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Vorwort

Mit der vorliegenden Ausgabe des in seiner umfassenden Anlage bisher einzigen deutsch-
sprachigen Raumfahrt-Lexikons wurde das Bemiihen fortgesetzt, moglichst breiten Kreisen
grundlegende und konkrete Informationen iiber die wissenschaftlich-technischen und histo-
risch-gesellschaftlichen Fakten dieses hochaktuellen und stiirmisch voranschreitenden For-
schungsgebiets in der konzentrierten Form eines Nachschlagewerkes zuginglich zu machen.
Die Neubearbeitung lehnt sich an das frithere Taschenlexikon »Raketentechnik-Raumfahrt**
(VEB Biblographisches Institut Leipzig) an. Unter anderem wurde die Anzahl der Stichwdrter
und damit auch der Gesamtumfang vornehmlich durch fachliche Vertiefung und Erginzun-
gen sowie durch stirkere Beriicksichtigung spezieller Teil- und Grenzgebiete ver-
groBert. Das rechtfertigt auch den umfassenden Titel ,,Lexikon Raumfahrt'. Dem nach
dieser Bearbeitung noch stirker betonten Charakter als Spezialnachschlagewerk wurde
durch die Herausgabe der Neufassung im Fachverlag entsprochen. Ausgehend von dem An-
liegen, den Informationsbediirfnissen fachlich wenig oder nicht vorgebildeter Interessen-
ten — vor allem der Jugend — gerecht zu ‘werden und dennoch zugleich fir den fachlich
eingefiihrten und spezieller interessierten Benutzer ein vielseitiges und detailliertes In-
formationsmaterial zu bieten, muBten in der Bearbeitungs- und Darstellungsweise zwangs-
liufig KompromiBlosungen gesucht werden. Darstellungs- und Gestaltungsgrundsatz war,
die Erliuterungen zu den einzelnen Stichwdrternso verstindlich wie mdglich zu formulieren
und somit z. B. auf einen gréBeren Formelapparat zu verzichten. Daraus ergab sich eine
breiter angelegte Darstellungsweise, als es in Fachlexika iblich ist. Ein weiterer Grund fir
diese besondere Bearbeitungsform liegt darin, daB zur Zeit kein wissenschaftlich einfiih-
rendes Werk iiber Raumfahrt auf dem Biichermarkt der DDR vorhanden ist und diese Liicke
mit dem vorliegenden Nachschlagewerk wenigstens zu einem Teil geschlossen werden soll.
Besonders ausfiihrlich sind daher alle Artikel zu grundlegenden Begriffen abgefaBt, ebenso
aber auch die technischen Informationen zu speziellen Raumfluggeriten und den verschie-
denen Forschungsunternehmen. Ergebnisse, die bei der Erkundung fremder Himmelskorper
erhalten wurden, sind — soweit iiberhaupt im Rahmen der Gliederung eines Lexikons er-
faBbar und angemessen — in ihrem wesentlichen Detail dem Stichwort der jeweiligen Un-
ternehmensbezeichnung eingefiigt worden. Die vielfiltigen Parallelen in den technischen
Grundlagen und konstruktiven Losungen fiir Trigerraketen und -Raketenwaffen lieBen auch
in der Neufassung fiir letztere die Aufnahme in das Lexikon als angebracht erscheinen. In
bezug auf die Typen-, Muster-, Gerite- und Projektbezeichnungen, deren Anzahl — vor-
nehmlich in der Raumfahrt- und Raketenwaffentechnik der USA — recht betrichtlich und
auBerdem stindigen Verinderungen unterworfen ist, wurde keine Vollstindigkeit ange-
strebt. In den davon stirker betroffenen Teilgebieten (Hohenraketen, Kampfraketen, mili-
tirische Satelliten, Triebwerke und Baukomponenten) sind daher im allgemeinen nur die
wichtigeren oder hiufiger genannten Objekte aufgenommen worden. In diesem Zusammen-
hang darf nicht iibersehen werden, daB ganz allgemein die Proportionen in den hier aufge-
nommenen Programm-, Typen- und Projektbezeichnungen aus den Bereichen vonRaumfahrt
und Raketentechnik der UdSSR und der USA durch die gesellschaftlich bedingten unter-
schiedlichen Auffassungen iiber die Zielstellungen der Gesamtprogrammfiihrung in diesen
Lindern beeinfluBt sind. Die Sowjetunion verfolgt als sozialistischer Staat von Anfang an ein
weit vorausschauend angelegtes Programm, um bei hdchstméglicher Okonomie der einge-
setzten Mittel die Etappen der ErschlieBung des Weltraums auf breiter Basis und systema-



tisch zur friedlichen Nutzung fiir die gesamte Menschheit zu bewiltigen. Dagegen zeigen
dieRaumfahrtbemiihungen der USA ein im Grunde den gesellschaftlichen Bedingungen eines
imperialistischen Staates entsprechendes Bild. Einer fast verwirrenden Fiille von Einzelpro-
grammen und Serien, bei deren Zustandekommen die verschiedenen Konkurrenzbestre-
bungen und EinfluBsphidren der Luft- und Raumfahrtindustrie der USA eine entscheidende
Rolle spielen, steht in der UdSSR die wesentlich straffere und konzentriertere Programm-
planung und Projektauswahl gegeniiber. Hinzu kommt, daB in den USA vordergriindiges
Prestigedenken vielfach zu einer einseitig hochgeziichteten Spezialisierung, im allgemeinen
aber zu einer Verflachung der Programmstruktur in der Raumfahrtforschung fiihrte. Ein
Musterbeispiel dafiir ist das Apollo-Programm, das — unter Vernachlissigung anderer For-
schungsrichtungen — letzthin nur durch die heute in den USA selbst kritisierten Anstren-
gungen eines nationalen Monstreprogramms zum Ziel gefiihrt werden konnte.
Hinsichtlich der Stichwortauswahl im Bereich der wissenschaftlichen und technischen
Grundlagen wurde so vorgegangen, daB die jeweiligen Begriffe in der deutschsprachigen
bzw. internationalen Fachterminologie als weitgehend fest und in ihren Definitionen klar
eingefiihrt gelten miissen. Durch Sprachiibersetzungen oder vulgarisierende Darstellungen
aufgenommene Begriffsbildungen wurden nur insofern beriicksichtigt, als definitorische
Klarstellungen oder Hinweise auf korrekte Begriffe notwendig erschienen.

Einige Schwierigkeiten ergaben sich wiederum aus den teilweise noch immer vorhandenen
Abweichungen der in den verschiedenen Verdffentlichungen gegebenen Daten zu techni-
schen Geriten (Raketen, Triebwerke, Raumflugksrper u. 2.) und den speziellen Raumflug-
unternehmen (Entfernungs- und Zeitangaben, Bahnwerte o. 4). Die hier aufgefiihrten Zah-
lenwerte wurden den als weitgehend zuverlissig bekannten internationalen Fachpublikatio-
nen entnommen. Weiterhin ist festzustellen, daB keine umfassende Datensammlung ange-
strebt wurde und in dieser Beziehung auf einschligige Typenbiicher und dhnliche Zusam-
menstellungen verwiesen werden muB.

Fir die Manuskriptdurchsicht und fachliche Beratung sei an dieser Stelle Herrn Herbert
Pfaffe, wissenschaftlicher Sekretir der Deutschen Astronautischen Gesellschaft, Berlin, und
fir die fachlich redaktionelle Bearbeitung Herrn Sigfrid Bolling, Wiederitzsch bei Leipzig,
herzlich gedankt. Auch dem Verlag ist fiir seine Unterstiitzung bei der Materialbeschaffung
sowie fiir die gediegene Herausgabe des Werks zu danken. Besondere Anerkennung ver-
dienen die Graphiker, Herr Horst Boche (130 Abb.) und Herr Jochen Arfert (55 Abb.), beide
Berlin, fir ihre Textillustrationen.

Eichwalde (b. Berlin) Heinz Mielke



Hinweise zur Benutzung

Das Sachlexikon ,,Raumfahrt** ist nach den iiblichen lexikographischen Gesichtspunkten auf-
gebaut worden. Die Einordnung der Stichwdrter geschah alphabetisch vom ersten bis zum
letzten Buchstaben, auch wenn ein Stichwort aus mehreren Waortern besteht. Solche Stich-
worter stehen im allgemeinen unter dem Anfangsbuchstaben des ersten Wortes, z. B.
,.elektrostatische Triebwerke* unter ,,E*. Typenbezeichnungen, die sich aus einem Buch-
staben und einer Ziffer zusammensetzen, stehen jeweils am Ende der Stichwdrter des
gleichen Anfangsbuchstabens. Substantive werden in der Regel im Singular gebracht; nur in
den Fillen, in denen sich der allgemeine oder der fachliche Sprachgebrauch des Plurals be-
dient, steht dieser. Die Umlaute 3 (ae), 6 (oe) und ii (ue) werden wie die Vokale a, o, u be-
handelt. In der Mehrzahl der Fille werden zusammengesetzte Stichwérter unter dem Grund-
wort abgehandelt. So wird z. B. der ,,Beschleunigungsandruck* unter ,,Andruck’* beschrie-
ben. In den einzelnen Artikeln ist das Stichwort jeweils abgekiirzt, z.B. ,,P.* fir ,,Polar-
bahn*; lediglich Stichwérter, die schon Abkiirzungen darstellen, werden im Text in dieser
Form ausgeschrieben. Organisationen u. 4. sind stets unter dem vollen Namen abgehandelt,
nicht unter der Abkiirzung, z. B. ,,ESRO* unter ,,European Space Research Organization*‘.
Verweise (Verweisstichworter, Textverweise, SchluBverweise) auf Grundstichworter bzw.
korrespondierende Artikel werden generell mit liegendem Pfeil (->) gekennzeichnet.

Am SchluB des Werkes wurde aus Aktualititsgriinden ein ebenfalls alphabetisch geord-
neter NACHTRAG (Stand Oktober 1970) beigefiigt.



Abkiirzungen

a annum (Jahr) Jan. Januar

Abb.  Abbildung Jh. Jahrhundert

Abk.  Abkiirzung m. masculinum (ménnlich)
Aug.  August m, min Minute (m hochgestellt = Zeit-
ausschl. ausschlieBlich punkt)

bes. besonders max.  maximal

betr.  betreffend (-e, -er, -es) min. minimal

d dies (Tag) n. neutrum (sichlich)

Dez. Dezember n. Br. nérdliche Breite

d. h. das heifit Nov.  November

einschl. einschlieBlich Okt.  Oktober

engl.  englisch 6. L. ostliche Linge

entspr. entsprechend russ. russisch

f. femininum (weiblich) s Sekunde

Febr.  Februar (s hochgestellt: Zeitpunkt)
frz. franzésisch (s normal: Zeitdauer)

geb. geboren Sept.  September

gegr.  gegriindet sog. sogenannte

gest.  gestorben s. Br.  sudliche Breite

h hora (Stunde) svw.  soviel wie

(h hochgestellt: Zeitpunkt) u.a unter anderem

(h normal: Zeitraum) u. U unter Umstinden
i.allg. im allgemeinen w. L. westliche Linge
i.e.S. im engeren Sinne z.B zum Beispiel
i.w-S. im weiteren Sinne



AAP: Abk. fiir engl. > Apollo Applications
Program.

Abbrand: Gesamtheit der verschiedenen
Prozesse und thermochemischen Reaktio-
nen, die an der freien Oberfliche eines
festen Treibstoffes zur Bildung der Ver-
brennungsgase fiihren. Die Menge des dabei
je Sekunde erzeugten Arbeitsgases ist ab-
hingig von der A.geschwindigkeit (Verbren-
nungsrate r in cm/s) und der GréBe der
freien Oberfliche. Die A.geschwindigkeit
ist ein Kennwert des jeweiligen Treibstoffs
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Schema eines Laborgerits zur Bestimmung der Ab-
brandgeschwindigkeit fester Treibstoffe: 1 MeBdrihte,
2 Ziinder, 3 druckfeste Wandung, 4 Feststoffsatz,
5 Durchfiihrung, 6 Halterung

Brennzeit

Schub(S)-Zeit(t)-Diagramme bei
1 neutralem Abbrand,

2 progressivem Abbrand,

3 regressivem Abbrand

und kann niherungsweise berechnet wer-
den aus:
r=a-p",

worin p den Brennkammerdruck und a so-
wie n Versuchskonstanten bedeuten. Die
GroBe der freien Oberfliche eines Treib-
satzes hingt von seiner Formgebung ab
(— Treibsatz) — sofern nicht noch beson-
dere isolierende Uberziige verwendet wer-
den — und bestimmt im wesentlichen den
zeitlichen Verlauf des A. Ein klares Bild iiber
diesen A.verlauf erhilt man durch das Schub-
Zeit-Diagramm, das den Schubverlauf in Ab-
hingigkeit von der Zeit zeigt. Nimmt dabei
die Brennfliche und damit die Erzeugung
von Verbrennungsgas in irgendeiner Form

S

Schub(S)-Zeit(t)-Diagramme bei a stabiler, b oszil-
lierender, c unregelmiBiger, d oszillierender und
unregelmiBiger Verbrennung



Abbremsung

zu, so spricht man von progressivem A., bei
abnehmender von regressivem und beigleich-
bleibender Brennfliche von neutralem A. Das
Schub-Zeit-Diagramm liefert gleichzeitig
wichtige Anhaltspunkte iiber den Schub-
aufbau und die Stabilitit des A. bzw. iiber
das Auftreten instabiler Verbrennungen
(oszillierende, unregelmifBige sowie oszillie-
rende und unregelmiBige Verbrennung).
Abbremsung — aerodynamische Aufhei-
zung.

Abgangswinkel syw. — Aufstiegswinkel.
Abgasdiise: disenférmiger Ansatz am Tur-
binenabgasstutzen, der einen zusitzlichen
Entspannungseffekt beim Ausstrémen des
Turbinenabgases ins Freie ergibt und diesen
zur zusitzlichen Schuberzeugung ausnutzt
(bei sehr groBen Triebwerkseinheiten in der
GréBenordnung von einigen hundert Kilo-
pond).

Ablationskiithlung — Kiihlverfahren.
Ablenkkegel: Vorrichtung aus Beton oder
Stahlblech, die gelegentlich beim Start klei-
ner Flissigkeitsraketen unterhalb des Start-
gestells oder der Startplattform angeordnet

Ablenkschacht in groBer Startrampe fiir sowjetische
Raumfahrecrigerraketen (,,Sojus'')
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wird, um den Boden vor der Zerstérung
durch den heiBen Antriebsstrahl zu schiit-
zen. — Ablenkschacht.

Ablenkschacht: Einrichtung, die in Ver-
tikalprifstinden fiir groBe Raketentrieb-
werke sowie in Startplattformen fiir Grof-
raketen dazu dient, den oft 10 bis 20, teil-
weise iiber 100 m langen Antriebsstrahl
nach der Triebwerksziindung unterhalb des
Priifstands oder der Startplattform frei aus-
treten zu lassen und seine Zerstdrungskraft
von den Fundamenten der Konstruktion
fernzuhalten. Der A. besteht aus Beton und
wird durch Einsprithen von Wasser gekiihlt.
In vielen Fillen baut man in einigem Ab-
stand unterhalb der Diisenmiindungsfliche
einen geneigten Flammendeflektor aus Stahl
oder Beton in den Schacht ein, der den
Strahl in einen horizontalen, meist wasser-
gefiillten Schachtteil umlenkt; der A.
braucht dadurch nicht allzu tief angelegt zu
werden. Der Flammendeflektor muB selbst-
verstindlich bes. intensiv mit Wasser ge-
kiihlt werden.

.»Able-Star" [engl.]: Oberstufe fiir Triger-
raketen (USA), mit deren Entwicklung 1959
begonnen wurde. Als Grundlage dienten die
Erfahrungen, die mit der zweiten Stufe der
nVanguard“-Rakete und mit der , Able-
Oberstufe gemacht worden waren. Die Be-
sonderheit der ,,A.” bestand darin, daB sie
wiederziindbar war und damit auch noch
nach Einflug in eine Umlaufbahn gewisse
Bahninderungen erméglichte.

Ihren ersten erfolgreichen Einsatz hatte
die ,A.“ am 13. April 1960 beim Start
des Satelliten ,,Transit 1B". Auch die wei-
teren Satelliten der ,,Transit"-Serie sowie
»Courier 1B" wurden mit ihrer Hilfe in
Umlaufbahnen gebracht. Als Grundstufe
diente dabei jeweils die bewihrte —
wThor'-Rakete. Gewisse Mingel des ,,A.*
Systems fithrten jedoch dazu, daB es all-
mihlich  von der zuverlissigeren —
»Agena'-Oberstufe aus dem US -ameri-
kanischen Satellitenprogramm verdringt
wurde.

ABM-System [Abk. fir engl. Anti-Balli-
stic-Misssile-System]: System zur Abwehr
strategischer (interkontinentaler bzw. glo-
baler) Raketenwaffen (USA). Es soll ex-



trem weit reichende Radaranlagen hoher
Auflésung mit nachgeschalteten Datenver-
arbeitungsanlagen  hdchster  Arbeitsge-
schwindigkeit zur Unterscheidung von ech-
ten und Schein-Kampfk&pfen umfassen, wei-
terhin weitreichende Abwehrraketen und
Nahabwehrraketen mit extrem hoher Be-
schleunigung sowie entspr. Raketen-Leit-
radaranlagen.

AbreiBkabel: Bezeichnung fiir ein elektri-
sches Leitungsbiindel, das bis zur Trieb-
werksziindung bzw. bis zum Abheben der
Rakete von der Startplattform die Verbin-
dung zwischen den Uberwachungs- und
Steuergeriten in der Startleitzentrale und
den Steuerungsanlagen in der Rakete her-
stellt. Uber diese ,,Nabelschnur*, wie das
A. auch scherzhaft genannt wird, konnen
dariiber hinaus elektrische Gerite in der
Rakete bis zum Startvorgang mit Strom ver-
sorgt und so die Bordenergieanlagen weit-
gehend entlastet werden. Bei groBen Tri-
gerraketen wird das A. stets an einem be-
sonderen Kabelmast gehaltert, der sich di-
rekt neben der Rakete auf der Startplatt-
form befindet. Nachdem der AnlaBvorgang
eingeleitet wurde und die Kontrollgerite
im Startbunker anzeigen, daf der Schub-
aufbau abgeschlossen ist, wird der Kabel-
mast automatisch zur Seite geschwenkt und
dabei das mit Abreiflkontakten an der Ra-
kete befestigte A. geldst.

Abschaltung: Stillsetzen eines Raketen-
triebwerks am SchluB der Antriebsperiode
(BrennschluB). Die A. kann automatisch
durch Steuerungs- und Rechengerite in der
Rakete oder durch Funksignale von einer
Bodenstation aus geschehen. Die durch das
Abschaltkommando in der Triebwerksanlage
ausgelésten Vorginge missen in kiirzester
Zeit ablaufen, um storende Einflisse (z. B.
unkontrollierbare Nachverbrennungen) auf
das Antriebs- und Bahnprogramm zu ver-
meiden. Bes. bei sehr groBen Triebwerks-
einheiten ist die Erfiillung dieser Forderung
wegen des extrem groBen Massendurch-
satzes immer mit Schwierigkeiten verbun-
den. Man wendet daher gelegentlich auch
eine A. in 2 Stufen (Vor- und Hauptstufe) an.
Abschirmung svw. — Strahlungsabschir-
mung.

Adapter

Abschmelzschutzschicht: Uberzug, meist
aus einem glasfaserverstirkten Plast, durch
den hochtemperaturbelastete Teile von Ra-
keten und Riickkehr-Raumflugkérpern nach
dem Prinzip der Ablationskiihlung (— Kihl-
verfahren) vor zerstérender Hitzeeinwir-
kung (Brennkammertemperatur bzw. —
aerodynamische Aufheizung) geschiitzt wer-
den.

AbschuBrampe: meist in der militdrischen
Terminologie gebrauchter Ausdruck fiir
eine ortsverinderliche oder feste Startvor-
richtung fiir Kampfraketen. Der Begriff
»AbschuB‘ ist irrefilhrend, da bei einer
Rakete die Antriebskraft (Schub) als innere
Kraft eines in sich abgeschlossenen Systems
wirkt und nicht wie beim GeschoB durch
eine von auBen einwirkende Kraft (Gas-
druck im AbschuBrohr). Es ist daher besser,
den Begriff Startrampe oder — Startplattform
zu verwenden. Véllig verfehlt ist es somit
auch, im Bereich der Raumflugtechnik vom
AbschuB eines Raumflugkérpers oder Raum-
fahrzeugs bzw. vonderen EinschuB inirgend-
eine spezielle Raumflugbahn zu sprechen.
absteigender Knoten — Bahnknoten.
Abstiegsbahn:Riickkehrbahn, die sich spe-
ziell bei Riickfiihrung eines Raumflugkdrpers
aus einer Satellitenbahn nach Einleiten des
Bremsmandvers ergibt.

Adapter: i. allg. ein Konstruktionsteil,
der eine angepaBte Verbindung zwischen
Systemkomponenten herstellt, in der Raum-
fahrttechnik vornehmlich Zwischenstiick
im Aufbau eines Trigerraketensystems (z. B.
Stufen-A. zwischen den einzelnen Raketen-
stufen; A. zwischen letzter Stufe und Raum-

Kopplungsadapter mit trichterférmiger Manschette
(rechts) an einem ,,Agena'*-Zielsatelliten (USA)

1



ADCSP

flugkdrper) oder Konstruktionsteilan Raum-
fahrzeugen fiir Kopplungsoperationen im
Raum (Kopplungs-A.).

ADCSP [Abk. fiir engl. Advanced Defense
Communications Satellite Project = fort-
geschrittenes militirisches Nachrichten-
satelliten-Projekt, USA]: letzte Ausbau-
stufe des DSCS [Abk. fiir engl. Defense
Satellite Communications System] und da-
mit Nachfolger des IDCSP [Abk. fiir engl.
Initial Defense Communications Satellite
Program]. Fiir das ADCSP-System sind
Relaissatelliten mit groBerer Leistung und
lingerer Lebensdauer vorgesehen als bei
den genannten anderen Systemen. Die gefor-
derten globalen Punkt-zu-Punkt-Verbin-
dungen sollen sich mit 3 oder 4 geostatio-
ndren Satelliten erreichen lassen, wihrend
fir das IDCSP-System 17 Satelliten auf
quasisynchronen Umlaufbahnen erforder-
lich sind.

»Aerobee‘ [engl., svw. Luftbiene]: Héhen-
raketen (USA), die seit dem Internationalen
Geophysikalischen Jahr 1957/58 zum Ein-
satz kommen. Das Ausgangsmodell ,,A. 100
wurde, ebenso wie alle Nachfolgemuster,
unter Verwendung einer Feststoffstart-
rakete (Masse 248 kg) aus einem Start-
geriist aufgelassen. Als Antrieb fand ein
Fliissigkeitstriebwerk Verwendung, das mit
rotrauchender Salpetersiure und Anilin als
Treibstoffkombination arbeitete. Die ,,A.
100 war fir etwa 70 kg Nutzmasse und
max. 160 km Steighdhe ausgelegt. Mit der
verbesserten Version ,A.-Hi“ (,,A. 150%)
konnte etwa die gleiche Nutzmasse bis in
260 km Hohe transportiert werden. Die
Startmasse der Rakete hatte man dazu auf
rund 900 kg erhdht. Weiterhin wurde die
dreistufige ,,A. 300" (,,Sparrowbee’‘) ent-
wickelt, bei der zu der Kombination
Feststoffstartstufe-Flussigkeitszweitstufe als
dritte Stufe noch eine kleine Feststoffrakete
vom Typ — ,,Sparrow’‘ hinzukam. lhre Ge-
samtlinge betrigt 11,2 m und die Start-
masse etwa 940 kg. Mit 135 kg Nutzmasse
kann diese Rakete bis rund 450 km Gipfel-
hohe erreichen. Letztes Entwicklungsmu-
ster dieser Serie ist die ,,A. 350*. Sie setzt
sich aus 4,,A.-150-Triebwerken und einer
Feststoffstartstufe vom Typ ,,Nike* zusam-
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men, ist 15 m lang, hat einen Durchmesser
von 55 cm und eine Startmasse (ohne Nutz-
last) von etwa 3,5t. Beim ersten Testflug
transportierte sie eine wissenschaftliche
Ausriistung von 180 kg in eine Hohe von
357 km.

aerodynamische Aufheizung: Tempera-
turerhéhung der AuBenhaut von Raumflug-
korpern, die bei Eindringen in die dichteren
Schichten der Erdatmosphire durch teil-
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Stautemperatur (Ts) in der Erdatmosphire bei Ge-
schwindigkeiten bis Mach 52; MSR Mittelstrecken-
raketen, /KR Interkontinentalraketen, ES Erdsatelli-
ten, FF Fluchtfahrzeuge

weise Umwandlung der kinetischen Energie
in Wirmeenergie entsteht. Ursache fiir die-
sen Effekt ist die Abbremsung des Raumflug-
korpers durch den Luftwiderstand, wobei
die Luft vor dem eindringenden Korper
stark komprimiert (Staueffekt) und dadurch
aufgeheizt wird. In einer dicht iiber der
Oberfliche des Raumflugkdrpers befind-
lichen diinnen Gasschicht kann dabei, je
nach Geschwindigkeit und aerodynami-
schem Verhalten des Kérpers, eine Stautem-
peratur von 6000 bis 10000 K und noch dar-
iber entstehen. Fir Raumflugkdrper, die
weitgehend unzerstort zur Erdoberfliche
zuriickgefiihrt werden sollen, muB der a. A.
durch entspr. — Kihlverfahren entgegen-
gewirkt werden, dasie sonst zum Verglithen
des Raumflugkorpers fiihrt.

aerodynamischer Auftrieb: Kraft, die an
einem luftumstromten Kérper entsteht und
seinem Gewicht entgegenwirkt. Die GroBe
des a. A. ist von der Form des umstrémten
Korpers, seinem Anstellwinkel zur Luft-
stromung (— Programmwinkel) sowie von
deren Dichte und Geschwindigkeitabhingig.



Zur Entstehung des a.A. ist erforderlich,
daB an der Oberseite des umstromten Kor-
pers eine Erhhungder Stromungsgeschwin-
digkeit und damit ein Unterdruck geschaf-
fen wird, wihrend an der Unterseite des
Korpers eine verminderte Strémungsge-
schwindigkeit einen Uberdruck ergibt. Ist
dera. A. groBer als das Gewicht des frei in
der Stromung beweglichen Kérpers, so kann
er entgegengesetzt zur Schwerkraft steigen,
andernfalls gleitet er auf einer mehr oder
weniger steilen Kurve abwirts. Dieses Prin-
zip bildet die Grundlage aller aerodynami-
schen Flugvorginge. Wichtig fir das Gleit-
verhalten eines Flugkdrpers ist das Verhilt-
nis zwischen a. A. und — aerodynamischem
Widerstand. In der Raumflugtechnik bilden
diese beiden Luftkrifte vor allem bei der
Riickfilhrung von Raumflugkérpern durch
die Erdatmosphire (— Riickfiihrungspro-
blem) ausschlaggebende Faktoren.
aerodynamischerWiderstand: Kraft, die
an einem luftumstromten Korper entsteht
und der Strémungsrichtung gleichgerichtet
ist. Die GroBe des a. W. ist von der Quer-
schnittsfliche des Kérpers sowie von Dichte
und Geschwindigkeit der Luftstromung ab-
hingig. AuBerdem spielt der von der Form
des Korpers abhingende Widerstandsbei-
wert eine Rolle.

Aeronomie: Arbeitsgebiet der Geophysik,
in dem man sich mit der Entstehung, dem
Aufbau sowie den Eigenschaften elektrisch
leitender Schichten in der Hochatmosphire
befaBt (— Erdatmosphire).
»Aerospike“-Triebwerk[engl.svw., Luft-
dorn‘“-Triebwerk]: Raketentriebwerk mit
Ringhals-(Toroid-)Diise (— Entspannungs-
diise).

,Aerozine 50 — Treibstoff (Il 2bd).
»Agate* [frz., Achat]: einstufige Feststoff-
rakete (Frankreich), die als Forschungsra-
kete und Erprobungsmuster fiir eine Boden-
Boden-Rakete mit Mittelstrecken-Reich-
weite entwickelt wurde. Sie hat eine Linge
von 8,56 m (Durchmesser 0,80 m) und eine
Startmasse von 3400 kg; ihr Startschub be-
tragt 19 Mp.

,,Agena‘: Oberstufengerit fiir Trigerrake-
ten (USA), dessen Einsatz mit — ,,Thor"-
bzw. — ,,Atlas“-Raketen vornehmlich im

»Agena-D*: 1 Tankverkleidung,

Oberstufengerit
2 Druckgasbehilter, 3 Druckgasdiise, 4 Lenksystem,
5 Trennrakete

Rahmen militirischer Satellitenprogramme
(,,Discoverer, ,MIDAS", ,SAMOS* und
unbemannte Nachfolger), von der NASA bei
den Starts von ,,Ranger*- und ,,Mariner*-
Raumfluggeriten sowie im ,,Gemini*-Pro-
gramm (— ,Agena‘-Zielsatellit) erfolgte.
Um auch komplizierte Flugmissionen (z. B.
Starts aus — Parkbahnen) durchfiihren zu
kdnnen, wurde das Triebwerk der
LA.“-Gerite wiederziindbar  gemacht.
Das erste Einsatzmuster ,,A.-A" wurde im
Febr. 1959 erfolgreich gestartet. Ab Aug.
1960 folgten Einsitze mit der verbesserten
Version ,,A.-B“, die iiber ein doppelt sc
groBes Volumen der Treibstofftanks und
eine um 609, hdhere Nutzmassekapazitit
verfigte. Vom Typ ,,A.-C* wurde nur ein
Gerit als Projektstudie ausgefithrt. Die seit
Herbst 1962 eingesetzte ,,A.-D* unterschei-
det sich von der ,,A.-B* nur hinsichtlich
einer neuen Anordnung und verbesserten
Zusammenfassung gewisser Baugruppen und
Einrichtungen. AuBere Gestaltung und Lei-
stung blieben unverandert. Bei den ,,A.-A"
und ,,A.-B“-Geriten bestand noch keine
abgeschlossene Nutzmasseeinheit. Die Nutz-
masse war lber ganz verschiedene Baugrup-
pen verteilt. Dadurch muBte die gesamte
Oberstufe als geschlossener Satellitenkor-
per in der Bahn bleiben. Erst bei der Version
»A.-D'* geschah durch die Neuaufgliede-
rung gewisser Systemteile eine strenge
Trennung vonAntriebsstufe und Nutzmasse-
kérper. Das fiir alle ,,A.*“-Versionen gleich
gebliebene Fliissigkeitstriebwerk ist karda-
nisch aufgehingt und arbeitet mit unsym-
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»Agena“

i

nAgena''-Zielsatellic, fotografiert aus einer ,,Gemini*-Raumkapsel

metrischem Dimethylhydrazin als Brenn-
stoff und Salpetersiure als Oxydator.

Das mit ,,XLR 81-BA 9* bezeichnete Trieb-
werk hat bei einer Linge von 2,10 m und
einem groBten Durchmesser (mit Auf-
hingung) von 0,98 m eine Masse von etwa
130 kg. Sein Vakuumschub betrigt 7260 kp
und sein Durchsatz etwa 25 kg/s. Der Brenn-
kammerdruck wird mit 34 kp/cm? angege-
ben, die Vakuum-Ausstrémgeschwindigkeit
mit etwa 2850 m/s. Das beachtliche Ent-
spannungsverhdltnis von 1:500 wird vor
allem durch eine strahlungsgekiihlte Diisen-
verlingerung erzielt. Bis zum Ansatz dieser
Verlingerung werden Brennkammer und
Diise regenerativ durch den Oxydator ge-
kiihlt. Die Disenverlingerung besteht aus
Titanblech, das durch Molybdinstringer ver-
steift und auf der Innenseite durch Alumi-
niumoxid geschiitzt ist. Brennkammer und
innerer Diisenteil werden aus Aluminium
gefertigt. Die KiihImittelbohrungen verlau-
fen bei der Brennkammer axial. Das Fér-
dersystem ist ein Turbopumpenaggregat mit
Gasgenerator, einstufiger Turbine und 2
Getriebepumpen. Als Arbeitsmedium fiir
die Gasturbine dienen die Verbrennungs-
gase der hypergolen Haupttreibstoffe, die
in entspr. Menge dem Gasgenerator zuge-
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fiilhrt werden. Ein besonderer Vorteil des
»A.“-Gerits ist seine Lagerfihigkeit in be-
tanktem Zustand, wobei Tank- und Leitungs-
system mit einem neutralen Gas unter leich-
tem Druck gehalten werden.Das vollstindige
Gerit hat in der Version ,,A.-D" eine Ge-
samtlinge von 7,60 m bei einem Durchmes-
servon 1,525 m. Seine Masse betrigt 7050 kg,
wovon etwa 6140 kg auf Treibstoffe entfal-
len. Die automatische Programmsteuerung
verwendet eine kreiselstabilisierte Platt-
form und 2 Infrarot-Horizontsucher als
Lagereferenzsystem. Das BrennschluBkom-
mando wird iiber einen — Beschleunigungs-
integrator gegeben. Fiir Kommandoempfang
und Dateniibermittlung ist auBerdem noch
eine Funkanlage vorhanden, zu der ein Peil-
sender fiir die Bahnvermessung gehort.

»nhAgena“-Zielsatellit: unbemannterRaum-
flugkdrper (USA), der als Rendezvousziel-
objekt und zur Erprobung von Kopplungs-
mandvern im Rahmen des — ,,Gemini"-
Programms eingesetzt wurde. Als Grund-
system diente die —,,Agena‘-Oberstufe, in
die eine Rendezvous-Radaranlage u. a. Hilfs-
einrichtungen eingebaut wurden. Am vor-
deren Ende des Raumflugkorpers befand
sich ein spezieller Kopplungsadapter (—
Adapter). Das erste Kopplungsmanéver ge-



A-2"-Héhenrakete mit auBen angebrachten Contai-
nern

lang kurzzeitig zwischen ,,Gemini 8" und
»A. 8", Bei den Fliigen von ,,Gemini 10" und
,,Gemini 11" konnten unter Verwendung
des wiederziindbaren Antriebs des jeweili-
gen ,,A."" erstmalig betrichtliche Bahndnde-
rungen durchgefiihrt werden.

»A“-Hohenraketen: Serie einstufiger Flis-
sigkeitsraketen (UdSSR), die etwa ab 1949
fir Hohenforschungszwecke zum Einsatz
kamen und durch stindige Verbesserung in
ihrer Leistung die zu dieser Zeit in den USA
verfiigbaren Hohenraketen betrichtlich
ibertrafen. Der Typ , A 1" (Nutzmasse
735 kg, Gipfelhdhe etwa 120 km) wurde
u. a. auch schon fiir Aufstiege mit Hunde-
kabinen verwendet. Die Kabine wurde wih-
rend des Abstiegs aus dem MeBkopf der
Rakete herauskatapultiert und an Fallschir-
men gelandet. Auch der MeBkopf landete,
zusitzlich durch Spreizklappen gebremst,
am Fallschirm. Mit dem verbesserten Typ
+A 2" konnte im Mai 1957 eine Nutzmasse

Aldrin

von 2200 kg in eine Hohe von 212 km ge-
bracht werden. Am 21. Febr. 1958 erreichte
eine ,,A 3" mit 1520 kg Nutzmasse eine
Rekordhdohe von 473 km, und bei einem
weiteren Versuch mit dem gleichen Rake-
tentyp wurden am 27. Aug. 1958 2 Hunde
(auBer der sonstigen MeBausriistung) in
einer Kabine bis auf 452 km Hohe gebracht.
Von besonderer Bedeutung war dabei, daB3
bei den zuletzt genannten Aufstiegen die
Raketen bzw. die MeBképfe wihrend des
Auf- und Abstiegs voll lagestabilisiert wur-
den. (Abb. auf S. 14).

Akzelerator: svw. Beschleuniger, gele-
gentlich fiir den Antriebsteil von — Rake-
tenschlitten oder auch fir diese selbst ver-
wendete Bezeichnung.

Akzelerometer: Beschleunigungsmesser.
Albedo: Bezeichnung fur das Riickstrah-
lungsvermdgen  einer  nichtspiegelnden
Oberfliche (i. allg. in bezug auf Licht, aber
auch bei anderen Strahlungsarten angewen-
det). Als MaB fiir die spezielle sphirische A.
wird das Verhiltnisder von einer Kugelober-
fliche nach allen Richtungen zuriickgewor-
fenen zu der auf diese Fliche fallenden Licht-
menge angegeben. Die A. wire daher nur
fir einen ideal reflektierenden (weiBen)
Kérper gleich 1; fiir alle anderen liegen die
Werte darunter (— Tabelle). Fiir die Astro-
nomie bzw. Weltraumforschung ist die A.
der Planeten und deren Monde insofern
interessant, als man daraus in gewissem
MaBe auf die Oberflichenbeschaffenheit die-
ser Himmelskdrper schlieBen kann.

Albedo-Werte (Beispiele)

Kreide 0,85 Venus 0,6
Wolken 0,7 Jupiter 0,4
Granit 0,3 Mars 0,15
Atna-Lava 0,04 Mond 0,07

Aldrin, Edwin: US-amerikanischer Astro-
naut, geb. 20. Jan. 1930 Montclair (N. ].),
fiihrte zusammen mit — Lovell vom 11. bis
15. Nov. 1966 in der Raumkapsel ,,Gemini
12" einen Raumflug durch und unternahm
dabei den bisher lingsten Freiflug-Ausstieg
(126 min). Vom 16. bis 24. Juli 1969 nahm er
gemeinsam mit — Armstrong und — Collins
in ,Apollo 11 am ersten Mondlandeunter-
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Algenzyklus

-~y

Edwin Aldrin

nehmen teil, bei dem er nach Armstrong als
zweiter Mensch die Mondoberfliche betrat
und 1h 44 min auBerhalb des Landefahrzeugs
verweilte. — A. war anfangs Militirflieger
und Berufsoffizier, bestand 1951 ein wissen-
schaftliches AbschluBexamen an der Militir-
akademie West Point; wurde Ingenieurof-
fizier und promovierte 1963 mit einer Dok-
torarbeit {iber Steuerungsprobleme bei
Raumschiffrendezvous; im gleichen Jahr kam
er in die Astronautengruppe.
Algenzyklus: biologischer Kreislauf zur
Atemluftregeneration in geschlossenen Riu-
men, bei dem Algen (z. B. Chlorella) als hoch-
aktive Sauerstoffproduzenten dienen. Nach
dem Prinzip des A. oder dhnlicher biologi-
scher Verfahren arbeitende Regenerations-
systeme stellen praktisch die einzige kono-
misch brauchbare Lésung zur Atemluftver-
sorgung bei sehr langen Raumfliigen (Mo-
nate, Jahre) dar, befinden sich aber noch im
Versuchsstadium. Die Bemiihungen gehen
dahin, die benutzten Pflanzen auBerdem als
Nahrung zu verwenden.

Alkohole — Treibstoff (Il 2ba).
nAlouette”: MefBsatelliten, von kanadi-
schen Wissenschaftlern entwickelt und mit
Unterstiitzung der — NASA von US-ameri-
kanischen Trigerraketen (,, Thor-Agena-B*)
am 28.Sept. 1962 und 28. Nov. 1965in Umlauf-
bahnen gebracht. Das Arbeitsprogramm der
Satelliten umfaBte systematische Reflexions-
messungen mit Funkwellen verschiedener
Frequenz im Bereich der iuBeren lono-
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sphire, die mit gleichzeitigen ihnlichen
Messungen von Bodenstationen verglichen
wurden. Zur Abstrahlung der Signale dien-
ten mehrere Antennen, die bis zu 50 m lang
waren. Die Bordenergieanlage bestand aus
6500 Solarzellen und nachgeschalteten Spei-
cherbatterien. Zum Untersuchungspro-
gramm gehdrten weiterhin Messungen des
galaktischen und des ionosphirischen Rau-
schens sowie Messungen der kosmischen
Teilchenstrahlung. Das Arbeitsprogramm
der Satelliten konnte nach einem Jahr durch
Abschalten der Energieversorgung beendet
werden. Die Gesamtmasse jedes Satelliten
betrug rund 145 kg; die Umlaufbahnen lagen
anfinglich zwischen 990 und 1030 km Héhe
(»A. 1°) bzw. 505 und 2980 km H&he (,,A.
2") und hatten eine Neigung von 80°5 bzw.
79°8.

ALSEP[Abk.fiirengl. Apollo LunarSurface
Experiment Package=Paket fiir Apollo-
Mondoberflichenexperimente]: kofferartig
verpackter und damit transportabler Ge-
ritekomplex (126 kg), der an Bord von
Mondlandefahrzeugen des — ,,Apollc*-Pro-
gramms mitgefiihrt und von den aussteigen-
den Astronauten fiir wissenschaftliche Un-
tersuchungen auf der Mondoberfliche in-
stalliert wird. Er besteht aus je einem passi-
ven Seismometer, Magnetometer, Sonnen-
wind-Spektrometer, lonendetektor und
Kaltkatoden-Magnetron.Weiterhin gehoren
dazu ein MeBwertiibertragungssystem mit
Sender und Antenne sowie als Energiever-
sorgungsanlage ein Radionuklidgenerator
nwSNAP 27 (- ,,SNAP"), der bei 18 kg
Masse mehr als ein Jahr lang eine Leistung
von mindestens 50 W abgibt. Der erste Ein-
satz von ALSEP erfolgte bei der zweiten
Mondlandung (— ,,Apollo”); bei der ersten
Landung wurde nur eine reduzierte,,Experi-
mentalnutzlast” (EASEP = Early Apollo
Scientific Experiments Payload) verwendet,
die aus einem Laser-Reflektor und einem
Seismometer bestand.

Altimeter: Héhenmesser, in der Raum-
fahrttechnik ausschl. ein — Radarhghen-
messer.

Ammoniak — Treibstoff (Il 2b 7).
Ammoniumnitrat,Ammoniumperchlo-
rat — Treibstoff (| 2).



Andover

Alan Bean beim Transport des ALSEP nach der Landung auf der Mondoberfliche (,,Apollo 12")

William Anders

2 Raumfahrt

Anders, William: US-amerikanischer Astro-
naut, geb. 17. Okt. 1933 Hongkong, nahm
vom 21. bis 27. Dez. 1968 zusammen mit
— Borman und — Lovell in ,,Apollo 8 an der
ersten Mondumkreisung teil. — A. studierte
an der Marine- bzw. Luftwaffen-Akademie
fir Technik, wurde Ingenieuroffizier und
Fluglehrer der US-AirForce; 1963 kam erzur
Astronautengruppe. Nach dem Mondflug
wurde A. zu einem der Berater des US-
Vizeprisidenten Agnew.

Andover: im Staate Maine (USA) gelegene
Boden-Relaisstation fiir Funk- und Fernseh-
iibertragungen zwischen USA und Europa
mittels Nachrichtensatelliten.
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Andruck

Grenzen der Beschleunigungsvertriglichkeit in Ab-
hingigkeit von Richtung und Dauer der Beschleuni-
gung. Im gerasterten Bereich iiberschreitet die Bela-
stung die zulissige mittlere Vertriglichkeitsgrenze

Andruck: Kraft, die als Folge der Massen-
trigheit an freibeweglichen Kérpern in be-
schleunigten Systemen wirksam wird (Be-
schleunigungs-A.), in der Raumflugtechnik
hauptsichlich die Kraft, mit der ein Raum-
fahrer durch die Schubbeschleunigung (—
Schub) entgegengesetzt zur Beschleuni-
gungsrichtung in seinen Sitz gedriickt wird.
Die GroBe des A. ist der Schubbeschleuni-
gung proportional. Da der menschliche Or-
ganismus nur eine begrenzte A. belastung ver-
trigt (A.- oder Beschleunigungsvertraglichkeit,
individuell sehr verschieden und von Wir-
kungsrichtung sowie Dauer des A. abhin-
gig), muB derAntrieb des Trigersystems die-
sen Grenzen angepaBBt werden. AuBerderA.-
belastung beim Start (max. 2 bis 3 g) ist der
Raumfahrer auch bei der Riickkehr zur Erd-

Simulatorkobine Zentrifugenantriel

GroBe Zentrifuge zur Andrucksimulation mit ganzen
Raumkabineneinheiten
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oberfliche durch Bremsantrieb und aerody-
namische Bremsung einer A.belastung
(Brems-A.) unterworfen, die ebenfalls vor
Beginn des Unternehmens klar festliegen
muB (meist max. zwischen 6 und 8 g). Der
bei antriebslosem Flug fehlende Schwere-A.
kann gegebenenfalls durch Fliehkraft-A.
(Zentrifugalbeschleunigung durch Rotation)
ersetzt werden (Schwerkraftsimulation,
— Schwerelosigkeit). Ein in groBen Zentri-
fugen erzeugter Fliehkraft-A. (A.simulation)
wird dariiber hinaus beim Training der
Raumfahrer zur Gewdhnung an durch-
schnittliche oder kurzzeitige hohe A.bela-
stung verwendet.

Anfangsmasse — Raketengrundgleichung.
Angstrom-Einheit: nach dem schwedi-
schen Physiker Anders Jens Angstrom (1814
bis 1874) benannte Lingeneinheit (1A =
10-% cm), die in der Spektroskopie zur An-
gabe von Lichtwellenlingen, im praktischen
MaBsystem aber nicht mehr benutzt wird;
statt dessen wird das Nanometer (1 nm =
10-° m) verwendet.

Anilin — Treibstoff (Il 2af).

»ANNA 1 B“ [Abk. fiir engl. Airforce,
Navy, NASA, Army]: geoditischer Erd-
satellit (USA), an dessen Start (31. Okt. 1962)
auBer der NASA die genannten 3 Streit-
krifte beteiligt waren. Der Satellit sollte in
einem weltumspannenden Forschungspro-
gramm zur exakten Bestimmung der Ge-
stalt und des Schwerefelds der Erde sowie
der tatsichlichen Entfernungen zwischen
weit auseinanderliegenden Erdorten bei-
tragen. Deshalb war in ihm eine Anlage
installiert worden, die kurzperiodisch sehr
intensive Lichtblitze aussandte. Dadurch
konnte er als exakter optischer MeBpunkt
gegen den Fixsternhintergrund photogra-
phiert werden. Die Ausriistung zur Aussen-
dung der Lichtblitze bestand im wesentli-
chen aus 4 Xenonlampen, die an der AuBen-
seite des Satelliten montiert waren und eine
Lichtstirke von je etwa 7,2 Mill. Candela
aufwiesen. ,,A.* erhielt dadurch die Neben-
bezeichnung ,,Blinkfeuersatellit'‘. Als anfing-
liche Bahndaten ergaben sich 50°15 Nei-
gung, 1079 km Perigiums- und 1180 km
Apogiumshohe. Zur Ausristung des mit
158 kg Umlaufmasse auf die Bahn gebrach-



ten Satelliten gehdrten weiterhin Funk-
empfangsgerite und Kontrolloszillatoren
fir automatische Doppler-Frequenzmes-
sungen der dem Satelliten von Bodenstatio-
nen zugestrahlten Zeitsignale, ein elektro-
nischer Zeitgeber, dessen Signale die Syn-
chronisation der Zeitanlagen in den weit-
verstreuten Beobachtungsstationen mit ei-
ner Genauigkeit von mindestens 1/1000s
ermdglichten, sowie einige Magnetometer
zur Untersuchung des erdmagnetischen
Felds. Die Energieversorgung siamtlicher
Anlagen geschah iiber Solarzellen und Spei-
cherbatterien, wobei sich die Solarzellen
auf einem Ringwulst des sonst kugelférmigen
Satellitenk&rpers befanden.
Anniherungsbahn: Raumflugbahn, auf der
sich ein Raumflugkérper einem Himmels-
kérper nihert und die entweder in eine
direkte Abstiegsbahn zu dessen Oberfliche
oder in eine Satelliten-Zwischenbahn uber-
geht (d. h., der Raumflugk&rper tritt vor
dem Abstieg zunichst in eine nahe Umlauf-
bahn um den Himmelskérper ein). Von der
Wahl zwischen diesen beiden Varianten
hingt es ab, welche Korrekturman&ver man
zur Vorbereitung vornimmt.
Anniherungsmandver, Anndherungs-
steuerung — Rendezvous.
Anndherungsziinder: fir  Luft-Luft-,
Boden-Luft- bzw. Antiraketen verwendeter
Ziindertyp, durch den die Kampfladung
auch bei nicht direktem Treffer zur Deto-
nation gebracht wird (Zielabweichungen
treten bei den extrem hohen Geschwindig-
keiten von Rakete und Zielobjekt sehr
leicht ein). Der A. spricht dabei auf eine
optische, magnetische, akustische oder
Wirmewirkung des Zielobjekts an und lei-
tet im Augenblick des geringsten Abstands
zwischen Kampfrakete und Ziel die Ziin-
dung ein.

»Anonymus‘“: unbenannte militirische
Geheimsatelliten (USA); im wesentlichen
Friihwarn- und Spionagesatelliten. —,,Dis-
coverer'.

Anstellwinkel — Programmwinkel.
Antirakete: Kampfrakete, die zur Abwehr
ballistischer Fernraketen bestimmt ist. lhr
Einsatz stiitzt sich auf ein hochwirksames
Frihwarnsystem, um die abzuwehrende
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Antriebsbedarf

Weitreichende Antirakete (UdSSR), die auch gegen
Luftziele und Raketen eingesetzt wird

Rakete oder deren Kampfkopf moglichst
noch vor dem eigenen Territorium bekdmp-
fen zu kénnen. Deshalb kommen als A. nur
Feststoffraketen mit extrem hoher Schub-
beschleunigung in Betracht. Zur Erh&hung
ihrer Abwehrwirksamkeit werden A. in
jedem Fall mit einer Kernsprengladung und
einem — Anniherungsziinder ausgeriistet.
Antriebsbahn: Teil der Flugbahn einer
Rakete bzw. Raketenstufe oder eines mit
Zusatztriebwerk ausgeristeten Raumflug-
kérpers, in dem die Triebwerke in Titig-
keit sind. Bei einstufigen Raketen besteht
die A. aus einem einzigen durchgehenden
Antriebsabschnitt, der mit dem Abheben
der Rakete von der Startvorrichtung be-
ginnt. Fiir mehrstufige Raketen folgen ent-
spr. dem — Antriebsprogramm mehrere
Antriebsabschnitte aufeinander, die auch
durch mehr oder weniger lange antriebs-
lose — Freiflugbahnen getrenntsein kdnnen.
Bei Raumfligen mit kompliziertem Flugpro-
gramm kénnen auch Antriebsabschnitte vor-
gesehen sein, die der Bahnkorrektur oder
der Verminderung einer Anndherungsge-
schwindigkeit dienen.

Antriebsbedarf: Energiemenge, die fiir
den Antrieb eines Raumflugkorpers zur
Durchfilhrung eines astronautischen Flug-
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Antriebsprogramm

auftrags benotigt wird. Er wird als Aquiva-
lentgeschwindigkeit ausgedriickt, d. h. mit
dem Wert derjenigen Geschwindigkeit, die
ein im kriftefreien Raum fliegender Korper
bei gleichem Antriebsaufwand erhalten
wiirde. Um z. B. einen kiinstlichen Erdsatel-
liten in seine Umlaufbahn zu bringen, muB
durch den Antrieb einerseits die Bahnge-
schwindigkeit (z.B. 7,6 km/s fiir 500 km
Hohe) erreicht und zum anderen noch die
Energie fiir seinen Aufstieg in die Umlauf-
bahn aufgebracht werden. AuBerdem ist
beim Aufstieg der Widerstand der Erd-
atmosphire zu iberwinden. Driickt man die
energetischen Erfordernisse fiir die beiden
zuletzt genannten Faktoren im oben erwihn-
ten Sinn als Aquivalentgeschwindigkeit aus,
so ergibt sich ein Gesamt-A. von etwa
9 km/s, d. h., ohne EinfluB von Erdgravita-
tion und Luftwiderstand wiirde der Raum-
flugkérper eine Endgeschwindigkeit von
rund 9 km/s erreichen. Bei komplizierten
Unternehmen, deren Flugprogramm meh-
rere charakteristische Antriebsabschnitte
umfaBt (z. B. Abflug ab Erde, Mandver im
Raum, Anflugbremsung am Mond, Lande-
mandver, Riickstart vom Mond, Riickkehr-
mandver mit Abbremsung), ergibt sich der
A. als Summe der Aquivalentgeschwindig-
keiten aller Einzelantriebsmandver. Unter
dieser Voraussetzung kann der A. fir ein
solches Unternehmen bis in die GroBenord-
nung von 20 km/s ansteigen. Fiir die Projekt-
ingenieure ist die Kenntnis des A. eines
Unternehmens daher insofern von entschei-
denderBedeutung, als dieses nurdanndurch-
fuhrbar ist, wenn das — Antriebsvermégen
der vorhandenen oder realisierbaren An-
triebssysteme zumindest dem A. entspricht.
Dabei bleibt allerdings zu beriicksichtigen,
daB das Antriebsvermégen zwar durch opti-
male Stufenteilung vielleicht ausreichend
groB gemacht werden kann, die dann ver-
bleibende Nutzmasse jedoch fiir die tibrigen
Erfordernisse des Unternehmens (z. B. Aus-
riistung fir Flug mit Besatzung) zu klein
wird.

Antriebsprogramm: Festlegung der An-
triebsvorginge bei einem Raketenstart oder
Raumflugunternehmen nach Dauer und
GroBe der Antriebsleistung der einzelnen
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Antriebseinheiten. Grundlage des A. bilden
die bahnmechanischen Forderungen des
Flugprogramms und in technischer Hin-
sicht die Schubprogramme der eingesetzten
Triebwerke oder Triebwerksysteme.
Antriebsstrahl — RiickstoBantrieb.
Antriebstechnik —Raketentechnik, Raum-
fahrt.

Antriebsvermoégen: antriebstechnisch
nutzbarer Energievorrat einer Rakete oder
eines Trigersystems. Das A. wird als Aqui-
valentgeschwindigkeit ausgedriickt und
zwar mit dem Wert derjenigen Geschwin-
digkeit, die von der letzten Antriebsstufe
des Raketensystems im kriftefreien Raum
erzielt werden kdnnte. Bei Starts von der
Erdoberfliche wird ein Teil des A. zur Uber-
windung der Erdgravitation und des Luft-
widerstands verbraucht, so daB die dem
Raumflugkorper erteilbare Bahngeschwin-
digkeit immer kleiner bleibt als das A. In
der Vorbereitung von Raumflugunterneh-
men muB geprift werden, ob deren jewei-
liger— Antriebsbedarf durch das A. verfiig-
barer Antriebssysteme gedeckt werden
kann.

Antriebszeit, Antriebsdauer,  Antriebs-
periode: Zeitabschnitt, in dem der Antrieb
einer Rakete in Tdtigkeit ist. Bei einstufigen
Raketen besteht die A. aus einer einzigen,
durchlaufenden Periode, die mit der Brenn-
dauer des Triebwerks identisch ist. Fiir
mehrstufige Trigersysteme wird die A.
zweckmiBig auf die einzelnen Stufen bezo-
gen, da zwischen die Antriebsperioden
zweier aufeinanderfolgender Stufen eine
mehr oder weniger lange antriebslose Frei-
flugperiode (— Freiflugbahn) eingeschaltet
sein kann. Die Gesamt-A. ergibt sich dann
durchSummieren dereinzelnen Stufen-A.en.
Fir spezielle Endstufen mit wiederholt
zindbarem Triebwerk setzt sich die Ge-
samt-A. ebenfalls aus den vom — Antriebs-
programm vorgegebenen einzelnen A.en
zusammen. Die A. einer Rakete oder ihrer
Stufen ist ein wesentliches Charakteristi-
kum fiir die Aufstellung des Flugprogramms.
Antriebszubehér: speziell bei — elektri-
schen Raumfahrtantrieben verwendete Be-
zeichnung aller fir die Funktion des An-
triebssystems notwendigen Anlagen, mit



Ausnahme des eigentlichen Triebwerks;
wird dariiber hinaus auch fir das Trieb-
werkszubehdr von chemischen Raketen-
triebwerken verwendet.

Aphel: Sonnenferne, - Apsiden.

Apogium (Erdferne), Apogiumshéhe
— Apsiden.
Apogiumstriebwerk:  Korrekturtrieb-

werk, das vornehmlich beim Aufstieg von
stationiren oder quasistationiren Satelliten
(— Synchronbahn) eingesetzt wird, um die
meist stark exzentrische Aufstiegsbahn-
ellipse durch einen Antriebsimpuls im Apo-
gium (Apogdumsimpuls) in eine annihernd
kreisformige Umlaufbahn zu dndern. Da die
GroBe des Apogidumsimpulses im wesent-
lichen von vornherein festliegt, kann als A.
auch ein Feststofftriebwerk verwendet wer-
den.

»Apollo*: Programm der NASA (USA), das
1961 von |. F. Kennedy speziell mit dem Ziel
eingeleitet wurde, bis 1969/70 als erste
Menschen amerikanische Raumfahrer auf
den Mond zu bringen. Mit dem aus poli-
tischem Prestigedenken entstandenen,,A.-
Projekt wollten die USA ihren fiktiven
,»Wettlauf zum Mond* gegeniiber der UdSSR
gewinnen und damit deren Entwicklungsvor-
sprung in bezug auf bemannte Raumflugkor-
per aufholen. Sowjetische Raumfahrtwissen-
schaftler duBerten stindig, daB sie ihrer-
seits einen derartigen, wissenschaftlich un-
sinnigen ,Wettlauf* grundsitzlich ableh-
nen.

Um das gesteckte Ziel trotz so knapper
Zeitvorgabe erreichen zu kénnen, wurde —
abgesehen von enormen finanziellen (etwa
25 Mrd. Dollar Gesamtkosten), personellen
und technischen Aufwendungen — dem
»A.“-Projekt eine besondere Mondflugvari-
ante zugrunde gelegt, die in ihren Grund-
ziigen ibrigens schon in den zwanziger
Jahren von — Hohmann angegeben wurde.
Nach diesem Verfahren kann der vor allem
zeitaufwendige Entwicklungsweg iiber den
Zusammenbau groBer Mondflugsysteme in
Erdumlaufbahnen (— Rendezvous ) insofern
umgangen werden, als fiir jedes einzelne
Unternehmen nur eine einzige Trigerrakete
erforderlich wird. Deren fiir den Fluchtge-
schwindigkeitsbereich mogliche Nutzmasse-

»Apollo*

Bahnschema einer ,,Apollo**-Mondlandung: 1 Start
und Aufstieg zur Parkbahn (2), 3 Eintritt in die Uber-
gangsbahn, 4 Einflug in die Mondumlaufbahn, 5 Ab-
stieg, 6 Mondlandung, 7 Wiederaufstieg, 8Riickflug
zur Erde

Manéver zur Verbindung der ,,Apollo‘-Kommando-
einheit mit dem Mondlandegerit ,,LM*. Von links
nach rechts: Abtrennung des Systemadapters (2),
Drehung der Kommandoeinheit (3), Verbindung mit
dem ,,LM* (1) nach Trennung vom Stufenadapter (4)

kapazitit zieht dann allerdings auch die
Grenze fiir die Ausriistung des Raumfahr-
zeugs bzw. die fiir dessen Auslegung tech-
nologisch mégliche untere Grenze der Mas-
senbilanz legt die Forderungen (Leistung,
GroBe u. a.) fur das Trigersystem fest.

1) Systemstruktur und Missionsablauf.

Das ,,A.“-Mondflugverfahren macht ein aus
3 voneinander trennbaren Komponenten
aufgebautes Raumfahrzeug erforderlich:

a) Kommandoeinheit, eine fiir 3 Mann Be-
satzung ausgelegte und gleichzeitig als Riick-
kehrkapsel dienende Kabine; b) Serviceein-
heit, mit Antriebs- u. a. technischen Einrich-
tungen; c) Mondlandeeinheit (LM, Abk. fiir
engl. Lunar Modul = Mondeinheit, friiher
auch LEM, Lunar Excursion Modul = Mond-
erkundungseinheit genannt).

Das Raumfahrzeug wird mit einer dreistufi-
gen Trigerrakete zunichst in eine — Park-
bahn gebracht und von dort mit Hilfe der
dritten Stufe wihrend einer zweiten An-
triebsperiode in die - Ubergangsbahn. Die
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mﬁl e

wApollo'-Kommandokapsel nach dem Niedergehen auf dem Meer (,,Apolio 9')

Kommando- und Serviceeinheit — die schon
von Anfang an miteinander gekoppelt sind —
werden danach von der dritten Stufe ge-
trennt, unter Steuerung durch die Besat-
zung um 180° gedreht und iiber die Kegel-
spitze der Kommandokabine mit der noch
in der dritten Stufe steckenden Mondlande-
einheit gekoppelt. AnschlieBend wird letz-
tere aus der Trigerstufe herausgezogen und
bleibt weiterhin mit den anderen Kompo-
nenten verbunden. Luken im Kopplungs-
adapter zwischen Kommando- und Mond-
landeeinheit erméglichen einen Uberstieg.
Am Mond wird das Raumfahrzeug mittels
Bremsung durch die Serviceeinheit in eine
Mondumlaufbahn gebracht. 2 Astronauten
— der Kommandant des Raumfahrzeugs und
der Pilot der Mondlandeeinheit — steigen
in das auch als ,,Mondféhre* oder ..Mond-
lander* bezeichnete LM um und fithren mit
diesem Gerit die Mondlandung aus, wihrend
der dritte Astronaut — der Pilot der Kom-
mandoeinheit — mit den beiden anderen
Systemkomponenten in der Mondumlauf-
bahn verbleibt. Mit dem Aufstiegsteil der
Mondfihre — das fiir die Landungsbremsung
benutzte Antriebsteil mit dem Landegestell
verbleibt auf der Mondoberfliche — kehren
die beiden Astronauten wieder in die Mond-
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umlaufbahn zuriick und fithren dort ein
Kopplungsrendezvous mit dem Kommando-
Service-System aus. Nach ihrem Riickstieg
in die Kommandokabine wird der Rest der
Mondfihre abgekoppelt, und der Antrieb
der Serviceeinheit bringt die Kommando-
einheit in eine Riickflugbahn zur Erde. Nach
Abtrennung des Serviceteils von der Kabi-
nenkapsel kehrt diese durch einen sehr
engen (10 bis 30 km Durchmesser) — Wie-
dereintrittskorridor auf einer aerodynami-
schen Eintauchbahn zur Erde zuriick und
geht nach entspr. — aerodynamischer Ab-
bremsung an 3 Fallschirmen (Durchmesser
25,45 m) auf dem Meer nieder.

Zwar ergibt dieses Verfahren gegeniiber
anderen — Mondflugvarianten eine erheb-
lich niedrigere Massenbilanz, aber trotz An-
wendung einer héchstentwickelten System-
technik und z. T. vollig neu beschrittener
technologischer Wege fiir das ,,A."“~- Raum-
fahrzeug konnte die Gesamtmasse nicht
unter rund 45t gebracht werden. Bei der
Entwicklung des dafiir notwendigen Tri-
gersystems muBten daher ebenfalls véllig
neue raketentechnische Dimensionen er-
schlossen werden (— ,,Saturn*-Raketen).

2) Technischer Aufbau des ,,A."-Raumfahr-
Zeugsystems.



a) Die Kommandoeinheit (Masse beim Start:
5450 kg) ist das Steuerungszentrum des
Systems — mit Ausnahme des LM und seiner
Flugoperation bei der Mondlandung — und
hat die Form eines Kegels (3,18 m Hohe,
3,85 m Basisdurchmesser) mit leicht spha-
risch gewdlbter Basisfliche. Auf der Spitze
des Kegels ist wihrend der Startphase ein
Gestell mit — Rettungsraketen angebracht,
das spiter abgesprengt wird. In der dann
abgestumpften Kegelspitze befindet sich —
umgeben von 4 90°-Segmenten, in denen
Teile des Landesystems und Lageregelungs-
triebwerke untergebracht sind — der
Durchstieg (85 cm Durchmesser) im Adap-
ter zur Mondlandeeinheit. Die sphirische
Basis hat eine als — Hitzeschild verstirkte
AuBenstruktur und im Innern einen Einbau
zur Dimpfung des LandestoBes, Instru-
mente sowie Behilter fir Wasser, Treib-
stoffe (fir die Lageregelungstriebwerke)
und Druckgas (Helium). Der Hauptteil der
Kommandoeinheit enthilt den Aufenthalts-
und Arbeitsraum fiir die Besatzung (5,59 m3).
Er ist als Druckkabine aus geklebten Leicht-
metallblechen mit Honigwaben-Zwischen-
lagen aufgebaut, die an der Basis eine Dicke
von 38 mm und an der Spitze von 6,35 mm
aufweisen. Die Wairmeschutzverkleidung
besteht hauptsichlich aus rostfreien Stahl-
platten mit aufgeklebtem Honigwaben-Zell-
material. AuBerdem ist die AuBenseite zum
Wairmeschutz gegen die beim Wiederein-
tritt auftretende Materialtemperatur von

nApollo*

wApollo”-Kommandoeinheit vor der Flugvorberei-
tung

rund 2750 °C mit einem ablativen Material
(— Kihlverfahren) auf Phenolharz-Epoxyd-
harz-Basis iiberzogen, dessen Dicke zwi-
schen 12,7 mm und 63,5 mm (Hitzeschild)
variiert. Fiir die Besatzung sind 3 nebenein-
ander liegende Konturensitze eingebaut,
deren FuBstiitzen abgesenkt werden kén-
nen, um wihrend des Freiflugs den Bewe-
gungsraum zu vergréBern. Unterhalb der
beiden duBeren Dienstplitze befinden sich
noch 2 spezielle Schlafliegen. Die Besatzung
kann von ihren Arbeitsplitzen aus {ber
2 Seitenfenster nach auBen blicken; weiter-
hin sind 2 besondere Fenster fiir die Rendez-
vous-Flugfiihrung vorhanden. Die Innen-
temperatur der Kabine betrigt normaler-

Kommandoeinheit des ,,Apollo"-Systems: 1 Umsteigeschacht zur Mondfihre, 2Riickkehrausristung, 3 Astro-

nautenliege, 4 Proviant, 5 Geriteabteil,

6 Ausriistung,

7 elektronische Gerite (Computer u. a.), B Haupt-

instrumentenkonsole, 9 Hauptfallschirme, 10 Kopplungsadapter fiir Mondfihre, 11 Ausriistung wie 2, 12 Liege
fiir Kommandanten, 13 Aufenthaltsraum (mittlere Liege ist weggelassen), 14 Hitzeschild
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Blick durch die Einstiegsluke der ,,Apollo*-Komman-
doeinheit

weise 21 bis 24 °C und der Druck der reinen
Sauerstoffatmosphire etwa 0,35 kp/cm?.
Die Lebenserhaltungssysteme sind fiir eine
Gesamtzeit bis zu 14 Tagen ausgelegt. Die
Bordenergieversorgung geschieht durch
Brennstoffzellen, die in der Serviceeinheit
untergebracht sind. Die Raumanziige der
Astronauten, die beim Start, Uberstieg zur
Mondlandeeinheit, Ausstieg und im Notfall
angelegt werden, haben ein separates Klima-
system mit einem Druck des reinen Sauer-
stoffs von etwa 0,24 kp/ecm?, Fiir die Flug-
lageregelung weist die Kommandoeinheit
2 voneinander unabhingige Systeme mit je
6 Raketentriebwerken von je 42 kp Schub
auf; ihre Treibstoffkombination, Mono-
methylhydrazin und Stickstofftetroxid, ist
hypergol. Das Lageregelungssystem erhilt
seine Eingangssignale normalerweise auto-
matisch vom Flugfiihrungssystem (— Raum-
flugnavigation), kann aber auch manuell be-
dient werden. Die Bordanlagen zur Flug-
fihrung umfassen ein halbautomatisches,
von der Besatzung bedientes System zur
Trégheits- und optischen Navigation sowie
fur dieFluglagereferenz, das mit einem Bord-
computer zusammenarbeitet. Die Trigheits-
plattform ist mit 3 integrierenden Kreiseln
fir die Trigheitsreferenz, 3 integrierenden
Pendelbeschleunigungsmessern und 3 win-
keldifferenzierenden Beschleunigungsmes-
sern ausgestattet. Fir die optische Naviga-
tion sind ein Sextant und ein Teleskop ein-
gebaut. Die beim Start nach Bodenbezugs-
punkten ausgerichtete Trigheitsplattform
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wird wihrend des Flugs auf der Parkbahn,
in den Ubergangsbahnen Erde-Mond-Erde
sowie auf der Mondumlaufbahn mit dem
optischen Navigationssystem und der Steue-
rung durch den Computer nach den Ster-
nen ausgerichtet. Der Bordcomputer fiihrt
folgende Arbeiten aus: Berechnung der
Steuersignale fir Lageregelung und Bahn-
korrektur; Ausrichtung des optischen Navi-
gationssystems auf vorbestimmte Himmels-
korper und der Trigheitsplattform nach den
optischen Prizisionsmessungen; beschrinkte
Storungsuntersuchungen im Flugfiihrungs-
system durch Uberwachung der Stérungs-
anzeigen; Berechnung der auf den Piloten-
armaturen erscheinenden Anzeigewerte
(Flugdaten u. a.). Die funktechnische Aus-
ristung umfaBt Anlagen fiir den Sprechfunk-
verkehr, fir die Fernseh- und MefRwert-
tibertragung zum Boden sowie fir die Si-
gnale zur Flugbahnverfolgung seitens der
Kontrollstation in Houston (Texas), einschl.
der Verbindung zwischen Kommando- und
Mondlandeeinheit sowie zwischen letzterer
und den tragbaren Versorgungsgeriten der
Astronauten auf der Mondoberfliche. Es
stehen hierfiir die Betriebsarten VHF/AM
und das S-Band zur Verfiigung.

b) Die Serviceeinheit (Masse beim Start etwa
25000 kg) hat die Form eines Zylinders
(Héhe 6,7 m, Durchmesser 3,66 m) und ist
an dem einen Ende mit der Kommandoein-
heit gekoppelt; aus dem anderen Ende ragt
die Diisenverlingerung des Haupttrieb-
werks des Raumfahrzeugsystems. Die Struk-
tur besteht aus Leichtmetall-Honigwaben-
Zellplatten (25,4 mm Dicke) und Leicht-
metalltragern, sie umschlieBt einen zylindri-
schen Mittelsektor und 6 AuBensektoren,
in denen neben dem Haupttriebwerk mit
seinen Treibstoffbehiltern verschiedene
Hilfsausriistungen und die 3 Brennstoffzel-
len (je 111 kg) mit ihren Vorraten an flissi-
gem Wasserstoff und Sauerstoff unterge-
bracht sind. An der zylindrischen AuBen-
wandung befinden sich 4 voneinander unab-
hingige Lageregelungseinheiten mit je 4
blockartig zusammengefaBten Raketentrieb-
werken von jeweils 45,4 kp Schub. Letztere
werden mit der hypergolen Kombination
UDMH-Stickstofftetroxid betrieben. Das



Serviceeinheit des ,,Apollo‘-Systems: 1 Adapterring,
2 Heliumbehilter, 3 Brennstoffzellen mit Sauerstoff-
behilter (4) und Wasserstoffbehilter (5), 6 S-Band-*

7 Oxydatorbehilter, 8 Brennkammer,
10 Brennstoffbehilter, 11

Antenne,
9 Lageregelungsdiisen,
Haupttriebwerksdiise
(*S-Band = 1550 ... 5200 MHz)

Lageregelungssystem wird halbautomatisch
iiber das Flugfilhrungssystem gesteuert,
kann aber auch rein manuell von der Besat-
zung bedient werden. Neben den iblichen
Lageregelungsaufgaben ermoglicht es kleine
Geschwindigkeitsinderungen (zur AbfluB-
ansammlung der Treibstoffe im schwere-
losen Zustand vor Inbetriebnahme des
Haupttriebwerks) und kleine Bahnkorrek-
turen in der Parkbahn sowie in den beiden
Ubergangsbahnen und in der Mondumlauf-
bahn. AuBerdem werden mit seiner Hilfe
die Mandver der Trennung des Raumfahr-
zeugs von der dritten Tragerstufe der Kopp-
lung von Mondlande- und Kommandoeinheit
sowie der Trennung von Kommando- und
Serviceeinheit ausgefiihrt. Das mit Druck-
gasférderung (Helium) arbeitende Haupt-
antriebssystem dient zur Durchfiihrung
aller groBen Geschwindigkeitsinderungen
(evtl. grobe Kurskorrekturen, Brems- und
Abflugmandver am Mond, Riickfihrung der
Kommandoeinheit zur Erde im Falle eines

,»Apollo*

vorzeitigen Flugabbruchs). Das Raketen-
triebwerk liefert mit Aerozine 50 und
Stickstofftetroxid als Treibstoffkomponen-
ten einen nicht regelbaren Vakuumschub
von 9750 kp. Die Steuerung des kardanisch
gelagerten Triebwerks geschieht normaler-
weise automatisch, kann aber auch manuell
vorgenommen werden.

c) Die Mondlandeeinheit besteht aus dem
Abstiegs- oder Landeteil (-stufe) und aus
dem Aufstiegs- oder Startteil (-stufe). Beide
Systemteile sind einschl. der auBen ange-
ordneten Komponenten durch eine mehr-
schichtige Thermalverkleidung (Wérme-
dimmfolie) aus mit Aluminium belegtem
— Mylar geschiitzt. Zum verstarkten Schutz
gegen Mikrometeoriten besteht die duBere
Schicht aus 0,01 bis 0,02 mm dicker Alumi-
niumfolie; alle genannten Schichten sind
durch Stibchen mit sehr geringem Wirme-
leitvermdgen voneinander und von den
inneren Strukturen getrennt.

Bis zum Riickstart von der Mondoberfliche
sind beide Untersysteme durch Sprengbol-
zen fest miteinander verbunden. Der Lande-
teil besteht aus 5 kreuzformig angeordneten
Wiirfelstrukturen, die mit der duBeren Ver-
schalung eine achteckige Grundform erge-
ben. Als Werkstoff werden hauptsichlich
Al-Legierungen verwendet, fiir hoher bean-
spruchte Beschlige und Verbindungsteile
Titan.In dem mittlerenWiirfel ist das Lande-
triebwerk untergebracht; in den 4 anderen
befinden sich die Behilter mit den Treib-
stoffkomponenten (Aerozine 50 und Stick-

Mondlandeeinheit des ,,Apollo*-Systems
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Massedaten der Mondlandeeinheit

Landeteil

1855 kg
4994 kg
3170 kg

Leermasse
Oxydator
Brennstoff

Startmasse 10019 kg

Aufstiegsteil

Leermasse

(mit Besatzung)
Oxydator
Brennstoff
Treibstoff f.
Lagereg.
Startmasse

2045 kg
1443 kg
915 kg

272 kg
4675 kg

Gesamtstart-
masse (mit Be-

satzung) 14694 kg

stofftetroxid). Der Schub des Triebwerks
ist in einem Bereich von 476 kp bis 2857 kp
stufenlos regelbar und kann max. 4476 kp
erreichen. Die Innenwand der Brennkam-
mer (7 kp/cm? Druck) wird ablativ durch
einen Uberzug aus einem abbrennbaren
Kunststoff gekiihlt. Das Triebwerk ist kar-
danisch gelagert und kann bis zu 6° ge-
schwenkt werden. Die Schubvektorsteue-
rung geschieht automatisch oder manuell.
Die harten Grenzen der Massenkalkulation
fiir die Auslegung der Mondfihre werden
darin erkennbar, daB bei der Landestufe als
Treibstoff-Sicherheitsreserve nur 182 kg
(2,49;5) zur Verfiigung stehen. Das Lande-
radar ist eine Weiterentwicklung desjeni-
gen der — ,,Surveyor‘-Mondsonden und
besteht aus einem Radarhdhenmesser (MeB-
bereich 3 bis 7600 m) und einem dreistrahli-
gen Doppler-Geschwindigkeitsmesser. Das
zugehdrige Antennensystem umfaBt 2
Sende- und 4 Empfangsantennen und be-
findet sich an der Unterseite des Landeteils.
Im Notfall kann die Landeoperation noch in
der Aufsetzphase durch ein spezielles Steue-
rungssystem abgebrochen werden, das den
Aufstiegsteil abtrennt und automatisch so-
fort wieder in die Mondumlaufbahn zuriick-
bringt. Im Landeteil ist auch die wissen-
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Landeteil der,, Apollo‘--Mondfihre: 1 Landetriebwerk,
2 und 9 Brennstoffbehiiter, 3 und 7 Oxydatorbehilter,
4 Ausstiegsbalkon, 5 Landebein mit Leiter, 6 hitze-
feste Deckstruktur, 8 Wassertank, 10 Abteil fiir wis-
sensch. Gerite, 11 Heliumbehilter, 12 Triebwerks-
diise, 13 Sauerstoffbehilter, 14 Schwenkring fiir Trieb-
werk

schaftliche Ausriistung (— ALSEP) unterge-
bracht. Die Stromversorgung erfolgt durch
4 Silber-Zink-Batterien von je 57 kg und
400 Ah fir 16 h Betriebsdauer bei 27 °C;
fillt eine Batterie aus, so kdnnen die rest-
lichen noch den Gesamtbedarf decken.

Die 4 ausklappbaren Landebeine sind auBen
an dem Wiirfelstruktur-Kreuz angebracht.
Das Landegestell erméglicht noch sichere
Landungen bei 6° Neigung der Lingsachse
zur Senkrechten im Landepunkt, einer Ver-
tikalgeschwindigkeit bis zu 2,2 m/s und
gleichzeitiger Horizontalbewegung mit
1,2 m/s, einer Winkelgeschwindigkeit bis zu
+2°/s um alle 3 Achsen und bei Uneben-
heiten des Landeplatzes bis zu 0,7 m Héhen-
unterschied. Die Landebeine sind mit FuB-
tellern von 95cm Durchmesser ausge-
stattet, die ihrerseits wieder 1,3 m lange
Bodenfiihler tragen, von denen die Signale
zum Stillsetzen des Landetriebwerks ge-
liefert werden. Der LandestoB wird von
jedem Landebein durch 3 Streben aufge-
nommen, die mit StoBdimpfern ausgerii-
stet sind. Letztere bestehen aus Aluminium-
waben, die eine Quetschlast bis zu 4300 kp
aufnehmen kénnen.

Der Aufstiegsteil ist in seiner Hauptstruktur
als Druckkabine fiir die stehend unterge-
brachte zweikopfige Besatzung ausgelegt.
Sie setzt sich zusammen aus einem zylindri-
schen Teil (Durchmesser 2,34 m, Linge
1,07 m) mit eingebauten Kontroll- und



manuellen Steuerungseinrichtungen des
Flugfihrungsysstems (Flugleitstand) und aus
einem daran anschlieBenden Teil von 2,10 m
Linge und 1,52 m Héhe mit elliptischem
Querschnitt, in dessen Decke sich die Um-
steigeluke zur Kommandoeinheit befindet
und in dessen Boden die Verkleidung des
auBen angebrachten Starttriebwerks hinein-
ragt. AuBerdem sind hier die automatischen
Komponenten des Flugfiihrungssystems und
anderweitige Hilfseinrichtungen unterge-
bracht. Das Gesamtvolumen der Kabine be-
trigt 6,65 m3. AuBen angebracht sind die
Treibstoffbehilter des Starttriebwerks, die
Behilter des Lebenserhaltungssystems, ver-
schiedene Antennen und die wie bei der
Serviceeinheit blockartig zusammengefaB-
tenund identisch ausgelegten Lageregelungs-
triebwerke. In der vorderen Wandung des
Kabinenzylinders sind 2 dreieckige Fenster
sowie die viereckige Ausstiegsiuke einge-
baut. Uber dem links stehenden Komman-
danten der Mondfihre befindet sich noch
ein drittes Fenster zur Beobachtung des
Kopplungsmandvers mit der Kommando-
einheit. Alle Fenster haben Doppelscheiben;
der Zwischenraum hat das Vakuum des
Weltraums. Die AuBenscheibe dient als
Mikrometeoritenschutz und wirkt durch
einen diinnen Belag mit Metalloxiden als
Filter gegen Infrarot- und UV-Strahlung. Die
innere Scheibe besteht aus hochfestem Glas
und ist gegen Beschlagen elektrisch be-
heizt.

Das mit 195 Neigung zur Hochachse starr
eingebaute  Starttriebwerk (8,1 kp/cm?
Brennkammerdruck, Ablationskiihlung) ist
nicht regelbar und liefert 1587 kp Vakuum-
schub; es kann bis zu 35mal geziindet und
stillgelegt werden. Die Treibstoffsicherheits-
reserve des Aufstiegsteils betrigt nur 29 kg
(1,3°). Zur Stromversorgung ist die Start-
stufe mit 2 Silber-Zink-Batterien von je
296 Ah ausgestattet, wobei eine Batterie im
Notfall den Gesamtbedarf decken kann.
Das Flugfilhrungssystem des Landegerits
besteht aus einer Trigheitsnavigations-
anlage, einem optischen Sextanten zur Kon-
trolle der Kreiselplattform, dem Lande-
radarsystem und einem Bordcomputer. Das
Lebenserhaltungssystem liefert in einem ge-
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1 S-Band-*
3 Rendezvous-
5 Lageregelungsdiisen,
6 Oxydatorbehilter, 7 Aus- und Einstiegsluke, 8 UKW-

Aufstiegsteil der ,,Apollo*-Mondfihre:
Richtantenne, 2 Navigationsgerite,
radar, 4 S-Band-*Antenne,

Antenne, 9 Umsteigeluke, 10 Aufenthaltsraum,
11 Sauerstoffbehilter, 12 Elektronik, 13 Ausriistung,
14 Brennstoffbehilter, 15 Heliumbehilter, 16 Oxyda-
torbehilter fiir Lagesteuerung, 17 Fenster, 18 Wasser-
tank, 19 Verkleidung des Aufstiegstriebwerks,
20 Brennstoffbehilter

(*S-Band = 1550 ... 5200 MHz)

schlossenen Kreislauf Sauerstoff (normal
unter 0,3375 + 0,015 kp/cm?) fiir Kabine
und Raumanziige. Fiir den Ausstieg wird die
Kabine druckentlastet und nach der Riick-
kehr der Astronauten wieder mit Sauer-
stoff beliiftet. Der Druck in den Raumanzii-
gen wird beim Ausstieg auf 0,267
+0,015kp/cm? gesenkt.Die Lebenserhaltung
geschieht dann iiber ein tragbares Torni-
stergeriat (Gesamtmasse 30 kg, Hohe 66 cm,
Breite 45 cm, Tiefe 27 cm), dessen Gehduse
durch eine Glasfaserschicht gegen Mikrome-
teoriten geschiitzt ist. Es umfaBt 1. die
Hauptklimaversorgung (mit Sauerstoff fiir
4h), 2. ein Notklimagerit, das funktionell
von der Hauptversorgung getrennt ist, aus
2 kleinen Behiltern mit zusammen 2,55 kg
unter 470 kp/cm? gespeichertem Sauer-
stoff besteht und separat auf der Brust ge-
tragen werden kann (z. B. beim Notiiber-
stieg von der Lande- zur Kommandoein-
heit), 3. ein Funktionsiiberwachungsgerit
(auf der Brust getragen) und 4. einen Nach-
richtensatz (Duplex-Sprechfunk, Telemetrie
der physiologischen MeBwerte, Zustands-
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Start einer ,,Saturn 1B* mit ,,Apollo 7**

angaben Uber Tornistergerit). Die Strom-
versorgung erfolgt durch Silber-Zink-Batte-
rien (16,8 V).

Wihrend des Landeunternehmens werden
von einem speziellen Uberwachungskom-
plex der Mondfihre laufend MeB- und Kon-
trollwerte mit 57200 bit/s von 279 Teil-
systemen zur Bodenkontrollzentrale in
Houston (Texas) iibertragen.

3) ,,A."“Erprobungs- und -Einsatzprogramm
Als Trigerraketen sowohl fir die Erpro-
bungs- als auch fiir die Einsatzflige dienen
die speziell fiir dieses Programm entwik-
kelten ,Saturn'-Raketen (— ,Saturn®),
wobei fiir Flige mit ,,Saturn 1* und ,,Sa-
turn 1B" als Tragerraketen Serienbezeich-
nungen ab ,,AS-201"" und fiir solche mit
»Saturn 5" ab,,AS-501" eingefiihrt wurden
und die , A.-Nr."-Bezeichnungen offiziell
nur fir Flige mit bemannten Geriten be-
nutzt werden.

Vom Febr. bis Aug. 1966 wurden mit,,AS-
201" bis ,,AS-203" erfolgreiche Komponen-
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tenerprobungen der unbemannten Kom-
mandoeinheit ausgefiihrt. ,,AS-204"* war als
erster Flug mit bemannter Kommandoein-
heit und unbetankter Serviceeinheit ge-
plant. Bei einem Bodentest fanden aber am
28. Jan. 1967 die 3 Astronauten —Grissom,
— White und — Chaffee durch einen Brand
in der Kommandokapsel den Tod. Zahlrei-
che technische Mingel — nicht zuletzt be-
dingt durch hektisches, risikosteigerndes
Entwicklungstempo sowie durch mangel-
hafte Arbeitsqualitit in den Herstellerwear-
ken — und die reine Sauerstoffatmosphire in
derKapsel bildeten die Ursachen der Kata-
strophe. Das ,,A."-Programm wurde da-
durch um etwa ein Jahr zuriickgeworfen.Die
erkannten Fehler und Mingel wurden mitin-
tensiven Anstrengungen behoben (u. a.
SchnellverschluB fiir die Einstiegsoffnung,
Vermeidung brennbarer Materialien).

Am 9. Nov. 1967 erfolgte mit ,,AS-501"
(»A. 4") der Erststart einer ,,Saturn 5%, bei
dem es vornehmlich um die Erprobung der
gesamten Startanlagen und der Trigerrake-
tensysteme ging. Als Nutzlast wurden eine
unbemannte Kommando-Service-Kombina-

Besatzung von ,ApolloB". Von links nach rechts:
Frank Borman, William Anders und James Lovell
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Aufnahme des Mondkraters Goclenius (im Vordergrund), die am 24. Dez. 1968 aus ,,Apollo B* wihrend der
Mondumkreisung (110 km Héhe iiber der Mondoberfliche) gewonnen wurde, Der Krater hat einen Durch-
messer von rund 65 km

tion sowie eine LM-Attrappe in eine hoch-
elliptische Bahn gebracht. Nach Erreichen
der Apogiumshdhe von 18300 km beschleu-
nigte das erneut geziindete Service-Trieb-
werk die danach abgetrennte Kommando-
kapsel im Abstieg auf die bei Riickkehr vom
Mond zu erwartende Wiedereintrittsge-
schwindigkeit, um die Kapsel unter realisti-
schen Bedingungen als Eintauchkdrper zu
priifen. Der Versuch war erfolgreich.

Beim Wiederholungsversuch ,,AS-204"
(., A. 5%, 22. Jan. 1968) wurde erstmals eine
unbemannte Mondfihre im Erdumlauf (Aus-
gangsbahn in etwa 163 km Hé&he) erprobt;
die Komponententrennung und die Brenn-
versuche mit Lande- und Starttriebwerk
gelangen zufriedenstellend. Das Unterneh-

men ,,AS-502" (,,A. 6') am 4. April 1968, bei
dem es im wesentlichen um eine Erginzung
der bei ,,AS-501" gesammelten Erfahrungen
ging, wurde nur ein Teilerfolg, weil die
Wiederziindung der ,Saturn-IVB“-Stufe
miBlang. Die Kapsel konnte jedoch gebor-
gen werden.

Der erste Flug einer bemannten Kommando-
Service-Kombination (18700 kg Gesamt-
masse) begann als Unternehmen ,,A. 7
(,,AS-205") am 11. Okt.1968. Die 3 Astronau-
ten — Schirra, — Eisele und — Cunningham
fihrten wihrend ihres 10tigigen Flugs neben
verschiedenen Flugmandvern und Rendez-
vous-Simulationen  zahlreiche  System-
und Geriteerprobungen sowie wissenschaft-
liche Arbeiten aus. Die groBte Bahnhche
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betrug 420 km (Ausgangsbahnhéhe 225/295
km), die Gesamtflugzeit 261 h 40 min (164
Erdumliufe). Bei der Landung ging die auf
der Eintauchbahn aerodynamisch steuer-
bare Kapsel nur 0,6 km vom Zielpunkt
und 8 km vom Bergungsschiff entfernt
nieder.

Im Zuge der oftmaligen Anderungen des
»A.“-Programms wurde das am 21. Dez.
1968 gestartete Unternehmen ,,A. 8" (,,AS-
503*") schon als erster Flug einer bemannten
Kommando-Service-Kombination zum Mond
ausgefiihrt. Da als optimale Variante des
flexibel gehaltenen Flugprogramms ledig-
lich ein mehrfaches Umkreisen des Monds
vorgesehen war, ersetzte man die Mond-
fihre durch eine Massenattrappe. Als Be-
satzung flogen die Astronauten — Bor-
man, — Lovell und — Anders. Aus der Park-
bahn (184,1/185,4 km) wurde ,,A. 8" mit
10,99 km/s in die Ubergangsbahn gebracht;
die Flugzeit zum Mond betrug 66 h 10 min.
Beim Einflug in die Mondumlaufbahn wurde
die Bahngeschwindigkeit von 2555 m/s um
913 m/s vermindert. Die erreichte Bahn lag
anfinglich zwischen 129,6 und 542,6 km iiber
der Mondoberfliche; nach einer Bahnkor-
rektur wurde eine kreisférmige Bahn er-
reicht, deren Lage (112,23/112,43 km) den
Werten fir die spitere Mondlandung ent-
sprach. Wihrend des Flugs zum Mond und
in der Mondumlaufbahn fanden verschie-
dene Fernsehdirektiibertragungen statt.
Die Hauptaufgabe des Unternehmens be-
stand neben der technischen Erprobung in
einer zusitzlichen optischen (fotografischen)
Erkundung des vorgesehenen ,A."-Lande-
platzes Nr. 2 im Mare Tranquillitatis sowie
der Mondoberfliche in anderen Gebieten.
Nach insgesamt 10 Mondumliufen trat
»A. 8" den Riickflug an und ging nach einer
Gesamtflugdauer von 147 h 11 min etwa
5 km vom Zielpunkt im Pazifik nieder.
Beim Start von ,,A.9" (,AS-504"), am 3.
Mirz 1969, wurde erstmalig ein komplettes
Mondflugsystem mit den Astronauten
— McDivitt, — Scott und — Schweickart in
eine Erdsatellitenbahn gebracht. Ziel des
Unternehmens war die Erprobung der be-
mannten Mondfihre (mit einem Simulations-
programm der Mondlandung im Erdumlauf)
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Die Mondfihre bei der Erprobung im Freiflug, foto-
grafiert aus der Kommandokapsel von,,Apollo 9"

sowie des tragbaren Lebenserhaltungsgerits
im Raum. Von einer Parkbahn in 194 km
Hohe ausgehend wurden alle Flugmandver
des Simulationsprogramms ohne groBe
Schwierigkeiten ausgefiihrt, wobei die Bahn-
inderungen Apogiumshdhen bis zu 504 km
ergaben und die spiter in einer niedrigeren
Bahn (232/239 km) abgetrennte Mondfihre
(mit McDivitt/Schweickart) in eine Entfer-
nung bis zu 188 km von der Kommandoein-
heit (mit Scott) gelangte. Das abschlieBende
Kopplungsrendezvous zwischen dem Auf-
stiegsteil der Mondfihre und der Komman-
do-Service-Kombination verlief ebenso be-
friedigend wie die Wasserung im Atlantik,
mit der die 10tigige Einsatzerprobung ab-
schlof.

Das mit dem Start am 18. Mai 1969 einge-
leitete Unternehmen ,,A. 10" (,,AS-505")
bildete die Generalprobe. Es vereinigte die
Erprobungsprogramme von ,,A.8" und
wA. 9", indem eine Abstiegssimulation im
Mondumlauf ausgefiihrt werden sollte. Das
Raumfahrzeug mit den Astronauten — Staf-
ford, - Cernan und — Young erreichte eine
Mondparkbahn in 109 km Héhe. Im Verlauf
der 31 Mondumkreisungen (rund 62 h) stie-
gen Stafford und Cernan fiir 8 h in die Mond-
fihre um und absolvierten das volle Simula-
tionsprogramm, bei dem sie auf einer selb-
stindigen, elliptischen Umlaufbahn der
Mondoberfliche bis auf 15186 m nahe ka-
men. Alle Bahndaten am Mond entsprachen
mit groBer Genauigkeit den fir das spitere
Landeflugprogramm erforderlichen Werten.
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Besatzung von ,Apollo 11*. Von links nach rechts:
Neil Armstrong, Michael Collins und Edwin Aldrin

Wihrend der Mondumkreisungen wurde
vor allem der fir ,,A. 11" vorgesehene Lan-
deplatz Nr. 2 noch einmal griindlich inspi-
ziert und fir geeignet befunden. Daneben
wurde allgemein die optisch-fotografische
und anderweitige Untersuchung der Mond-
oberfliche weitergefihrt; auBerdem nah-
men die Astronauten sehr genaue Vermes-
sungen der Mondumlaufbahnen vor, deren
spitere Auswertung wichtige zusitzliche
Aufschlisse iber dieteilweise betrichtlichen
Inhomogenititen des Mondgravitationsfelds
(— Mascon) ergaben. Die Wasserung im
Pazifik nach rund 192 h Gesamtflugdauer
verlief exakt. Die Auswertung des Unter-
nehmens ergab fiir alle beteiligten techni-
schen Komponenten eine Systemzuverlis-
sigkeit von 99,9999, . AuBerdem hatte sich
die ,,Systemintegration'* der Raumfahrer im
Bereich der Flugfiihrung als vollauf gelungen
und fir die Erhéhung der Gesamtsystemzu-
verlissigkeit als auBerordentlich vorteilhaft
erwiesen.

Der Verlauf der Vorerprobungen lieB es zu,
schon fir ,A. 11" (,,AS-506") das volle
Mondlandeprogramm anzusetzen. Der Start
erfolgte am 16. Juli 1969 mit den Astronau-
ten — Armstrong (Kommandant), — Aldrin
(Pilot der Mondfahre) und — Collins (Pilot
der Kommandoeinheit). Am 19. Juli trat
+A. 11" in eine Mondumlaufbahn ein, die
zunichst leicht elliptisch war (100/315 km

»Apollo*

Hohe), durch ein Korrekturmandver dann
aber auf die fiir den Abstieg der Mondfihre
(,,Eagle" = ,,Adler") vorgesehenen Aus-
gangswerte (Kreisbahn in rund 110 km
Hdhe) gebracht wurde. 24 h spiter stiegen
Armstrong und Aldrin in das Landegerit iber;
letzterer iibernahm in einer Hohe von
150 m {iber der Mondoberfliche und 500 m
vom Landepunkt entfernt die Flugfiihrung

mit der Handsteuerung — und um 21h
47m 465 (MEZ, 20. Juli 1969) stand
»Eagle' als erstes bemanntes Raumfahr-

zeug auf der Mondoberfliche, und am
21. Juli 1969, um 3h 56 m 20s (MEZ), be-
trat Armstrong als erster Mensch die Mond-
oberfliche. Aldrin folgte etwa 20 min spiter
und blieb insgesamt 1 h 44 min auBerhalb
der Mondfihre, wihrend Armstrong auf
2h 14 min kam. Die beiden Astronauten
installierten neben dem Landegerit auf der
Mondoberfliche eine Spezialfolie als Son-
nenwindanalysator, ein Seismometer zur
Untersuchung von Mondbeben und Meteo-
riteneinschligen sowie einen Laser-Reflek-
tor fur Prazisionsentfernungsmessungen
Erde - Mond. Die Sonnenwindfolie wurde
zur Erde zuriickgebracht; die beiden ande-
ren wissenschaftlichen Gerite blieben auf
dem Mond. Mit 2 Fernsehkameras — eine
fest eingebaut in der Mondfahre, die andere

Edwin Aldrin verliBit die Mondfihre ,,Eagle' nach der
Landung auf der Mondoberfliche, fotografiert von
Neil Armstrong
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von Armstrong in etwa 30 m Entfernung von
nEagle aufgestellt — wurde die Tatigkeit
der Astronauten aufgenommen und zur
Erde ubertragen. Das Material der Mond-
oberfliche erwies sich als pulverformig nach
Art faucht zusammengebackenen Strand-
sands. Die TellerfiiBe der Mondfihre waren
nur etwa 2 bis 3 cm tief eingesunken. Aldrin
absolvierte ein spezielles Programm zur
Untersuchung von Fortbewegungstechniken
(Storchschritt, Sprungschritt, Kinguruh-
hiipfen). In der letzten Phase ihres freien
Aufenthalts auf der Mondoberfliche sam-
melten beide Astronauten etwa 27 kg Ge-
steinsbrocken und Bodenproben (bis zu
13 cm Tiefe), die in 2 besonderen Behiltern
der Mondfihre untergebracht wurden. Um
18 h 52 m erfolgte der Riickstart zum Ren-
dezvous mit der Kommando-Service-Kom-
bination, das ebenso perfekt verlief wie der
Riickflug zur Erde, der Bahnwinkel zur
Horizontalen im Eintauchpunkt (122 km
Hohe) blieb in der vorgesehenen Toleranz
zwischen 572 und 772. Auf der aerodynami-
schen Eintauchbahn erreichte der Brems-
andruck zweimal Spitzenwerte von 6,3 bzw.
5,9 g. Am 24. Juli ging ,,A. 11" 1530 km siid-
westlich Hawaii 17,5 km vom Bergungs-
schiff entfernt auf dem Wasser nieder. Um
die Moglichkeit der Einschleppung even-
tueller Mondbakterien auszuschlieBen,
wurden die 3 Astronauten — zunichst in
einer transportablen Isolierstation, spiter
in Houston in einer groBeren Anlage, fiir
18d unter Quarantdne gehalten. Das Mond-
gestein wurde unter gleichen strengen Be-
dingungen von isolierten Wissenschaftlern
einer duBerst sorgfiltigen Uberprifung auf
Mikroorganismen unterzogen, die jedoch
eindeutig negativ verlief.

Am 14. Nov. 1969 startete ,,A. 12 mit
kaum zu verantwortendem Risiko unter
sehr schlechten Wetterbedingungen (Ge-
witter in Startplatznihe) mit — Conrad,
- Bean und — Gordon zum zweiten Mond-
landeunternehmen. Nach Verlassen der
Erdparkbahn wurde erstmalig eine ,,hy-
bride", zweiteilige Ubergangsbahn be-
nutzt, die hinsichtlich des Antriebsbedarfs
erheblich giinstiger war als die zuvor ge-
wihlten Bahnen ,,aus einem Stiick. So
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Edwin Aldrin wihrend des Aufenthalts auf der Mond-
oberfliche, fotografiert von Neil Armstrong. Im Vor-
dergrund sind deutlich die FuBabdricke der Astro-
nauten zu sehen

konnte das Raumfahrzeug mit gréBeren
Treibstoffreserven des Servicemoduls in die
Mondumlaufbahn eintreten als ,,A. 11" und
dadurch nach AbschluB des Landeunterneh-
mens zu Erkundungszwecken gréBere Bahn-
mandver im Mondumlauf ausfilhren. Da
aber die Hybridbahn bei einfachem Hinter-
fliegen des Monds (z. B. nach Anderung des
Flugprogramms wegen Havarie) keine freie,
direkte Riickkehrbahn zur Erde ergibt,
die Riickkehr also erst durch weitere
groBere Bahnkorrekturen moglich wird,
ist das Prinzip der Hybridbahn hinsichtlich
der Sicherheit der Mondraumfahrer duBerst
risikoreich. Nach perfektem Uberflug,
Eintritt in die Mondumlaufbahn (110 km
Hohe) und Abstieg zur Mondoberfliche
standen Conrad und Bean am 19. Nov. um
7h54m (MEZ) mit der Mondfihre ,,Intrepid*
(engl. die Unerschrockene) als zweite
Besatzung auf dem Mond. Gordon war als
Pilot in der Kommandokapsel ,,Yankee-
Clipper* (engl. clipper = schneller Fracht-
segler des 19. Jahrhunderts) verblieben.
Die Landung verlief mit hervorragender
Prazision als gezielte Punktlandung in un-
mittelbarer Nihe der im April 1967 nieder-



gegangenen Mondsonde ,,Surveyor 3
(- ..Surveyor") im Gebiet des Oceanus
Procellarum. Dabei zeigte sich die Mond-
oberfliche stirker mit staubdhnlichem
Material bedeckt als im Landegebiet von
..»A. 11, Die Entfernung zum ,,Surveyor 3",
der am inneren Rand eines Kraters von
etwa 200 m Durchmesser und etwa 10 m
Tiefe stand, betrug rund 350 m. Conrad
und Bean fiihrten bei dieser ercten ausge-
dehnten wissenschaftlichen Expedition 2
Ausstiege aus, bei denen sie sich jeweils
rund 3 h und 54 min (Conrad) bzw. 3 h und
30 min (Bean) auBerhalb des Raumfahrzeugs
befanden. Beim erstenmal installierten sie
das erste - ALSEP auf der Mondoberfliche
und entfernten sich bei ihren Erkundungen
(Sammlung von Mondmaterial, etwa 45 kg;
Fotoaufnahmen) bis zu etwa 500 m von der
»Intrepid*. Beim zweiten Ausstieg drangen
die beiden Astronauten zum ,,Surveyor 3‘‘
vor; sie fertigten wiederum zahlreiche Auf-
nahmen an, demontierten die ,,Surveyor*-
Kamera und ein Stiick Kabel, in das vor dem
»Surveyor*-Start Mikroorganismen einge-
bracht worden waren. Nach 31 h und 32 min
Mondaufenthalt erfolgte der Riickstart, und
nachdem die Fihrenbesatzung in die Kom-
mandokabine iibergestiegen war, wurde der
abgetrennte Aufstiegsteil der Mondfahre zu
einem gezielten Absturz in relativer Néhe
(etwa 50 km Entfernung) des ,,A.-12"-Lan-
deplatzes gebracht, um bei diesem kiinst-
lichen ,,Meteoriteneinschlag” (etwa 2t
Masse, rund 6000 km/h Geschwindigkeit)
Messungen mit dem Seismometer des aufge-
bauten ALSEP zu erhalten. Es ergab sich das
sensationelle und bisher undeutbare Ergeb-
nis, daB der Aufsturz ein 55 min fortdauern-
des Beben des Mondbodens zur Folge hatte.
Am 24. Nov. endete das Unternehmen nach
244 h 36 min und 25 s mit einer Ziellandung
im Pazifik. Die Astronauten muBten sich
aus Sicherheitsgriinden noch einmal in
Quarantine begeben, obwohl die dies-
beziigliche Auswertung des ,,A.-11"-Unter-
nehmens keinen Nachweis von Mondmikro-
organismen erbracht hat,

Das Unternehmen mit ,,A. 13" (Start
11. April 1970), fiir das die dritte Mond-
landung (Fra-Mauro-Gebiet) geplant war,

3 Raumfahrt
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Alan Bean inspiziert nach der Landung der Mond-
fihre ,Intrepid" (,Apollo 12"') die 1967 gelandete
Mondsonde ,,Surveyor 3''. Die Mondfihre ist im Hin-
tergrund mit einer daneben aufgebauten Antenne zu
sehen

lieB die hinsichtlich der Sicherheit der
Astronauten duBerst riskante Schmal-
spurigkeit der auf extreme Verkiirzung
der Entwicklungszeit ausgerichteten ,,A."-
Mondflugvariante durch einen Defekt des
Raumfahrzeugs im Weltraum deutlich
werden. Das Flugprogramm sah auch dies-
mal eine das bahnmechanische Risiko nicht
unerheblich steigernde Hybridbahn sowie
eine nur 13 km iiber der Mondoberfliche
liegende Abstiegsparkbahn vor, Die Lande-
astronauten sollten zweimal je 4 bis 5 h
die Mondfihre verlassen, Erkundungsginge
von insgesamt 4,5 bis 5 km machen und
dabei verschiedene wissenschaftliche Ar-
beiten ausfilhren (u.a.Bohrungen, aber
kein ALSEP). AuBerdem sollte die dritte
Stufe der Trigerrakete auf der Vorderseite
des Monds zum Absturz gebracht werden,
um mit dem ,,A.-12"-ALSEP-Seismometer
weitere Aufschliisse iiber das seismische
Verhalten des Mondinneren zu gewinnen.
Schon in der Startvorbereitung traten
Schwierigkeiten auf - u. a. muBte der wegen
Rételnverdacht zuriickgestellte Astronaut
Mattingly gegen den Ersatzmann Swigert
kurzfristig ausgetauscht werden. Am
14. April - in 329000 km Entfernung ven
der Erde - geriet das Raumfahrzeug mit
Lovell, Haise und Swigert beim Anflug auf
den Mond in der Hybridbahn in akute
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Raumnot. Durch die Explosion eines
Sauerstofftanks der Brennstoffzellen im
Servicemodul fielen die gesamte Energie-
versorgung und damit alle anderen Be-
triebs- und Versorgungssysteme der Kom-
mandokapsel ,,Odyssee*’ aus. Die moglichen
katastrophalen Folgen traten nicht ein, weil
die Besatzung - unter Kontrolle und An-
leitung durch die Bodenzentrale in Hou-
ston - die angekoppelte Mondfihre ,,Aqua-
rius*, deren autonome Versorgungs- und
Antriebssysteme  funktionstiichtig  ge-
blieben waren, als ,,Rettungsboot be-
nutzen konnten. Die Mondlandung wurde
bald nach der Havarie abgesetzt und ein
Rettungsriickflug auf schnellstem Wege
vorgesehen. Die Beengtheit der nur fir
2 Mann ausgelegten ,,Aquarius‘‘-Kabine, die
knappen Vorrite der Mondfihre an At-
mungssauerstoff, Regenerationsmitteln und
vor allem an Bordenergie (rigorose MaB-
nahmen zur Energieeinsparung) lieBen
dieses Unternehmen - auch wegen der
groBen UngewiBheit des Ausgangs - fiir
Bodenstation und Besatzung zu einer
groBen Belastung werden.

Das zunichst auch weiterhin auf der Hy-
bridbahn befindliche Raumfahrzeug, dessen
3 Komponenten weiterhin verbunden
blieben, verfiigte fiir Lagesteuerungs- und
Bahninderungsmanéver nur noch iiber
die einschligigen Systeme der Mondfihre.
Mit dem ,,Aquarius*-Landetriebwerk wur-
den nach sorgfiltigen Vorbereitungen unter
Mitwirkung der Simulations- und Rechen-
anlagen der Zentrale in Houston mehrere
Bahnkorrekturen ausgefiihrt, die das Raum-
fahrzeug - iiber die zwangsliufige Hinter-
fliegung des Monds — schlieBlich wieder in
eine freie Riickkehrbahn zur Erde brachten.
Vor dem Anflug auf den Wiedereintritts-
korridor wurde zunichst das defekte
Servicemodul abgetrennt, wobei die Astro-
nauten Aufnahmen seiner Beschidigungen
machten. Etwa 1 h vor dem Wiedereintritt
stiegen Lovell, Haise und Swigertin die Kom-
mandokapsel um, deren normale Riickkehr-
versorgungsreserven in Anspruch ge-
nommen werden konnten, trennten an-
schlieBend die Mondfihre ab, nachdem noch
letzte Feinkorrekturen des Anflugkurses
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vorgenommen wurden. Am 17. April, nach
142 h und 55 min Gesamtdauer des Unter-
nehmens - davon rund 87 h Raumnot -,
ging die Kommandokapsel im vorgesehenen
Notlandegebiet siidéstlich der Samoa-
Inseln auf dem Pazifik nieder.

Apollo Applications Program [engl],
Apollo-Anwendungsprogramm, Abk. AAP:
Entwicklungsprogramm der NASA (USA),
bei dem die vom ,,Apollo*“- und ,,Saturn*-
Programm her verfiigbaren technologischen
Elemente, Systeme und Erfahrungen als
Grundlage der Entwicklung und fiir den Ein-
satz von Raumstationen bzw. entspr. Erpro-
bungstypen (— Orbital Workshop) im Rah-
men derWeltraumforschung (— ApolloTele-
scope Mount) einschlieBlich erdbezogener
Nutzanwendungen (— Nutzanwendungssa-
tellit) vorgesehen sind. Die NASA-Pline se-
hen zundchst 5AAP-Starts mit,,Saturn-1B*-
Trigerraketen vor: AAP-1A(,,Apollo*“-Raum-
fahrzeug ohne Mondfihre, aber mitspezieller
Experimentierplattform); AAP-1 (,,Saturn-
4 B“-Stufe mit alsRaumlabor umgeriistetem
Wasserstofftank); AAP-2 (,,Apollo*-Raum-
fahrzeug ohne Mondfihre, dessen Besatzung
wihrend des 17- bis 19tigigen Flugs das
Raumlabor mit Arbeitseinrichtungen aus-
ristet und erprobt); AAP-3 (Ablésungs-
mannschaft fliegt zum Raumlabor); AAP-4
(Apollo Telescope Mount wird mit Raum-
labor gekoppelt); AAP-5 (neue Abldsungs-
mannschaft).
»Apollo‘“-Landeplitze:vondenurspriing-
lich 30 vorgeschlagenen Plitzen kamen
schlieBlich nur 5 in die engere Wahl:

Nr. 1 = 34° 6. L./2°40" n. Br.; Nr.2 = 23°
37" 6.L./0°45 n.Br.; Nr.3 = 120" w.L./
0°25" n.Br.; Nr.4 = 3625 w.L./3°30" s.
Br.; Nr. 5 = 41°40" w. L./1°40" n. Br.; Nr. 1
und Nr.2 liegen im Mare Tranquillitatis,
Nr.3 im Sinus Medii, Nr.4 und Nr.5 im
Oceanus Procellarum. Die endgiiltige Aus-
wahl erfolgte nach Auswertung der — ,,Lu-
nar-Orbiter*- und ,,Surveyor‘-Aufnahmen.
Apollo Telescope Mount [engl. Apollo-
Teleskopmontierung, Abk. ATM]: ein zum
— Apollo Applications Program gehdrendes
Untersystem. Es soll aus einer Lunar-Modul-
Einheit (— ,,Apollo*) bestehen und mit sei-
ner entspr. abgewandelten Ausriistung (u. a.



4 entfaltbare Solarzellenausleger, MeBgerite
fir Sonnenforschung im Rontgen- und UV-
Bereich,Spektroheliograph)bei einem mehr-
monatigen Betrieb (mit Besatzungsablosung)
die wissenschaftliche Hauptkomponente des
geplanten Raumlaboratoriums bilden.
Apopunkt: vom Gravitationszentrum am
weitesten entfernter Punkt einer Umlauf-
bahn; bei Erdsatelliten das Apogidum, bei
Raumsonden das Aphel. — Peripunkt.
Aposelenum: mondfernster Punkt einer
Mondsatellitenbahn; vielfach auch, sprach-
lich ungenau, als Apolun bezeichnet.
Apsiden: Punkte auf der Umlaufbahn eines
Himmels- oder Raumflugkérpers, deren Ent-
fernung vom Umlauf-(Massen-)Zentrum am
groBten bzw. kleinsten ist. Bei Erdumlauf-
bahnen werden diese Punkte als Apogédum
(Erdferne, vom Erdmittelpunkt aus gemes-
sen) und Perigdum (Erdnihe, zum Erdmit-
telpunkt), bei Bahnen um die Sonne als
Aphel (Sennenferne) und Perihel (Sonnen-
nihe) bezeichnet. Die Verbindungsgerade
der A. heifit A.linie. Die in der Praxis gege-
benen Umlaufbahnen sind meist mehr oder
weniger elliptisch, und die A.linie ist dann
mit der groBen Achse der jeweiligen Bahn-
ellipse identisch. Man bezeichnet die
halbe Linge der A.linie als groBe Halb-
achse der Umlaufbahn und rechnet sie
zu den — Bahnelementen, da sie die
riumliche Dimension einer Umlaufbahn
mitbestimmt. Fir die Beschreibung der Um-
laufbahnen kiinstlicher Erdsatelliten er-
weist es sich in verschiedenen Fillen (z. B.
geophysikalische  Untersuchungen) als
zweckmiBig, an die Stelle der Werte fiir
Apogium bzw. Perigium die Angaben der
Apogiums- bzw. Perigdumshohe zu setzen.
Diese geben die Entfernung der A. von der
Erdoberfliche an, d. h., sie sind um den
Erdradius kleiner als Apogium und Peri-
gium. Bei den in der Presse u. a. aufgefiihr-
ten Werten fiir Erdsatelliten handelt es sich
oft nicht — wie angegeben — um Apogidum
und Perigium, sondern um deren Héhe.
APT-System [engl., Abk. fiir Automatic
Picture Transmission = automatische Bild-
ibertragung]: Verfahren, nach dem die von
verschiedenen US-amerikanischen Wetter-
satelliten angefertigten Wolkenfotos in kon-

3*

Arbeitsmedium

Zylindrische Wendelantenne mit biaxialer Antennen-
steuerung fiir den Empfang von APT-Wetterbildern

tinuierlicher Folge so ausgestrahlt werden,
daB sie von jeder entspr. ausgeriisteten und
im Funksichtbereich befindlichen Boden-
station aufgenommen werden kénnen. Fir
jede Aufnahme bendtigt man 8s und fir
ihre Ubertragung 200 s; nach weiteren 90's
kann das von der Empfangsapparatur selbst-
titig entwickelte Foto ausgewertet wer-
den. Die Empfangsausriistung ist wenig auf-
wendig und kann daher leicht in jeder Wet-
terdienstzentrale und in einfachen Wetter-
stationen aufgestellt werden. Allerdings
wird eine der Satellitenbewegung nachfiihr-
bare UKW-Spezialantenne benétigt. Das
zuvor bei den ersten ,, TIROS“-Satelliten
angewandte Bildibertragungsverfahren
lieB einen Abruf der Wolkenfotos nur
durch sehr aufwendig ausgeriistete Boden-
stationen zu; die Weitergabe der Bildinfor-
mationen an die internationalen Wetter-
dienstzentralen dauerte etwa 6 bis 8 h. Die
groBen Vorteile des APT-Systems fiihrten
zur Einrichtung von zahlreichen Empfangs-
stationen in vielen Lindern der Erde. Die
ersten Satelliten, die mit diesem System ar-
beiteten, waren,, TIROS 8 und,,Nimbus 1.
Arbeitsmedium: Substanz, die beim Riick-
stoBantrieb, speziell in einem Raketen-
triebwerk, die Masse zum Aufbau des An-
triebsstrahls liefert. In chemischen Raketen-
triebwerken ist das A. mit der jeweiligen
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wArcas*

Treibstoffkombination identisch, deren Ver-
brennungsreaktion gleichzeitig noch durch
thermodynamische Prozesse im Arbeitsgas
die Energie des Antriebsstrahls erzeugt. Bei
Triebwerken mit Fremdaufheizung (Kern-
energietriecbwerke) oder anderweitiger
Energielibertragung  (elektrische Trieb-
werke) wird das A. meist als — Stiitzmasse
bezeichnet.

»nArcas‘: einstufige meteorologische For-
schungsrakete (USA) von 1,83 m Linge und
11,4 cm Durchmesser. Als Antrieb dient ein
Feststofftriebwerk mit 160 kp Schub und
2,8s Brenndauer. Von der Startmasse
(33 kg) entfallen etwa 5,4 kg auf die Nutz-
masse. Die Rakete kann damit Gipfelhéhen
um 60 km erreichen. Das Startgestell ist
tragbar; die Nutzlast wird am Fallschirm
zuriickgefiihrt. Die ,,A." wird vornehmlich
auf groBen Flugkdrperstartplitzen von der
US-Navy fiir die Wettererkundung einge-
setzt.

»Archer [engl, Schiitze (Sternbild)]:
Feststoff-Hohenforschungsrakete (USA),
die bes. im Forschungsprogramm zum ,,Jahr
der ruhigen Sonne* (1964/65) zum Einsatz
kam. Sie hat eine Linge von 3,60 m (Durch-
messer 0,18 m) und kann bei einer Start-
masse von 150 kg eine Nutzmasse von 18 kg
bis in 160 km Héhe tragen.

arc jets: engl. Bezeichnung fiir Lichtbogen-
triebwerke; — Plasmaantriebe.

»Argo*: Serie von Héhenraketen (USA),
die vornehmlich unter Verwendung mili-
tirischer Feststofftriebwerke entwickelt
wurden. Zu den meist verwendeten Typen
dieser Reihe zihlen ,,A. D-4‘ (,,Javelin*),
»A.E-5" (,,]Javelot”) und ,,A. D-8“. Die
Rakete ,,A. D-4" ist vierstufig und hat als
Startstufe das Triebwerk der — ,,Honest
John*. Die beiden nichsten Stufen entspre-
chen dem Starttriebwerk der — ,,Nike“-
Raketen, und als vierte Stufe wird ein
»Altair“-Triebwerk verwendet. Die Masse
des Gesamtsystems betrigt 3300 kg bei
einer Linge von etwa 15 m und einem maxi-
malen Durchmesser von 0,6 m. Mit einer
Nutzmasse bis zu 20 kg soll die Rakete bis
1500 km Héhe erreichen. Die ,,A. E-5* ist
fiinfstufig ausgelegt, wobei die ersten 3 Stu-
fen denen der ,,A. D-4* entsprechen. Als
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vierte Stufe kommt eine ,,Recruit‘-Rakete
und als fiinfte ein Thiokol-Triebwerk ,,T-
55* zum Einsatz. Die Gesamtlinge der Rake-
te erreicht damit 17,6 m. Als Gipfelhdhe
werden etwa 600 bis 1000 km angegeben,
als Nutzmasse 20 bis 30 kg. Der Typ ,,A.
D-8 ist wieder vierstufig und kann mit
einer Nutzmasse von etwa 40 kg den Hohen-
bereich um 2000 km zuginglich machen.
Mit einer auf rund 10 kg verringerten Nutz-
masse soll er sogar bis 4500 km Héhe erreich-
bar sein. Die Startmasse dieser 17 m langen
Rakete betrigt rund 6000 kg, ihr groBter
Durchmesser 0,77 m.

2 g 0 7

Aufh h

des MeBsatelliten ,,Ariel 2 (,,UK 2"):
1 Dipolantenne fiir Radiostrahlung, 2 Mikrometeo-
ritenmefBgerit, 3 OzonmefBgerit, 4 Elektronik fiir
Ozonmessungen, 5 Antennen, 6 Elektronik, 7 Ferrit-
Stabantenne, 8 Drallstabilisatoren, 9 Abspul
mus der Antenne fiir galaktische Radiostrahlung,
10 Batterien, 11 Solarzellenausleger

hanis-

,»Ariel“: MeBsatelliten, die von britischen
Wissenschaftlern entwickelt (daher auch die
zweite Bezeichnung ,,UK-Nr. «-Satellit, Abk.
fir United Kingdom) und mit Unterstit-
zung der NASA (,,Thor-Delta*- bzw.
»Scout*-Rakete) in Umlauf gebracht wur-
den. Die Satellitenzelle war zylindrisch
(0,58 m Durchmesser, 0,27 m Héhe) und
wurde oben und unten durch 2 flache Kugel-
schalen von jeweils 13,5cm Hohe abge-
schlossen. Auf der oberen Kugelschale be-



fand sich ein zylindrischer Aufsatz, der ver-
schiedene MeBgerite umschloB oder trug.
AuBerdem waren 4 Stabantennen auf dieser
Kugelschale angebracht. Am Ansatz der
unteren Kugelschale waren 4 paddelartige
Solarzellenausleger und 4 weitere stabfor-
mige Ausleger von je 1,20 m Linge befestigt.
2 der zuletzt genannten Ausleger trugen an
ihren Enden MeBinstrumente bzw. stellten
Antennen dar (,,A.2"), wihrend die ande-
ren beiden der Regelung der Drallstabili-
sierung (4 U/min) dienten. Ein aufder Zylin-
derwandung angebrachter Sonnensensor
erméglichte eine riumliche Zuordnung der
MeBwerte. In dem zylindrischen Teil der
Geritezelle befanden sich die elektroni-
schen Anlagen der MeBgeriteausriistung,
die Funkanlagen und die Speicherbatterien.
Der am 26. April 1962 gestartete ,A. 1%
diente hauptsichlich der Untersuchung der
lonosphire sowie verschiedener solarer
und kosmischer Strahlungen und ihres Ein-
flusses auf die lonosphire. Er hatte eine
Masse von 59,7 kg und erreichte eine Um-
laufbahn zwischen 395 und 1173 km Hohe
(Neigung 53°86). Die MeBwertiibertragung
wurde vom 13. Juli 1962 an fehlerhaft. Der
zweite Satellit dieses Typs wurde am 27.
Mirz 1964 gestartet. Man paBte seine Aus-
ristung der verinderten Aufgabenstellung
an, die Messungen der galaktischen Radio-
strahlung zwischen 0,75 und 3 MHz, Unter-
suchung der Ozonverteilung (vertikal) in
der Erdatmosphire und Mikrometeoriten-
registrierungen umfaBte. Der Satellit hatte

Neil Armstrong

Assanierungssystem

eine Masse von 68 kg und erreichte eine
Umlaufbahn zwischen 213 und 1496 km
Héhe (Bahnneigung 51°63). Der am 5. Mai
1967 gestartete ,,A.3" wird primir als
— ,,UK 3** bezeichnet.

Armstrong, Neil A.: US-amerikanischer
Astronaut, geb. 5. Aug. 1930 Wapakoneta
(Ohio), fiihrte als Kommandant mit — Scott
in der Raumkapsel — ,,Gemini 8" am 16.
Mirz 1966 einen Raumflug mit Kopplungs-
rendezvous aus. Yom 16. bis 24. Juli 1969
nahm er als Kommandant von — ,,Apollo
11" mit — Aldrin und — Collins am ersten
Mondlandungsunternehmen teil. Dabei be-
trat er am 21. Juli als erster Mensch die
Oberfliche des Monds und hielt sich 2h
14 min auBerhalb der Mondfihre ,,Eagle'
auf. — A. war Marineflieger, schloB 1955
sein Flugzeugbaustudium ab und wurde
Testpilot, spiter wurde er von der NASA
dem ,,Dyna-Soar*‘-Programm zugeteilt. Im
Rahmen seiner Arbeiten am Lewis Re-
search Center und der Fluggerite-For-
schungsabteilung der NASA in Edwards Air
Force Base (Cal.) wurde er Testpilot fiir das
Raketenforschungsflugzeug,,X 15" (7 Starts).
Im Sept. 1962 kam er zur Astronauten-
gruppe der NASA und spezialisierte sich
dort auf die Verbesserung von Trainings-
methoden und Simulatoren. Nach dem
Mondlandeunternehmen nahm er an propa-
gandistischen Veranstaltungen fiir die USA-
Truppen in Stdvietnam teil.
ARSP-Satelliten [Abk. fiir engl. Aero-
space-Research - Support - Program - Satelli-
ten, svw. Satelliten fiir Unterstiitzungspro-
gramm der Luft- und Raumfahrtforschung]:
andere Bezeichnung fir — ,,OV"'-Satelliten.
Artillerierakete — Kampfrakete, Rakete.
Asphalt-Ol-Gemische — Treibstoff (12).
Assanierungssystem: Einrichtung im
Raumfahrzeug, speziell aber im Raumanzug,
die der Abfiihrung und Aufnahme der Kor-
perausscheidungen des Raumfahrers dient.
Die Ableitungsvorrichtungen gehdren dabei
meist zur Anzugstruktur und benétigen zum
Ausgleich fiir den fehlenden Schwereein-
fluB einen leichten Absaugeffekt. Die Lésung
aller anfallenden Probleme bereitet vor
allem fir lang dauernde Raumfliige noch im-
mer betrichtliche Schwierigkeiten.
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ASSET

ASSET [Abk. fiir engl. Aerothermodyna-
mic/Elastic Structural Systems Environmen-
tal Test Vehicle, svw. Forschungsflugkérper
zur Untersuchung aerothermodynamischer
und -elastischer Struktursysteme]: unbe-
mannter, deltaférmiger Flugkérper (USA),
der mit Hilfe einer Tragerrakete unmittel-
bar auf eine Eintauchbahn gebracht wird
und grundlegenden Untersuchungen zur
Entwicklung aerodynamisch flugfihiger
Riickkehrkérper dient; das ASSET-Pro-
gramm bildet den ersten Entwicklungsab-
schnitt von — START.

nAsterix“: spiter eingefiihrte Bezeichnung
fiur den frz. MeBsatelliten — ,,A 1%,
Asteroid svw. — Planetoid.
Asteroidensonde — Planetoidensonde.
»Astris*: Bezeichnung fiir die dritte Stufe
der — ,,Europa‘‘-Rakete.

,»Astrobee*: Serie von Hohenraketen
(USA). Der Typ ,,A. 200" ist eine zweistu-
fige Feststoffrakete mit 800 bis 870 kg Start-
masse und einer Gesamtlinge von 6,3 m. Als
Startstufe dient eine — ,,Nike"-Rakete,
deren Heckflossen eine Spannweite von
1,8 m haben. |hre max. Gipfelhdhe liegt bei
320 km, wiahrend die Nutzmasse zwischen
45 und 110 kg variabel ist. ,,A. 250" ist eine
einstufige Feststoffrakete von 10 m Linge,
mit einer Startmasse von 5000 kg und einer
Nutzlastkapazitit von 180 bis 450 kg fiir
Hohen bis zu 350 km. Die ,,A. 1500* (zwei-
stufige Feststoffrakete) hat ebenfalls etwa
10 m Linge und kann bei 5500 kg Start-
masse etwa 60 kg Nutzmasse bis in 2000 km
Hohe bringen.

Astrodynamik — Himmelsmechanik.
Astronaut: Raumfahrer; abgeleitet von
dem in der engl. Sprache fiir Raumfahrt ge-
liufigen Oberbegriff ,,Astronautics* und da-
her vorwiegend auf US-amerikanische Raum-
fahrer angewendet.

,Astronautica Acta“ — Internationale
Astronautische Foderation.

Astronautik — Raumfahrt.
astronautische Geschwindigkeit — Bahn-
geschwindigkeit.

Astronavigation: Navigationsverfahren
fir Raumflugksrper sowie weitreichende
Boden-Boden- und Luft-Boden-Rakten, bei
dem der Eigenortung (— Ortung) des Flug-
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Sternsensoren| Speicher fir .
Fernrobrelmit astronomisch "Zf”/%i’f:;; e
Servoantrieb QJaren
y y <
stabilisierte Lenkberehl-
Plottform Rechner |—»
L

Blockschema einer Astronavigationsanlage mit Pro-
grammspeicher

korpers Gestirnspeilungen zugrunde liegen.
Kernstiick des bordeigenen Lagereferenz-
systems ist eine kreiselstabilisierte Platt-
form (— Trégheitsnavigation), auf der sich
meist 2 oder 3 Sternsensoren (Fernrohr-
systeme mit Fotozellensteuerung) befinden.
Die Kreiselplattform gewihrleistet eine
feste raumliche Ausrichtung des bordeige-
nen Bezugssystems, wihrend die Sternsen-
soren automatisch an bestimmte Sterne
(auch Sonne und Mond) ,,gefesselt* werden.
Ihre wihrend des Flugs auftretenden und
vom Bahnverlauf abhingigen Bewegungen
gegen das Plattformbezugssystem werden
als RechengréBen mit anderen (z. B. Werte
des Erdgravitationsfelds) dem Lenkbefehl-
rechner zugefihrt. Wird anstelle der opti-
schen Gestirnspeiler ein Radiosextant ein-
gesetzt, ein Funkpeiler, der meist die radio-
frequente Strahlung der Sonne ausnutzt,
dann spricht man auch von Funk-A. Die A.
hat vor allem fiir weitreichende Raumflug-
unternehmen Bedeutung, da sie eine hohe
Leitgenauigkeit ergibt, die nicht von der
Dauer des Flugprogramms abhingig ist. Das
Verfahren wird dabei insofern variiert, als
die gegebenenfalls von den Raumfahrern
selbst mit einem Spezialsextanten o. a. opti-
schen System vorgenommenen Gestirnspei-
lungen iiber einen Bordcomputer — der die
Stellsignale liefert — zur automatischen
Korrektur der riumlichen Lage der Trig-
heitsplattform dienen.

Astronomie: Wissenschaft von der Ma-
terie im Weltraum, deren Bewegungen,
physikalischen Eigenschaften, chemischer
Zusammensetzung und ihrer Entwicklung.














































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































