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Raumfahrttechnische und -medizinische Eigenschaften
verschiedener Kabinenatmosphiiren

HANS SWART

Am 27. Januar 1967 brach bei einer Startilbbung an Bord der Apollo-Raum-
kapsel 204 Feuer aus, dem die drei Astronauten Virgil Grissom, Edward White
und Roger Chaffee zum Opfer fielen. Die mehrwéchige Untersuchung der Ursachen
der Katastrophe erbrachte den Beweis, daB die Konstruktion des Apollo-Raum-
schiffs mit schwerwiegenden Mingeln behaftet war und bei den Flugvorbereitun-
gen elementare SicherheitsmaBnahmen unterlassen bzw. vernachlédssigt wurden.
Neben dem Fehlen von Schleudersitzen fiir die Besatzung ist die in den amerika-
nischen Raumkapseln bisher benutzte Atmosphire aus reinem Sauerstoff als eine
der Hauptursachen des Ungliicks anzusehen. Die Diskussion iiber die giinstigste Zu-
sammensetzung des Atemgases in Raumfahrzeugen und Raumstationen wurde da-
durch erneut belebt.

Hauptaufgabe der Kabinenatmosphare ist die Aufrechterhaltung eines fur die
Atmung geeigneten Sauerstoffdrucks in den Alveolen (Lungenbldschen) der Kos-
monauten. Sinkt der alveolare Sauerstoffdruck unter 60 Torr, so tritt Sauerstoff-
mangel in den Geweben auf; steigt er iiber 175 Torr, so wirkt der Sauerstoff toxisch.
Der alveolare Sauerstoffdruck ist vom Gesamtdruck und vom Sauerstoffpartial-
druck in der Kabine abhéngig. Es gibt daher zahlreiche Moglichkeiten, diese beiden
Parameter zu variieren. Praktisch wurden bisher zwei Varianten genutzt. Die so-
wietischen Kosmonauten atmeten ein der natiirlichen Luft #hnliches Sauerstoff-
Stickstoff-Gemisch mit 19—29 %, O, unter 1atm Druck [1]. In den amerikanischen
Raumkapseln wurde reiner Sauerstoff bei einem Druck von 0,34 atm benutzt. Ge-
legentlich werden in der Literatur noch zwei andere Atemgase diskutiert und zwar
Gemische aus 50 ¥y Sauerstoff / 50 %/, Stickstoff und 50 ¢/, Sauerstoff / 50 9, Helium,
beide unter einem Druck von 0,5 atm.

In Tabelle 1 sind die genannten Atmosphiren iibersichtlich zusammengestellt.
Im folgenden soll versucht werden, ihre Vor- und Nachteile unter verschiedenen
raumfahrttechnischen und -medizinischen Aspekten zu vergleichen (Tabelle 3) und
zu einem abschlieBenden Werturteil zu gelangen.

Tabelle 1: Zusammensetzung und Druckverhiltnisse

hied Kahi ¢

ver en

Kabinen- O,-Partialdruck alveolarer

Bezeichnung Zusammensetzung druck in der Kabine 0O,-Druck
Torr Torr Torr
A 27,50, O,, 12,5% N, 760 L 210 150
B 50 0y O,, 50 %, N, 380 190 120
c 50 0/, O,, 50 %, He 380 190 120
D 100 9/, O, 260 260 180
Luft 210/, 0, 9% Nyua. 760 160 100



G des

Von Zusammensetzung und Druck der Kabinenatmosphédre hingen einige Fak-
toren ab, die sich auf die Gesamtmasse des Raumfahrzeugs auswirken. Die wich-
tigsten seien kurz angefiihrt:

1. Die Wandstérke des Druckbehilters der Kabine ist dem Kabinendruck propor-
tional. Je hoher der Druck ist, umso gréBer wird daher auch die Masse des
Druckbehalters.

2. Zur Abscheidung toxischer Stoffwechselprodukte sowie zur Kiihlung der Kos-
monauten und elektrischen Bordgerite ist eine Ventilation der Atmosphére not-
wendig. Bekanntlich tritt bei Schwerelosigkeit keine Luftkonvektion auf, und
die Kiihlung durch Abstrahlung ist ungeniigend. Die fiir Kiihlzwecke erforder-
liche Ventilationsenergie ist der zweiten Potenz der Gasdichte und der dritten
Potenz der spezifischen Wirme des Gasgemisches umgekehrt proportional. Die
Atmosphire D benétigt daher eine etwa zehnmal groBfere Ventilationsenergie
als das Gemisch A. Bei den Geminifliigen muBten z. B. durch jeden Raum-
anzug durchschnittlich 280 Liter Sauerstoff pro Minute stromen, um die Koérper-
wirme der Astronauten abzufiihren. Hoher Energiebedarf bedeutet aber einen
hohen Masseanteil fiir elektrische Stromquellen.

3. Geringe Undichtheiten der Kabine fithren zu stindigen Gasverlusten, die — ab-
gesehen von der Zusammensetzung des Gases — bei einer bestimmten Flugdauer
in erster Linie dem Innendruck proportional sind. Bei den bisherigen amerika-
nischen Raumfliigen rechnete man mit einem Schwund von etwa 0,9 kg pro Tag.

4. Gasverluste treten auch bei Ausstiegsmandvern der Kosmonauten auf. Die Masse
der in den Weltraum entweichenden Gase ist dabei der Dichte der Kabinen-
atmosphire proportional.

5. Zweigasgemische erfordern fiir Kontrolle und Dosierung der Komponenten
einen groBeren apparativen Aufwand als reiner Sauerstoff.

Mit steigender KabinengriBe und Flugdauer (Tabelle 2) wirkt sich die gewéhilte
Zusammensetzung der Kabinenatmosphére immer stirker auf die Gesamtmasse des
Raumfahrzeuges aus. In Raumschiffen fiir Fliige bis zu einigen Tagen Dauer be-
dingt die Verwendung der reinen Sauerstoffatmosphire die geringste Gesamtmasse.
Optimierungsberechnungen von Parker u.a. [2] ergaben dagegen, daf in Raum-
stationen Zweigasgemische mit einem Druck von 350 Torr den geringsten Masse-
bedarf aufweisen.

Tabelle 2: Kabinenvolumen und maximale Flugdauer realisierter

und bzw.
Raumfugkorper Kabinenvolumen m3 Maximale Flugdauer
v

Mercury 1,5 34 Stunden
Gemini 2,3 14 Tage
Wostok ~5 5 Tage

Apollo ~11 14 Tage

MOL 28,3 30 Tage
AORL, MORL 170 1 Jahr

LORL 1900 3 Jahre



Toxizitit

Reiner Sauerstoff wirkt in Abhéngigkeit vom Druck nach einer gewissen Exposi-
tionszeit toxisch. Die Aufenthaltsdauer in reiner Sauerstoffatmosphére mit 260 Torr
sollte deshalb nicht iiber 14 Tage ausgedehnt werden. Beim Atmen von reinem
Sauerstoff besteht auBerdem die Moglichkeit einer Atelektase, d. h. nach Verlegen
einzelner Abschnitte der Bronchialverastelungen durch Schleim oder Druck — beson-
ders wahrend der Beschleunigungsphasen bei Start und Wiedereintritt — kann die
rasche Resorption des Sauerstoffs in den Lungenblidschen zu deren Zusammenfall
fiihren [3]. Atelektasen sind von schmerzhaften Empfindungen begleitet und schrin-
ken die Vitalkapazitidt der Lunge ein. Werden von dieser Erscheinung griBere Lun-
genbezirke erfaft, kann es zum folgenschweren Lungenkollaps kommen. SchlieBlich
sei noch erwihnt, daB als Folge eines hohen alveolaren Sauerstoffdrucks die Strah-
lenresistenz der Kosmonauten beeintrichtigt wird.

Gegen die Verwendung von Zweigasgemischen bestehen keinerlei toxikologische
oder physiologische Bedenken.

Verhalten bei Dekompression

Fiir die Sicherheit der Besatzung ist das Verhalten der Kabinenatmosphére bei
einer plotzlichen Dekompression, z. B. als Folge eines Meteoritentreffers, besonders
wichtig. Die Dekompressionsgeschwindigkeit hingt von mehreren Parametern ab.
Zur Veranschaulichung sei ein Beispiel angefiihrt: Wir betrachten eine Kabine mit
einem Volumen von 15m? und einer Temperatur von 20°C und nehmen an, ein
Meteorit schldgt ein 2 em groBles, rundes Loch in den Druckbehélter. Sofern aus den
Vorratsgefafien kein Sauerstoff nachgeliefert wird, betridgt dann die Zeit, in der der
urspriingliche Kabinendruck bis auf den Grenzdruck fiir das Auftreten von Sauer-
stoffmangel abfillt, bei den Atmosphéren A 125, B 80, C 65, D 140 und Luft 65 Sekun-
den. Fir SchlieBen des Helmvisiers und Raumanzugs oder Abdichten des Lecks
stiinden den Kosmonauten also je nach Zusammensetzung des Atemgases etwa 1 bis
2,5 Minuten, bei kleineren Kabinen natiirlich entsprechend weniger Zeit zur Ver-
fiigung.

‘Werden Gemische mit Stickstoff benutzt, so besteht bei plétzlichem Druckabfall
oder beim Ubergang auf den niedrigeren Druck in den Raumanziigen bei Ausstiegs-
experimenten auBerdem die Gefahr der Caissonkrankheit. Als Folge der raschen
Druckerniedrigung wird der im Blut geloste Stickstoff in Form von Blischen frei.
Das schéiumende Blut 16st eine Gasembolie aus. Es kommt zu heftigen Kopf- und
Gelenkschmerzen, nervésen Stérungen, in schweren Fillen zu Lahmungen und Tod.
Setzt man den geschiddigten Korper méglichst bald dem urspriinglichen Druck wie-
der aus, so konnen sich die Erscheinungen zuriickbilden. Um die Caissonkrankheit
zu vermeiden, atmete die Besatzung von Woschod 2 vor dem Ausstieg Leonows
zwei Stunden lang reinen Sauerstoff. Dabei wurde der Stickstoff aus dem Kérper
gespiilt, und der Ubergang von 1atm in der Kabine auf 0,5 atm im Raumanzug
verlief ohne kérperliche Schadigung.

Feuergefahr

In allen Arbeiten iiber Atemgase fiir Kosmonauten wurde stets auf die aufBler-
ordentlich groBe Feuergefahr bei Anwendung reinen Sauerstoffs hingewiesen.
Sauerstoff an sich ist weder brennbar noch explosiv. Fiir die Entstehung
eines Brandes sind auch hier drei Voraussetzungen notwendig: brennbares
Material, Sauerstoff und eine Ziindquelle. In reinem Sauerstoff unter 0,34 atm
Druck verbrennen jedoch organische Substanzen etwa 1,5mal so schnell wie
in einem Sauerstoff-Stickstoff-Gemisch B unter 0,5 atm und dreimal so schnell
wie in Luft. AuBerdem werden zahlreiche Materialien, z. B. einige Plaste, die in
Luft gar nicht oder nur sehr schlecht brennen, in reinem Sauerstoff leichter ent-
ziindlich.



Die groBte Feuergefahr besteht wihrend der Startvorbereitungen, beim 'Start
selbst und, wie im Falle der Katastrophe in Kap Kennedy, bei bestimmten
Simulationsexperimenten. In diesen Phasen betrégt der Druck in den mit reinem
Sauerstoff gefiillten amerikanischen Raumkapseln 1 atm. Die Verbrennungsge-~
schwindigkeit ist unter diesen Bedingungen mindestens fiinfmal so gro wie in
Luft. Auf Grund von Experimenten in Flugzeugen glaubt man dagegen annehmen
zu konnen, daBl nach Eintritt des Raumschiffes in die Erdumlaufbahn infolge der
fehlenden Konvektion die Feuergefahr erheblich erniedrigt wird. Die gasférmigen
Verbrennungsprodukte umgeben den Brandherd wie ein Mantel, so daB Sauer-
stoff nur noch in ungentigendem MaSBe durch Diffusion Zutritt hat. Ob dieser Effekt
jedoch hundertprozentig zum Ersticken der Flammen fiihrt, mii8te erst noch aus~
giebig untersucht werden. Bis dahin ist es auf jeden Fall sicherer, Zweigasgemische
zu verwenden.

Die sowjetischen Konstrukteure haben der erhéhten Brandgefahr vor Erreichen
des schwerelosen Zustandes Rechnung getragen. Beim Start der Wostok-Raum-
schiffe betrug der Sauerstoffgehalt der Kabinenatmosphire 21—22 9, und wurde
-erst in der Umlaufbahn allméhlich auf eine Konzentration von 25—29 %/, erhsht.

Schlufifolgerungen

Aus Tabelle 3 ist ersichtlich, daB3 es keine ideale Atmosphire gibt, die allen an
sie gestellten Forderungen maximal entspricht. Eine geringe Gesamtmasse des
Raumfahrzeugs ist zwar erwiinscht, darf aber keinesfalls auf Kosten der Sicherheit
fir die Besatzung erkauft werden. Die Toxitdt einer reinen Sauerstoffatmospire
kann bei Fliigen bis zu 14 Tagen Dauer vernachlidssigt werden. Als wesentliche Ge~
sichtspunkte bei der Auswahl der Kabinenatmosphire bleiben die Gefahren einer
Dekompression und des Feuerausbruchs.

Neben dem geringen Masseaufwand waren die niedrige Dekompressionsge~
schwindigkeit sowie die Tatsache, daB unter keinen Umstinden die Caissonkrank-
heit zu befiirchten ist, die Hauptgriinde fiir die Verwendung von reinem Sauerstoff
in den amerikanischen Raumkapseln. Wie sich inzwischen in der Praxis zeigte, ist
das Zusammentreffen eines Raumschiffs mit einem Meteorit von geféhrlicher Grofie
ein ziemlich unwahrscheinliches Ereignis. Die Gefahr einer plétzlichen Dekompres-
sion wurde ‘zweifellos iiberschidtzt. Im Gegensatz dazu steht die verhidngnisvolle
Unterschitzung der Feuergefahr.

Tabelle 3: Vergleich der Ei ften von Kabi t: hiren unter verschie~
hied r hnischen und -medizinischen Gesicht ten

Gesichtspunkte Reihenfolge
Masse des Druckluftbehilters der Kabine D < B,C < A, Luft
Energiebedarf zur Abscheidung toxischer Produkte C<D<B<Luft<A
Energiebedarf zur Kiihlung der Kosmonauten C<Luft<A<B<D
Gasverluste durch Undichtheiten D < B < C < A, Luft
Gasverluste bei Ausstiegsmanévern C<D«<B<Luft<A
Aufwand fiir Regelgerdte D < C < A, B, Luft
Gesamtmasse des Systems

bei kurzen Flugzeiten D < C < B < Luft, A

bei langen Flugzeiten, z. B. in Raumstationen C<B<«<D< Luft <A
Dekompressionsgeschwindigkeit D <A < B<C,Luft
Gefahr der Caissonkrankheit bei Druckabfall D (keine); C<B< A< Luft
Toxizitdt nur D geringe Toxizit
Feuergefahr Luft <A<B<C<D
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Wie bekannt wurde, will die NASA die reine Sauerstoffatmosphéire in den
Apollo-Kapseln beibehalten. Um ein erneutes Ungliick zu vermeiden, sind einige
technische Anderungen und verstirkte SicherheitsmaBnahmen vorgesehen. Der
weitestgehende Austausch brennbarer gegen unbrennbare Materialien sowie eine
umfangreiche Flammenwidrigausriistung sollen die Brandanfilligkeit im Kapsel-
inneren herabsetzen. Durch Umkonstruktion und verbesserte Materialauswahl sol-
len besonders die elektrischen Anlagen so abgesichert werden, daBl unter keinen
Umstinden Kurzschliisse auftreten und als Ziindquelle fungieren kénnen. Ferner
werden die Luken und ihr Offnungsmechanismus geéndert, so daf auf der Start-
rampe im Notfall ein rascher Ausstieg der Besatzung moglich wird. Bei Bodenver-
suchen wird kiinftig ein Zweigasgemisch in der Kapsel verwendet. Schliellich soll
ein umfangreiches Kontrollsystem die bisherigen Schluderarbeiten bei der Herstel-
lung des Raumfahrzeugs verhindern und technische Méngel rechtzeitig aufdecken.
Trotz aller technischen Anderungen und verbesserten Sicherheitsvorkehrungen
wird die Verwendung von reinem Sauerstoff aber auch in Zukunft ein zusétzliches
Risiko bei Raumfliigen darstellen. Das Fehlen von Schleudersitzen vergrofert dabei
noch die Gefahr fiir die Besatzung.

Die sowjetischen Raumfahrttechniker schenkten von Anfang an der Feuergefahr
die nétige Aufmerksamkeit und wihlten dementsprechend die Atmophére mit der
niedrigsten Verbrennungsgeschwindigkeit. Giinstig wirkte sich dabei aus, daf}
schubstirkere Raketen zur Verfiigung standen, so daB die gréBere Systemmasse
keine wesentliche Rolle spielte. Durch leichte Erh6hung der Sauerstoffkonzentration
nach Eintritt in die Umlaufbahn wird die Dekompressionsgeschwindigkeit auf die
Hilfte gegeniiber Luft gesenkt und steht dann derjenigen der Sauerstoffatmosphire
kaum nach. Der einzige Nachteil liegt im moglichen Auftreten der Caissonkrank-
heit. Bei geplanten Ausstiegsmandvern beugt man dieser Gefahr durch vorheriges
Atmen von reinem Sauerstoff vor. Bei einem plétzlichen Druckabfall infolge eines
Meteoritentreffers oder technischen Defekts kdnnen zwar gesundheitliche Schiden
bei den Besatzungmitgliedern auftreten, jedoch werden die Folgen unter diesen
Umstéinden nicht unbedingt zur Aktionsunfidhigkeit oder gar zum Tode fiihren.
Gelingt es, das Leck abzudichten und den normalen Kabinendruck wiederherzu-
stellen, so werden sich die eventuell aufgetretenen Symptome der Caissonkrankheit
noch wihrend des Fluges zuriickbilden. Da die Anfilligkeit gegeniiber der Caisson-
krankheit individuell verschieden ist, kann ihrem Auftreten bereits bei der Aus-
wahl der Kosmonauten bis zu einem gewissem Grad vorgebeugt werden.

Wir kénnen abschliefend feststellen: Die in den sowjetischen Raumschiffen be-
nutzte Atmosphire bietet den Kosmonauten fiir beliebig lange Flugzeiten eine sehr
hohe Sicherheit. Der Ersatz des Stickstoffs durch Helium kdnnte wahrscheinlich
die raumfahrttechnischen und -medizinischen Eigenschaften des Zweigasgemisches
verbessern [4]. Doch dazu sind noch umfangreiche Experimente notwendig.
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Solarzellen zur Bordenergieversorgung
von Raumflugkdrpern

Dr.E. HOLLAX

1. Einleitung
Die Solarzelle stellt gegenwirtig die einzige in groBer Anzahl vorhandene und
fiir langzeitige Raumfahrtexperimente einsetzbare Energieversorgungsanlage dar.

Sie hat den Vorteil, daB kein Energietriger mitgefiihrt zu werden braucht. Aller-
dings macht die relativ geringe Energiedichte der Sonnenstrahlung fiir héhere Lei-
stungsabgaben entsprechend groBe Sammelfléichen notig. (Beispielsweise strahlt die
Sonne auf jeden m? Fldche im cislunaren Raum bei senkrechter Inzidenz etwa
1,4 KW).

Mit Solarzellenanlagen werden Leistungsgewichte von 10—25 W/kg erreicht.

Da sie naturgemiB empfindlich gegen Schatteneffekte sind, die Schattenperiode
aber beispielsweise bei Erdsatelliten tiber 40, betragen kann, werden sie in der
Regel mit elektrochemischen Energiespeichern [1] komplettiert. Mit einem solchen
»~Solarbatterien“-System sind die meisten der Beobachtungs-, Me- und Nachrich-
tensatelliten sowie Mond- und Planetensonden ausgeriistet. Das Leistungsgewicht
der Solarbatterien liegt bei etwa 1—4 W/kg.

Je nach dem Verwendungszweck und den Betriebsbedingungen entfallen bei
einem kompletten 1 kW-Solarbatteriensystem 40...60 %), des Anlagengewichtes auf
die Solarzellenausleger einschlieBlich des Orientierungsmechanismus; etwa 35...
60 0, betriigt der Anteil der Speicherbatterien (Ladungskontrollapparatur einge-
schlossen). Ein restlicher Anteil von 2...409, wird vom Spannungsregler und den
elektronischen Geriten benétigt.

2. Uber Wirkungsweise und Aufbau von Solarzellen

Solarzellen nutzen den lichtelektrischen Effekt; d.h. die Bildung freier Ladungs-
trégerpaare durch Lichtquanten. Die Photonenenergie muf3 dabei gleich groB oder
groBer sein als die Energiedifferenz zwischen Valenz- und Leitungsband (Energie-
licke E;) der verwendeten Halbleitermaterialien: hy =he/2 = E,.

Erfolgt die Ionisation in oder nahe einem p/n-Halbleiteriibergang, so werden die
erzeugten negativen und positiven Ladungstridger (Elektronen und Defektelek-
tronen) durch das innere elektrische Feld des Kontaktes getrennt: es erfolgt eine
positive Aufladung des p-Halbleiters, wihrend sich der n-Halbleiter negativ auf-
14dt. Werden beide iiber einen Verbraucher mittels metallischer Leiter verbunden,
flieBt ein Elektronenstrom vom n- zum p-Halbleiter.

Als Halbleitermaterial erscheint gegenwirtig noch Silizium als am besten ge-
eignet. Abb.1 zeigt den schematischen Aufbau einer p/n-Siliziumsolarzelle.

Die auf der Kristalloberfliche befindliche, nur einige um starke p-Schicht wird
durch Eindiffundieren von Elementen der 3. Gruppe, z. B. Bor, erzeugt. Die Schicht
muB entsprechend diinn gewidhlt werden, damit keine allzu grofien Rekombina-
tionsverluste auftreten.

Der Kristall vom n-Typ enthilt eines der Elemente der 5. Gruppe, z. B. Arsen
oder Phosphor.
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p-Typ-Schicht
Abb.1: Schematischer Auf-
bau einer p/n-Silizium-
Kontakte Solarzelle.
n-dotiertes Si Griéfe: z. B.20X10X0,5 mm

In analoger Weise konnen auch die Zellen vom n 'p-Typ hergestellt werden.

Die Oberfliche des Kristalls wird mit einem schmalen Streifen eines gut leiten-
den Metalles (z.B. Silber) kontaktiert, wihrend die untere Flidche insgesamt mit
dem Leiter bedeckt ist, auf welchen die Kontakte gelétet werden.

Solarzellen erhalten zum Schutz der eingesetzten Klebematerialien und zur Sen-
kung der Arbeitstemperatur UV- bzw. Infrarotschutziiberziige. Da die Effektivitit
von Si-Zellen in Bezug auf die Energieumwandlung in den Bereichen 4 < 0,4 ym
und 2 > 1,1 um relativ gering ist (vgl. Abb.5), kann dies ohne groBe Verluste ge-
schehen. (Da pro °C Temperaturzunahme ein EMK-Abfall der Silizium-Solarzelle
von etwa 0,5 9, beobachtet wird, ist die Senkung der Arbeitstemperatur von groBer
Wichtigkeit. Bei einer Temperaturerh6hung von etwa 50 °C {iber Zimmertemperatur
hinaus tritt ein Leistungsabfall von etwa 259, und eine Verringerung der Ruhe-
spannung um etwa 100—120 mV ein.)

‘Weitere Spezialiiberziige mindern in den verwertbaren Spektralbereichen (vgl.
Abb. 5) die Reflexionsverluste auf < 49,. Zum Schutz gegen Schiden durch Strah-
lung (siehe unten) bzw. Mikrometeoriten werden Solarzellen mit einer Schutzschicht
aus Glas oder SiO,-Schmelze von 0,15...1,5 mm Dicke iiberzogen,

Mit einigen Schwierigkeiten ist auch die Konstruktion des Solarzellentrégers und
die Wahl geeigneten Trigermaterials verbunden. Um auch wihrend der ldngsten
Schattenperiode eine Abkiihlung unter —130°C zu verhindern, muf3 das Material
entsprechende Wiarmetrdgheit bzw. entsprechend grofle Masse aufweisen. Der
Wirmeausdehnungskoeffizient des Trigermaterials sollte anndhernd den gleichen
Wert wie das Silizium haben.

Besonders schwierig ist die Temperaturregelung, wenn die Solarzellen direkt auf
der AuBenhaut der Raumflugkérper befestigt werden, wie z.B. beim Nachrichten-
satelliten ,Telstar“, welcher auf seiner Oberfliche mit 3600 Solarzellen belegt
wurde. Bei unorientierten Systemen ist auBerdem die Energieabgabe entsprechend
niedrig. Soll optimale Wirkung erzielt werden, sind die Zellen zweckmiBigerweise
auf flachen, stdndig zur Sonne gerichteten Trégern wie es beispielsweise bei den
amerikanischen ,0GO“-Satelliten (Abb.2) oder den sowjetischen Planetensonden
.Venus 1 und ,Mars 1“ erfolgt. Allerdings sind hier bei der Satellitenkonstruktion
noch entsprechende zusitzliche Vorrichtungen — solche zum Falten der Zellentrager
innerhalb der Nutzlastverkleidung der Rakete und zum Entfalten auf der Bahn —
erforderlich,

3. Leistungs- und Wirkungsgrad
Abb. 3 gibt die Strom-Spannungskurve einer n p-Siliziumsolarzelle wieder. Die
maximale Leistung wird bei einer Spannung von etwa 0,4—0,45 V erzielt und be-
tragt etwa 25—28 mW. Die Hohe der Leerlaufspannung ist von verschiedenen Stoff-
kennwerten abhingig, und 148t sich bei 25 °C z. B. fiir n/p-Si-Solarzellen durch den
folgenden Ausdruck [2] berechnen:
[ 0,9062 - exp. B9E,) 7, | 'h
Uy=10,575log Q o Uy D | 1)
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Abb. 3: Str h istik

einer 1X2cm n/p-Siliziumsolarzelle
(Zimmertemperatur, senkrechter Son-
nenlichteinfall, Luftmasse 0).

Abb.2: Schema des ,0GO“-Satelliten-
aufbaues mit Solarzellenauslegern.

Aus der Gleichung (1) geht hervor, daB zur Erreichung einer hohen Leerlauf-
spannung die Flichendichte der einfallenden Lichtquanten (Q), der Bandabstand
(Eg) und die Lebensdauer der Defektelektronen (*p) groB und der spezifische Wider-
stand (¢,), die Elektronenbeweglichkeit (u,) und der Diffusionskoeffizient der
Defektelektronen (D) klein sein miissen.

Der maximal mogliche Nutzeffekt 148t sich nach Rappaport [3] durch den Aus-
druck
n-e- Uy
Mmax N-E, 2)
errechnen. n gibt die Zahl der gebildeten Elektronenpaare, e die Elektronenladung,
E,, die mittlere Energie der einfallenden Lichtquanten, N die Zahl der einfallenden
Lichtquanten und U, die Spannung des Elementes bei maximaler Leistung wie-
der. Fir Siliziumzellen bei Sonnenlichteinstrahlung mit n = 2/3N und U,,,, =
1/3E, /e errechnet sich ein Wert von 22/, Bei Laborversuchen konnten bisher
Werte von 180/, erreicht werden. Bei den bisherigen praktischen Anwendungen
lagen sie aber zwischen 10 und 15 %,

Weitaus bessere Ausbeuten — nédmlich Werte von 75 ¢/, — wéren mit monochroma-
tischem Licht, dessen Quantenenergie gleich dem Bandabstand ist, erreichbar.

Auf den Zusammenhang zwischen Bandabstand und Wirkungsgrad bei Einstrah-
lung von Sonnenlicht geht Abb. 4 ein. Es ist erkennbar, daB Stoffe wie GaAs, InP
und CdTe einen besseren Wirkungsgrad besitzen als Si.

Uber die Verwendung von GaAs ist auch mehrfach berichtet worden. Zu seinen
weiteren Vorziigen gehoért die héhere Strahlenresistenz, als sie das Silizium auf-
weist. Allerdings ist GaAs durch praparative und technische Schwierigkeiten teuer
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in der Herstellung. Es ist empfindlich in der Verarbeitung bzw. Handhabung. Die
gegenwairtigen Verarbeitungsverfahren gestatten heute noch nicht solche Wirkungs-
grade, wie sie bei Si-Zellen erreicht werden.

Entsprechend der Energieliicke werden in Si-Zellen — wie Abb.5 zeigt — nur
Photonen mit Wellenlédngen bis 1,15 um ausgeniitzt.

Der Wirkungsgrad wird weiterhin dadurch beeintrichtigt, dal die verwertbare
Energie nur unvollstindig in Elektron — Defektelektron — Paare umgesetzt wird.
Photonen mit Wellenléingen unter 1,15 um geben z.T. iiberschiissige Energie an das
Kristallgitter ab, das dadurch thermisch angeregt wird.

Der grofite Teil der Elektronen — Defektelektronen — Paare entsteht auBerhalb
der Raumladungszone des p/n-Uberganges.

Verluste entstehen auch dadurch, daB die Leerlaufspannung unter dem der Ener-
gieliicke entsprechenden Wert liegt und die von der Zelle abgegebene elektrische
Energie nicht die optimale Rechteck-Wellenform aufweist.

4. Strahlenschiden

Die Schidigung durch Elektronen steigt oberhalb 200 keV annidhernd linear mit
dem EnergiefluB an. Unterhalb etwa 145 keV ist sie dagegen vernachlédssigbar. Pro-
tonen rufen zwischen 1 und etwa 100 MeV proportional ihrer Energie Schidigun-
gen hervor, wihrend sie bei Energien < 1 MeV ungefihrlich sind.

Strahlenschidigungen sind prinzipiell zu erwarten, wenn der TeilchenfluBl die in
Tab. 1 angegebenen Werte libersteigt.

Tabelle 1: Kritischer Teilchenflu$ fiir verschi Solar pen [5]

N Teilchen/cm?
Teilchenart Energie MeV GaAs Si n/p ‘ Sipn

e 0,8 1X 106 1,3 X 1015 43101
e 5,6 2,7 X 10t 3,0 X 1013 2% 1012
p 01 ~ 104 ~ 1012 ~ 108
p 0,4 < 100 ~ 1010 ~ 100
p 1,8 2,4 X 1012 1,3 X 101 4% 1010
p 17,6 5,7 X 1012 4,0 X 101 7 1010
p 95,5 2 X102 7 X101t 2% 10

Bezogen auf den GesamtteilchenfluB —er ergibt sich aus der Summe von Elek-
tronen- (E > 200 keV) und ProtonenfluB, wobei letzterer mit einem geeigneten Fak-
tor zu multiplizieren ist — wird fiir p/n-Siliziumzellen ein kritischer Wert von
2 102 Teilchen/em? und fiir n/p-Zellen ein solcher von 4 X 10' Teilchen/cm? er-
halten [6]. n/p-Si-Zellen zeigen also eine hohere Strahlenresistenz als diejenigen
mit p/n-Folge. Wie aus Abb. 6 hervorgeht, haben p/n-Zellen aber einen hoheren
(Anfangs-)Wirkungsgrad.



Es ist deshalb eine Kompromiflosung
erforderlich: fiir kiirzere Einsatzzeiten
(< 1la) sind p/n-Si-Zellen vorteilhafter,
wihrend fiir langzeitigen Betrieb n/p-
Zellen mit Schutzschicht geeigneter sind.
Von Fall zu Fall bilden aber griindliche
Vorausberechnungen der in der vorge-
sehenen Bahnen auftretenden Strahlen-
schiden die Grundlage zur effektivsten
Zellenselektion und -konstruktion.

Abb. 4: Maximaler theoretischer Nutz-
effekt von Solarzellen als Funktion des
Bandabstandes.

1— bezogen auf Sonnenlicht in Seehthe
(Om).

2—b auf S icht au8
der Erdatmosphire.

Abb. 5: Spektralverteilung der Sonnen-
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Abb. 6: Vergleich der Leistungswirkungs-
grade von Solarzellentypen mit Glasab-
schirmung der Dicke von 2,5 g/cm’ (12 h-
Kreisbahn). (Bahnneigung gegen Aqua-
torebene: 30°) [4]. :

Schichtdicke der Abschirmung:
— 153 ym
305 um
-=-- 763 um
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Amateure beobachten und berichten
Die Sonnenfleckentitigkeit im 3. und 4. Vierteljahr 1967

Refraktor: 50 mm VergroBerung: 30fach
R, = Monatsmittelwert n = Anzahl der Beobachtungen

Monat R, n Monat Ry, n
Juli 55,3 26 Oktober 57,8 13
August 65,4 21 November 43,5 10
September 45,8 12 Dezember 81,3 8

Im 3. Vierteljahr wurde im August ein Hohepunkt der Fleckenentwicklung er-
reicht. Besonders in der Zeit vom 25.7. bis 3.8. und vom 22. 8. bis 31. 8. zeigte sich
in der Form der Gruppen grofle und mannigfaltige Abwechslung, meist waren es
12 bis 14 Einzelflecken je Gruppe, oft verbunden durch schdne Hofbriicken, die stets
einen interessanten Anblick boten. Ferner waren auch auffallend groBe Fackelge-
biete in den genannten Zeitabschnitten zu beobachten. Demgegeniiber kann die
Fleckenbildung im Juli und September nur als miBig bezeichnet werden.

Das letzte Vierteljahr brachte gegeniiber den vorhergehenden eine leichte Zu-
nahme der Sonnenfleckentitigkeit. Hohepunkte der Fleckenentwicklung waren die
Tage vom 22. bis 28.10., 17. bis 22. 11. und 11. bis 30.12. Dabei wurden wiederholt
Relativzahlen von 90 bis 100 erreicht. Am 18. 11. wurde der Durchmesser eines gré-
Beren Fleckes mit Penumbra zu 21000 km bestimmt. Ende Dezember bedeckten
zwei groBere Gruppen eine ziemlich grofle Fliche und boten somit ein eindrucks-
volles Bild.

Jahresbericht 1967

1. Vierteljahr 60,5 29
II. Vierteljahr 44,3 56
II1. Vierteljahr 56,9 59
IV. Vierteljahr 59,0 31
1967 55,2 175

Erich Schiitz, Hildburghausen

Spiegelfernrohr
Gittertubus, f = 960 mm Gabelmontierung auf verkiirzter Zeiss-Sidule und Sonnen-
projektionsschirm, Anschaffungswert 900 M, fiir 600 M zu verkaufen.

Hans Brautschek, 7031 Leipzig, Altranstédter Strafie 10
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Erfolgreiches 1967
der Astronomischen Arbeitsgemeinschaft Urania, Jena

Die Astr i Arbei Urania Jena kann auf ein erfolgreiches Jahr zuriick-
blicken. Rund 3000 Besucher beobachteten in unserer Sternwarte mit dem Refraktor 130/1950
und dem K 80/500. uppen aus allen Bezirken der DDR wurde stgts
ein Lichtbildervortrag geboten. Auch viele ) aus den atien,
aber auch aus Kanada, USA, Indien, i und A die Sternwarte.

Zahlreich war die Jugend vertreten, 10. und 12. Klassen der Oberschulen, FDJ und Jugend-

weihegruppen. Auch Astronomielehrer machten sich mit der Arbeitsweise der Sternwarte
bekannt.

Hohepunkt der Arbeit war die VI, Tagung des Zentralen Fachausschusses Astronomie des
Deutschen Kulturbundes. Alle Jenaer Sternfreunde hatten sich fiir die Vorbereitung eingesetzt,
so daB die Tagung fiir die 300 Teilnehmer ein Erlebnis werden konnte. Besonders gut gelungen
war eine Ausstellung, die zu folgenden Themen Objekte zeigte: aus der Arbeit der Fachgrun-
pen des DKB, Fer un die astr i F:
der DDR, die Amateurfemmhre des VEB Carl Zeiss, Modelle von modernen Zeiss-Grofigeréten
und phi Motivs

Am 23. April reisten 18 Mitglieder der AG nach Sonneberg, um sich von Herrn Prof. Hoff-
meister liber die neuesten Arbeiten der dortigen Akademie-Sternwarte unterrichten zu lassen.

Ende August fuhren viele Jenaer Mitglieder nach Prag, um entweder im Auftrage des VEB
Zeiss die Tagung der Internati Astr Union aktiv mitzugestalten oder um
am Rande der Tagung die Einweihung des 2-m-Spiegelteleskops in Ondrejow mitzuerleben
und um die Astro-Industrieausstellung und die vielen historischen Sehenswiirdigkeiten dieser

Stadt auf astr i Gebiet zu
Mitte November nahmen 2 an der Refer enz zum Thema ,Astronomie
und Weltraumfahrt“ des Prés]dlums der Urania, Sektion Astronomie, in Berlin teil. Anfang
Dezember wurde eine des D Kulturbundes in Leipzig besucht.
Beide T wurden tet.
Sieben gut mit inter Vortrigen fanden

statt. AnléBlich des 50 Jahrestages der Oktoberrevolunon benchtete Dr. Heinersdorff mit
herrlichen Farbdias iliber das moderne Moskau. Herr Lochel zeigte noch unbekannte Dias und
Filme {iber die Sonnenfinsternisexpedition nach Jugoslawien, Zweimal waren unsere Stern-
freunde auch mit ur Giéisten

Sehr aktiv tétig bei den Sternfiihrungen waren in der Berichtszeit 2 Schiiler der Fachschule
flir Augenoptik. Herr Patzsch von der werkstatt war fleiBig im Instru-
mentenbau und bei der Reproduktion zahireicher Astroaufnahmen.

Dank dem der Universiti warte stand den Mitgliedern der AG die
Forststernwarte mit einem 50 cm Cassegrain und einem Vierlinser 200/1000 zur Verfiigung.
Den groBten Beobachtungserfolg hatte aber Sternfreund Junge auf seiner Privatsternwarte
mit Objektivprismenaufnahmen der Nova Delphini zu verzeichnen.

Wir Jenaer sind stolz darauf und freuen uns, berichten zu kénnen, daB fun{ unserer Mit-
glieder zu einem Astro-Kollektiv gehéren, das wegen seiner hervor G
mit dem eis II. Klasse wurde. Es handelt sich um den Werksastro-
nomen Herrn Beck, den Chefkonstrukteur A.Jensch, Dr. Steinbach als Wissenschaftler und
Elektroniker und die Astro-Optiker Pfaff und Grimm.

In der Berichtszeit konnten fiir die Sternwarte zahlreiche Biicher, Kalender, Sternkarten,
Diapositive und Bilder angeschafft werden. Die gesamte elektrische Anlage der Sternwarte
wurde griindlich iiberholt, der Kuppelspalt repariert.

Seit Anfang Oktober l#uft ein Einflhrungslehrgang fiir Jugendliche, geleitet von Stern-
freund Hahn. HELMUT WOLF
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CUNO HOFFMEISTER

Am 2. Januar 1968 verschied der Begriinder und langjihrige
Direktor der Sternwarte Sonneberg, Prof. Dr. Cuno Hoffmeister.
Noch am vorletzten Tag des Jahres 1967 kam er in ,sein“ Institut,
um personliche Dinge zu erledigen, vor allem aber, um einiges
zur Vollend der wi tlichen Manuskripte zu tun, die
er gerade in Arbeit hatte. Zwar war er erkrankt; aber trotzdem
waren alle diejenigen, die sich in nah und fern als seine Mit-
arbeiter im weitesten Sinne betrachten durften, tief erschiittert
iiber sein Ableben.

Die Leist Prof. Hoffmeist sind oft gewiirdigt worden,
aus offizi oder personli Anla. Auch in der Zukunft
wird seines wissenschaftlichen Werkes in zahlreichen Nachrufen
gedacht werden. Was dabei immer wieder hervorgehoben werden
wird, dessen bin ich gewiB, ist der groBartige Fleif, der ihm eigen
war, und die Begabung, sein Wissen anderen, AuBenstehenden,
Zu ver Viele A hlember he-
richten. Eigenartigerweise wirkte er b d auf f3
junge Menschen mit einer fast suggestiven Kraft, Ich denke hier
nicht nur an Vortrige, die er hielt, sondern vor allem an seine

Fahigkeit, ,unter A halt des Pflichtbegriffes”, wie er es
nannte, die kérperlich entsagungsvolle nichtliche Beobachtungs-
titigkeit und andere F thoden an seiner

Sternwarte zu fordern.

Durch sein Beispiel zeigte er seinen Mitarbeitern, wie man kon-

t und nd die ei wissenschaftlichen Vorhaben

voranzutreiben hat, sei es als Beobachter am Fernrohr bei — 27°

Kuppeltemperatur kurz vor Erreichen des ,Rentenalters®, sei es

durch stundenl brochene Arbeit am Komperator
beim Suchen nach neuen Verinderlichen Sternen.

Prof. Hoffmeister war ein Astronom der alten Schule. Seine
grofen Forschungsobjekte, Meteore, Zodiakallicht und Veridnder-
liche Sterne, werden heute mehr und mehr von objektiv messen-
den, automatisierten Apparaten ht, und die da teh
den Wissenschaftler haben andere Aufgaben. Gerade deshalb
werden wir ihn nicht vergessen.

Zentraler Fachausschuf Astronomie
Dr. Wolfgang Wenzel
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MITTEILUNGEN

DER DEUTSCHEN ASTRONAUTISCHEN GESELLSCHAFT
MITGLIED DER IAF

Priisident: Prof. Dr. Johannes Hoppe, Direktor am Heinrich - Hertz - Institut der Deutschen
Akademie der Wissenschaften zu Berlin, Vizeprisidenten: Prof. Dr, Hans Reichardt,
Heinz Mielke, Sekretiir: Dipl.-Gewi. Herbert Pfaffe

Aufgabenstellung und Instrumentierung der Sate|
der 0GO-Serie

Dargestellt an Hand des Beispiels OGO 4

KARL-HEINZ NEUMANN

Die amerikanischen Satelliten der Serie OGO (Orbiting Geophysical Laboratory)
stellen sozusagen Prototypen von geophysikalischen Forschungssatelliten mit sehr
komplexer Aufgabenstellung dar. Sie werden seit dem Jahre 1964 eingesetzt.

Der erste derartige Satellit mit anndhernd &hnlicher, sehr umfangreicher und
weitgehender geophysikalischer Aufgabenstellung war der sowjetische Satellit
Sputnik 3, der am 15.5.1958 gestartet worden war und bei dem die volle Instru-
mentierung liber 10 Tage und ein Teil der wissenschaftlichen Instrumente rund zwei
Jahre Me3werte geliefert haben.

Seit dem Jahre 1962 werden in der Sowjetunion in der Serie der Kosmos-Satel-
liten derartige Raumflugkérper mit geophysikalischer Aufgabenstellung konti-
nuierlich in relativ groBer Zahl eingesetzt. Die Aufgabenstellung und sicherlich
auch die Instrumentierung bei diesen sowjetischen geophysikalischen Satelliten
wird sich kaum wesentlich von denen der amerikanischen OGO-Satelliten unter-
scheiden. Uber die Instrumentierung und den Aufbau der OGO-Satelliten sind sehr
viele technische Details bekannt.

Von 1964 bis 1967 wurden je ein OGO-Satellit gestartet. Das gesamte OGO-Pro-
gramm umfaBt sechs Satelliten, von denen jeweils drei in Polarbahnen in mittleren
Hohenbereichen die Erde umkreisen sollen (bisher OGO 2 und OGO 4) und drei
weitere bei rund 30° Bahnneigung stark elliptische Umlaufbahnen mit erdfernsten
Punkten im Bereich von 140 000 km haben sollen (bisher OGO 1 und OGO 3).

Die Hauptaufgabenstellung besteht in Untersuchungen des Zusammenhangs zwi-
schen solaren Erscheinungen und Verdnderungen der physikalischen Verhéltnisse
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Oben: Prof. Dr. Ernst
Stuhlinger stellt Modelle

des Marsflugprojektes
vor. Im Vordergrund be-
finden sich die NERVA-
Stufe und das Marsschiff.
Im Hintergrund ist das
Modell einer modifizier-
ten SATURN V zu er-
kennen,

Links: Die erste SATURN
verlifit auf dem 2750 t-
Raupenschlepper das
Montagegebiude, das mit
3,6 Millionen Kubikmeter
das grifite Gebiude der
Welt ist.
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Einsatzbereiter Stabilisierungskreisel fiir Satelliten.
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Die Forschungsraketen-Nutzlast mit der zum Zusammenbau vorbereiteten kegel-
firmigen Spitze wird zum Versand an ESRO fertig gemacht. Die Ladung wurde von
COBELDA gebaut. Forschungsgebiete sind u. a.: Strahlungen, das Polarlichter-
Phiinomen, die Riontgen-Sireustrahlung, Gewicht und Geschwindigkeit von Teilchen
im AIlL
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des erdnahen kosmischen Raumes. Es geht vor allem um Einfliisse der Partikel-
strahlung sowie der elektromagnetischen Strahlung auf das Polarlicht, das Him--
melsleuchten, das Magnetfeld, die Zusammensetzung der Atmosphire beziiglich
neutraler und ionisierter Teilchen, die Ionisierung und Aufheizung der Atmosphire
und &hnliches.

Hier einige der wesentlichsten Ergebnisse der bisherigen Untersuchungen mit Hilfe
der OGO-Satelliten: Besonders interessant ist die Grenzfliche zwischen der Magne-
tosphéare der Erde und dem anstromenden Solarplasma, Da ein OGO-Satellit bei
seinem Erdumlauf diese Grenzfliche zehn bis zwanzig Mal pro Tag passiert, konnte
festgestellt werden, daB3 der magnetosphirische Bereich auf der der Sonne zugewand-
ten Seite der Erde sowie die Grenzfliche schnelle Fluktuationen durchmacht und vor
allem die Grenzfliche eine physikalisch sehr aktive Region darstellt. Friiher hatte
man angenommen, dafl die Solarwindpartikel nicht in die Magnetosphire einzu-
dringen vermogen. Mit Hilfe der OGO-Satelliten hat man gefunden, daB Instabili-
tdten in diesem Teil der Magnetosphire — und vor allem der Grenzfliche — das
Eindringen auch niederenergetischer Teilchen ermoglichen.

Im magnetischen Schweif der Erde treten schnelle Veridnderungen der Intensitat
und des Flusses der energetischen Teilchen als Folgeerscheinungen von magne-
tischen Stlirmen auf. Dabei erfolgt mitunter ein pidtzliches Zusammenbrechen eines
Teils des Magnetfeldes im Schweif, was Verzerrungen des Magnetfeldes im tag-
seitigen Teil der Magnetosphire zur Folge hat. Zeitlich konnten diese Erscheinun-
gen mit vom Erdboden beobachieten Polarkappenmagnetfeldstorungen, die
grundsitzlich Polarlichterscheinungen vorausgehen, in Zusammenhang gebracht
werden. Damit ist der erste Beweis dafiir erbracht, da Anderungen in den magne-
tischen Verh#ltnissen der Polarkappen mit Verdnderungen des gesamten Magnet-
feldes einhergehen, d. h. fiir beide Erscheinungen ein gemeinsamer Mechanismus exi-
stieren muB. In der Nihe der Polarlichtzonen fand man starke Verdnderungen mit
eruptionsidhnlichem Charakter in der Intensitdt der Magnetfeldfluktuationen.

Andere Resultate beziehen sich auf den EinfluB des geomagnetischen Feldes und
auf die Ionenbildung. Diese Entdeckungen stehen im Einklang mit den Elekironen-
dichtebestimmungsdaten, die aus VLF-Ausbreitungs- oder ,WHISTLER"“-Beobach-
tungen von Bodenstationen gewonnen wurden sowie den direkten Elektronen-
dichtebestimmungen durch die OGO-Experimente. Es wurde ferner eine weitere
Region in der Hochatmosphire gefunden, die man , Plasma-Pause“ nennt. Hier tritt
mitunter ein sehr plotzlicher Abfall der Elektronen- und Ionenkonzentration auf.

Alle diese Ergebnisse spielen fiir unser Verstéindnis der physikalischen Verhilt-
nisse und Prozesse in der Hochatmosphire eine wesentliche Rolle. Uber 200 wissen-
schaftliche und technische Verdffentlichungen erfolgten bisher iiber die Ergebnisse
mit den OGO-Satelliten, oder sie wurden bei Symposien vorgetragen.

Zunéchst eine kurze Beschreibung des Satelliten und seiner technischen Aus-
ristung. Gewahlt wird — wie eingangs schon erwahnt — OGO 4; die vorangegan-
genen OGO-Satelliten unterscheiden sich aber nur unwesentlich von diesem. Der
Hauptkorper des Satelliten ist rechteckig mit Dimensionen von 1,8 mal 0,9 mal 0,9 m.
Er besitzt zahlreiche Ausleger, der groBte hat eine Linge von 14,7m, auBlerdem
zwei um eine Achse drehbare Solarpaddel mit Dimensionen von 2,26 mal 1,8m.
Auf ihnen befinden sich 32928 N-P-Solarzellen. Sie bilden die Hauptenergiever-
sorgung, ferner sind zwei 28-V-Nickel-Cadmium-Puffer-Batterien mit einer Kapa-
zitdt von etwa 560 W bei 12 Ah vorhanden. Auch Spitzenbelastungen von 50 bis 80 W
liber der Kapazitidt kénnen kurzseitig durch die Batterien bewéltigt werden. An den
beiden Fldchen der Solarzellen befinden sich am Ende nach der Sonne orientierte
Experimentalpackungen. Sie werden in Zukunft mit SOEP (Solar Orientet Experi-
ment Packages) bezeichnet. An zwei Auslegern befinden sich mit Instrumenten be-
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stiickte Késten, die in Richtung der Bahnebene des Satelliten ausgerichtet sind.
Sie werden mit OPEP (Orbital Plane Experiment Packages) bezeichnet.

In OGO 4 sind 20 verschiedene wissenschaftliche Experimentalanordnungen in-
stalliert. Alle 20 Experimente sollen wihrend der ersten 46 Tage seines Erdumlauis
stindig laufen. Wihrend dieser Zeit soll der Satellit voll lagestabilisiert sein.
Danach — nach Verbrauch des Pref3gasvorrates — erfolgt eine Rotationstabilisierung.
Ahnlich war es auch bei den vorangegangenen Satelliten dieser Serie vorgesehen.
OGO 1 und 2 konnten aber nur rotationsstabilisiert eingesetzt werden, wobei bei
OGO 1 zum Zeitpunkt des Starts von OGO 4 noch 12 seiner 20 MeBapparaturen,
bei OGO 2 noch 10 der 20 MeBapparaturen zeitweilig wissenschaftliche Informa-
tionen lieferten. OGO 3 hat die vorgesehenen 46 Tage voll lagestabilisiert MeSwerte
zur Erde {ibertragen. Danach waren noch 16 der Instrumente ebenfalls wiederum
zeitweilig eingesetzt.

In einer Zwei-Wochen-Periode im November 1966 waren auf Funkkommando
alle drei Satelliten gemeinsam eingesetzt, so daB simultane Informationen von
46 MeBinstrumenten empfangen wurden. Bis Ende Juli 1967 hatten die drei Satel-
liten 30000 Arbeitstunden oder 450 000 MeBinstrumentenstunden absolviert.

Die MeBapparatur von OGO 4 hat bei einer Gesamtmasse des Satelliten von
564 kg eine Masse von 124 kg. Die Hauptaufgabenstellung bei OGO 4 konzentriert
sich auf wissenschaftliche Experimente im erdnahen kosmischen Raum:

1. Atmosphérische und ionosphérische Messungen; 2. Untersuchungen tber Polar-
licht und Himmelsleuchten; 3. Untersuchungen iiber die solare elektromagnetische
Strahlung; 4. Untersuchungen {iiber Radiostrahlung; 5. Magnetfeldmessungen;
6. Messungen der kosmischen Strahlung.

Folgende wissenschaftliche Erkenntnisse hofft man aus den Experimenten mit
OGO 4 zu erhalten:

1. Neue Erkenntnisse iiber die Breiten- und Zeitabhingigkeit der Veridnderung
des Luftdrucks, der Temperatur, der Dichte und der chemischen Zusammen-
setzung des neutralen Anteils der Erdatmosphére.

2. Neue Erkenntnisse iiber den EinfluB der veridnderlichen solaren Roéntgen- und
Ultraviolettstrahlung auf die Ionosphire, die Atmosphire und das Himmels-
leuchten.

3. Weitere Erkenntnisse {iber den Proze des plétzlichen Einfalls von niederener-
getischen Teilchen und das EinflieBen der solaren kosmischen Strahlung in die
Polarlicht- und Polarregionen sowie das damit verbundene Auftreten von Polar-
lichtern.

4. Die Messung der solaren Ultraviolett- und Réntgenstrahlungsemission wihrend
der Periode des Anstiegs zum Maximum der Sonnenaktivitit.

5. Informationen dariiber, in welcher Weise niederenergetische Teilchen in die
Magnetosphire der Erde eindringen, die Intensitdtsschwankungen des Erd-
magnetfeldes auftreten und die Abhéngigkeit all dieser Erscheinungen von den
VLF-Radiofrequenzgerduschen, der ionosphirischen Absorption und der Sonnen-
aktivitat.

6. Exakte Feststellungen der langfristigen Verinderungen im geomagnetischen
Feld und die Entwicklung von Prognosemethoden fiir die Verinderungen der
globalen magnetischen Daten.

7. Untersuchungen der physikalischen Verhiltnisse und Prozesse im interplane-
taren Raum.
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Atmosphdrische und lonosphérische Untersuchungen

1. Untersuchung der neutralen Teilchen der Hochatmosphire. Experimentiriger:

Goddard Space Flight Center. (Im folgenden Text abgekiirzt: GSFC.)

Zur Untersuchung der neutralen Teilchen wird ein ,Bayard-Alpert“-Ionisations-
manometer verwentet. Mit ihm erfolgt die direkte Messung der Dichte und Tem-
peratur der neutralen Teilchen der Hochatmosphdre in Abhéngigkeit von der
geographischen Breite und Linge, der Flughdhe, von Tag und Nacht sowie die Fest-
stellung der zeitlichen Veridnderung dieser Gréf3en.

Das Manometer entspricht einer konventionellen Triode, nur ist das Gitter hier
positiv, und die Anode besteht aus einem kleinen zentralen Stab. Die von den zahl-
reichen Filamenten ausgehenden Elektronen ionisieren die neutralen Teilchen durch
ZusammenstoB. Die Elektronen flieBen dabei auf das Gitter, welches die Ionen auf
einen Kollektor lenkt. Es entsteht ein meBbarer Kollektorstrom, der proportional
der Zahl bzw. Dichte der Teilchen innerhalb des Manometers ist.

Der Sensor ist in einem OPEP angebracht und somit nach dem Vektor der Be-
wegungsrichtung des Satelliten ausgerichtet. Bei der Rotation des Satelliten ergibt
sich eine Verdnderung des Manometerdrucks, der seinerseits erlaubt, Geschwindig-
keitsabschdtzungen der neutralen Teilchen zu gewinnen. Aus dieser Geschwindig-
keitsabschidtzung 1468t sich die Temperatur des neutralen Gases ableiten. Das Ioni-
sationsmanometer ist widhrend der Startphase abgeschlossen und wird erst nach
Erreichen der Flugbahn geoffnet.

¥ ’

2. Experiment zur Unter der der neutralen
Teilchen und der Ionen. Projekttriger: Prof. L. Jones, Universitit v. Michigan.
Bei diesem Experiment soll die chemische Zusammensetzung der Teilchen der

Hochatmosphére, genauer gesag{ die Massenzahlen der Teilchen im Bereich von

1 bis 50, gemessen werden. Diese Untersuchungen sind vor allem deshalb von be-

sonderem Interesse, weil man daraus genauere Angaben iiber den Dissoziationsgrad

in Abh#ngigkeit von der Héhe und der chemischen Zusammensetzung zu finden
hofft. Ferner will man Angaben iiber die Diffusionstrennung der Bestandteile der

Atmosphire erhalten und den Nachweis fiir die Existenz einer Protonosphire

bringen.

Bei dem Massenspektrometer benutzt man das sogenannte ,Paul-Massenfilter”.
Das Massenspektrometer ist in einem OPEP untergebracht. Im Prinzip handelt es
sich hier um ein verénderliches elektrostatisches Quadrupolfeld, das von vier um
jeweils 90 Grad gegeneinander versetzt stehenden Stdben ausgeht. Dadurch wird
das einfallende Gas in Komponenten von gleichem Ladungs-Massenverhiltnis ge-
trennt. Die getrennten Komponenten wandern zu den Kollektoren. Das Spektro-
meter unterscheidet zwischen neutralen und ionisierten Teilchen. Eine thermo-
ionische Fliche ionisiert die neutralen Teilchen vor ihrem Eindringen in den
Sensor.

3. Untersuch der t der Ionen.

Projekttriger: H. A. Taylor, GSFC.

Verwendet wird hier ein Hochaufldsungsspektrometer fiir positive Ionen im Be-
reich der Massenzahlen 1 bis 45. Das Auflosungsvermégen betragt + eine Massen-
zahl. Untersucht wird der obere Bereich der Ionosphire und das bisher kaum unter-
suchte Gebiet iiber den irdischen Polkappen.

Resultate von #hnlichen Untersuchungen fritherer OGO’s haben ergeben, daf}
ein starker EinfluB des Erdmagnetfeldes auf die Zusammensetzung der Ionen
existiert. .
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Das Instrument ist ein ,Bennett r-f-Massenspektrometer® das in einem OPEP
angebracht ist. Es besteht aus einer Réhre mit einer Anzahl von planparallelen
geknickten Gittern, die rechtwinklig zur Achse der Rohre angebracht sind. Durch
Wechselfelder werden die Ionen in Richtung zum Kollektor beschleunigt. Um den
Kollektor zu erreichen, miissen diese Ionen wiederum ein ,Verzogerungspotential®
durchlaufen. Es koénnen deshalb nur diejenigen Ionen, die ihre Beschleunigung
durch die Wechselfelder erhalten haben, den Kollektor erreichen. Urspriinglich
hochenergetische Teilchen werden dadurch ausgesondert.

4. Untersuch der der I dre und der solaren Ultravioleti-
strahlung. Projekttriger: J. L. Donley, GSFC.

Die Aufgabenstellung besteht in der Messung der Intensitdt der solaren Ultra-
violettstrahlung, der Ionenzusammensetzung und der Temperatur der Ionen und
Elektronen. Die Messung dieser Parameter dient der Nachpriifung des empi-
rischen Modells der Dichtezusammensetzung der Ionosphéire. Besonders interessiert
ist man an Informationen iiber die Ubergangszonen vom O+ zum He+ Ionengebiet
und vom He+ zum H+ Gebiet. Ferner will man weitere Daten iiber die Abhéngig-
keiten der Charakteristiken der Atmosphére von der einfallenden solaren Strah-
lungsmenge suchen. Auch soll die Theorie des Temperaturgleichgewichts ,getestet”
werden, und es sollen Beitrige bzw. Anregungen fiir Theorien der atmosphirischen
Aufheizung gefunden werden.

Bei der experimentellen Ausriistung fiir beide eben genannte Untersuchungen
benutzt man die ,Potential-Technik®. Zwei gleichartige Sensoren werden verwen-
det. Der Ionosphérensensor befindet sich in einem OPEP und der Sonnenstrahlung-
sensor in einem SOEP.

Jeder Sensor besteht aus drei ringférmigen Gittern und einem Kollektor in plan-
paralleler Anordnung. Die Spannung an den Gittern kann variabel gewihlt werden,
ferner wird vor dem #uBleren Gitter ein verzigerndes Potential verwendet. Je nach
der Spannung kann man also einen Elektronen- oder IonenfluB durch die Gitter
zum Kollektor erzeugen. Der gemessene Kollektorstrom als Funktion der variablen-
meist ansteigend gewihlten Spannung und des Verzdgerungspotentials ergibt die
gesuchten Parameter beziiglich der Ionosphire.

Beim UV-Sensor stoBt das duBere Gitter die Teilchen der Umgebung ab. Eine
~Rampenspannung® am inneren Gitter bremst die Emission von Photoelektronen
vom Kollektor. Das Energiespektrum der emittierten Elektronen steht dann in
direkter Beziehung zum totalen Flul der UV-Strahlung.

5. Mikrometeoritenmessung.

Projektiriger: Dr. H. E. Nilsson, Smith. Astrophysic. Oberserv.

Die Ausriistung entspricht der fritheren OGO’s und dient zur Untersuchung der
Staubteilchen in der Umgebung der Erde.

Bei OGO 4 geht es speziell um die Messung der riaumlichen Dichte, Geschwindig-
keit und Masse von Teilchen im Massenbereich von 10-13 bis 10~ Gramm. Aus
den Beobachtungsergebnissen kann man Bahnbestimmungen einzelner Teilchen
ausfithren, was zum Nachweis der Existenz von Partikelstréomen notwendig ist.
Insgesamt gesehen geht es um die Kontrolle der Dynamik der Staubteilchen im
erdnahen Raum, und es sollen Versuche gemacht werden, evtl. Korrelationen mit
geophysikkalischen, geomagnetischen und solaren Phénomenen zu finden.

Vier rohrenférmige Detektoren sind an einem kurzen Ausleger in Richtung der
Léngsachse des Hauptkdrpers montiert. Ein eindringendes meteoritisches Teilchen
durchschlédgt erst einen diinnen Filmsensor, wobei eine Plasmawolke entsteht.

‘Wird fortgesetzt.
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Die hydropneumatische Rakete

Theorie eines Spielzeugs

Dr. ERHARD HANTZSCHE

Vielen Lesern wird diese kleine Spielzeug-Rakete bekannt sein (Abb.1): Sie be-
steht im wesentlichen aus einer hohlen Plastikspindel, die zum Teil mit Wasser
gefiillt wird; im restlichen Hohlraum wird mit einer Luftpumpe der Druck erhoht.
Dieser Uberdruck treibt dann das Wasser aus der Diise und erzeugt dadurch den
Schub.

i
) |
'rﬁ 25cm "

Abb. 1: Schnitt durch die hydropneumatische Rakete.

Wir wollen versuchen, den Flug einer solchen Rakete zu berechnen. Dabei kénnen
wir nicht nur Auskunft iiber die erreichbaren Geschwindigkeiten, die gro3te Hohe
der Flugbahn und die Flugdauer erwarten, sondern auch iiber Optimierungfragen,
hauptséchlich die folgende: Wieviel Prozent des Innenvolumens der Rakete miissen
mit Wasser gefiillt werden, damit die Rakete ihre maximale Leistung erreicht?
(Dariiber ist in der Gebrauchsanleitung nichts zu lesen.)

Zundchst mussen wir feststellen, daB wir es hier mit einer Rakete zu tun haben,
bei der Stiitzmasse (nédmlich das Wasser) und Energietriger (Druckluft) fiir die
Erzeugung des Schubes nicht identisch sind, dhnlich wie bei den elektrischen Trieb-
werken, im Gegensatz jedoch zu den iiblichen chemischen Raketen.

Die erste wichtige Gleichung, die wir brauchen, ist die Bewegungsgleichung der
Rakete, die sich bekanntlich aus einer Impulsbilanz ergibt. Wir wollen mit m die
(momentane) Masse der Rakete bezeichnen, mit v ihre momentane Geschwindigkeit.
Wird von m die kleine Masse dm abgetrennt und mit der Relativgeschwindigkeit ¢
abgestofen, sc dndert sich v um dv:

(La) mdv =— cdm

c ist die Austrittsgeschwindigkeit der Stiitzmasse aus der Raketendiise. Um das
Problem von vornherein zu vereinfachen, beschrinken wir uns auf den senkrechten
Aufstieg der Rakete (anderenfalls miifiten wir die Gleichungen in Vektorform
schreiben). Indem wir Gleichung (1 a) durch das Zeitelement dt dividieren, erhalten
wir die Bewegungsgleichung. Aber diese Gleichung ist noch nicht vollstindig, sie
gilt in dieser Form nur im luft- und schwerefreien Raum. Neben dem Schub wirken
noch weitere Krifte auf die Rakete ein, in erster Linie die Schwerkraft mg (g ist
die Schwerebeschleunigung an der Erdoberfliche) und der Luftwiderstand W. Ins-
gesamt haben wir deshalb

) mv=—cm—mg—W

23



Die zeitlichen Ableitungen von m und v haben wir durch einen Punkt gekennzeich-
net; g = 981 cm/s2 Von weiteren Kriften, wie z. B. dem Auftrieb, wenn die Symme-
trieachse der Rakete nicht tangential zur Bahn liegt, wollen wir absehen, desglei-
chen von einer Diskussion des statischen Schubs. Auch den Luftwiderstand W
konnen wir zunéchst in erster Ndherung vernachlidssigen, da er in unserem Fall
normalerweise relativ geringen EinfluB hat und seine Beibehaltung das Losungs-
verfahren erheblich kompliziert (siehe unten).

Gleichung (1) ist die Grundgleichung des Problems. IThre zweimalige Integration
liefert den Ort der Rakete als Funktion der Zeit.

Wir bezeichnen noch mit mj, die Leermasse der Rakete, und mit V das gesamte
Innenvolumen der Rakete; ein Teil davon, nimlich V., ist das zeitabhéngige Volu-
men des Wassers (es ist also V,, <V), und ¢ sei die Dichte der Stiitzmasse (fiir
Wasser ist ¢ =1 g/cm?). Dann ist

(1b) =my, + Vye.
(Die Masse der komprimierten Luft konnen wir vernachlédssigen.) Wenn wir beim

Start der Rakete mit der Zeitzdhlung beginnen (t = 0), dann wird das Anfangs-
volumen des Wassers V,.(0) = V,, genannt, und das Massenverhéltnis ist
o) p=m(O)/my, =1 + V.0/m.

Um nun die Gleichung (1) 16sen zu kénnen, miissen wir noch etwas tiber den Mas-
sendurchsatz pro Sekunde —m und iber die Ausstromungsgeschwindigkeit ¢ wissen
(erstes Glied der rechten Seite). Beide GroBlen sind ndmlich auch Funktionen der
Zeit, da sie durch den allmihlich abnehmenden Uberdruck in der Rakete gesteuert
werden. Das ist auch der Grund, weshalb der Flug der hydropneumatischen Rakete
— obwohl sie auf einem so einfachen Prinzip beruht — doch wesentlich schwieriger
zu behandeln ist als der einer chemischen Rakete, bei der wihrend der Brennzeit
sowohl m als auch ¢ anniihernd konstant bleiben.

Wir wollen uns nun mit dem AusfluBvorgang etwas genauer beschiftigen. In der
kleinen Zeit dt stromt aus der Diise mit der Querschnittsfliche q das Fliissigkeits-
volumen dV,, aus:

(2a) dVy =—qecdt
Diese Gleichung ist jedoch noch nicht ganz richtig. Wir miissen die rechte Seite von
(2 a) noch mit einem Faktor « (< 1) multiplizieren; « ist die ,Kontraktionszahl®, die
wir brauchen, weil der Strahlquerschnitt in einiger Entfernung von der Diise klei-

ner ist als q. Gewdhnlich liegt « zwischen 0,6 und 0,9 (je nach Form der Diise).
Damit wird die Masseninderung der Rakete

@ m=-aqec
Durch die Gleichung (2) wird die eine Unbekannte m auf die andere ¢ zuriick-
gefiihrt.
Wir miissen nun noch die Ausstromgeschwindigkeit ¢ berechnen. Dazu brauchen
wir zunichst das Torricellische (bzw. Bunsensche) AusfluBgesetz
® c= J2Ap/e,
das sich unmittelbar aus der bekannten Bernoullischen Gleichung fiir stromende
Fliissigkeiten ergibt. Dabei ist Ap der statische Uberdruck im Inneren der Rakete
(genauer: in der Diise) iiber den AuBendruck p, (=1at). Der Druck in der Rakete
ist also p, + Ap. .
Und wie groB ist Ap? Wir hatten das gesamte Innenvolumen der Rakete mit V
bezeichnet; das von der komprimierten Luft eingenommene Teilvolumen ist dann
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