2 Die Ziolkowsky-Raketengleichung

Die in diesem Kapitel hergeleitete Raketengleichung wird dem russischen Gymna-
siallehrer Konstantin Ziolkowsky zugeschrieben, der diese Ende des 19. Jahrhun-
derts entdeckte und 1903 publizierte. Er wurde damit zum Begriinder der mathe-
matischen Theorie zur Beschreibung des Raketenfluges. Mit der Ziolkowsky-
Raketengleichung, die im Wesentlichen die Impulserhaltungsgleichung einer
Rakete darstellt, 1dsst sich das Antriebsvermogen einer Rakete berechnen, falls die
Austrittsgeschwindigkeit der Raketengase an der Diise und das Verhiltnis der
Raketenmasse beim Brennschluss zur Startmasse bekannt sind. Umgekehrt kann bei
Vorgabe einer gewiinschten Geschwindigkeitsinderung der Rakete die dazu
notwendige Treibstoffmasse bestimmt werden.

2.1 Die Annahme des schwerefreien Raumes

Die Raketengleichung wird gewdhnlich fiir den Fall oder die vereinfachte Annahme
des ,,schwerefreien Raumes* hergeleitet. Tatsédchlich wird sich aber in der nahen
Zukunft kaum jemals ein Raumfluggerit im wirklich schwerefreien Raum befinden,
auBer an einigen besonderen Stellen in unserem Sonnensystem, wo sich die
Anziehungskrifte aller Himmelskorper zufallig gegenseitig aufheben. Normaler-
weise werden sich die Fluggerdte, mit denen wir uns befassen, entweder auf
Keplerbahnen um die Erde, um andere Planeten oder weit von Planeten entfernt um
die Sonne bewegen.

Man kann aber beweisen, dass die fiir den schwerefreien Raum abgeleitete
Geschwindigkeitsdanderung Av auch filir den praktisch brauchbaren Fall des Fluges
in einer Keplerbahn iibertragen werden kann. Wenn die Antriebsdauer nur einen
sehr kleinen Teil der Umlaufperiode darstellt, kann man sogar meistens das wéahrend
der Antriebszeit erreichte Av direkt vektoriell zu der lokalen Bahngeschwindigkeit
addieren. In anderen Fillen muss man allerdings die Flugbahn wéhrend der Schub-
zeit mit Beriicksichtigung aller wirkenden Kréfte integrieren.
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2.2 Impulsgleichung der Rakete

Fiir die Herleitung der Impulsgleichung einer Rakete werden zunéchst folgende
Definitionen getroftfen:

mg (t) : Masse der Rakete zum Zeitpunkt t

Vg (t) : Geschwindigkeit der Rakete relativ zu einem inertialen

Bezugssystem zum Zeitpunkt t
m(t) : Massenstrom des Treibstoffes

Zur weiteren Betrachtung der Impulserhaltung einer Rakete sind auBlerdem die fol-
genden Annahmen notwendig:

o Keine duBleren Krifte, d.h. schwerefreier Raum und kein Luftwiderstand auf die
Rakete und die Brenngase.

o Inertiales Bezugssystem.

e Schubvektor parallel zur Flugrichtung (s. Abb. 2.1), d.h. die Austrittsgeschwin-
digkeit der Brenngase ist:

- +w (t)ﬁ (t)negativerSchub . -
t = € - 5 t t = t . 2.1
we() {—We(t)k(t)positiverSchub m We( ) ‘We( )‘ @

Der Raketenimpuls ergibt sich mit diesen Definitionen und Annahmen zu

Ig (t)=mg ()R (t) - 22)

Der Strahlimpuls ist gegeben als Integral iiber das Strahlvolumen V

mStr(t)
IStr J. (X, y,2,t pg(x Y, Z, t)dV = IVStr(t)detr . 2.3)
Y mStr(tO)

Damit folgt der Gesamtimpuls des Systems zur Zeit t:

iges (t) = iR (t) + TStr (t) . (2.4

1 wo D = -

k(t)
Vg(x,ys z,t) dmgy,
Pg(X.y,2,0) Vg (t) = VR (L) + W (1) x

Abb. 2.1.  Definition der einzelnen Vektorgrofen.
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Dieser Gesamtimpuls bleibt jetzt {iber die Zeit erhalten, d.h. der Impulserhaltungs-
satz der Rakete lautet

dlges dig  dI dm dv dmg, ! =
ges R Str e R N Str
=+ 2=V +mp ——+V =0 . 2.5
dt dt  dt % odt o Rode " (3)
Die Betrachtung der Massenbilanz liefert
dmp =—dmg, =-m(t)dt , (2.6)

wobei dmg, bzw. m > 0. Die Strahlgeschwindigkeit ldsst sich darstellen als

Vsir ()= Vr () + W (t) - 2.7)
Eingesetzt in die Impulserhaltungsgleichung folgt dann

mp (t)dvg = W (t)dmg . (2.8)

Die Masse der Rakete ist natiirlich immer positiv und die Massendnderung negativ.
(mg(t) > 0 und dmpy < 0). Da fiir eine positive Geschwindigkeitsdnderung die Aus-
trittsgeschwindigkeit in die entgegengesetzte Richtung weisen muss, folgt fiir die
skalare Schreibweise der Impulsgleichung der Rakete

dmp

dvgp = _We(t)mR(t) .

(2.9)

Statt der (idealen) Austrittsgeschwindigkeit we (=:C¢ igeal) Wird im Folgenden die
effektive Austrittsgeschwindigkeit c, verwendet, die auch Verluste beinhalten kann:

Co =— . (2.10)

Der Wert fiir c. ist dabei als die mittlere Austrittsgeschwindigkeit des Gases in
axialer Richtung zu verstehen. Damit folgt

dmp

dvp =—c, 2.11)

mpg

Es ist bemerkenswert, dass in dieser Gleichung die Zeit nicht mehr explizit enthalten
ist, d.h. dass fiir eine geschlossene Integration dieser Gleichung der Treib-
stoffdurchsatz nicht mehr konstant sein muss. Fiir den Fall einer konstanten Aus-
trittsgeschwindigkeit c. ldsst sich die Impulsgleichung leicht integrieren, und es

folgt die Raketenformel von ZIOLKOWSKY oder Raketengrundgleichung:
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2

d

Avp = —co [ R = e, ln[mlJ . (2.12)
1 mg m,

Die Indizes 1 und 2 bezeichnen hier den Anfangs- und Endpunkt einer Antriebs-
phase. Aus der Raketengrundgleichung folgt fiir den Masseverlust Am = m;—mj; und
damit fiir den Treibstoffverbrauch:

7AV|4)2 AV]4>2

Am=m|l-e ‘ [=myle * -—1]. (2.13)

Wenn der Antrieb am Punkt 2 abgestellt und zu einem spiteren Zeitpunkt 3 wieder
geziindet wird, kann dieselbe Gleichung nochmals fiir die Schubphase 3 bis 4 ver-
wendet werden. Die Masse am Anfang der zweiten Schubphase mj ist gleich my, da
zwischenzeitlich kein Treibstoff verbraucht wurde. Es wird dann:

‘Avl_,z‘ + ‘AV3_)4‘ = c{ln(mlJ+ ln(mzﬂ =c, ln(mlj . (2.14)
m, my my

Fiir eine beliebige Anzahl n solcher Schubperioden mit einer einzigen Raketenstufe
erhélt man somit

AV = Y Av,| =c. 1n[m°] : 2.15)

n my,

wobei mg die Anfangs- und my, die Endmasse (Brennschlussmasse) der einstufigen
Rakete fiir aufeinander folgende Schubperioden darstellt. Da nicht die Flugbahn
selbst, sondern nur der gesamte Antriebsbedarf errechnet wird, werden in der obigen
Summe X|Av| unabhéngig von der Richtung nur die absoluten skalaren Werte aller
Geschwindigkeitsdnderungen eingesetzt. Das ist sinnvoll, da fiir jedes Av eine
positive Treibstoffmenge verbraucht wird. Diese Summe XZ|Av| wird als die Cha-
rakteristische  Geschwindigkeit oder genauer als die Charakteristische
Geschwindigkeitsdinderung Av,, bezeichnet.
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2.3 Wichtige Impulsdefinitionen

2.3.1 Der Gesamtimpuls

Der Gesamtimpuls ist fiir alle Antriebssysteme definiert als

T
Lo (1) = [ Ft (2.16)
0

und bei konstantem Schub F ergibt sich

Ty = Fr . (2.17)

Der Gesamtimpuls ist eine wichtige GrofBe bei der Beurteilung von Missionen.

2.3.2 Der spezifische Impuls

Der massenspezifische Impuls ist nach Gl. (2.10) sichtlich Ft/m =F/m =c,. Inder
Raketentechnik ist es allerdings {iblich, den gewichtsspezifischen Impuls I [s] zu
benutzen. Der momentane Wert ist dabei definiert als

[ = Ft. = F ¢ _ Schubkraft[N] (2.18)
s gomt gomt g Treibstoffgewichtsdurchsatz[kgms_3]’ .

worin my die Masse des Treibstoffs und gy=9,81 m/s2 die Erdbeschleunigung dar-
stellen. Der Durchschnittswert, d.h. die integrale Definition ist

|
I, =—otal (2.19)
goMt

Sind Schub und Treibstoffdurchsatz zeitlich konstant, dann sind beide Werte iden-
tisch, d.h.

F Ft Igu -
L = _ _ __total :Is-

s = . -
goMmt goMt gZoMr

(2.20)

Der spezifische Impuls I ergibt im mks-System, im cgs-System, in englischen
MaBsystemen und anderen stets den gleichen Zahlenwert fiir den Gesamtimpuls pro
Treibstoffgewicht und hat sich deshalb als Vergleichsgrofle weltweit eingebiirgert.
Beispiele sind SSME (Space Shuttle Main Engine) mit I vjqum = 455 s, HM60-
Triebwerk flir Ariane 5 mit [ =435 s und A4-Triebwerk mit | =210s.

s,Vakuum s,Boden
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2.4 Leistungs- oder Energiewirkungsgrade

2.4.1 Gesamtwirkungsgrad, innerer und duflerer Wirkungsgrad

Es ist vorteilhaft, den Gesamtwirkungsgrad mges €ines Raketenantriebssystems in
zwei Komponenten aufzuteilen, in einen inneren Wirkungsgrad nyund einen dufSe-
ren oder Vortriebs-Wirkungsgrad na:

Mges =MMA - (221)

Der innere Wirkungsgrad m; beschreibt das Antriebssystem selbst und wird daher
im Zusammenhang mit jeder Gruppe von Triebwerken einzeln behandelt. Generell
ist der innere Wirkungsgrad fiir ein raketenartiges Triebwerk immer die effektive
Schubstrahlenergie (bzw. Schubstrahlleistung Pr) dividiert durch die Energie (bzw.
Leistung), die unter idealen Umstinden in Schubstrahlenergie hitte umgewandelt
werden konnen. Fiir chemische Raketen heifit das, dass die gesamte chemische
Energie &1, die im Treibstoff enthalten ist, umgewandelt wird. Mit

1 -
€T :Ece,ideal , (2.22)

und GI. (2.18) gilt fiir chemische Systeme:

2 2 2
n=—le e F (2.23)

2 )
Ce,ideal 28T 2rnT'gT

Fiir kryogene Hy/O;-Triebwerke ist zum Beispiel die im Treibstoff enthaltene spe-
zifische Energie (=Enthalpie hg) et = 13,4 MJ/kg. Im Idealfall miisste sich

Ce.ideal =+/28T = 5183m/s (2.24)

ergeben. In Wirklichkeit findet man jedoch fiir das SSME-System c. = I;gg = 455 s-

9,81 m/s?=4464 m/s, d.h. der innere Wirkungsgrad ist ny = (4464/5183)2=0,742.
Fir Raketen mit einer vom Treibstoff getrennten Energiequelle, die dem

Antriebssystem die notwendige Leistung Py, liefert, ist der innere Wirkungsgrad

2
R R (2.25)
2mtP, P

mn

Ny

Zusétzlich hat dann die Energieversorgungsanlage noch einen eigenen Wirkungs-
grad. In den beiden vorhergehenden Gleichungen erscheint die effektive Leistung
des Schubstrahls
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F2 F e’
Pp=— =-ce M7 (2.26)
2y 2 2

Dies ist die kleinstmdgliche Leistung (n = 1), mit der man den Schub F mit dem
Massendurchsatz my erreichen kann. Tatsdchlich ist in der Praxis wegen ungleich-
formiger Geschwindigkeitsverteilung und Strahldivergenz etwas mehr als diese
Leistung im Schubstrahl enthalten. Diese Differenz ist im inneren Wirkungsgrad
enthalten.

Der duBlere oder Vortriebs-Wirkungsgrad 1, eines Raketensystems nimmt die
effektive Leistung des Schubstrahls Pg als gegeben an und beschreibt, welcher
Anteil dieser Leistung in Flugkorperenergie umgewandelt wird:

_ Energiegewinn des Flugkdrpers

Na 2.27)

B Schubstrahlleistung x Antriebszeit

Es sollte betont werden, dass bei allen Energie- oder Leistungsbetrachtungen darauf
zu achten ist, dass die Resultate generell nur fiir ein gegebenes Bezugssystem giiltig
sind. Sie sind nicht invariant in einer Lorentz-Transformation und daher nicht un-
verdndert in einem anderen Bezugssystem giiltig, das sich relativ zum urspriingli-
chen bewegt. Diese Tatsache kann bei Energiebetrachtungen, besonders bei den
duBeren Wirkungsgraden von Raketensystemen Schwierigkeiten bereiten, was im
nichsten Kapitel deutlich wird.

2.4.2 Der integrale oder mittlere duflere Wirkungsgrad
Dieser fiir die Praxis wichtige Wirkungsgrad ist definiert als:

_ kinetische Energie bei Brennschluss  Ey

Ma = , (2.28)

Schubstrahlleistung x Brennzeit Pety,

wobei zu beachten ist, dass die kinetische Energie bei Brennschluss auf ein festes
Bezugssystem (z.B. Erde) und die Schubstrahlleistung auf ein flugkérperbezogenes
System (entspricht dem festen Bezugssystem nur bei v =0 m/s) bezogen werden.
D.h.

2
—myVv
N AL Vo _ Vilee _[ (m (2.29)
b Tho . @
lthCgTb (mp-mp)c2  e¥/e -1 %_1
b

Abb. 2.2 zeigt den Verlauf des integralen duleren Wirkungsgrades als Funktion von
vp/Ce. Der integrale dullere Wirkungsgrad fiir die Beschleunigung von vg = 0 m/s bis
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0,7
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Y
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Abb. 2.2.  Verlauf vom &ufleren Wirkungsgrad.

vp hat ein Maximum bei 0,65 fiir vi/ce = 1,593 oder mg/my, = 4,92. Diese Werte sind
fiir chemische Raketen noch erreichbar.

Fiir Flugmandver, die nicht mit v =0 m/s anfangen, muss man entweder den
Wirkungsgrad iiber das entsprechende Intervall von Av mitteln oder aber aus den
gemittelten Werten der einzelnen Phasen den zugehdrigen Wirkungsgrad m, fiir
die Anfangs- und Endgeschwindigkeit entsprechend berechnen. Es ist eindeutig,
dass fiir Beschleunigungsmandover, die nicht bei v = 0 m/s beginnen, M, groBer als
0,65 werden kann.

Moglich wire die Annahme, dass es flir die Beschleunigung von v =0 m/s (z.B.
von der Erdoberflache aus mit der Unterstufe einer Trégerrakete) besser wire, einen
Treibstoff zu nehmen, der mit einem kleineren c, als technisch moglich ausstromt.
Hiergegen ist aber zu sagen, dass mit verringertem c., trotz besserem Wirkungsgrad,
das Massenverhiltnis mo/my, = exp(Av/c) stark ansteigt, d.h. schlechter wird. Die
Wahl eines Treibstoffes mit kleinerem c. lohnt sich daher nur, wenn man dann trotz
des erhohten Startgewichtes die erste Trégerstufe billiger einsetzen kann.

Fiir die elektrischen Antriebssysteme liegen die Verhiltnisse anders, da sie nur
als Oberstufen zur weiteren Beschleunigung aus der Erdumlaufbahn oder fiir noch
spétere Flugmanover eingesetzt werden. Fiir diese Systeme ist oft das Gewicht der
elektrischen Energieversorgungsanlage vom Treibstoffgewicht unabhéngig. Die fiir
den Antrieb verfiigbare Leistung ist allerdings begrenzt. Fiir solche Antriebssys-
teme, bei denen man die Ausstromgeschwindigkeit c. in einem weiten Bereich
wihlen kann, mag es sich tatsdchlich lohnen, c. entweder stufenweise oder konti-
nuierlich der jeweiligen Fluggeschwindigkeit anzupassen, um so die begrenzte
Leistung optimal zu nutzen.
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2.5 Ein- und mehrstufige chemische Trigerraketen

2.5.1 Grenzen einstufiger chemischer Raketen

Wie bereits gezeigt, ist das Antriebsvermdgen Av,y, einer einstufigen Rakete defi-
niert als die Geschwindigkeitsdnderung, die diese Rakete im kréftefreien Raum er-
fahren wiirde. Das Antriebsvermdgen ist eine Funktion der effektiven Austritts-
geschwindigkeit ¢, des Treibgases und des Massenverhiltnisses my/my aus Rake-
tenmasse vor der Ziindung mg zur Raketenmasse bei Brennschluss my,. Fiir chemi-
sche Raketen ist die effektive Austrittsgeschwindigkeit auf ca. 4.500 m/s begrenzt.
AuBlerdem ist es nicht moglich, das Massenverhéltnis beliebig grofl zu wihlen, da
die gesamte Rakete nicht nur aus Treibstoff bestehen kann. Damit eine Rakete iiber-
haupt funktionieren kann, benétigt sie neben dem Brennstoff bzw. Treibstoff ein
Triebwerk bzw. einen Motor, bestehend aus Diise und Brennkammer (bei Fliissig-
brennstoffen zusitzlich zu den Treibstofftanks noch Brennstoff-Férderpumpen,
Leitungen, Ventile etc.). Beide Systeme miissen durch eine Struktur gefestigt sein,
um die Beschleunigungen und Vibrationen auszuhalten. Daneben sind Steuerungs-
systeme, Elektronik, Verkleidungen, Stabilisatoren, etc. zu beriicksichtigen, deren
Masse in die Struktur mit einbezogen wird. In einfachster Weise kann also die
Raketenmasse aufgeteilt werden in

mit der Motorenmasse my, Strukturmasse mg, Treibstoffmasse mt und Nutzlast-
masse my. Damit wird

my _ mp _myt+mg+mp+mp 1 @2.31)
mb mo_mT mM+ms+mL G+“’L ’
wobei hier das Strukturmassenverhdltnis
+
o= My + Mg (2.32)
my
m
und das Nutzlastverhdltnis Hy = —L (2.33)
my

eingefiihrt wurden. Der dimensionslose Faktor ¢ variiert, je nachdem, ob es sich um
sehr stark beschleunigte (militdrische) Raketen oder um schwach beschleunigte
(bemannte) Tragerraketen handelt, heute ungefihr zwischen 0,2 und 0,05. Er ist
demnach vom Beschleunigungsvorgang der Rakete, dem technologischen Fort-
schritt der Leichtbauweise und auch von der Giite der Raketenkonstruktion abhén-
gig. Je besser die Konstruktion, umso kleiner ist natiirlich auch c. Einige Beispiele
zum Strukturmassenverhiltnis sind in Tabelle 2.1 enthalten.
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Startmasse [kg] Startbeschleunigung o fiir die 1. Stufe
Scout 18.100 2,53 g 0,089
Ariane 1 202.510 1,22 g, 0,066
Saturn V 2.850.000 1,19 g 0,048

Tabelle 2.1.  Strukturmassenverhdltnis fiir einige Tragerraketen.

Das Antriebsvermdgen errechnet sich somit zu

1

C+UL

Avgy =c.In

(2.34)

In Abb. 2.3 sind fiir vier Strukturmassenverhiltnisse die Nutzlastverhdltnisse py als
Funktion von Avgy/c. dargestellt. Daraus ist ersichtlich, dass selbst fiir duflerst
giinstige o-Werte das Antriebsvermdgen auf maximal dem dreifachen der effektiven
Austrittsgeschwindigkeit begrenzt bleibt. Da auBerdem ein von Null verschiedenes
Nutzlastverhiltnis wiinschenswert ist, gilt fiir den heutigen Stand der
Raketentechnologie

AV ehmax. <36 - (2.35)

Die in Abb. 2.2 eingezeichnete ,,praktische Grenze™ von Avg/c.=2,8 fiir einstufige
Raketen entspricht einem Wert o+up, = 0,05+ 0,01 =0,06. Die effektive Austritts-
geschwindigkeit c. ist durch den spezifischen Energieinhalt chemischer Brennstoffe
et begrenzt. Werden auflerdem die Verluste infolge des inneren Wirkungsgrades
eines Raketenantriebes beriicksichtigt, so ist heute die maximal mogliche Austritts-
geschwindigkeit c. <4.500 m/s. Die tatsdchlichen Werte fiir heutige Trigerraketen

1

0,8 1

0,6 1

0.4

Nutzlastverhaltnis

0,2

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3
Verhaltnis Avg/c,

Abb. 2.3.  Nutzlastverhiltnis py, als Funktion von Avgp/ce.
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im Atmosphérenbereich der Erde liegen sogar etwas unter 3.000 m/s. Damit ist fiir
die momentan modernen Trigerraketen das Antriebsvermdgen in einstufiger
Bauweise begrenzt auf ca.

Av <9 km/s . (2.36)

ch, max

Um eine Rakete von der Erdoberfldche in eine erdnahe Umlaufbahn zu bringen,
sind jedoch, wie noch gezeigt werden soll, Av-Werte von dieser Grofe und etwas
mehr notwendig. D.h. aber, dass beim gegenwértigen Stand der Technik mit einer
einstufigen Rakete kaum eine nennenswerte Nutzlast in den Raum transportiert
werden kann. Aus diesem Grund wurde das Prinzip der Raketenstufung eingefiihrt,
das eine entscheidende Verbesserung des tatsdchlichen und maximal moglichen
Antriebsvermdgens gestattet. Mit dem Stufenprinzip wurde demnach die Raumfahrt
tiberhaupt erst moglich. Neuerdings zielen die Entwicklungstendenzen darauf ab,
die effektive Austrittsgeschwindigkeit c, nahe an den chemisch héchstmoglichen
Wert von ca. 4.500 m/s mittels Fliissig-Wasserstoff-/Fliissig-Sauerstoff-Hochdruck-
tricbwerken anzugleichen oder mittels luftatmenden Hybridantrieben (Raketen-
Staustrahl-Turbinen) die Atmosphére als Stiitzmasse auszuniitzen, um damit eine
einstufige Tragerrakete zu ermoglichen.

2.5.2 Stufenprinzip und Arten der Raketenstufungen

Fiir viele Anwendungen, also nicht nur fiir die Raumfahrt, war es seit jeher von
Bedeutung, Wege zu finden, um die Leistungsgrenze (oder Antriebsvermogens-
grenze) einer Rakete zu liberschreiten, d.h. bessere Nutzlastverhiltnisse pp und
groBBere Endgeschwindigkeiten oder Reichweiten zu erzielen. Zu diesem Zweck
liegt es nahe, eine kleinere Rakete als ,,Nutzlast” (Oberstufe) mit einer groBeren
Rakete (Unterstufe=1. Stufe) auf deren Endgeschwindigkeiten Av; zu beschleuni-
gen, dann die Oberstufe von der leeren Unterstufe zu trennen und so die End-
geschwindigkeit der Oberstufe zu der der Unterstufe zu addieren. Dadurch wird das
Antriebsvermogen der Unterstufe (Av)) zwar gegeniiber einer einstufigen Rakete
reduziert, doch ist jetzt das gesamte Antriebsvermdgen durch die Summe

Mo Mg
AVges = AV +AV,y =C¢y Inf —= |+cr In (2.37)
Mp,1 Mp >

gegeben, mit dem Antriebsvermdgen der Oberstufe Av, und der Startmasse der
Oberstufe mg, (mg, <my ;). Es ist somit meist groBer als der Hochstwert einer
einzigen Stufe mit gleicher Nutzlast und Treibstoffmasse. Dieses nahe liegende
Prinzip der ,,Tandemstufung™ war schon vielen fritheren Raketenexperimentatoren
und auch Science-Fiction-Autoren bekannt. Es wurde von Ziolkowsky und ihm
nachfolgenden Raketenpionieren ausgearbeitet.
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Das Grundprinzip jeder Raketenstufung besteht also darin, unnétig gewordene
Masse, wie beispielsweise leere Treibstoff- und Oxidator-Behilter, anfénglich be-
notigte grole Raketentriebwerke, Strukturmassen bzw. Teile davon usw., stufen-
weise abzuwerfen, um die Antriebsenergie moglichst nur zum Beschleunigen der
notwendigen Nutzlastmasse zu verwenden. Dadurch wird der insgesamt erreichbare
Nutzlastanteil oder das Nutzlastmassenverhdltnis pp und die erreichbare End-
geschwindigkeit bzw. Reichweite wesentlich erhoht. Im Folgenden werden ver-
schiedene Moglichkeiten zum Erreichen dieses Zieles erldutert und die ent-
sprechenden Grundgleichungen angegeben. Man unterscheidet dem Prinzip nach
zwischen zwei Arten der Raketenstufung, die Stufung in Serie (,,Tandemstufung*)

und die ,,Parallelstufung®.

2.5.3 Tandemstufung

Im ersten klassischen Fall der Tandemstufung erfolgt die Stufung durch Uberein-
andersetzen von Raketen, wobei die Stufenmasse im Allgemeinen von der Unter-
stufe zur Oberstufe hin abnimmt und die Oberstufe jeweils erst nach Abwurf der
unteren Stufe aktiviert wird (s. Abb. 2.4). Sind die Massen der einzelnen Raketen-
stufen mit m, my, ... , m, und die Nutzlastmasse mit my, gegeben, so folgt die Ge-

samtmasse bzw. Startmasse dieser n-stufigen Rakete zu

=
£ Nutzlast | mg
2 Y
]
A
el § m,
2 S n. Unterstufe
© S
s : m
S g = Mn
El g
j0} c
kol =)
® =
E = mn-1
IS M1 n-1. Unterstufe
N AA
= o
S
£
2
2
o m,
£
£ 2. Unterstufe
5 m
= M2
- JANWANYAY
my
1. Unterstufe
My
AANANA »

Abb. 2.4. Raketenstufung in Serie (Tandemstufung).
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n
my =m; +m, +...+mn1+mn+mL:{ZmiJ+mL . (2.38)
i=1

Die Masse einer Raketenstufe m; kann wiederum unterteilt werden in
m; =mg; + My, +Myy , (239)

wobei mg; die Strukturmasse, myy; die Motorenmasse und mrp; die Treibstoffmasse
der i-ten Raketenstufe darstellen. Die Nettomasse der i-ten Stufe, also nach Brenn-
schluss und unter der Voraussetzung, dass der gesamte Treibstoff dieser Stufe ver-
braucht wurde, ist

rnbi = mi —mTi = msi +mMi . (240)
Die tatsdchliche Masse der Rakete nach Brennschluss der i-ten Stufe ist jedoch
m; =My +m; +...+my, +mp 2401

und nach Abtrennung der unnétig gewordenen, leeren i-ten Stufe mit Brennschluss-
masse my, betrigt die Raketenmasse noch

mO,iJrl =m; +mi+2 +...+mn +mL . (242)

Beispielsweise ist die nach Abtrennung der 1. Stufe noch vorhandene Raketenmasse
my 7, nach Abtrennung der 2. Stufe noch mq3, usw. Damit folgt allgemein unter
Einfiihrung der Begriffe der Unterraketen mg; (i=1, 2, ..., n) fiir eine n-stufige
Rakete, das Antriebsvermdgen als Summe der Antriebsvermdgen aller Unter-
raketen:

n
my=mg,; = (Z miJ +mp, 1. Unterrakete (Startmasse), (2.43)
i=1
n
my, = D m; [+mp, 2. Unterrakete, (2.44)
i=2
n
mg; = Zmi +mp, 1. Unterrakete, (2.45)
i
my, =m, +mp, n. Unterrakete, (2.46)

mg,,; =mp, Nutzlastmasse. (2.47)
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m m m
0,1 0,2 0,
AV =cylnl —— |+cp In| —"— |+ ... +cg, In| ————
Mg,} —Mry Mg, — Mty Mo,y — My (2.48)

-Se. m[

mo mTi J
Es wird nun ein Strukturmassenverhéltnis fiir jede Raketenstufe i definiert mit

my; —Mp; —Mg 4 My + Ma:
Gi — 0,i 1 0,i+ — Mi Si , (249)
Mo Mo,

> 5

dhnlich wie bei der einstufigen Rakete, nur dass jetzt die Summe aller Oberstufen
plus der Nutzlastmasse die ,,Nutzlast der i-ten Unterrakete darstellt. Anders aus-
gedriickt, ist das hier definierte Strukturmassenverhéltnis das Verhdltnis der
momentan aktiven, zum Antrieb eingesetzten Struktur- und Motorenmasse zur ge-
samten, momentan beschleunigten Raketenmasse. Es ist also

my; —Mp; =0;Mg; +Mg;, =0;Mg; +Mp; —m;. (2.50)

Es ergibt sich somit fiir das Antriebsvermdgen

n
1
Av=§c-ln— Ec Inf —— | . 2.51
“ [Gm01+m01+1] i m ( )

i=1 i=1 o; + __ ST
Wenn die Massen der Unterraketen my; (i= 1, 2, ... , n) auf die Startmasse m,, be-

zogen werden, folgt mit der Definition von Relativmassen

m .
=2 (2.52)
mg

fiir das Antriebsvermogen einer n-stufigen Rakete:

Av = Zcel 1, (2.53)
HH—]
M
=1, (2.54)
m
Hps =Hp = —= . (2.55)
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Fiir eine einstufige Rakete istn=1, 6, = o und p, /p; =py /1=py zu setzen, so
dass diese Formel in die bekannte Ziolkowsky-Gleichung iibergeht.

In den Abbildungen 2.5-2.6 sind fiir die Trigerraketentypen ,,Ariane 1* und
»Saturn V* die technischen Daten zusammengestellt. Es handelt sich hier um typi-
sche Tandemstufungen. Aus diesen Daten konnen die Werte fiir c,;= I'gq —
zumindest Mittelwerte, weil in Bodennihe der spezifische Impuls im Allgemeinen
etwas kleiner ist als unter Vakuumbedingungen — und die Massen der Unterraketen
m,; sowie die Treibstoffmassen mp; entnommen und somit nach Gl. (2.48) oder
(2.53) unter Zuhilfenahme der Gleichungen (2.49) und (2.52) das Antriebsvermdgen
Av berechnet werden.

Um die Vorteile der Raketenstufung noch einmal zu veranschaulichen, ist in
Abb. 2.7 mit den Ariane-1-Daten (s. Tabelle 2.2) der Zusammenhang zwischen
Nutzlastverhdltnis p; = m;/m, und Antriebsvermdgen Av einer 1-, 2-, 3- und 4-
stufigen Rakete einander gegeniibergestellt. Es ist ersichtlich, dass das Antriebs-
vermogen der einstufigen Rakete, d.h. wenn auf3er Struktur- und Motorenmasse der
gesamte restliche Anteil der Startmasse der Ariane 1 aus Treibstoff bestiinde, auf
ca. 6,5 km/s begrenzt bleibt. Bei einem Nutzlastverhéltnis von p; = 0,01 erreicht die
einstufige Rakete ein Antriebsvermodgen von Av,g = 6,2 km/s, die zweistufige
Rakete 8,6 km/s und die dreistufige Rakete 11,3 km/s.

In Abb. 2.8 ist in entsprechender Weise, jedoch unter Verwendung der Saturn-
V-Daten das Nutzlastverhiltnis p; als Funktion des normierten Antriebsvermogens
fiir ein- und mehrstufige Raketen dargestellt. Die eingezeichneten Kreise ent-
sprechen den erreichten Nutzlast- und Antriebsvermdgenswerten der angegebenen
Raketen. Die benutzten Werte fiir die Strukturgewichts- oder Strukturmassen-
verhdltnisse o; entsprechen fiir i =1, 2, 3 denen der Saturn-V-Raketenstufen, und
fiir i > 4 wurden sie o; = 0,07 gesetzt bzw. extrapoliert.

1. Stufe 2. Stufe 3. Stufe 4. Stufe
m [kg] 153.270 36.271 9.369 807
my [kg] 140.000 33.028 8.238 685
mgy  [ke] 13.270 3.243 1.131 122
m,, [kg] 202.510 49.240 12.969 3.600
m,* [kg] 62.510 16.212 4731 2915
Ce [m/s] 2.400 2.585 3.998 2.708
c -] 0,06553 0,06586 0,08721 0,03389
u (-] 1,0 0,24315 0,06404 0,01778
Av [m/s] 2.821 2.872 4.032 572

Tabelle 2.2.  Daten der Ariane 1-Rakete (Nutzlast Kickstufe m; = 2.793 kg, Startmasse
mg =202.510 kg).
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Diese Werte diirften auch heute nur geringfiigig libertroffen werden, so dass die
einhiillende Kurve etwa die gegenwértig erreichbare Grenze des Nutzlastverhilt-
nisses liber dem normierten Antriebsvermogen darstellt. Selbst bei hoherer Stufung
mit zunehmendem Antriebsvermogen wird demnach das Nutzlastverhéltnis immer
kleiner und kleiner.

Dies ist leicht ersichtlich, da fiir eine n-stufige Rakete, bei der jede Stufe dieselbe
Austrittsgeschwindigkeit ¢, und dasselbe Massenverhiltnis R=m;/(mg;—m;) hat,
der Zusammenhang gilt:

Av=nc,In(R) , (2.56)
Av
oder R" =e %e (2.57)
und up =L R (2.58)
mgy

Das heifit, dass zwar die Geschwindigkeitszunahme linear mit der Stufenzahl n
zunimmt, aber das Nutzlastverhéltnis exponentiell mit n abnimmt.
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Gesamtsystem
Auftraggeber-Management
Systemintegration
Entwicklungszeitraum

Entwicklungskosten (+4 Versuchgerate)

Startmasse

Hohe

Max. Durchmesser

Nutzlast 185 km-Orbit
geostationare Transferbahn

Nutzlast-Volumen

Masse der Nutzlast-Verkleidung

1. Stufe (L 140)
Hoéhe
Durchmesser der Tanks
Spannweite Stabilisierungsflossen
Gesamtmasse (ohne Stufenadapter)
Treibstoffmasse (UDMH/N,O,)

Schub bei Start

bei Brennschluss
Triebwerke (4)
Spez. Impuls am Boden / Vakuum
Brennkammerdruck
Triebwerksmasse
Brennzeit
Masse Stufenadapter (h=3.848 m)

2. Stufe (L33)
Héhe
Durchmesser
Gesamtmasse (ohne Stufenadapter)
Treibstoffmasse (UDMH/N,O,)

Schub im Vakuum

Triebwerk

Spez. Impuls im Vakuum
Brennkammerdruck
Triebwerksmasse

Brennzeit

Masse Stufenadapter (h=2.8 m)

3. Stufe (H 8)
Hohe
Durchmesser

Gesamtmasse (ohne Lenkausristungsteil)

+ Ausrustungsabteil
Treibstoffmasse (LH,/LO,)

Schub im Vakuum
Triebwerk
Brennkammerdruck
Triebwerksmasse
Brennzeit

Tréigersystem Ariane 1.

CNES, Toulouse
AEROSPATIALE, Les Mureaux

1973-1980
1,3 Mrd. DM
200.933 kg
47,4 m
3,8m

4.500 kg
1.500 kg
35m3

810 kg

18,39 m
3,8m

7,6 m
153.270 kg
140.000 kg

2.400.000 N
2.720.000 N
SEP VIKING 2
239s/278s
53-54 bar
695 kg

138s

600 kg

11,49 m
2,6 m
36.271 kg
33.028 kg

710.000 N
SEP VIKING 4
285s

53 bar

750 kg

130s

340 kg

8,88 m
2,6 m
9.369 kg
273 kg
8.238 kg

59.000 N

SEP (MBB) HM-7

30 bar
140 kg
563 s
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Gesamtsystem

Auftraggeber
Entwicklungsleitung
Entwicklungszeitraum
Startmasse ohne Nutzlast
Hohe ohne Nutzlast
Max. Durchmesser
Nutzlast 500 km-Orbit

Fluchtgeschwindigkeit

1. Stufe (S-IC)

Hohe
max. Durchmesser
Spannweite Stabilisierungsflossen
Gesamtmasse
Treibstoffmasse (LOX/RP-1)
Schub bei Start

bei Brennschluss
Triebwerke (5)
Spez. Impuls am Boden / Vakuum
Brennzeit

2. Stufe (S-ll)
Hohe
Durchmesser
Gesamtmasse
Masse Stufenadapter zur 1. Stufe
Treibstoffmasse (LOX/LH2)
Schub im Vakuum
Triebwerke
Spez. Impuls im Vakuum
Brennzeit

3. Stufe (S-IVB)
Hohe mit Adapter
Durchmesser
Gesamtmasse
Masse Stufenadapter (zur 2. Stufe)
Treibstoffmasse (LOX/LH2)
Schub im Vakuum
Triebwerk
Spez. Impuls im Vakuum
Brennzeit

Trigersystem Saturn V.

NASA, Washington

NASA Marshall Space Flight Cent.

1962-1967
2.728.500 kg
85,7 m
ca.13m
120.000 kg
45.000 kg

42 m

ca.13m

ca.18 m
2.145.000 kg
2.010.000 kg
5x6.700.000 N
5x 7.600.000 N
Rocketdyne-F-1
254s/289s
150 s

25m

10,1 m

458.700 kg

3.400 kg

416.000 kg
5x1.020.000 N

5 x Rocketdyne J-2
430 s

400 s

17,8 m

6,61 m
117.250 kg
1.800 kg
104.500 kg
1.020.000 N
Rocketdyne J-2
430s

500 s
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Abb. 2.7.  Nutzlastmassenverhéltnis einer 4-stufigen Rakete (Werte fiir u; und o; wur-
den aus Tabelle 2.2 entnommen. Die Zahlen neben den Kurven geben die
jeweiligen Stufenzahlen an).

1E+0

Redstone
1E-1
V2
ball. Bahn Ijrpiter Satun V| Flucht

g 1E=2 Scou Atlas Centaur
'é’ t-Ariane (geostationar)
‘T 500 km-Bahn Vanguard
S 1E3
2 i \
(2]
© Explorer | \
N
2 1E4

1E-5

1 2 3 NN
1E-6
0 5 10 15 20 25 30 35
Antriebsvermdgen Av [km/s]
Abb. 2.8.  Nutzlastmassenverhdltnis von mehrstufigen Raketen mit o;=0,05,

6,=63=0,06 (in Anlehnung an Saturn V) 64=65=6=0,07, c,;=3 km/s. Die
Zahlen neben den Kurven geben die jeweiligen Stufenzahlen an.
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2.5.4 Parallel-Stufung

Im Falle der Parallel-Stufung werden die Einzelstufen parallel angeordnet und auch
parallel aktiviert, wobei allerdings oft ein Teil der Parallelstufen kiirzere Zeit
betrieben und dann abgeworfen wird. Der wesentliche Vorteil dieser Anordnung
besteht darin, dass das gesamte installierte Triebwerksgewicht wéhrend der ganzen
Antriebszeit voll ausgenutzt wird. Kein Triebwerk muss als ,.,tote Nutzlast wahrend
der Antriebsphase mitgefiihrt werden. Hierdurch sind groBere Startbeschleunigun-
gen auf Gewicht sparende Art moglich oder allgemein hohere Beschleunigungen,
falls dies erwiinscht ist. Dies fiihrt zu geringeren Verlusten im Gravitationsfeld der
Erde, da die Rakete schneller eine horizontale Fluglage erreicht. Ebenso kann durch
ein verhiltnisméBig einfaches Anbringen von zusitzlichen Boostern das System
sehr flexibel auf die jeweilige Nutzlast angepasst werden (s. Abb. 2.9). Dem stehen
Strukturbelastungsprobleme und erhdhte aerodynamische Widerstandsverluste des
allgemein kompakteren Gerits gegeniiber.

Ein weiterer Nachteil entsteht dadurch, dass die meistens nicht variablen Diisen-
endquerschnitte der Triebwerke derjenigen Stufen, die iiber eine grofle Antriebs-
phase hinweg vom Start an mitarbeiten, schlechter an ihren breiten Einsatzbereich
angepasst sind, als dies bei Tandemstufen mit einem schmalen Einsatzbereich der
Fall ist. Dies fiihrt zu einem Verlust an spezifischem Impuls bzw. effektiver Aus-
trittsgeschwindigkeit.

O O
QD
Abb. 2.9. Prinzip der Parallelstufung, dargestellt an der Endversion mit bis zu 6
Auflenmodulen.
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Eine zusitzliche technische Verbesserung der parallel gestuften Raketen mit
Fliissigtreibstoff ist durch so genannten Treibstofftransfer moglich. Hierbei sind alle
Triebwerke durch eine Sammelleitung mit allen Stufentanks verbunden. Dadurch ist
es moglich, dass zwar alle Triebwerke gleichzeitig arbeiten, aber jeweils nur aus
denjenigen Stufentanks versorgt werden, die als ndchste abgeworfen werden. Hier-
durch muss nur ein Minimum an leerer Tankmasse beschleunigt werden. Flexibilitét
in Bezug auf die Nutzlast und geringe Entwicklungskosten durch Typisierung von
Struktur und Triebwerken sind weitere Merkmale dieses Konzepts.

Zur mathematischen Darstellung der Parallelstufung werden v parallel laufende
Triebwerke mit verschiedenem spezifischen Impuls (I;,) und Schub (F,) ange-

nommen. Damit ist der Gesamtschub

F=>F,,mit F, =n,c,, . (2.59)
v

Das Antriebsvermdgen Av dieser parallel gestuften Rakete mit Gesamtmasse
m(t)=mp, ist dann:

dm Fdn F

dv=—c dm__Fdm_Fq (2.60)
m m m m
ty
Av = Iidt , 2.61)
Zoml(t)

wobei die momentane Raketenmasse m(t) — unter der Voraussetzung, dass m zeit-
lich konstant bleibt — gegeben ist durch

m(t)=m, -t . (2.62)

Da jetzt mehrere verschiedene Raketenmotoren beriicksichtigt werden, setzt sich der
gesamte zeitliche Gasdurchsatz aus den Durchsétzen der einzelnen Triebwerke
zusammen, d.h.

m=>Ym, . (2.63)

Unter der Annahme, dass sowohl F als auch m zeitlich konstant sind, 14asst sich das
Integral fiir Av leicht 16sen. Es folgt

tp
Av=1 | L dt=Fln£mOJ . (2.64)
m
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Dabei ist my, =mg —mt, wieder die Raketenmasse bei Brennschluss. Wird der

Schub und der Gesamtmassendurchsatz (Brennstoffverbrauch pro Zeiteinheit) durch
die obigen Beziehungen ersetzt, so folgt:

v
‘7—71
A Z.V '

A%

Z ri’1vcev
(] . (2.65)

Das heif3t, dass die effektive Austrittsgeschwindigkeit einer parallel gestuften Rake-
te fiir jede einzelne Stufe wegen

Av=c, 1n[m°] (2.66)

my
gegeben ist durch
2mvee DR,
v v

c (2.67)

Damit ldsst sich nun jede kombinierte oder parallele Stufung rechnerisch so wie eine
Tandemstufung behandeln.

Eine besondere Stufungsart stellt die Kombination von Tandem- und Parallelstu-
fung dar. Sie wird bei groeren Satellitentragern praktiziert, z.B. ,,Space Shuttle*
(Abb. 2.10) und ,,Ariane 5° (Abb. 2.12). Bei der ,,Titan IIIC* (Abb. 2.13) wird ein
Paar Feststoffbooster parallel zur Zentraleinheit eingesetzt, bei ,,Wostok*
(Abb. 2.14) werden ausschlieBlich Fliissigtreibstoffe verwendet, jedoch ohne Treib-
stofftransfer. Die Griinde fiir diese Kombinationen liegen meist darin, dass eine
bereits vorhandene Erststufe, die zunéchst fiir eine kleinere Mission ausgelegt war,
durch Parallelschaltung einiger Booster wihrend der ersten Flugphase wesentlich
verstirkt wird. Aulerdem wird die Gesamtldange der Rakete nur wenig vergroBert,
so dass die meisten Teile der alten Startanlage weiterverwendet werden konnen.

Durch die kiirzere Gesamtldnge der Rakete im Vergleich zur Tandemanordnung
werden die Biegemomente in der Struktur nicht stark vergroBert, was sich in einem
weniger verdnderten Strukturgewicht niederschldgt. Die Vor- und Nachteile der
Tandem- und der Parallelstufung sind in Tabelle 2.3 zusammengefasst.

Weitere Stufungsarten sind die Teilstufungen von Tankmasse (7ankstufung),
Triebwerksmasse (Triebwerksstufung) oder Treibstoffmasse (7reibstoffstufung).
Diese Teilstufungsarten kdnnen sowohl mit Tandem- als auch mit Parallelstufungen
verbunden werden.

Die Tankstufung kommt in Frage, wenn bei Treibstoffen mit geringer Dichte
(z.B. fliissiger Wasserstoff) gegen Ende der Antriebsphase einer Stufe besonders
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Tandemstufung Parallelstufung
Nutzung von my,; teilweise voll

Startbeschleunigung kleiner groBer
— Strukturbelastung kleiner grofer
— Biegemomente grofer kleiner
Gravitationsverluste grofer kleiner
Aerodynamische Verluste kleiner grofer

Diisenanpassung besser (schlechter)

Tabelle 2.3.  Vor- und Nachteile der einzelnen Stufungsarten.

viel leere Behéltermasse und leeres Volumen entsteht (z.B. Space-Shuttle-Ober-
stufe).

Die Triebwerksstufung wird bei Fliissigkeitsraketen in der ersten Stufe verwen-
det, um eine ausreichende Startbeschleunigung zu erzielen und doch gegen Ende der
Antriebsphase ein hohes Nutzmassenverhiltnis ohne die schweren Boostertrieb-
werke zu erreichen (z.B. ,,Atlas“, Abb. 2.15).

Eine erst seit 1971 diskutierte Stufungsart stellt die Treibstoffstufung dar. Hier
wird bei Stufenbrennschluss nur vom Treibstoff hoher Dichte zu solchem mit
niedrigerer Dichte, dafiir aber hoherer spezifischer Energie umgeschaltet (z.B. 1.
Kerosin (oder Propan) und fliissiger Sauerstoff, 2. fliissiger Wasserstoff und fliis-
siger Sauerstoff). Dabei wird keine Masse abgeworfen, und dieselben Triebwerke
werden fiir beide Treibstoffsorten eingesetzt (Dual Fuel Propulsion). Diese
Stufungsart konnte eines Tages aus Griinden der Wirtschaftlichkeit und Zuverlas-
sigkeit die Stufentrennung bei gro3en Tragerraketen iiberfliissig machen.
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500y

77495

Gesamtsystem

Man.: NASA, Johnson Space Center  Entwicklungszeitraum 1972-1979
Startmasse (29,5 t Nutzlast) 1.992.500 kg  Hohe 59 m

Nutzlast 278 km-Orbit 29.500 kg Max. Nutzlast fir Rickflug 14.500 kg
Besatzung 3-7 (10)  Missionsdauer bis 7 (30) Tage

Orbiter
Hohe 372m Spannweite 23,8 m
Bauhdhe Leitwerk 17,4 m  Fligelflache 250 m?
L/D-Verhaltnis 1,20 Eintrittswinkel 34,5°
Landegeschwindigkeit 350 km/h  Gesamtmasse (29,5 t Nutzlast) 110.900 kg
Trockengewicht 68.060 kg  Besatzung 550 kg
Resttreibstoffe — Flissigkeiten 1.620kg  Verlustmassen 1.800 kg
Treibstoffe fir OMS und RCS 9.370 kg  Landemasse ohne Nutzlast 70.800 kg
Struktur 22.450kg  Warmeschutz 11.400 kg
Land- und Dock-Einrichtungen 4.300 kg Haupttriebwerke und Ausriistung 12.000 kg
Hilfstriebwerkssystem 2.370 kg Elektr. Energieversorgung 3.670 kg
Hydrauliksystem 2.370kg  Steuerruder System 835 kg
Elektronik-Ausriistung 2.050 kg  Klimasystem 1.940 kg
Besatzungs- u. Missionsausr. 630 kg  Reserve 5.700 kg
OMS-System (Orbital Maneuvring System)
Treibstoffe N204/MMH  Schub2 x 26.700 N
Spezifischer Impuls 308 s Antriebsverm. je zusatzl. OMS-Kit 152 m/s
RCS System
Triebwerke (Hydrazin) 38 Marquardt  Schub je Triebwerk 3.870N
Energieversorgung
Erzeugung 3 Brennstoffzellen mit je 7 (max. 10) kW 3 Hilfsgeneratoren (Hydrazin-Turbine) je 5kw

Speicherung 3 NiCd-Batterien, 10 Ah  Hydrauliksystem 4 x 150 PS-Hydrazin-Turbinen
Datenverarbeitung 5 unabhdngige Bordrechner
Haupttriebwerk (SSME, LOX/LH2)
Triebwerksmasse 2.880kg  Schub bei Start 1.668.000 N
Schubregelbereich 50%...109%  Schub im Vakuum 2.277.000 N
Baulénge des Triebwerks 43m  Spez. Impuls (min.) 455 s
Brennkammerdruck 200 bar _ Brennzeit 480 s
Feststoff-Booster
Héhe / Durchmesser 454 m/3,71m  Gesamtmasse je 573.700 kg
Leergewicht je 82.500 kg  Schub am Boden je 11.830.000 N
Spez. Impuls 295 s Brennzeit 120 s
Trennhdhe 40 km
Externe Tankeinheit
Hoéhe / Durchmesser 46,85m /8,38 m  Gesamtmasse (betankt) 734.200 kg

Leergewicht

31.300 kg Tankvolumen

LOX 555 m3, LH2 1.535 m?

Abb. 2.10.

Trégersystem U.S. Space Shuttle.
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Gesamtsystem
Startmasse
Hoéhe
Max. Durchmesser
Nutzlast geostationare Transferbahn

1. Stufe (L 220)
Hoéhe / Durchmesser
Gesamtmasse
Treibstoffmasse (UH25/N,0,4)

Schub bei Start

bei Brennschluss
Triebwerke (4)
Spez. Impuls am Boden / Vakuum
Brennzeit

Hohe / Durchmesser

Masse je Booster

Treibstoffmasse je Booster (CTPB)
Schub

Spez. Impuls am Boden

Brennzeit

Hohe / Durchmesser
Masse je Booster
Treibstoffmasse je Booster (UH25/N,0,)
Schub bei Start
bei Brennschluss
Triebwerke
Spez. Impuls am Boden / Vakuum
Brennzeit

2. Stufe (L33)
Héhe / Durchmesser
Masse
Treibstoffmasse (UH25/N,0,)

Schub

Triebwerke

Spez. Impuls (Vakuum)
Brennzeit

3. Stufe (H10)
Hoéhe / Durchmesser
Masse
Treibstoffmasse (LOX/LH2)
Schub
Triebwerk
Spez. Impuls (Vakuum)
Brennzeit

Nutzlast
Hohe / Durchmesser

Trigersystem ARIANE 4 (Version AR44 LP).

+ 2 Feststoffbooster (PAP)

420.000 kg
58,4 m
4,0m
4.170 kg

23,60m/3,8m

251.000 kg
233.000 kg

677.000 N
758.000 N
VIKING5C
249s/278s
205 s

122m/1,0m
12.600 kg
9.500 kg
720.000 N
241s

34s

+ 2 Flissigtreibstoffbooster (PAL)

18,6 m/22m
43.500 kg
39.000 kg

667.000 N
737.000 N
VIKING6
248s/278 s
140s

11,4 m/2,6 m
38.500 kg
35.200 kg

785.000 N
VIKING4B
294 s
126 s

10,9m/26m
12.100 kg
10.700 kg
62.700 N
HM7B

4442 s

725 s

125m/4,0m
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Gesamtsystem

Startmasse 725.000 kg
Hoéhe 54,05 m

Nutzlast geostationare Transferbahn
Single payload 6.800 kg
Double payload 5.970 kg
Startschub 11.400.000 N

Zentralstufe (H155)
Hoéhe / Durchmesser 29m/54m
Gesamtmasse 170.000 kg
Treibstoffmasse (LOX/LH2) 155.000 kg
Schub am Boden 800.000 N
im Vakuum 1.120.000 N
Triebwerk Vulcain HM60
Spez. Impuls am Boden / Vakuum 310s/435s
Brennzeit 590 s

2 Feststoffbooster (P230)

Hohe / Durchmesser 31,2m/3,04 m
Gesamtmasse je 265.000 kg
Treibstoffmasse je 237.000 kg
Schub je Booster 6.360.000 N
Spez. Impuls am Boden 336s
Brennzeit 123 s

Oberstufe (L9)

Hoéhe / Durchmesser 45m/54m
Gesamtmasse 10.900 kg
Treibstoffmasse (N,O4/MMH) 9.700 kg
Schub (Vakuum) 27.500 N
Spez. Impuls 231s
Brennzeit 800 s

Abb. 2.12.  Trigersystem Ariane 5.



2.5 Ein- und mehrstufige chemische Tragerraketen 65

Gesamtsystem

Auftraggeber:

Space Systems Division der U.S. Air Force
Entwicklungszeitraum 1962-1966
Hoéhe 31,4 m
Max. Durchmesser 9,7m
Startmasse ohne Nutzlast 560.000 kg
Nutzlast fiir 160 km-Orbit ca. 11.400 kg

Nutzlast fir Fluchtgeschwindigkeit ca. 2.000 kg

1. Stufe (2 Feststoffbooster)

Hoéhe / Durchmesser 259m/je 3,06 m
Gesamtmasse 2x215.000 kg
Treibstoff: Polybutadien-Akrylsaure-Akrylnitrit
mit Al-Pulver-Zusatz/Ammoniumperchlorat
Treibstoffmasse: je 170.000 kg
Schub bei Start je ca. 4.400.000 N
Brennzeit 120 s
2. Stufe
Hohe mit Stufenadapter/ Durchmesser 21,3 m /3 m
Masse ? kg
Treibstoff (50%Hydrazin/50%UDMH/N,O,) ? kg
Schub im Vakuum ca. 2.200.000 N
Brennzeit ?s
3. Stufe
Hohe / Durchmesser 7.5m/3m
Masse ?kg
Treibstoff (50%Hydrazin/50%UDMH/N,O,) ? kg
Schub im Vakuum ca. 450.000 N
Brennzeit ?s
4. Stufe
Hoéhe / Durchmesser ca.49m/3m
Masse ca. 13.000 kg
Treibstoffmasse (UH25/N,0,) ?kg
Schub ca. 70.000 N
Brennzeit 480 s

Abb. 2.13.  Trégersystem Titan IIIC.
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Trégersystem Vostok.

Gesamtsystem
Akademie der Wiss., USSR

Auftraggeber:
Entwicklungszeitraum

Hohe ohne 3. Stufe u. Nutzlast
Hohe mit Nutzlast

Max. Durchmesser
Startmasse

Nutzlast fir 200 km-Orbit
Nutzlast fiir 500 km-Orbit
Nutzlast fir 1.000 km-Orbit

1. Stufe
Hohe / Durchm. Zentralkérper
Hohe/ Durchm. der 4 Booster
Treibstoffmasse Zentralkdrper
Treibstoffmasse je Booster
Leermasse Zentralkorper
Leermasse je Booster
Stufen-Gesamtgewicht
Treibstoffe
Brenndauer Booster
Brenndauer Zentralkorper
Schub bei Start

2. Stufe
Hohe / Durchmesser
Treibstoffmasse
Leermasse
Schub im Vakuum
Brennzeit

1957-1960
27,7m

38,7 m

10,3 m
287.000 kg
ca. 5.000 kg
ca. 3.000 kg
ca. 1.000 kg

27,8m/3m
19,8 m/2,7m
94.500 kg
39.600 kg
6.500 kg
3.700 kg

ca. 274.200 kg
Kerosin/LOX
120 s

310s

ca. 4.000.000 N

ca.3m/26m

7.000 kg
1.100 kg
54.500 N
ca.440s

Nutzlastverkleidung

Lange / Durchmesser
Masse

Legende:
1: Nutzlastverkleidung
: Triebwerk der 2. Stufe

: Steuertriebwerke Booster

: Haupttriebwerke Booster

: Treibstofftanks der 2. Stufe
: Treibstofftanks der 1. Stufe

O©CoO~NOOODWN

10: Steuerflossen

7,7m/3,28m
2.500 kg

: Verstarkungen des Zentralkorpers
: Verstarkungen u. Halterungen an der 1. Stufe

: Boostereinheiten der 1. Stufe, abwerfbar

11: Steuertw. der Erststufen-Zentraleinheit
12: Haupttw. der Erststufen-Zentraleinheit
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Gesamtsystem
i Auftraggeber: Air Research and Development
Command U.S. Air Force
Agena A Agena B,D
Entwicklungszeitraum 1958—-1960 1960-1963
Hoéhe ohne Nutzlast 26,4 m 28,2 m
Max. Durchmesser 4.9 m 49m
Startmasse ohne Nutzlast 123.500 kg 130.000 kg
Nutzlast fir 160 km-Orbit 2.300 kg
Nutzlast fir 500 km-Orbit 1.200 kg 1.800 kg
Nutzlast fir Fluchtgeschw. - 350 kg
1. Stufe
i Treibstoffe: Kerosin RP-1/LOX
= Agena A Agena B,D
X Hohe / Durchmesser 20,6 m/3,05m 20,6 m/3,05m
Stufen-Gesamtmasse ca. 107.100 kg 105.100 kg
Treibstoffmasse 100.000 kg 98.000 kg
il Triebwerke 2LR-89NA5 2LR-89NA7
AN ‘w 1LR-105 NA5 1LR-105NA7
LI 2LR101NA7 2 Vemier
Iy \‘-,;'. Schub bei Start 2x670.000N 2x740.000N
1 [\\\u‘\‘- 1x267.000N 2x356.000N
i i 2x4.400N 2x2250N
— T Brennzeit nominal 145s 130s
Cm 2. Stufe
i Treibstoffe: Kerosin RP-1/LOX
- o Agena A Agena B,D
5 4 i“: Stufen-Gesamtmasse ca. 17.900 kg 23.400 kg
I i Treibstoffmasse 12.500 kg 18.000 kg
| il Triebwerke 1 LR-105 - 3 (Rocketdyne)
(. 2 Vernier
= i ) Brennzeit
R Haupttriebwerk nominal 105 s 120 s
bl Vernier nominal 135s 150's
! iR 3. Stufe
\ lﬂ I Treibstoffe: UDMH/rotr. Salpetersaure
A Agena A Agena B,D
i Hoéhe ohne Nutzlast 58m 7,6 m
| iy Durchmesser 1,525 m 1,525 m
» L I b Stufen-Gesamtmasse 3.860 kg 7.050 kg
flill Treibstoffmasse 3.070 kg 6.140 kg
i el Triebwerke Bell 8048 Bell 8096
Ll | Schub im Vakuum 69.200 N 71.200 N
ey ) Spez. Impuls 275s 285s
/ I . ’ - Brennzeit nominal 120 s 240s

Abb. 2.15.  Trigersystem Atlas.
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2.6 Stufenoptimierung (Tandemstufung)

Die Aufgabenstellung der Stufenoptimierung ist es, fiir eine bestimmte vorgegebene
Mission mit Antriebsbedarf Av und Nutzlastmasse m; , die Massenaufteilung auf die
einzelnen Raketenstufen so festzulegen, dass das benétigte Gesamtgewicht der
Rakete minimal wird. Diese Optimierung wird erreicht, indem fiir einen vorge-
gebenen Antriebsbedarf Av und vorgegebene effektive Austrittsgeschwindigkeiten
c,; der einzelnen Stufen i=1,2,...,n, sowohl die Zahl n der Raketenstufen als auch die

Massenverhéltnisse p; =mg; /m, so gewahlt werden, dass das Nutzlastverhéltnis
pnp =my /mg einen Maximalwert erreicht.

Oder in anderer Formulierung, die jedoch zum gleichen Ziel fiihrt, weil fiir be-
liebig gestufte Raketen mit stetig wachsendem p; die charakteristische Geschwin-
digkeit stetig abnimmt, lautet die Optimierungsbedingung: Gesucht sind fiir ein
gegebenes p; die giinstigste Stufenzahl n und die Massenaufteilungen
K =mg;/mg, so dass das Antriebsvermdgen Av = ZAVi bei gegebenem c; ein
Maximum erreicht.

Dabei werden die Strukturfaktoren o; der einzelnen Stufen, die Funktionen der
Beschleunigungsbelastung, der Giite der Konstruktion, usw. sind und somit auch
vom technologischen Stand der Leichtbauweise abhidngen, als gegebene Konstanten
vorausgesetzt. In der Praxis werden bei der Auslegung groBer Raketen sehr viel
differenziertere Uberlegungen durchgefiihrt, die aber hier im Einzelnen nicht be-
handelt werden. Das hier aufgefiihrte Verfahren ist dazu niitzlich, einen ersten

Anhaltspunkt fiir einen optimalen Entwurf zu erhalten.
Der gesamte Antriebsbedarf

n n
Av = ZAVi = ZCei In S = Maximum |, (2.68)
i=1 i=1 c; + Hivl
i
der maximiert werden soll, ist also eine Funktion von p; miti=2, 3, ... , n. Alle an-
deren Grofen ny =1, p,y; =y und o; 1=1, 2, ..., n) sind bekannt und konstant.

Die Bedingungen fiir das Maximum lauten somit:

(ju[Av(uz,M,...,un)]:O, fiir i=2,3,...,n . (2.69)

1

Da nur die Terme (i—1) und i die Variable y; enthalten, folgt:

a{_ Coit h{cil 4 Hi J e ln[ci + MH =0 . (2.70)
Ou; Hig Hi
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Nach Differentiation und einiger Umformung folgen schlieBlich quadratische
Gleichungen fiir p; (i=2, 3, ..., n) in der Form

2 C ,' —C ,'_1 “, C ,' O;_
w2 - ei ~ Vel i+l - et Vi 1Hi—lui+1 =0 . (2.71)

Ce,i-1 G Ceii-1 O

Nach p; umgeformt ergibt sich:

2

HiZAiHi+1+\/(AiHi+1) +Bitiatig (2.72)
Cei —Cei

mit Ay =—ol el (2.73)
2¢¢i10;
CeiOi

und B, =L (2.74)
Ce,i-10i

wobei i =2, 3, ..., nist. Fiir eine zweistufige Rakete lautet somit die Optimierungs-
bedingung

My =Ajup + \/(AzuL)2 +Boup . (2.75)

Fiir eine dreistufige Rakete ergibt sich:

2
M3 =Aspp +\/(A3HL) +Bsuppy (2.76)
2
und M2 = Ajms ++/(Asms )" +Bony (2.77)

Diese Gleichungen koénnen nicht ohne weiteres nach p, und p3 aufgelost werden. Es
lasst sich aber eine Gleichung fiir i3 angeben, die analytisch geldst werden kann:

ug —bu% +cpuz—d=0, (2.78)

mit b=2u; (2A; +A,B;) , (2.79)
c=4A5uf(A; +A,B;) , (2.80)

und d=B,Biui . (2.81)

Fiir Raketen mit mehr als drei Stufen ergibt sich ein Gleichungssystem, das nicht
mehr analytisch 16sbar ist.
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Fiir chemische Tréigerraketen ist im Allgemeinen die effektive Austritts-
geschwindigkeit der 1. Stufe, die noch zum Grofteil innerhalb der Erdatmosphére
aktiv ist, kleiner als bei hoheren Stufen. Typische Werte liegen heute bei
Ce1 =2.500 m/s, wihrend die hoheren Stufen je nach Treibstoffwahl nahezu
C; = 3 km/s und fiir Fliissig-H,-O,-Triebwerke c,; =4 — 4,5 km/s erreichen.

Die optimale Stufenzahl n,, kann mit Hilfe der Faustformel

opt
LI2Av
Nopt === > (2.82)
Ce
l n
mit Ce=—).C (2.83)
ne

bestimmt werden. Da fiir die Anwendung dieser Regel bereits ein Raketenentwurf
existieren muss, um ¢, zu berechnen, dient sie eher der Erfolgskontrolle fiir das
Design, d.h. im Idealfall sollte sich als n,, wieder die Stufenzahl des Raketen-
entwurfs ergeben. Es sollte bei nicht ganzzahligen Resultaten fir ny, fiir den
néchsten Iterationsschritt eher abgerundet werden, um ein weniger kompliziertes
Design anzustreben.

In der Literatur werden auch andere Optimierungsverfahren angegeben, die aber
meist numerisch etwas aufwindiger sind. Es sollte noch einmal betont werden, dass
sich die hier vorgestellte Optimierungsmethode flir die exakte Behandlung von
hochkomplexen realen Trigersystemen nicht unbedingt eignet, insbesondere wenn
eine eventuelle Kickstufe, die den Satelliten auf seine endgiiltige Position bringt, in
den Optimierungsprozess mit einbezogen werden soll. Ebenso sind in der Praxis
auch Kostenaspekte von entscheidender Bedeutung, so dass beispielsweise
identische Stufen Vorteile beziiglich Produktionskosten aufweisen konnen. Aul3er-
dem konnen auch Aspekte der Wiederverwendbarkeit einzelner Stufen von wirt-
schaftlich relevant sein. Eine etwas ausfiihrlichere, qualitative Beleuchtung dieser
Aspekte ist in Kapitel 10 {iber Raumtransportsysteme gegeben.
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