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Vorwort

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Heinz Mielke
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Einleitung

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Mehr oder weniger unabhingig voneinander und von den Arbeiten Ziolkowskis
fanden auch in anderen Lindern Europas und in den USA Forscher den Weg zur
modernen Raketentechnik. In Frankreich war es vornehmlich der Naturwissen-
schaftler R. Esnault-Pelterie, der sich zwischen 1905 und 1910 mit dem Problem
des RiickstoBantriebs wissenschaftlich zu befassen begann. Aus der gleichen
Zeit datieren etwa auch die Bemiihungen des Osterreichers F.v. Hoefft. Aber ihre
Arbeiten und ebenso die einiger anderer Forscher gelangten jedoch bei weitem
nicht zu der Bedeutung, die etwa bis zum Jahre 1925 der Titigkeit des Ameri-
kaners R. H. Goddard und des aus Siebenbiirgen stammenden H. Oberth zukam.



Einleitung 15

Goddard begann die Vorarbeiten zu seinen grundlegenden, hauptsichlich experi-
mentellen Untersuchungen etwa um das Jahr 1910. Er beschiftigte sich zunichst
ausschlieBlich mit Feststoffraketen und ermittelte zahlreiche experimentelle
Daten. Die fiir die damalige Zeit auBerordentlich wichtigen Ergebnisse seiner
praktischen und theoretischen Untersuchungen veréffentlichte er 1919 in seiner
Arbeit ,,A method of reaching extreme altitudes*’. Spiter wandte sich Goddard
den Fliissigkeitstriebwerken zu (1924) und brachte schlieBlich 1929 eine Fliissig-
keitsrakete zum Start, die jedoch schon in etwa 300 m Héhe explodierte. Ein
groBer Teil der Goddardschen Arbeiten verlief dann unter dem Deckmantel
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Feststoff- Raketentriebwerk nach R. H. Goddard
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der militarischen. Geheimhaltung, da man sich in den USA offenbar ziemlich
frithzeitig fiir die militdarischen Perspektiven der neuen raketentechmschen
Méglichkeiten zu interessieren begann.

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

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



16 Einleitung

Treibstoff erprobt. Die langwierigen Entwicklungsarbeiten fiihrten schlieBlich am
28. Februar 1940 auf einem Flugplatz bei Moskau zum ersten erfolgreichen Flug
unter W. P. Fjodorow.

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

Fliissigkeits- Raketentriebwerk O R-1

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

Zu édhnlichen Erscheinungen wie in der Sowjetunion kam es auch in Deutsch-
land nach der Veréffentlichung des grundlegenden \Werkes von Qberth. Das
Interesse fiir Raumfahrt und Raketentechnik stieg rasch an, vor allem in Kreisen
der Techniker. 1925 veréffentlichte W. Hohmann sein Werk ,,Die Erreichbarkeit
der Himmelskérper‘', in dem aber hauptsichlich mehr die duBere Ballistik der
zukiinftigen Raumschiffe behandelt wird, dies jedoch auBerordentlich grindlich



Einleitung 17

und umfassend. In Wien wurde 1926 die Wissenschaftliche Gesellschaft fiir Héohen-
forschung unter dem Vorsitz von F. v. Hoefft und dem Sekretariat von G.v. Pirquet
gegriindet. 1926 begann dann E. Sdnger seine theoretischen Arbeiten zu den
Problemen der Raketenthermodynamik, der Raketentechnik sowie des Hochst-
geschwindigkeitsfluges. Sein 1933 erschienenes Buch ,,Raketenflugtechnik’* gilt
fir die gesamte Folgezeit als das bedeutendste deutschsprachige Werk auf dem
Gebiet der Raketentechnik.

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

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

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

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






1 Grundlegende Beziehungen in der Theorie der Raketenantriebe

1.1 Klassische Mechanik und Strahlantrieb

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

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

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

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

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

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

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

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

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

K=m—, 1.4
(¢ mdt (1.4)

und es ergibt sich das bekannte Newtonsche Beschleunigungsgesetz.

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

M
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Bild 1.1 Riickstofprinzip

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

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

myv; = mgvg. (1.5)

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

1.2 Schub und Ausstrémgeschwindigkeit

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

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

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

L7
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Bild 1.2 Vereinfachtes Funktionsschema eines Raketentriebwerks

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

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

P=c- . 1.6
4 (1.6)

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

P=cm, (1.7)

worin 7z der Treibstoffverbrauch je Sekunde ist.
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Aus der Gl. (1.7) ist-schon jetzt die besonderec Bedeutung zu erkennen, die der
Ausstromgeschwindigkeit zukommt. Ein aus technischen Griinden méglichst
niedrig gehaltener Treibstoffverbrauch fordert zwangsliufig eine entsprechend
hohe Ausstromgeschwindigkeit. Anders ausgedriickt, je groBer ¢ ist, um so
okonomischer 1iBt sich der Treibstoffvorrat einsetzen.

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

Bild 1.3 Wechseldruck- und Gleichdruck- Raketentriebwerk

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

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

1.3 Grundgleichung der Raketentechnik

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

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

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

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

P=M- (1.8)
dt

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

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

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

und damit ergibt sich die Differentialgleichung

dv = rhe d 1.11
=Mo" (4

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

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

C=chhM,. (1.13)

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

M,
v=cln —. (1.14)
M, — mt

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

Endmasse — Anfangsmasse minus Treibstoff.

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

M,
v=cln—. (1.15)
M,

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

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

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

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

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

Myt (My— My)ct

. (1.17)

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

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

" (119)

oder
o2

FIrETE (1.20)

n=

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

In®z

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

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

1.4 Zur Theorie der Mehrstufenraketen

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

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

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

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

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

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

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

wiirtigen Entwicklung schon als auBerordentlich hoch anzusehen. Die bisher in

Gasdruckraketen eingesetzten bewihrten Treibstoffe

liefern leider nur relativ geringe Ausstromgeschwindig-

keiten. Bei der deutschen Fernrakete A4, mit der

Nutzlast Kombination Alkohol — Fliissigsauerstoff als Treib-

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

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

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

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

Bild 1.5 Konstruktion die erstrebte maximale Geschwindig-

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

Damit entfillt der unnétige Treibstoffaufwand fiir die

durchgehende Beschleunigung aller Masseteile des
startenden Gerits.

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

einer Stufenrakete
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die Geschwindigkeit

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

v=clnR—gt. (1.25)

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

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

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

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

Vmax =cm R —g.— f(F, h,v). (1.26)

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

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

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

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

Treibstoff = Oxydator plus Brennstoff.

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

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

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

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

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

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

1 kcal = 427 kpm;

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

Ist auf diesem Weg der Energiegehalt eines Treibstoffs ermittelt, so kann man
sofort, unter Beriicksichtigung von Gl. (2.3), die theoretische Ausstromgeschwin-



2.2 Klassifizierung der modernen Raketentreibstoffe 37

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

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

Ausstromgeschwindigkeit
Treibstoff ¢ [m/s]

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

2.2 Kilassifizierung der modernen Raketentreibstoffe

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

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

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

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

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

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

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

E= e% (kpm] . (24)

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

- , (2.2)

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

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

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

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

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

3e
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Es wurde bereits festgestellt, daB alle Raketentriebwerke, die mit chemischen
Treibstoffreaktionen arbeiten, den zur Verbrennung notwendigen Oxydator oder
Aktivator mit sich filhren miissen. Befinden sich beide Komponenten im festen
Aggregatzustand und kann der Oxydator dem Brennstoff in stabiler Zusammen-
setzung beigemischt werden, so spricht man von festem Treibstoff oder besser
noch von einem Feststoffsystem. Dieser Treibstofftyp bietet fiir einfachere
Aufgabenstellungen recht giinstige konstruktive Voraussetzungen, denn bei ihm
sind Oxydator und Brennstoff zu einer einheitlichen Masse verbunden und kénnen
somit gemeinsam gelagert werden. Es entfallen alle zusitzlichen Mischvor-
richtungen im Triebwerk selbst.

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Eine Ubersicht iiber die allgemeine Treibstoffklassifikation soll Bild 2.1
vermitteln.

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

2.3 Feste Raketentreibstoffe

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

2.4 Voraussetzungen fiir brauchbare fliissige Raketentreibstoffe

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

2.5 Oxydatoren und Aktivatoren

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

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

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

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

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

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

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

Tafel 2.3 Eigenschaften fliissiger Ozydatoren

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

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

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

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

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

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

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

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

Bild 2.2 Durch Wasserstoffsuperoxyd-Ixplosion zerstorter Priifstand (SEPR)

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Wie schon friither angedeutet, kann der Sauerstoff in einzelnen Fillen auch
durch ein anderes Element ersetzt werden. Dies hat zur Erweiterung des
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Begriffs Oxydator auf den umfassenderen Begriff Aktivator gefiihrt. Praktisch
ist es aber bis heute nur das Fluor, das in dieser Hinsicht ein gewisses Interesse
verdient.

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

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

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

2.6 Brennstoffe

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

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

Siedepunkt Heizwert cn Spez.

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Tafel 2.6 Eigenschaften einiger Metallbrinde
(nach E. Schmidt)

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

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

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

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

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

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

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

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

2.7 Zukiinftige Energietriiger fiir Raketentriebwerke

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

Da hier die Energieentfaltung sozusagen im Arbeitsmedium vor sich geht,
ergeben sich fiir die Konstruktion der Brennkammer weitgehende Parallelen zu
den chemischen Gasdrucktriebwerken; vor allem sind jetzt die gewohnlichen
Kiihlverfahren anwendbar und erfolgreich. Unter diesen Voraussetzungen ist die
erreichbare Gastemperatur nicht mehr so stark von Festigkeitsfragen des Werk-
stoffs abhingig. Man nimmt an, daB mit derartigen Triebwerken unter Um-
stinden spezifische Schiibe von 1400 bis 1600 s realisiert werden kénnen.
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Leider hat aber auch dieses Fliissigkeits-Reaktortriebwerk wieder erhebliche
Nachteile gegeniiber dem Feststoff-Reaktortriebwerk. Die Menge des Kernbrenn-
stoffs wird sehr klein im Vergleich mit der des durchgesetzten Arbeitsmediums.
Als Durchsatz bezeichnet man die Masse eines Treibstoffs oder einer Komponente,
die je Zeiteinheit einen bestimmten Querschnitt passiert. AuBerdem ist die
Anzahl der in Frage kommenden Arbeitsmedien sehr beschrinkt, denn das
Arbeitsmedium darf ja auf keinen Fall den NeutronenfluB so stark hemmen,
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Bild 2.4 Schema eines Atom-Raketentriebwerks vom Mischungstyp

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

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

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

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

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

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



3 Arbeitsweise der Raketentriebwerke

3.1 Grundlegende Kennwertdefinitionen

3.11 Effektiver Schub und effektive Ausstromgeschwindigkeit

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

P = nc.

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

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

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

0 1 i2 3

Bild 3.1 Hinweise auf die verwendeten Indizes

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

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

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

P, = Iy, + psFs — psFs (31)
oder )

P, = ricy + (ps — ps) Fa . (3.2)

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

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

Pyac = mcg + peFs . (33)

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

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

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

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

342 Treibstoffdurchsatz und spezifischer Impuls

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

Die Schubgrundformel wird also zu:

pP= g ¢ [kp] (3.6)

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

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

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

P ¢

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

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

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

Py, = ey, (3.9)

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

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

Cth
I, = -‘g— [s]. (3.11)

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

Schub:
t

I=[Pat. (3.12)
0

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

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

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

3.183 Wirkungsgrad, spezifischer Treibstoffverbrauch

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

Der innere Wirkungsgrad ist

Cg 3
ni = (-) . (3.14)

Cth

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

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

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

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

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

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

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

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

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

G
Gy = 3600 — [kp/kph] . (348)

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

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

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

3.2 Verbrennung im Feststoff-Raketentriebwerk

3.21 Verbrennung, Verbrennungsgeschwindigkeit und Erosion

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

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

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

V Schwankungen der Treibstoffzusammensetzung
T durch Fabrikationsmingel und der sogenannten

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

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

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

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

anderen Treibsitzen den Wert fiir v, abschitzend

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

einrichtung zur Bestimmung Vorrichtung zur experimentellen Bestimmung der

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

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

stoffsatz; 3 Ziinder; 4 Durch- gtoffserfolgtinausreichenderNaherunggleichmiBig

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

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

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

Bild 3.3 Unterbrochener Abbrand eines Tretbhsalzes

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

(nach Muraour)

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

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

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

3.22 Formen der Feststofftreibsitze

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

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

Schub
o

Zeit
Bild 3.5 Typische Schub-Zeit-Diagramme

ist. Wihrend des Abbrandes kann die GréBe A, jedoch auch eine Anderung
erfahren. VergroBert sich die Brennfliche, so wichst damit die je Zeiteinheit frei
werdende Gasmenge und davon abhiingig natiirlich auch der Schub (Kurve b in
Bild 3.5). Ein Abbrand des Treibsatzes mit diesem Verlauf wird progressive
Verbrennung genannt. Im Fall einer fortlaufenden Verkleinerung von A, ergibt
sich ein Schubverlauf, wie ihn Kurve ¢ in Bild 3.5 darstellt. Man spricht dann
von einer regressiven Verbrennung.



78 3 Arbeitsweise der Raketentriebwerke

Moglichkeiten, bestimmte Schub-Zeit-Diagramme zu erzielen, liegen in der
Formgebung und Anordnung der Treibsitze sowie in der Verwendung gewisser
partieller Oberflicheniiberziige. Den Oberflicheniiberziigen, oft Verzigerungs-
oder Hemmungsschichten genannt, kommt hauptsichlich die Aufgabe zu, die
Verbrennung von bestimmten Teilen der Satzoberfliche fernzuhalten. Die Folge
ist eine mehr oder weniger starke Verzogerung des Abbrandes. In der Praxis
werden daher verzigerte und unverzogerte Treibsatze unterschieden. Die Ver-
brennungsverzogerer sind in ihrem chemischen Aufbau manchmal dem Treibstoff,
dem sie zugefiigt werden, in gewisser Hinsicht dhnlich. So wird fiir Cordit und
JPN hiufig Zelluloseazetat verwendet und fiir
die Galcit-Treibsitze ein Mantel aus dem
Brennstoff Asphalt plus Ol. Verzogerte Treib-
siatze werden iberall dort eingesetzt, wo es
auf die Erzeugung eines nicht sehr hohen,
dafiir aber linger anhaltenden Schubes an-
kommt. Ebenso kénnen auch kleinere ver-
zogerte Siitze als Druckgaserzeuger fiir die
Treibstofforderung bei Flissigkeitsraketen
eingesetzt werden. Als Beispiel fiir einen
verzogerten Satz mit ,,neutralem’* Schub-

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

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

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

frei. Der Verlauf des Abbrandes dhnelt dem

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

Frage kommenden Satzformen sei noch das

. . Beispiel des an den Endflichen verzégerten

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

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

oberfliche bleibt somit annihernd konstant.

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

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

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

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

3.23 Zindung von Feststofftreibsitzen

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

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

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

stabile Verbrennung des Satzes beginnt.

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

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

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

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

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

3.3 Verbrennung im Flilssigkeits-Raketentriebwerk

3.31 Vorbereitende Prozesse und Vorginge in der Brennkammer

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

In verschiedenen Ausfithrungsbeispielen von Brennkammern findet man
mehrere Zerstiuber zu einer gréBeren Einheit, dem sogenannten Einspritzkopf,
zusammengefaBt. Es bleibt dabei offen, gleichzeitig in einem Einspritzkopf Strahl-
und Drallzerstiuber einzusetzen. Bei sehr groBen Brennkammern mit hohem
Treibstoffdurchsatz erweist sich die Anwendung einer entsprechenden Anzahl von
Einzeleinspritzkdpfen als konstruktiv beste Losung. Als Beispiel dafiir ist die
Brennkammer des A4 zu nennen, in dessen Einspritzképfen je 44 Drall- und
24 Strahlzerstiuber Platz gefunden hatten. Bei der Anordnung der Einspritz-
képfe ist noch folgendes zu beachten: Um die Zone der aktivsten Verbrennung
méglichst von der temperaturempfindlichen Brennkammerwand fernzuhalten, ist
in deren Nihe fiir ein Gemisch mit BrennstoffiiberschuB zu sorgen, weil sich
dadurch eine niedrigere Verbrennungstemperatur in Wandnihe ergibt. Es ist
dann also zweckmiBig, die Randpartie des Brennkammerkopfes ausschlieBlich
oder wenigstens iiberwiegend mit Brennstoffzerstiubern zu besetzen.
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Nach diesen, den vorbereitenden Prozessen gewidmeten Betrachtungen soll ein
schematisiertes Gesamtbild der Brennkammervorginge gegeben werden. Er-
leichtert wird dies durch die Moglichkeit, den Gesamtproze8 in der Brennkammer
mit gewisser Berechtigung in mehrere charakteristische, zeitlich und vor allem
riumlich getrennte Abschnitte zerlegen zu kénnen (Bild 3.13).

11213 ¢

Bild 3.13 Charakteristische Brennkammerbereiche

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

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

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

Zusitzlich wirmeabgebende Reaktionen konnen sich bis in den Bereich der
Diise hinein fortsetzen. Abgesehen vom in der Praxis hiufig auftretenden Nach-
brennen in der Diise durch unvollstindige Verbrennung des Gemisches in der
Kammer, sind nimlich noch Riickbildungsprozesse moglich. Mit Annéherung an

































































































































































































































































































































































































































































































































































































































