

Raumsonde Raumflugkérper, dessen Aufgabe in der Erforschung
des interplanetaren Raumes besteht (s. S. 130 bis 176)

Rektaszension Auf das Koordinatensystem der scheinbaren Him-
melskugel bezogener Abstand eines Himmelskérpers vom Friihlings-
punkt (Schnittpunkt des Himmelséquators mit der — Ekliptik).
Messung im Aquatorialsystem

Riicklgufigkeit der — Knoten. Infolge der Abplattung der Erde
dreht sich die — Bahnebene der Satellitenbahn, ohne jedoch dabei
ihren — Bahnneigungswinkel zu veréndern. Dabei bewegen sich die
Knoten entgegengesetzt zur Richtung der Erdrotation

Satellit Um einen —> Planeten kreisender natiirlicher oder kiinst-
licher Himmelskérper. Fast alle Planetert unseres Sonnensystems
haben einen oder mehrere natiirliche Satelliten. Der natiirliche
Satellit der Erde ist der Mond. Kiinstliche Satelliten der Erde — Erd-
satelliten

scheinbare Helligkeit —> Helligkeit
Schub Antriebskraft von RiickstoBtriebwerken. Der Schub 1&Bt sich

in der einfachsten Form nach der Formel
_G-¢c
g

P
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errechnen (P = Schub in kp, G = Treibstoffverbrauch in kg/s,
c = Ausstrémgeschwindigkeit der Verbrennungsgase in m/s, g =
Fallbeschleunigung auf der Erdoberfldche = 9,81 m/s?)

Sensor MeBfiihler (Sucher), der zur Ausrichtung eines Raumflug-
kérpers auf die Sonne (Sonnensensor), auf die Erde (Erdsensor) oder
auf andere Objekte des Himmels dient

solar Von der Sonne stammend, auf die Sonne bezogen

Solarb i Aus Halbleiterelementen bestehende Zellen, in
denen die Sonnenenergie in elektrischen Strom umgewandelt wird

Solarzellen — Solarbatterien
Sonnensensor — Sensor

Sonnenwind In der Sonnenatmosphére (Chromosphére) erzeugte
Strome heiBen Gases, die sich mit Geschwindigkeiten von mehreren
hundert Kilometern je Sekunde durch den interplanetaren Raum
bewegen

Sonnenzellen —- Solarbatterien
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Tréigerraketen der USA. Zum Vergleich ist die méagliche GrdBe der Trigerrakete
der Wostok-Raumschiffe dargestelit, wie sie sich aus einer Nutzmassenrechnung
ergibt. Die Form ist willkiirlich gewdhit .
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Startmasse Masse der aufgetankten, startfertigen Rakete

Stratosphire An die — Troposphdre anschlieBende Schicht der
Erdatmosphdre, in der noch Luftstrémungen herrschen. Sie reicht bis
etwa 100 km Héhe

T

Trégerraketen Fiir den Start von Raumflugkérpern ausgeriistete,
meist mehrstufige Raketen (siehe Bild auf S. 290 u. 291)

Troposphéire Unterste Schicht der Erdatmosphére, in der sich das
Wettergeschehen abspielt. Sie reicht bis etwa 10 km Héhe

Tscherenkow-Zdhler MeBgerdt zur Bestimmung der schweren Kerne
in der — kosmischen Strahlung und des Energiespektrums dieser
Strahlung

Umlaufmasse Masse eines Raumflugkérpers in der Umlaufbahn

Umlaufzeit Zeit fiir einen vollendeten Umlauf eines natiirlichen
oder kiinstlichen Himmelskdrpers um den — Zentralkérper

Z ko Hi Iskérper, um den ein —> Satellit oder ein
— Planet krelst (meist der Massenschwerpunkt des Systems). Der

Zentralkérper unseres Planetensystems ist die Sonne

Ziolkowski-Gleichung Klassische Grundgleichung der Raketentech-
nik, nach ihrem Entdecker Konstantin Eduardowitsch Ziolkowski
(1857-1935) benannt. Die Gleichung zeigt, daB die erreichbare
— BrennschluBgeschwindigkeit einer Rakete ausschlieBlich von der
Ausstromgeschwindigkeit der Verbrennungsgase und dem — Mas-
senverhéltnis abhéngt. Die Formel lautet

Mo
V=C'IHW,

(v = BrennschluBgeschwindigkeit, c = Ausstrémgeschwindigkeit der
Verbrennungsgase, M, = Startmasse, M; = Endmasse der Rakete)
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