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Vorwort



Seit ich mich für Raumfahrt interessiere, faszinieren mich Trägerraketen. Sie nehmen auch auf meiner Website einen hohen Stellenwert ein. Doch wie es so kommt – in dem Bestreben, möglichst viele Informationen über die verschiedenen Typen zusammenzutragen, geht sehr oft der Blick auf das Wesentliche verloren. Deswegen entschloss ich mich, dieses Buch zu schreiben. Es basiert auf den Daten, die ich schon für meine Website gesammelt habe, konzentriert sich aber auf die wesentlichen Fakten. Diese Angaben wurden aufbereitet, aktualisiert und die Datenblätter in ein einheitliches Format gebracht. Jeder Eintrag zu einer Rakete soll separat lesbar sein, daher sind einige Wiederholungen von grundlegenden Prinzipien (Stufentrennung, Nebenstrom- und Hauptstromverfahren) unvermeidlich. Ich habe diese Erklärungen aber jeweils auf einen oder zwei Sätze beschränkt.


2009 erschienen so die Bände „Raketenlexikon 1+2“. Ich habe weiter an den Büchern gearbeitet und 2013 den ersten Band neu als „US-Trägerraketen“ herausgebracht. Nun folgt auch eine Neuauflage des zweiten Bandes unter neuem Namen.


Neu in Auflage 2 sind, neben der Aktualisierung der Daten und der Aufnahme neuer Träger, auch die Ergänzung der Daten vor allem durch Tabellen über die verwendeten Triebwerke.


Die Angaben über Anzahl der Flüge und Fehlschläge stammen von Jonathan McDowell's Space Report (http://www.planet4589.org/space/jsr/jsr.html). Dies ist die wohl umfangreichste Website auf diesem Gebiet. Die Startlisten enthalten nur die orbitalen Startversuche. Redaktionsschluss für die Angaben von Starts war der 1.1.2016. Die daraus erstellten Diagramme stammen von meinem Program Launchlog Converter.


Für viele Raketen war es schwierig, an qualitativ gutes und hochauflösendes Bildmaterial zu kommen. Wenn sich ein Träger äußerlich kaum von einem anderen Modell unterscheidet, wie dies etwa bei den verschiedenen Versionen der Proton mit Block/DM der Fall ist, habe ich auf ein Foto verzichtet.


Die Schreibweise von Eigennamen entspricht der im deutschen Sprachraum üblichen Form. Im Zweifelsfall wurde die Schreibweise der deutschen Wikipedia verwendet. Im Web ist oft auch die englische Schreibweise gängig („Soyuz“ anstatt „Sojus“).


Besonderen Dank schulde ich Norbert Brügge, der mir Grafiken mit Schnittzeichnungen in hoher Qualität und das Cover erstellt hat. Seine Webseite http://www.b14643.de ist ein heißer Tipp für alle, die sich für Trägerraketen interessieren. Es gibt dort Informationen zu jedem Trägerraketenprojekt der Vergangenheit, Gegenwart und Zukunft.





Grundlagen



Dieses Buch soll kein Lehrbuch für Raumfahrttechnik sein. Eine kleine Einführung in die Grundlagen wie Raketentriebwerke funktionieren, ist auch wichtig für ein Nachschlagewerk um das Lesen der folgenden Seiten zu erleichtern. An dieser Stelle daher eine Einführung die Funktionsweise von Antrieben, Treibstoffen und die wichtigsten Bahnen.


Treibstoffkombinationen


Flüssiger Sauerstoff (LOX – Liquid Oxygen) ist eines der stärksten bekannten Oxidationsmittel (Oxidator). Die Verbrennung mit dem Schweröl Kerosin, in den physikalischen Eigenschaften vergleichbar mit Heizöl, ist die älteste, heute noch verwendete Treibstoffkombination.. Die als Raketentreibstoff verwendete Kerosinfraktion (der Name steht für eine Erdölfraktion mit hohem Siedepunkt) wird als RP-1 (Rocket Propellant 1) bezeichnet. RP-1 wird durch die Destillation des Treibstoffs JP-4 für Düsenflugzeuge erhalten. Dadurch erhält man die Fraktion mit dem höchsten Siedepunkt und der höchsten Wärmekapazität (wichtig für die Kühlung von Brennkammern)


Die Kombination von Sauerstoff und Kerosin ist ungiftig, Sie gehört zu den mittelenergetischen Treibstoffen. Obwohl Sauerstoff nur bei Temperaturen unter -183 Grad Celsius flüssig bleibt, ist er dennoch gut handhabbar. Kerosin eignet sich gut zur Kühlung der Brennkammer und Düse, da es über einen größeren Temperaturbereich flüssig ist und beim Erhitzen nicht zerfällt.


Auch heute noch werden neue Trägerraketen entwickelt, die LOX und Kerosin einsetzen, wie die Falcon Serie oder Antares. Die Kombination gilt auch als relativ umweltfreundlich, obwohl Kerosin als Erdöl-Derivat natürlich bei seiner Freisetzung das Grundwasser belastet. Kerosin ist jedoch nicht so giftig wie Hydrazin und nicht so ätzend wie Stickstofftetroxid. Der Sauerstoff verdampft bei der Freisetzung einfach.


Der spezifische Impuls im Vakuum erreicht je nach Druck und Mischungsverhältnis etwa 3100 bis 3300m/s. Etwas höhere Werte werden beim Verbrennen von Methan erreicht. Da es jedoch nur eine niedrige Dichte und einen niedrigen Siedepunkt aufweist, stellt es an die Technik die gleichen Anforderungen wie flüssiger Wasserstoff, ohne dessen hohen spezifischen Impuls aufzuweisen. Bisher wurde es nur in Experimentaltriebwerken eingesetzt. Da das Kerosin meist im Überschuss eingesetzt wird (LOX / Kerosin = 2,5 bis 2,8; das stöchiometrische Verhältnis beträgt 3,5 bis 3,8), entsteht bei der unvollständigen Verbrennung Ruß. Dieser Ruß färbt die Flamme des Triebwerks orange-rot und ist beim Start manchmal als Rußwolke sichtbar. Die meisten russischen Träger setzen LOX/Kerosin ein.


Stickstofftetroxid (englisch Nitrogentetroxid – NTO, eigentlich Distickstofftetroxid) ist das gemischte Anhydrid der Salpetersäure und der salpetrigen Säure. Anders als flüssiger Sauerstoff ist NTO bei 20°C flüssig. Eine weitere besondere Eigenschaft von Stickstofftetroxid ist, dass es sich mit Hydrazinen spontan entzündet. Derartige Kombinationen werden als „hypergol“ bezeichnet. Das vereinfacht die Konstruktion eines Antriebs, da eine Zündvorrichtung überflüssig ist. Antriebe können durch gleichzeitiges Öffnen der Ventile beliebig oft erneut gestartet werden.


Die Lagerfähigkeit von Stickstofftetroxid und Hydrazinen führte dazu, dass sie bei militärischen Raketen eingesetzt wurden. Die Zyklon, Rockot und Dnepr setzen diese Treibstoffkombination ein. Diese Träger wurden aus ICBM entwickelt. Weiterhin sind sie aus dem gleichen Grund die Standardkombination für Satellitenantriebe. Der große Nachteil ist ihre Giftigkeit. Stickstofftetroxid ist ätzend und bildet mit Wasser Salpetersäure.


Alle Hydrazine sind stark fischgiftig und schwer abbaubar. Aus diesem Grund wird diese Kombination heute für die ersten Stufen nicht mehr eingesetzt. Es werden drei Varianten dieses Treibstoffs eingesetzt:




	Das Hydrazin (H2N-NH2) ist der einfachste Vertreter der Reihe und liefert die höchsten spezifischen Impulse. Allerdings zerfällt es durch Hitze in ein Gemisch aus Stickstoff, Wasserstoff und Ammoniak. Deshalb ist es in reiner Form für Zwecke der Raketentechnik nicht geeignet, wenn mit dem Treibstoff die Brennkammer gekühlt werden soll. Verwendet wird daher meist ein Gemisch mit UDMH, z. B. UH25, das aus je 25% Hydrazin und 75% UDMH besteht. Es wurde in der Ariane 2–4, GSLV und PSLV eingesetzt. Von Vorteil ist weiterhin, dass Hydrazin die höchste Dichte aller Hydrazine besitzt. Reines Hydrazin wird als monergoler Treibstoff (nur eine Komponente erforderlich) für Satellitenantriebe verwendet. Dort zersetzen es Katalysatoren.


	UDMH, das unsymmetrische Dimethylhydrazin (CH3)2-N-NH2, wird öfters eingesetzt als das reine Hydrazin. Es zersetzt sich nicht durch Hitze. Der spezifische Impuls und die Dichte von UDMH sind geringer als bei Hydrazin. Seine Herstellung ist relativ teuer.


	Vor allem bei Satellitenantrieben wird das Monomethylhydrazin, MMH (CH3)H-N-NH2 eingesetzt. Der spezifische Impuls vom MMH ist etwas geringer als derjenige von UDMH und Hydrazinen. Dafür gibt es aber bei der Anwendung von MMH einen sehr praktischen Vorteil. Bei dem üblichen Mischungsverhältnis von MMH und NTO von 1 zu 1,6 nehmen beide Treibstoffe gleiche Volumina ein. Die Tanks können daher gleich groß sein, dies erleichtert die Fertigung. Den gleichen Vorteil hat auch das Aerozin 50 (eine Mischung von 50% Hydrazin und 50% UDMH), welche in der Astris-Oberstufe als Treibstoff eingesetzt wurde.





Charakteristisch bei der Zündung eines Triebwerks mit Stickstofftetroxid als Oxidator ist eine braune Wolke. Bei Treibstoffen, die bei Kontakt zünden, muss die Entstehung eines explosiven Gemisches vermieden werden. Dies wird bewerkstelligt, indem erst die eine Komponente zuerst in die Brennkammer strömt. So kann kein explosives Gemisch entstehen. Die Komponente, die zuerst einströmt, verbrennt zum Anfang nur unvollständig und der unverbrannte Rest wird freigesetzt. Genutzt wird dazu das Stickstofftetroxid, da es die billigere und weniger giftige Komponente von beiden Treibstoffen ist. Beim Erhitzen zerfällt Stickstofftetroxid in Stickstoffdioxid (NO2), das als rotbraune Wolke beim Start zu sehen ist.


Der spezifische Impuls von NTO und Hydrazin liegt in der gleichen Größenordnung wie derjenige von Kerosin (2900 bis 3200m/s). Ein Vorläufer des NTO ist die Salpetersäure. Salpetersäure zersetzt sich bei der Verbrennung zu Wasser und NTO. Der nutzbare Energiegehalt ist daher geringer, doch war Salpetersäure früher verbreiteter und einfacher verfügbar. Diese Kombination wurde bei der Kosmos B, Diamant A und Langer Marsch 1 eingesetzt.


Von allen heute verwendeten Treibstoffen liefert die Verbrennung von flüssigem Wasserstoff (Liquid Hydrogen – LH2) mit flüssigem Sauerstoff am meisten Energie. Nur wenige Kombinationen sind noch leistungsfähiger, doch bei diesen gibt es entweder Bedenken wegen der Giftigkeit (Fluor oder Fluor/Sauerstoff als Oxidator verbrannt mit Wasserstoff) oder sie sind extrem teuer (Verbrennung von Lithium oder Beryllium zusammen mit Wasserstoff als Verbrennungsträger und Sauerstoff als Oxidator).


Wasserstoff als Treibstoff wird erst seit den frühen sechziger Jahren genutzt. Die Nutzung dieses Treibstoffs sagt viel über die technologische Kompetenz einer Raumfahrtnation aus. Die technischen Schwierigkeiten liegen in vielen Bereichen. Bei den Tanks liegen die Herausforderungen darin, dass Wasserstoff eine geringe Dichte von unter 0,07kg/l hat, also vierzehnmal kleiner als die von Wasser. Benötigt werden daher sehr großräumige Tanks, die aber sehr gut isoliert sein müssen, da Wasserstoff nur in einem sehr kleinen Temperaturbereich zwischen -259 und –253 °C flüssig ist. Bei Sauerstoff sind es dagegen -219 und – 182 °C, also ein Intervall von 37 Grad. Die Kombination von tiefen Temperaturen und großen Tankwänden stellt hohe Anforderungen an die Werkstofftechnologie.


In den Triebwerken wird der Wasserstoff zur Kühlung verwendet. Er verdampft dabei, nimmt aber im Vergleich zu Kerosin weitaus weniger Wärme auf. Entsprechend leistungsfähig muss die Kühlung ausgelegt sein, zumal die Verbrennung von Wasserstoff und Sauerstoff höhere Temperaturen erzeugt und bestimmte Metalle den Wasserstoff binden und dann spröde werden.


Bei den Förderpumpen für den Wasserstoff besteht die Herausforderung, dass durch die geringe Dichte die zu fördernden Volumina viel größer sind, als dies bei anderen Treibstoffen der Fall ist. Die Turbinen, welche die Pumpen antreiben, müssen dadurch sehr hohe Drehzahlen von teilweise über 40.000 U/min erreichen. Das stellt sehr hohe Anforderungen an das Material der Turbinenblätter, die enormen Belastungen durch Fliehkräfte standhalten müssen. Sich zerlegende Turbinenblätter waren ein Grund für die langsame Entwicklung der Space-Shuttle Haupttriebwerke. Problematischer ist auch, dass zwei unterschiedliche Drehzahlen in den Pumpen benötigt werden, da die Sauerstoffpumpe viel geringere Anforderungen hinsichtlich des Fördervolumens als die Wasserstoffpumpe hat. Bei Kerosin/LOX und NTO/Hydrazin liegen die notwendigen Drehzahlen näher beieinander, dadurch können die Förderpumpen auf einer gemeinsamen Antriebswelle sitzen. Bei den meisten Antrieben mit LOX/LH2 werden zwei getrennte Pumpen benötigt. Oftmals ist die Wasserstoffpumpe auch zweistufig ausgelegt, weil eine Stufe alleine die hohen Drehzahlen nicht erbringen kann. Weiterhin müssen alle beweglichen Teile mit Wasserstoff geschmiert werden, da jeder andere Stoff bei den tiefen Temperaturen nicht mehr flüssig sein würde.


Der Lohn für diese Mühe sind sehr hohe spezifische Impulse, welche im Vakuum heute bei 4350 bis 4550m/s liegen, also 50% besser als bei Verwendung von LOX/Kerosin oder NTO/Hydrazinen. Durch die großen Tanks für den Wasserstoff sind Raketen mit diesem Treibstoff aber zwangsläufig immer voluminöser und schwerer als solche mit anderen Kombinationen. Das eingesetzte Mischungsverhältnis von Sauerstoff zu Wasserstoff liegt heute meist bei 5–6 zu 1. Das stöchiometrische Verhältnis beträgt 8.


Der spezifische Impuls


Eine wichtige Kenngröße für die Effizienz eines Antriebs ist sein spezifischer Impuls. Vereinfacht gesagt, ist der spezifische Impuls ein Maß für die Energie, die vom Antrieb in nutzbaren Schub umwandelbar ist. Dies ist von vielen Faktoren abhängig. Die drei Wichtigsten sind:




	Energiegehalt des Treibstoffs


	Brennkammerdruck


	Düsenmündungsdruck





In diesem Buch wird die Ausströmgeschwindigkeit der Gase beim Verlassen der Düse als Maß für den spezifischen Impuls genommen. Das hat den Vorteil, dass die Geschwindigkeit einer Rakete sehr leicht nach der Ziolkowskiformel (Raketengrundgleichung) berechnet werden kann, denn es gilt:


Geschwindigkeit der Gase = Ausströmgeschwindigkeit * ln (Startmasse / Leermasse)


Daraus folgt, dass eine Steigerung des Massenverhältnisses, also eine Reduktion der Nutzlast oder der Strukturmasse, weitaus weniger effektiv zur Nutzlaststeigerung ist, als eine Erhöhung der Ausströmgeschwindigkeit (spezifischer Impuls). Das zeigt sich vor allem bei hohen Geschwindigkeiten.


In der Tabelle werden die Nutzlasten einer Titan 3C und einer Titan 3E verglichen. Der einzige Unterschied zwischen beiden Trägern ist, dass die letzte (vierte) Stufe bei der Titan 3E durch die Centaur mit 50% höherer Ausströmgeschwindigkeit der Gase ersetzt wurde. Wie deutlich zu erkennen ist, nimmt die Nutzlast bei der Titan 3C bei höheren Geschwindigkeiten (höhere Umlaufbahnen, Fluchtbahnen) stärker ab als bei der Titan 3E, obwohl die beiden Raketen fast gleich viel wiegen.








	 

	Titan 3C

	Titan 3E






	Letzte Stufe:

	Transtage

	Centaur D






	Startgewicht letzte Stufe:

	12,4 t

	15,9 t






	Startgewicht Trägerrakete:

	635 t

	638 t






	Spez. Impuls letzte Stufe:

	3051m/s

	4354m/s






	Nutzlast 185km Bahn:

	13.150kg

	15.422kg






	Nutzlast GTO Orbit:

	4.770kg

	7.130kg






	Nutzlast Fluchtgeschwindigkeit:

	3.100kg

	5.150kg






	Nutzlast GEO Orbit:

	1.600kg

	3.550kg










[image: ]


In der Tat ist der Einfluss des spezifischen Impulses auf die Nutzlast sehr groß, sie steigt exponentiell an. Eine zweistufige Rakete mit der Kombination Hydrazin/NTO in beiden Stufen kann etwa 2,4% ihres Startgewichts als Nutzlast in eine 200km hohe Erdbahn befördern. Werden dagegen in beiden Stufen Wasserstoff/Sauerstoff Antriebe genutzt, steigt der Nutzlastanteil auf 6,5%, also auf mehr als das Doppelte, obwohl der spezifische Impuls nur etwa 40% höher ist.


In den USA ist es üblich, die Ausströmgeschwindigkeit der Gase durch die Erdbeschleunigung (9.81m/s2) zu teilen. Amerikanische Werte für den spezifischen Impuls haben somit als Maßeinheit die Sekunde [s] und sind etwa zehnmal kleiner als die Werte, die Sie in diesem Buch finden und welche die Dimension einer Geschwindigkeit [m/s] haben.


Treibstoffförderung


Ein Raketentriebwerk verbrennt Treibstoff unter hohem Druck. Dabei muss der Druck beim Einspritzen in die Brennkammer größer sein, als der durch die Verbrennung erzeugte Druck in der Brennkammer. Anhand des Verfahrens, wie der Treibstoff gegen den Verbrennungsdruck in die Brennkammer eingespritzt wird, werden verschiedene Typen von Raketenmotoren unterschieden.


Bei der Druckgasförderung stehen die Treibstofftanks selbst unter Druck. Dies limitiert den Brennkammerdruck auf niedrige Werte, und die Tanks werden schwer, vor allem, wenn sie nicht kugelförmig sind. Zylindrische Tanks müssen versteift werden, um nicht durch den Druck auszuheulen. Diese Art der Treibstoffförderung ist zwar technisch sehr einfach und zuverlässig, kann aber nur bei kleineren Stufen eingesetzt werden. Die Tanks müssen, damit der Triebstoff gegen den Brennkammerdruck eingespritzt werden kann einen höheren Druck als die Brennkammer aufweisen. Typischerweise haben die Tanks einen Betriebsdruck von 15–20 bar, der Brennkammerdruck beträgt dann 8–10 bar. Das beschränkt die Energieausbeute aus dem Treibstoff.
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Abbildung 1: Druckgasförderung





Sie ist bei Satellitenantrieben die einzige Form der Treibstoffförderung, auch weil es bei hypergolen Triebwerken reicht, die Ventile zu den Treibstoffleitungen zu öffnen, um das Triebwerk zu zünden. Unter hypergolen Antrieben versteht man Kombinationen, die sich bei Kontakt selbst entzünden. Das ist der Fall bei Stickoxiden und Hydrazinen. Andere Zündmethoden sind elektrische Zündung durch Funken, Fackeln, kleine Festtreibstoffzünder oder der Einsatz einer hypergolen Flüssigkeit als Starter (dies wird vor allem bei LOX/Kerosin eingesetzt). Es entfällt bei druckgeförderten Triebwerken eine komplexe Anlasssequenz, die bei den anderen Verfahren nötig ist. Der Tankdruck wird gewährleistet, indem Helium aus einem Hochdrucktank vor der Zündung den Tankdruck erhöht und während der Entleerung der Tanks Druckgas nachgefüllt wird. Druckgeförderte Triebwerke mit MMH und Stickstofftetroxid sind auch heute noch der Antrieb der meisten Satelliten und Raumfahrzeuge. Auch für das Orion-Raumschiff war diese sehr zuverlässige Technik geplant, da die einzigen beweglichen Teile die Ventile sind. Die Zahl der Fehlermöglichkeiten ist daher gering. Die Astris Oberstufe und Aestus Oberstufe waren druckgasgefördert. Die OTRAG Rakete war komplett druckgasgefördert, wobei der Tankdruck absank (Blowdown-Verfahren). Die Coralie und Diamant-Erststufen setzten auch das Verfahren ein, jedoch wurde das Druckgas während des Betriebs durch einen Gasgenerator aus dem Treibstoff erzeugt.


Auch wenn ein Antrieb keine Druckgasförderung einsetzt, also die Tanks unter sehr hohem Druck stehen, so werden Treibstofftanks bei fast allen Trägern „druckbeaufschlagt“. Der Grund ist relativ einfach: ein Tank unter Druck hat mehr Steifheit und eine höhere strukturelle Integrität, das erlaubt es, die Wände so dünn zu fertigen, dass der Tank ohne Druckstabilisierung unter seinem eigenen Gewicht kollabieren würde. Dies ist so bei der alten Atlas Stufe, der Centaur oder der Ariane 5 EPC. Ein weiterer Vorteil ist, das Treibstoffe mit Druck in den Gasgenerator / Vorbrenner / Triebwerk gepresst werden. Um den Druck bei Abnahme der Treibstoffvorräte aufrechtzuerhalten, wird dann Druckgas nachgefüllt. Üblich sind zwei Verfahren: Das Verdampfen der Treibstoffkomponenten, um damit die Tanks unter Druck zu setzen (oft beim Sauerstoff und Wasserstoff praktiziert) oder der Einsatz von Helium aus einer Druckgasflasche (angewandt bei Kerosin, lagerfähigen Treibstoffen). Helium wird genommen, weil der Druck nur von der Molekülzahl, aber nicht deren Masse abhängt und Helium hat die kleinste Molmasse aller Gase. 1m3 Helium wiegt 0,178kg, einm3 Luft dagegen 1,3kg. Weiterhin ist es auch bei den Temperaturen des flüssigen Wasserstoffs noch gasförmig. Das Verdampfen von Treibstoff erfolgt meist mit einem Wärmetauscher am Triebwerk, wo genügend Abwärme vorhanden ist.


Beim klassischen Nebenstromverfahren wird ein Teil des Treibstoffes in einem Gasgenerator verbrannt. Er bildet einen zweiten Treibstofffluss, den „Nebenstrom“ Das dabei entstehende Druckgas treibt eine Gasturbine an, welche die Leistung für die Treibstoff-Turbopumpe aufbringt. Der Förderdruck kann so viel höher als der Tankdruck sein. Damit nicht zu hohe Temperaturen entstehen, wird üblicherweise der Verbrennungsträger im Überschuss verbrannt. Der Gasgenerator ist eine Brennkammer im Kleinen. Eine Kühlung ist wegen der geringeren Temperaturen von typischerweise 800 – 900K nicht nötig. Das Nebenstromverfahren ist zuverlässig und erprobt, hat aber technologische Grenzen. Bei hohen Brennkammerdrücken sinken die Wirkungsgrade der Turbopumpen stark ab, und der Aufwand für die Treibstoffförderung steigt. Das Vulcain-Triebwerk setzt hier mit 120 bar einen Rekord, die meisten anderen Triebwerke mit Gasgenerator Betrieb arbeiten mit 60 – 80 bar Brennkammerdruck. Das Vulcain arbeitet schon jenseits des Optimums, das bei etwa 90 – 100 bar liegt.


Hinzu kommt, dass beim Nebenstromverfahren das Gas für den Gasgenerator nicht für die Verbrennung genutzt werden kann. Die Menge des Treibstoffs, die vom Gasgenerator benötigt wird, steigt mit steigendem Förderdruck stark an. Das Abgas des Gasgenerators wird zum Teil für andere Aufgaben genutzt, z. B. um die Triebwerke zu schwenken (als Pneumatikgas) oder um mit Düsen die Rollachse zu stabilisieren. Der größte Teil wird aber über einen "Auspuff" neben dem Triebwerk abgelassen, bei manchen Triebwerken auch in die Düse injiziert zur Nachverbrennung. Die meisten Triebwerke, welche die USA entwickelt haben, nutzen den Gasgeneratorantrieb, auch bei den Trägern vieler anderer Nationen dominiert es. So bei allen Ariane Versionen, der Langer Marsch 1–4 Serie, der R-7 und Zyklon.
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Abbildung 2: Antriebsschema des Gasgeneratorbetriebs





Beim Hauptstromverfahren wird der gesamte Treibstoff in der Brennkammer verbrannt, und es wird kein Gasgenerator benötigt. Etabliert haben sich zwei Verfahren: Expander Cycle und Staged Combustion Verfahren.


Beim “Staged Combustion“ Verfahren wird der Treibstoff teilweise in einem Vorbrenner verbrannt (zum Beispiel der ganze Verbrennungsträger mit einem Teil des Oxidators). Der Vorbrenner entspricht hier dem Gasgenerator beim Nebenstromverfahren. Das erzeugte heiße Gas treibt dann die Turbopumpe an. Dabei werden sehr hohe Förderdrücke durch die große Gasmenge erreicht und dieses Gas mit dem Rest des Oxidators dann in die Brennkammer zur vollständigen Verbrennung eingespritzt. Turbopumpen können so sehr hohe Leistungen bei einem hohen Wirkungsgrad erreichen. Als Folge ist der Brennkammerdruck sehr hoch. Triebwerke dieses Typs haben Brennkammerdrücke zwischen 150 und 270 bar. Dies ist besonders vorteilhaft beim Betrieb von Erststufen, da hier der Düsenmündungsdruck nicht viel unter 1 bar liegen darf. Düsen mit hohen Entspannungsraten erfordern daher einen hohen Brennkammerdruck. Weiterhin sind durch den hohen Druck die Brennkammern sehr kompakt und die Triebwerke leichter als Konstruktionen mit dem Nebenstromverfahren.


Durch den hohen Brennkammerdruck wird der Treibstoff besonders gut ausgenützt, und es gibt kein unverbranntes Gas wie beim Nebenstromverfahren. Dieses Verfahren setzen die meisten russischen Triebwerke ein. Auch das SSME (Space Shuttle Main Engine) arbeitet nach diesem Verfahren. Das Verfahren ist technisch sehr effizient und die Triebwerke für ihren Schub sehr kompakt. Die hohen Anforderungen führen aber dazu, dass die Triebwerke sehr teuer sind. Russland entwickelte zahlreiche Triebwerke mit gestaffelter Verbrennung, vor allem aber mit der Kombination Kerosin/Sauerstoff. Auch die neuesten wie das RD-191 setzen das Verfahren ein. Es wird auch beim LE-7 in der japanischen H-II Erststufe und dem YF-100 Triebwerk der Langer Marsch 5 eingesetzt.
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Abbildung 3: Antriebsschema des „Staged Combustion“Prinzips





Beim „Expander Cycle“-Verfahren durchströmt der gesamte Verbrennungsträger zuerst die Brennkammerwand zur Kühlung, erwärmt sich durch die bei der Verbrennung entstehenden Temperaturen und verdampft. Das Gas treibt dann die Turbine direkt an. Ein Gasgenerator oder Vorbrenner entfällt komplett. Anwendbar ist das Verfahren nur bei Wasserstoff und Methan, da andere Treibstoffe bei der Kühlung nicht so weit erwärmt werden, dass sie verdampfen. Da erzeugte Gasmenge und Temperaturanstieg von der aufgenommenen Wärmemenge abhängen, eignet sich dieses Verfahren nur für kleine bis mittelgroße Triebwerke bis etwa 300kN Schub. Dies ist dadurch bedingt, dass die Oberfläche der Brennkammer quadratisch zum Durchmesser ansteigt, der Schub aber in der dritten Potenz.
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Abbildung 4: Antriebsschema „Expander Cycle“





Erstmals wurde das Expander Cycle Verfahren es im RL10, welches die Centaur Oberstufe antreibt, erprobt. Es ist das effizienteste Verfahren für Oberstufen (für Erststufen ist der erreichbare Schub zu gering). Die Wiederzündung ist ebenfalls einfacher als beim Gasgeneratorprinzip. Bei diesem muss zeitlich präzise abgestimmt zuerst der Gasgenerator in Betrieb genommen und danach die geförderten Gase in der Brennkammer entzündet werden. Beim Expander Cycle Verfahren reicht es, aus einem Hochdrucktank Startgas zu den Turbinen zu leiten, um sie auf niedrige Umdrehungszahlen zu bringen. Damit wird etwas Treibstoff gefördert, der durch die hohe Oberfläche der Brennkammerwand verdampft und dann eine höhere Turbinenleistung ermöglicht, welche wiederum die Treibstoffmenge erhöht. Diese Vorgehensweise wird daher auch als „Bootstrap Cycle“ bezeichnet. Weiterhin ist das Triebwerk durch den fehlenden Gasgenerator einfacher aufgebaut und hat weniger Fehlerquellen. Das Vinci der Ariane 6, das für die Angara geplante RD-0146 und das japanische LE-5 setzen den Expander Cycle ein.


Bei russischen Triebwerken ist auffällig, das selbst kleine Triebwerke nicht druckgasgefördert sind, sondern eine Turbopumpenförderung einsetzen, so die Triebwerke von Fregat und Breeze mit weniger als 20kN Schub. Bei großen Triebwerken dominiert das Staged Combustion Verfahren selbst beim RD-56, einem LOX/LH2 Triebwerk mit niedrigem Schub. Das Expander Cycle-Verfahren ist erst in der Erprobung. Russland setzt auch bei neuen Triebwerken mehr auf Hochdrucktriebwerke mit mittelenergetischen Treibstoffen (LOX/Kerosin oder LOX/Methan) anstatt hochenergetischen Treibstoffen und Technologien mit niedrigeren Anforderungen an das Triebwerk wie LOX/LH2 und Turbopumpenförderung.



Feste Treibstoffe – Alt und doch neu



Feste Treibstoffe sind zwar in Pulverraketen bereits seit Hunderten von Jahren im Einsatz, doch erst in den letzten Jahrzehnten wurden die modernen Feststoffantriebe entwickelt. Bisher haben nur wenige Nationen die Fähigkeit zum Bau großer und leistungsfähiger Feststoffantriebe erworben; China und Russland haben diesen Schritt bei zivilen Trägerraketen noch nicht getan. Die USA haben schon Mitte der sechziger Jahre begonnen feste Treibstoffe für militärische Raketen einzusetzen. Die Start, Vega, SLV, ASLV, My-Serie und Epsilon sind reine Feststoffraketen.


Die heute verwendeten, modernen Festtreibstoffe bestehen aus drei Komponenten:




	Dem Oxidator Ammoniumperchlorat, der etwa zwei Drittel der Gesamtmasse ausmacht. Er liefert den Sauerstoff für die Verbrennung.


	Dem Verbrennungsträger Aluminium, der die Energie liefert (etwa 14 – 20%) und


	Dem Binder, einem Kunstharz, das aushärtet und dabei die beiden anderen Komponenten fest bindet.





Dieser Binder ist die wichtigste Neuerung bei den modernen festen Treibstoffen. Er erlaubt es, Mischungen zu erzeugen, die kontrollierbar und linear abbrennen. Der spezifische Impuls konnte gegenüber früheren Mischungen deutlich gesteigert werden und liegt heute bei einem Spitzenwert von etwa 2900m/s – nur wenig unterhalb des Wertes von NTO/Hydrazin, einem typischen lagerfähigen Treibstoff. Dabei entschärft der Binder den Treibstoff. Die früher verwendete heterogene Mischung von Stoffen, wie dem klassischen Schwarzpulver, konnte explodieren, wenn es nicht gleichmäßig in die Form gepresst war. Als Binder werden Polymere verwendet, die durch einen Radikalstarter bei der Produktion vernetzt werden. Dabei werden in Mischern Aluminium und Ammoniumperchlorat zugemischt und die Mischung gerührt, bis sie zähflüssig ist und sich das schwere Aluminiumpulver nicht mehr abtrennen kann. Nach einigen Tagen des Aushärtens wird eine gummiartige Masse erhalten. Diese brennt nur an der Oberfläche. Selbst bei einer Explosion, wie sie bei der Selbstzerstörung eines Boosters vorkommt, explodiert der Treibsatz nicht. Im Gegenteil: Wenn der Brennkammerdruck unter einen Mindestdruck sinkt, verlöscht er.


Der Schubverlauf eines Feststoffantriebs kann auf zwei Arten beeinflusst werden. Beide Möglichkeiten bestehen allerdings nur während der Herstellung.


Der erste Ansatzpunkt liegt darin, den Treibsatz in eine passende Form zu gießen, sodass sich eine geeignete Geometrie der Öffnung des Treibsatzes ergibt. Der Schub eines Feststofftriebwerks ist proportional zur abbrennenden Oberfläche. Ein fester Treibsatz weist üblicherweise in der Mitte ein Loch auf, welches sich vom Anfang bis zum Ende des Treibsatzes erstreckt. Durch die Form dieser Öffnung im Treibsatz sind Form und Größe der Oberfläche bestimmt, weil der Treibsatz von innen nach außen abbrennt. Während der Herstellung befindet sich in der späteren Höhle ein Zapfen, der nach dem Aushärten entnommen wird.


Große Booster werden aus Segmenten hergestellt, die dann separat befüllt werden. Es ist auch möglich, große Segmente schrittweise zu befüllen.
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Abbildung 5: Schub/Zeitverhalten beim Sterninnenbrenner und normalen Innenbrenner





Es gibt es zwei verbreitete Geometrien für die Öffnung im Treibsatz: den sogenannten Sterninnenbrenner, bei dem die Öffnung im Treibsatz eine Sternform aufweist und den normalen Innenbrenner. Der Innenbrenner hat eine kreisförmige Öffnung in der Brennkammer, der Treibstoff befindet sich in einem Kreiszylinder und schließt mit der Wand ab. Da die Höhle beim Abbrand immer größer wird, steigt der Schub beim Kreisinnenbrenner langsam an. Sterninnenbrenner haben eine sternförmige Oberfläche. Je nach geometrischer Form kann der Schubverlauf sehr komplex sein. In der Regel sind Sterninnenbrenner aber Antriebe mit kurzer Brennzeit und gleichmäßigen Schub. Die Variante ohne zentrale Öffnung, der Stirnbrenner, mit konstantem Schub wird nicht eingesetzt. Er hat den Nachteil, dass die Brennkammerwand über die ganze Brennzeit hohen Temperaturen ausgesetzt wird. Bei den Innenbrennern erreicht die Flammenfront die Gehäusewand erst zum Brennschluss. Die Ariane 5 EAP setzen in einem Segment einen Sterninnenbrenner ein, der einen hohen Startschub aufweist. Er sinkt durch Verringerung der Oberfläche ab, wenn die Ariane 5 die Zone maximaler aerodynamischer Belastung durchquert. Die anderen Segmente haben normale Innenbrenner.


Die zweite Möglichkeit zur Steuerung des Schubverlaufs besteht darin, durch die Zusammensetzung des Binders die Abbrandrate zu verringern oder zu beschleunigen. Werden verschiedene Mischungen schichtenweise aufgetragen, so sind mit dieser Methode komplexe Schubverläufe möglich. Zugesetzt werden Katalysatoren, welche die Abbrandrate beschleunigen (z. B. Eisen). Möglich ist auch der Einsatz von Inhibitoren, welche wie Flammlöschmittel den Abbrand verlangsamen.


Technisch möglich ist es den Abbrand von Feststofftriebwerken zu stoppen, indem in der Nase bei Erreichen der Zielgeschwindigkeit Öffnungen frei gesprengt werden, durch die der Druck im Booster abnimmt, was bei Unterschreiten eines Mindestdrucks von typischerweise 2,5 bar zum Verlöschen führt. Doch eingesetzt wurde dies bisher noch nicht. Gängiger ist es, wenn eine geringere Performance benötigt wird, aus der Füllung wieder Treibstoff herauszuschneiden, man bezeichnet dies als „Off-Loading“. Bei vielen Antrieben kann bis zu 10% der Treibstoffmenge entfernt werden.


Wie funktionieren Feststoffbooster?


Feststoffbooster bestehen aus einer stabilen Hülle, einer Düse und einem Zünder. Die Hülle muss massiver als die Treibstofftanks einer Stufe mit flüssigen Treibstoffen sein, da sie dem Verbrennungsdruck widerstehen muss. Er liegt bei 50 bis 100 bar, entsprechend haben große Booster Stahlgehäuse von 8 bis 12mm Wandstärke.


Der Zünder ist ein kleines Feststofftriebwerk im Kopf des Boosters, das bei der Zündung eine Flamme in den Verbrennungsraum schickt und diesen entzündet. Auf der Oberfläche befindet sich eine Schicht feines Pulver, das sich schnell entzündet. So baut sich innerhalb eines Bruchteils einer Sekunde der Schub auf. Die Oberfläche brennt dann langsam ab, wobei die Abbrandrate abhängig vom Innendruck und der Mischung ist. Da sich der Innenraum laufend vergrößert, nimmt der Druck im Laufe der Brennzeit ab und damit auch Abbrandrate und Schub. Wenn die Flammenfront die Wand erreicht, stoppt die Verbrennung. Unterschreitet der Druck im Booster einen Minimalwert, so verlöscht der Booster. Es verbleiben daher immer unverbrannte Reste in einem Triebwerk.


Je länger ein Booster ist, desto größer ist die Abbrandfläche und desto dünner ist die Schicht, die als Treibsatz fungiert. Ein sehr langer und schmaler Booster hat daher einen hohen Schub und eine kurze Brennzeit. Der Rekord liegt bei Erststufenantrieben bei 145 s Brennzeit bei den Titan IVB SRM.


Es gibt eine Reihe von Besonderheiten. Die Düsen können nicht aktiv gekühlt werden. Sie bestehen daher aus hochtemperaturfesten Material (Stahl, Niob) oder sind mit einem hochtemperaturfesten Schutz belegt, der ablativ verbrennt (z. B. Graphit, Epoxidharze mit Silikaten). Damit ist auch der Düsenenghals belegt, bei dem die höchsten Temperaturen auftreten. Ein Problem, das beim Entwurf berücksichtigt werden muss, ist, das sich das Verbrennungsprodukt Aluminiumoxid schon in der Brennkammer auskristallisiert und verhindert werden muss, dass es sich am Düsenhals ablagert.


Die Schubrichtung (Schubvektor) konnte lange nicht verändert werden (fest angebrachte, nicht schwenkbare Düsen) oder wurde durch Injektion von flüssigem Treibstoff beeinflusst. Bei der PSLV wird Stickstofftetroxid in den Düsenhals injiziert. Auch die My-Serie arbeitet mit der Injektion von Wasserstoffperoxid. Es erhöht den Sauerstoffanteil und führt zu einer Nachverbrennung mit einem lokal höheren Schub, der dann die Schubrichtung beeinflusst. Die My-Serie nutzt auch Freon, welches die Flamme lokal abschwächt und den gegenteiligen Effekt hat.


Schwenkbare Düsen sind moderne Konstruktionen. Die Ersten wurden bei den Shuttle SRM eingesetzt. Die technische Herausforderung besteht darin, dass zum einen die Düse beweglich sein muss und zum anderen die Bewegung gegen einen sehr hohen Brennkammerdruck erfolgt. Dazu werden sehr hohe Kräfte benötigt. Bei den Shuttle SRM gab es einen Gasgenerator, der Hydrazin verbrannte, um Arbeitsgas für eine pneumatische Schwenkung zu liefern. Die Ariane 5 setzt eine Hydraulik ein. Heute sind elektromechanische Schwenkvorrichtungen im Einsatz, die wesentlich einfacher und preiswerter als die hydraulischen oder pneumatischen Systeme sind. Ermöglicht werden sie durch leistungsfähige Batterien, die eine hohe Leistung bei kurzen Betriebszeiten liefern.


Fortschritte gibt es auch bei der Fertigung von leichten Gehäusen. Durch den hohen Innendruck von 40 – 90 bar waren diese bei großen Boostern bisher aus Stahl gefertigt und sehr schwer. Oberstufen wie der Diamant und Black Arrow sind erheblich kleiner und wurden schon vor Jahrzehnten aus Glasfaserverbundwerkstoffen hergestellt. In beiden Fällen ist die Wand mit einem Thermalschutz überzogen, früher meist ein Asbestfasergeflecht, heute eine ausgehärtete Silikat-Phenolharzmischung oder ein synthetischer Gummi, welcher verkohlt und dann isoliert.


Der moderne Nachfahr der Glasfaserverbundwerkstoffe sind Kohlefaserverbundwerkstoffe. Die Fähigkeit, sehr große Gehäuse aus Graphitfaser-Verbundwerkstoffen herzustellen (eine Technologie, die vom Flugzeugbau übernommen wurde), erlaubt heute nicht nur hervorragende Voll-/Leermassenverhältnisse zu erreichen, sondern auch den Brennkammerdruck zu steigern. In der Summe sind heute Feststoffantriebe schon fast so leistungsfähig wie Stufen mit mittelenergetischen flüssigen Treibstoffen.


Ein Vorteil eines Feststoffantriebs ist, dass er viel einfacher als eine Stufe mit flüssigem Treibstoff vergrößert werden kann. Das Verlängern der Tanks einer Stufe ist zwar sehr populär und wurde bei zahlreichen Trägern angewandt (so bei Atlas, Delta oder Titan). Aber da der Schub des Triebwerks gleich bleibt, sind dem enge Grenzen gesetzt.


Wird ein Feststoffbooster verlängert, so steigt der Schub linear an, während die Brennzeit konstant bleibt. Anpassungen sind an der Düse notwendig. Sie muss aufgeweitet werden. So wurden die Titan-Booster von fünf zuerst auf fünfeinhalb und dann sieben Segmente verlängert. Allerdings verändert sich die Belastung der Rakete durch die induzierten Vibrationen und dies macht in der Regel weitere Modifikationen notwendig. Trotzdem ist die Vorgehensweise erheblich einfacher als bei einer Stufe mit flüssigen Treibstoffen, wie das Verlängern der Titan Booster oder auch die geplanten 5 und 5,5 Segment SRB für die Ares zeigen.


Ein Nachteil des festen Treibstoffs ist die ökologische Belastung. Bei der Verbrennung entsteht Salzsäure. Deren Freisetzung in der höheren Atmosphäre kann die Ozonschicht schädigen.


Der größte Nachteil eines Feststoffboosters sind die Vibrationen und wie sie übertragen werden. Bei einem Antrieb mit flüssigen Treibstoffen entstehen sie in einem Punkt: im Triebwerk. Es gibt viele Möglichkeiten, die Vibrationen zu dämpfen: im Schubgerüst durch dessen Konstruktion, und bei den Treibstoffleitungen durch Druckgas, das vor allem die Kavitation unterdrückt. Bei den Feststoffboostern entstehen im ganzen Gehäuse niederfrequente Schwingungen, welche in viel stärkerem Ausmaß Treibstoffe zum Schwappen bringen. Zudem ist die Amplitude, also die Intensität pro Schwingung, höher.


Der Effekt ist auch abhängig davon, wo die Schwingungen übertragen werden. Bei der Titan erfolgte dies über den Stufenadapter der ersten Stufe. Das machte eine Verstärkung der zweiten Stufe notwendig. Allerdings setzte diese Stufe Treibstoffe mit hoher Dichte ein, sodass das Zusatzgewicht verschmerzbar war. Bei Ariane 5 erfolgt die Übertragung ebenfalls im Stufenadapter, sodass die EPC kaum betroffen ist. Dagegen werden Oberstufen und Nutzlast stark durchgeschüttelt. Bei der EPS-Stufe war dies nicht problematisch: Sie verwandte wegen der Druckgasförderung sehr dickwandige Tanks. Bei den kryogenen Oberstufen mit den großvolumigen Wasserstofftanks ergab sich jedoch ein sehr hohes Trockengewicht, allerdings auch bedingt durch die sehr ungünstige Tankkonstruktion. Im Allgemeinen weisen kryogene Stufen auf Trägern mit schubstarken Feststoffboostern höhere Leermassen auf, wie auch die Trockenmasse der Stufen der H-II zeigt. Hier liegt die Lösung im Einsatz von CFK-Werkstoffen und der leichtgewichtigen Aluminiumlegierung 2195 die das Strukturgewicht wieder deutlich senken können. Dies war für die zweite Stufe der Ares I geplant.


Der Hauptvorteil von Feststofftriebwerken ist ihr einfacher Aufbau. Die Zuverlässigkeit ist dadurch recht hoch: Bei 430 Starts der Thor und Delta mit Castor und GEM-Boostern (die meisten davon in der Konfiguration mit neun Boostern) gab es nur zwei Fehlstarts aufgrund der Booster. Ihr einfacher Aufbau ergibt nur wenige Fehlerquellen. Es gab es bei 742 US-Starts von 1966 bis 1987 genau 58 Fehlstarts. Davon entfielen 22 auf das Versagen von Antrieben mit flüssigen Treibstoffen, aber nur 10 auf Feststoffantriebe.


Vor allem sind sie preiswert: Die Booster einer Titan 3 machten nur ein Zehntel der Gesamtkosten bei 70% des Startgewichts aus. Es gibt aber auch Gegenbeispiele: So erwies sich die IUS als eine extrem teure Oberstufe, da sie Fähigkeiten aufweisen musste, die untypisch für eine Feststoffoberstufe sind, wie Dreiachsenstabilisierung, Ausrichtung der Nutzlast vor der Abtrennung oder eine sehr hohe Bahngenauigkeit – da der Treibstoffvorrat vor dem Start feststeht und ein Booster nicht einfach bei Erreichen der Sollgeschwindigkeit abgeschaltet werden kann, weisen Feststoffantriebe normalerweise höhere Abweichungen von der Sollbahn auf, als Antriebe mit flüssigen Treibstoffen.



Erdumlaufbahnen



Im Zusammenhang mit Erdumlaufbahnen werden immer wieder gewisse Begriffe verwendet, welche hier kurz erläutert werden sollen. Unter dem Perigäum wird der erdnächste Punkt einer elliptischen Umlaufbahn verstanden; der erdfernste Punkt wird als Apogäum bezeichnet. Jede Bahn hat eine Neigung zum Äquator, die sogenannte Inklination. Sie legt fest, welche Gebiete der Satellit bei seinen Umläufen passiert. Eine Bahnneigung von 50 Grad bedeutet also, dass ein Satellit die Erde zwischen 50 Grad nördlicher und 50 Grad südlicher Breite überfliegt und nie höhere Breiten als 50 Grad erreicht. Es gibt gewisse Erdumlaufbahnen mit einer besonderen Bedeutung. Sie werden mit folgenden Abkürzungen bezeichnet:




	
LEO (Low Earth Orbit): In dieser Umlaufbahn können Trägerraketen die größte Nutzlast befördern. Die Bahnhöhe ist gering und liegt üblicherweise bei 180 bis 300km. Die Nutzlast einer Trägerrakete wird maximiert, wenn die Inklination der Bahn der geografischen Breite ihres Startplatzes entspricht. Oftmals ist ein LEO nur eine Übergangsbahn zur Erreichung anderer Umlaufbahnen. Ein 186km hoher LEO-Orbit mit einer Inklination von 28,5 Grad (dem Breitengrad von Cape Canaveral) war oftmals die Referenz für Nutzlastangaben der NASA. Die krumme Angabe ergibt sich daraus, dass viele Personen, die in dem frühen Raumfahrtprogramm Arbeit fanden, aus der Luftfahrt kamen und dort wurde mit nautischen Meilen (1 nm = 1.852 m) gearbeitet.


	
PEO (Polar Earth Orbit): Dies ist eine Bahn, welche direkt über die Pole führt und so die Beobachtung der ganzen Erde ermöglicht. Die Bahnhöhe liegt meistens etwas höher als beim LEO, da sonst die Restatmosphäre den Satelliten rasch wieder zum Verglühen bringen würde.


	
SSO (Sun-Synchronous Orbit): Der sonnensynchrone Orbit ist die wichtigste Umlaufbahn für die Erdbeobachtung. Die Neigung ist etwas größer als beim PEO und liegt je nach Bahnhöhe bei etwa 96 bis 110 Grad. Die typische Bahnhöhe beträgt etwa 600 bis 1.000km. Ein Satellit in dieser Bahn passiert ein Gebiet auf der Erde immer zur gleichen lokalen Uhrzeit, sodass der Schattenwurf bei Aufnahmen aus verschiedenen Umläufen identisch ist. Das erleichtert die Auswertung. Weiterhin werden Solarpaneele ohne Unterbrechung beschienen und sichern so die Energieversorgung.


	
GEO (Geo-Synchronous Orbit) (auch GSO genannt): Die geosynchrone Umlaufbahn liegt in rund 36.000km Höhe über dem Äquator. Ein Satellit in einem GEO umkreist die Erde einmal in 24 Stunden. Da diese sich in 24 Stunden um ihre Achse dreht, steht er von der Erde aus gesehen scheinbar still. Dies ist von Vorteil, wenn der Satellit als Kommunikationsrelais benutzt werden soll, weshalb sich die meisten Nachrichtensatelliten in einem GEO befinden. In der Regel wird ein Satellit von einer Trägerrakete zuerst in einen GTO transportiert, bevor er den GEO mit eigenen Antrieb erreicht. Der Energiebedarf dafür ist abhängig von der Bahnneigung des GTO.


	
GTO (Geo-Synchronous Transfer Orbit): Der geosynchrone Übergangsorbit ist eine Bahn, welche zwischen dem LEO-Orbit und dem GEO-Orbit liegt. Der erdnächste Punkt liegt üblicherweise in etwa 200km Höhe und der erdfernste in der Höhe des GEO-Orbits, also in rund 36.000km Entfernung. Wenn ein Satellit in 36.000km Höhe angekommen ist, muss er mit seinem eigenen Antrieb den erdnächsten Punkt auf diese Höhe anheben (Zirkularisierung) und die Inklination der Bahn auf 0 Grad senken Beim Start von Baikonur muss die Geschwindigkeit um 2.600m/s erhöht werden. Baikonur liegt bei 5^“ nördlicher Breite. Beim Start vom CSG aus dagegen nur 1.500m/s. Das CSG liegt bei 5“ nördlicher Breite. Ist ein Satellit schwerer oder leichter als die maximale Nutzlast der Trägerrakete für den GTO-Orbit, so kann es sinnvoll sein ihn in einen subsynchronen (Apogäum kleiner als 36.000km) oder supersynchronen (Apogäum höher als 36.000km) GTO-Orbit zu befördern. Die meisten zivilen Kommunikationssatelliten haben einen eigenen Antrieb, (Apogäumsmotor) während bei militärischen Nutzlasten die Oberstufe die Zirkusarisierung der Bahn durchführt. Heute hat Arianespace eine so dominierende Rolle bei kommerziellen GTO-Transporte, das andere Träger komplexe Manöver einsetzen um einen „energiekompatiblen“ Orbit zu erreichen. Die Proton und H-IIA heben dazu das Perigäum ab und senken die Inklination leicht ab. Dazu sind dann bis zu fünf anstatt einer Zündung nötig und die Nutzlast sinkt.


	
MEO (Medium Earth Orbit): Mittelhohe Erdbahnen sind alle Bahnen oberhalb des SSO und unterhalb des GEO. Diese Bahnen decken zwar einen großen Bereich von rund 1.200 bis 36.000km Höhe ab, genutzt wird aber nur ein Bereich in rund 20.000km Höhe. Hier befinden sich die Bahnen von Navigationssatelliten wie dem amerikanischen Navstar-, dem russischen Glonass- und dem europäischen Galileosystem. Die Umlaufszeit beträgt dann rund 12 Stunden.


	
Fluchtbahnen: Alle Bahnen, bei denen eine Geschwindigkeit erreicht oder überschritten wird, die höher als √2-mal der Geschwindigkeit einer Kreisbahn in dieser Bahnhöhe ist, führen aus der Einflusssphäre der Erde hinaus. Hier ist es üblich, die Größe c, das Quadrat der Geschwindigkeit im Unendlichen anzugeben. In 186km Höhe beträgt die Fluchtgeschwindigkeit 11.033m/s. Raumsonden zur Venus müssen eine Geschwindigkeit von mindestens 11,2km/s erreichen, was einem c von 7km2/s2 entspricht. Zum Mars sind es mindestens 11,4km/s was c=13km2/s2 entspricht.





Sehr oft werden aus historischen Gründen bei Bahnen, die nicht bestimmten Umlaufszeiten genügen müssen, die Höhe so gewählt, dass sie ein Vielfaches von Seemeilen (1.852km = nautische Meile nm) ist. So ist der meist angegebene Standardorbit für Träger, der in 100 nm (185km) Entfernung von der Erdoberfläche und die ISS soll im Endausbau in 220 nm (407km) Höhe ihre Kreise ziehen.



Steuerung von Raketen



An dieser Stelle die Erklärung einiger Fachbegriffe, die im Folgenden verwendet werden. Die Aufgabe, eine Rakete, die senkrecht startet, in eine vorgegebene Bahn parallel zur Erdoberfläche in einer bestimmten Höhe umzulenken und das Triebwerk dann abzuschalten, wenn die vorgegebene Geschwindigkeit und Höhe erreicht ist, kann man in drei Teilaufgaben aufteilen: die Feststellung der momentanen Position und Geschwindigkeit (Navigation), die Steuerung der Raketentriebwerke um die Bahn zu verändern und die Lenkung, welche die Unterschiede zwischen Sollbahn und Istzustand verringert.


Problem Nummer 1 kann auf zwei Weisen gelöst werden: Zum einen kann die Rakete selbst diese Daten feststellen. Beschleunigungsmesser (je einer pro Raumachse) stellen die momentane Beschleunigung fest. Summiert man diese Daten über die Zeit, so erhält man die Geschwindigkeit der Rakete. Summiert man auch diese über die Zeit, so erhält man den zurückgelegten Weg. Damit kann ein Bordcomputer feststellen, wo sich die Rakete relativ zum Startort befindet und wie schnell sie ist.


Die absolute Lage im Raum (wohin zeigt die Längsachse, Querachse und Rollachse?) kann die Rakete durch ein Inertialsystem feststellen, das früher aus einer Kreiselplattform bestand. Diese bestand aus mehreren Kreiseln, die so aufgehängt sind, dass sie weitgehend reibungsfrei sehr schnell rotieren. Ein Kreisel ist bestrebt, seine Rotationsachse im Raum beizubehalten. Verändert sich diese, weil sich die Rakete neigt, so gibt er an die Aufhängung eine Kraft, das Drehmoment ab, das der sich ändernden Kraft (welche die Rakete neigt) entgegengesetzt ist. Damit will der Kreisel die Achse wieder parallel zur alten Rotationsachse ausrichten. Dieses Moment kann gemessen werden und daraus die Position im Raum ermittelt werden. Damit dies mit allen drei Raumachsen geht, gibt es drei Kreiselplattformen. Sie sind senkrecht zueinander, einer in jeder Raumachse, ausgerichtet.


Heute sind die früher üblichen mechanischen Kreisel (im Prinzip sehr massive Metallkreisel, die frei drehbar aufgehängt waren) durch Ringlaserkreisel ersetzt worden: Zwei Laserstrahlen werden entgegengesetzt zueinander entlang einer dreieckigen Route geführt. Wenn der „Kreisel“ nun um seine Drehachse bewegt wird, verlängert sich die absolute Weglänge eines Laserstrahls, während sich die des anderen verkürzt. Die Phasenverschiebung der einzelnen Laserstrahlen zueinander kann bestimmt und in eine Winkeländerung umgerechnet werden. Sie weisen (anders als mechanische Kreisel) keinen Drift durch Reibung auf.


Eine Alternative zu der Feststellung der Position über ein Inertialsystem ist es, vom Boden aus die Position der Rakete zu vermessen. Dazu sendet entweder eine Radarstation ein Signal zur Rakete und vermisst das zurückgestrahlte Signal, oder (das ist verbreiteter), die Rakete sendet selbst Radarimpulse aus, welche am Boden empfangen werden. Eine Radarantenne kann durch die Dopplerverschiebung des Radarsignals (die Empfangsfrequenz weicht von der bekannten Sendefrequenz ab) und die Laufzeitunterschiede zwischen zwei Impulsen die Geschwindigkeit und die Entfernung von der Antenne messen. Zwei Antennen können die räumliche Position durch Triangulationsberechnung der Daten berechnen.


Mit beiden Methoden kann somit die Position und Geschwindigkeit im Raum ermittelt werden. Über einen Radar-Verfolgungssender verfügen auch die Träger mit Inertialsteuerung, weil er es erlaubt, die Bahn der Rakete am Boden zu verfolgen, auch wenn der Telemetrieempfang gestört ist. Heute gibt es noch zusätzlich die GPS-Navigation. Die meisten Trägerraketen setzen diese aber zusätzlich ein und verlassen sich nicht auf sie.


Die zweite Aufgabe ist die Steuerung, also die Vorgabe der Flugbahn. Es gibt hier mehrere Möglichkeiten. Zum einen kann die Rakete vom Boden aus gesteuert werden, d. h., es werden Befehle zur Rakete gesendet, welche sie steuern. Dieses als Radiosteuerung bezeichnete Verfahren kann unterschiedlich weit gehen, von einer kompletten Steuerung bis nur zum Übermitteln kritischer Befehle z. B. für den Brennschluss, weil die Bestimmung der Geschwindigkeit durch Radarmessungen genauer ist, als das Integrieren von Beschleunigungen an Bord der Rakete. Die Radiosteuerung wird oft angewandt bei Trägern mit kurzen Brennzeiten, bei denen der Brennschluss noch im Empfangsbereich der Sendestation erfolgt.


Die zweite Steuerungsmöglichkeit ist ein Sequencer oder ein Autopilot. Das ist eine Tabelle mit Anweisungen, was wann zu tun ist verbunden mit einer Uhr. Wird der Zeitpunkt eines Tabelleneintrags erreicht, so werden die Triebwerke entsprechend der Vorgaben geschenkt oder Brennschluss ausgelöst. Die Daten können auf Magnetband, Lochband oder einem Trommelspeicher abgelegt sein. Dieses starre Schema ist unabhängig von der realen Position und Lage im Raum und reagiert nicht auf Störungen. Bei vielen älteren Trägerraketen ein Autopilot während der Passsage der unteren Atmosphäre eingesetzt. Hier wurde ein Aufstiegsprofil vorgegeben, bei dem die aerodynamischen Belastungen minimal waren.


Die dritte Regelungsmöglichkeit ist die des offenen Kreislaufs. Dabei enthält der Computer eine Tabelle von Positionen im Raum bzw. Geschwindigkeiten, die erreicht werden, müssen und der Bordrechner berechnet aufgrund der vorliegenden Navigationsdaten die Korrekturen, um diese Wegpunkte zu erreichen.


Die aufwendigste Möglichkeit ist die des geschlossenen Kreislaufs. Ein Bordcomputer hat hier auch Wegpunkte oder einen Zielpunkt vorgegeben, doch kann er kann komplett neue Bahnen errechnen, um auf Störungen zu reagieren. Gravierende Ausfälle, die aber nicht gleich zum Totalverlust führen, wie z. B. den eines Triebwerks bei mehreren Triebwerken sind nur mit diesem Prinzip kompensierbar, da die Vorgabe durch den geringeren Schub nicht mehr erreicht werden kann.


Der Aufwand für die Steuerung wird in der Reihenfolge: Radiolenkung, Sequencer, offener Kreislauf geschlossener Kreislauf größer. Aber (mit Ausnahme der Radiolenkung, welche ja die Berechnung auf den Boden verlagert) kann die Steuerung immer flexibler reagieren und auch die Treibstoffreserven, die nötig sind, um Abweichungen abzufangen, können gesenkt werden. Ein Computer ist nur für einen geschlossenen Kreislauf notwendig. Die anderen Steuerungen sind auch elektromechanisch bzw. durch einen Analogrechner elektronisch umsetzbar. Üblich ist auch bei modernen Trägern, dass eine aktive Steuerung erst einsetzt, wenn die Rakete die dichte Atmosphäre passiert hat, weil eine aktive Kompensation bei Seitenwinden in den niedrigen Luftschichten zu einer zu hohen strukturellen Belastung führen könnte. Der Punkt der maximalen strukturellen Belastung „Max-Q“ wird in der unteren Stratosphäre erreicht. Kursveränderungen sind zu diesem Zeitpunkt daher nicht ratsam oder können verheerende Folgen haben (Zerstörung der Ariane 5 beim Jungfernflug durch eine abrupte Kursänderung aufgrund eines Softwarefehlers im Steuersystem).


Zuletzt muss es noch eine Lenkung geben, welche die Steuerungssignale in Bewegungen der Triebwerke umsetzt oder diese abschaltet. Das kann durch einen Computer erfolgen, welcher berechnet wie die Triebwerke geschwenkt werden, es kann vom Boden aus erfolgen (Radiolenkung). Doch es kann auch viel einfacher gehen. So kann die Steuerung eine Kreiselplattform programmgesteuert neigen. Da sie aus ihrer Rotationsachse herausgedreht wird, gibt sie ein Drehmoment ab, das der neigenden Kraft entgegengesetzt ist. Diese Kraft wird in Stromimpulse umgewandelt, verstärkt und als Signal zum Schwenken der Triebwerke verwendet. Als Folge dreht sich die Rakete gegen die vorgegebene Neigungsrichtung, bis die Kreiselplattform wieder ihre Raumachse eingenommen hat und kein Drehmoment mehr abgibt. So wird als Folge die ganze Rakete geneigt und durch Abfahren eines Profils kann die vorgegebene Aufstiegsbahn nachgeflogen werden. Das Abschalten der Triebwerke bei Erreichen einer Sollgeschwindigkeit kann durch Entladen einer Batterie durch die in Spannung umgewandelten Werte der Beschleunigungsmesser erfolgen. Die Batterie wurde vorher mit einer Strommenge aufgeladen, welcher der Sollgeschwindigkeit entspricht. Ist sie vollständig entladen, so kann eine Schaltung nicht mehr den Strom der Beschleunigungsmesser kompensieren und dies löst das Abschalten der Triebwerke aus. Die Proton setzte noch in den Neunziger Jahren dieses Verfahren ein.


Eine Sonderrolle nehmen die Trägerraketen mit Oberstufen ein, die feste Treibstoffe nutzten. Bei diesen Stufen ist der Gesamtimpuls (das Produkt aus Masse und Geschwindigkeitsänderung) konstant und durch die Füllung festgelegt. Daher ist es die Aufgabe der unteren Stufen mit flüssigen Treibstoffen und abschaltbaren Triebwerken die Oberstufe mit der Nutzlast an einem bestimmten Punkt auszusetzen, wobei Geschwindigkeit und Höhe vorgegeben sind. Die letzte Stufe mit flüssigen Treibstoffen verfügt daher über Reserven, um diesen Punkt in jedem Falle zu erreichen. Nur dieser Teil der Bahn konnte aktiv beeinflusst werden. Die Oberstufe mit einem festen Treibsatz wird noch vor der Zündung korrekt im Raum ausgerichtet und in eine rasche Rotation (Stabilisierung der Längsachse im Raum) gebracht werden.



Die Aufstiegsbahn einer Rakete



Entgegen einem verbreiteten Fehlurteil braucht man keinen Computer, um die Aufstiegsbahn einer Rakete zu kontrollieren. Das war auch technisch in den ersten Jahren der Raumfahrt nicht möglich. Die Aufstiegsbahn der meisten Raketen zerfällt in drei Abschnitte:




	Rollprogramm: meist direkt nach dem Abheben initiiert. Dreht die Rakete in den Startazimut, also die Richtung relativ zu Osten. Auch wenn die Rakete oft rotationssymmetrisch ist, so müssen Antennen an der Außenseite (zur Kommunikation und Bahnverfolgungssender) zur Bodenstation ausgerichtet sein.


	Neigeprogramm: kurz danach initiiert. Verändert den Winkel zur Vertikalen, bis die Rakete einem niedrigen Endwinkel erreicht hat. Die Winkeländerung muss so justiert werden, dass zum einen die vertikale Geschwindigkeitskomponente ausreicht, um den Orbit zu erreichen, solange die Rakete noch in Betrieb ist und zum anderen soll möglichst früh der Punkt mit paralleler Ausrichtung zum Horizont erreicht werden.


	Flug ohne Richtungsänderung: Die Rakete beschleunigt weiter, bis die Orbitalgeschwindigkeit erreicht ist.





Für die Lagekorrektur muss der Schubvektor veränderbar sein. Bei einem Triebwerk geht dies nur in Nick- und Gierachse. Es sind dann noch Verniertriebwerke zur Veränderung der Rollachse nötig. Bei zwei oder mehr schwenkbaren Triebwerken können diese die Lagekorrektur in allen drei Achsen durchführen. Russland setzte sehr lange keine schwenkbaren Triebwerke ein, sondern fest montierte. Dann brauchte man noch zusätzliche Verniertriebwerke die schwenkbar sind. So ging beim z. B. bei der R-7 oder Zyklon vor. Selbst die moderne Zenit nutzt das Verfahren in der zweiten Stufe.


Dies kann auch etwas komplexer sein, so kann es mehrere Neigeprogramme mit unterschiedlichen Winkelgeschwindigkeiten geben. Aufgrund der letzten Forderung, dass die letzte Stufe die Nutzlast in Orbithöhe beschleunigen muss, damit der erdnächste Punkt nicht in der unteren Atmosphäre liegt, sind bei kurzen Brenndauern (Feststofftriebwerke, Diamant, Black Arrow, Kosmos C) Freiflugphasen vorgesehen. Darunter versteht man eine kurze Pause zwischen dem Ausbrennen einer und der Zündung der nächsten Stufe. In dieser Zeit gewinnt diese an Höhe, verliert aber durch die Erdanziehung an Geschwindigkeit. Sie muss während dieser Zeit stabilisiert werden.


Für höhere Orbits ist dieses Verfahren ineffizient. Will man die Nutzlast für einen z. B. 700km hohen Orbit maximieren, so erreicht man zuerst nur einen Erdorbit mit einem niedrigen Perigäum in 200km Höhe und einem Apogäum in 700km Höhe. Dort angekommen, nach einer halben Erdumkreisung wird das Raketentriebwerk nochmals gezündet und erhöht die Fluggeschwindigkeit, was den Orbit zirkularisiert (Zwei-Impulstransfer). Dies geht nur, wenn die letzte Stufe wiederzündbar ist. Ist das nicht gegeben (z. B. bei der Ariane 1–4) so sinkt die Nutzlast für hohe Bahnen stark ab, weil dann die Aufstiegsbahn bis in 700km Höhe führen muss, was viel mehr Energie erfordert (Direkter Aufstieg). Die Gravitationsverluste (die Energie die man braucht, um die Rakete so stark zu beschleunigen, dass sie mindestens 180km Höhe erreicht) machen den Großteil der Aufstiegsverluste aus. Sie steigen beim Direkten Aufstieg an, weil die Rakete viel mehr Energie braucht um mehr Höhe zu gewinnen als benötigt wird, um eine elliptische Bahn zu zirkularisieren. Während der antriebslosen Zeit muss die Stufe mit Nutzlast mit Verniertriebwerken stabilisiert werden, sonst kann sie bei der Zündung in die falsche Richtung schauen und einen unbrauchbaren Orbit erreichen.


GTO-Umlaufbahnen haben noch eine Besonderheit. Will man die Nutzlast maximieren so sollte die Stufe möglichst lange am Äquator arbeiten, da sich dann ein Teil der Bahn mit der Neigung 0 Grad zum Äquator zu der des Startorts (entsprechend dem Breitengrad) addiert. Die Summe hat dann eine niedrigere Inklination. Das DCSG liegt so nahe des Äquators, das dies bei Ariane Starts immer gegegebn ist. Diesen Vorteil haben andere Startzentren nicht. Proton und H-II haben daher eine kurze Freiflugphase nachem sie zeurst einen kresifömigen niedrigen Orbit erreicht haben bis sie den Äquator passieren. Dann zündet die Oberstufe erneut und weitet den Orbit zum GTO auf.


Analoges gilt auch für die optimalen Bahnen zu den Planeten. Auch hier ist eine Zündung am Äquator (der immer in der Erdbahnebene liegt) der energetisch günstigste Weg. Anders als bei GTO-Bahnen verliert man wegen der großen Distanzen zu den Planeten nur wenig, wenn man diese direkt, also ohne Zweiimpuls-Transfer anfliegt.


Dieses Bahnregime ist auch für einen merkwürdigen Vorfall verantwortlich: Dem Fehlstart der zweiten Proton M / Block DM-3. Die Nutzlast ging verloren, weil die Oberstufe zu voll mit Treibstoff gefüllt war. Man sollte annehmen, das mehr Treibstoff mehr Reserven bedeuten, also eher, dass man die Zielbahn eher erreicht. In diesem Falle war die Freiflugphase jedoch so ausgelegt, das Block DM-3 mit der Nutzlast von der dritten Stufe der Proton in eine niedrige Bahn gebracht wurde und erst am Äquator gezündet wird. Da nun das Gespann zu schwer war, wurde der Orbit nicht erreicht, sondern nur eine ballistische Bahn, bei der das Gespann vor dem geplanten Zündungszeitpunkt wieder in die dichte Atmosphäre eintrat und dann verglühte.


Dies liegt auch daran das bei russischen Trägern es bis heute so ist, das Oberstufen und die Träger ihre eigenen Steuerungen haben. In der Proton gibt es zwei – in der dritten Stufe und der Oberstufe. Dieses System, bei dem die Oberstufe nichts von Abweichungen von der Sollbahn erfährt und starr zu einem bestimmten Zeitpunkt zündet, hat schon zum Scheitern der Mission von Mars 96 geführt.





Russische Trägerraketen



Die ehemalige Sowjetunion setzte für die ersten Trägerraketen die vorhandenen, militärisch genutzten Interkontinental- und Mittelstreckenraketen ein. Die einzige Ausnahme war lange Zeit nur die Proton. Dies galt auch für die USA. Auch das Einsatzspektrum ähnelte: Kosmos und Scout für kleine Forschungssatelliten, aber auch kleinere militärische Missionen, die Zyklon und Delta für mittelgroße Nutzlasten, Atlas und Sojus trugen die schweren Nutzlasten ins All, während die Proton und Titan für die schwersten Nutzlasten vorgesehen waren und weniger Starts absolvierten. Selbst den Wettlauf zum Mond und die Entwicklung eines Shuttles machte die Sowjetunion mit. Anders als in den USA wurden diese beiden Projekte jedoch aus technischen und finanziellen Problemen eingestellt.


Während die USA die Leistung der Träger durch Maßnahmen wie z. B. neue Triebwerke, Verlängerung der Tanks, Einführung neuer Oberstufen oder den Einsatz von Feststoffboostern laufend steigerten, produzierte die Sowjetunion viele Typen nahezu unverändert über Jahrzehnte hinweg. War ein Träger nicht mehr leistungsfähig genug oder gab es eine bessere Alternative, so wurde seine Produktion eingestellt. Dies war zum Beispiel bei der Wostok oder Kosmos B-1 der Fall. Es gibt insgesamt nur vier russische Trägerraketen, die keine militärischen Wurzeln haben: die N-1, Energija, Zenit und Angara.


Bedingt durch die kürzere Betriebszeit der meisten sowjetischen Satelliten (im Vergleich zu westlichen Satelliten) und einem höheren Anteil an kurzlebigen, militärischen Aufklärungssatelliten erreichte die Produktion der meisten sowjetischen Träger sehr hohe Stückzahlen. Den absoluten Rekord hält die R-7 mit über 1.700 Exemplaren in allen Entwicklungslinien.


Wie die USA stellte Russland in den Neunzigern neue Träger in Dienst. Während die meisten US-Träger aber neu entwickelt wurden, handelte es sich bei den neuen russischen Trägern nur um weitere Adaptionen von Interkontinentalraketen wie Dnepr, Rockot oder Start. Lediglich die Zenit ist eine zivile Neuentwicklung. Sie entstand als Spin-off der Energija.


Durch die einfachere Technik, aber auch das viel geringere Lohnniveau in Russland konnten sich russische Träger gut im kommerziellen Markt platzieren. Dies gelang durch die Kooperation mit westlichen Firmen. In den letzten Jahren häuften sich aber bei der Proton die Fehlstarts und die Aufträge nahmen ab. Gleichzeitig ließ die Einführung der Angara auf sich warten. Mit der erneuten Amtseinführung von Putin kam das Projekt voran, wie auch das des neuen Kosmodroms in Wostotschny. Seit die Sowjetunion 1991 zerbrach, gab es Pläne für einen neuen Weltraumbahnhof. Doch die Investitionen waren so hoch, dass man davor zurückschreckte. Nun werden 6,3 Milliarden Euro alleine für die erste Etappe investiert. Der Zusammenbruch der Sowjetunion und die Gründung autonomer Teilrepubliken hatten auch Folgen für die Trägerflotte: Die Zyklon und Zenit werden größtenteils in der Ukraine gefertigt. So lies man beide Träger auslaufen. Die Zenit konnte sich noch einige Zeit über Wasser halten, da es kommerzielle Starts gab, doch viele Starts scheiterten. Schließlich musste Sealaunch unter das US-Insolvenzrecht schlüpfen.


Heute gibt es durch die Öffnung der Sowjetunion, vor allem aber durch die Vermarktung der Träger, viel mehr Informationen als vor dem Fall der Mauer. Doch gilt dies nicht bei allen Systemen. Von Projekten, die noch im Dienst befindliche Typen einsetzen, gibt es nur sehr wenige Informationen. Dies ist zum Beispiel bei den U-Boot Raketen Shtil und Wolna oder der „Start“ der Fall. Ich habe versucht, die verfügbaren Informationen zusammenzutragen und mit „Mut zur Lücke“ bei fehlenden Fakten entsprechende Felder in den Datenblättern freizulassen.


Den Abschluss des Kapitels bilden Projekte, die vorgeschlagen wurden, aber nie realisiert wurden. Ich habe mich dabei auf die Wichtigsten beschränkt. Aus Platzgründen entfielen zahlreiche Projektstudien, die es in den letzten 50 Jahren in der Sowjetunion gab, aber keinen Zuspruch im Politbüro fanden.


Die Triebwerke haben zumindest bei den Typen von Energomasch eine Nomenklatur: Die erste Ziffer steht für die Treibstoffkombination: 0: LOX/LH2, 1: LOX/LH2, 2: NTO oder Salpetersäure/UDMH, 3: Fluor/Ammoniak oder Wasserstoff. Sie haben zwei oder drei Ziffern. Triebwerke von KBKhA fangen auch mit RD- an, haben jedoch vier Ziffern und die erste Zahl ist immer eine Null: RD-120 ist z.B von Energomash und wird in der zweiten Stufe der Zenit eingesetzt. Das RD-0120 stammt von KBKhA und treibt die Zentralstufe der Energija an.


Auch bei der Triebwerkentwicklung ging Russland einen anderen Weg als die USA. Die USA erforschten seit 1959 die Nutzung von Wasserstoff als energiereichen Treibstoff und setzen ihn in den Centaur Oberstufe, den Oberstufen der Saturn V, beim Space Shuttle und der Delta 4 ein. Daneben ersetzten sie zuerst bei den ICBM flüssige Treibstoffe durch feste Treibstoffe, später rüsteten sie die Träger mit Feststoffboostern aus. Die Booster der Titan 4 und des Shuttles sind bis heute die größten weltweit. Dagegen stieg die USA vollständig aus der Entwicklung von neuen Raketentriebwerken auf der Basis von LOX/Kerosin und Hydrazinen/NTO aus, sodass SpaceX, als sie 2002 mit der Entwicklung ihres Merlin begannen, verlautbarten, das wäre das erste neue Triebwerk dieser Klasse in den USA seit 40 Jahren.


Russland hat früher als die USA die Technologie des Hochdrucktriebwerks eingesetzt. Die Triebwerke der Proton arbeiten nach diesem Prinzip, genauso wie die der Zenit. Sie wurden laufend verbessert und erreichen sehr hohe Wirkungsgrade. Dies gilt auch für die militärischen Raketen. Noch in den Achtziger Jahren wurden neue ICBM auf Basis lagerfähiger flüssiger Treibstoffe stationiert. Erst die neueste Generation verwendet Feststoffbooster, zivile Feststoffantriebe gibt es bis heute nicht. Wasserstoff wurde erst bei der Energija als Treibstoff genutzt, wahrscheinlich, weil sonst die Rakete zu groß gewesen wäre. Es blieb bisher bei diesem einmaligen Einsatz. Zwar hat Russland für die indische GSLV sieben Exemplare einer LOX/LH2 Stufe im Auftrag gebaut, doch keine auf der Proton eingesetzt. Für die Angara ist eine LOX/LH2-Stufe seit Jahren geplant, doch ihre technischen Daten ändern sich laufend, sodass auch sie noch im frühen Planungsstadium ist.


Eine Besonderheit russischer Triebwerke ist, dass sie die drei Einheiten Gasgenerator – Turbopumpe – Brennkammer oft trennen. Typisch ist das Mehrkammertriebwerk, bei dem eine Turbopumpe mehrere Brennkammern mit Treibstoff versorgt. Die Historie zeigte, dass dies meist mit einer höheren Anfälligkeit erkauft wird. So gelten die RD-170/171 als nicht so zuverlässige Triebwerke und die Angara setzt eine Turbopumpe pro Triebwerk ein. Auch das neue RD-181 besteht nicht wie das RD-180 aus einer Turbopumpe mit zwei Brennkammern, sondern zwei Triebwerken des Typs RD-193, die miteinander verbunden sind. Russland baut die weltweit leistungsfähigsten LOX/Kerosintriebwerke und exportiert diese nach Süd-Korea und in die USA.


Ebenfalls charakteristisch für Russland ist, das selbst kleine Flüssigkeitsantriebe wie die für die Fregat oder Breeze M mit weniger als 20kN Schub einen Turbopumpenantrieb einsetzen. Bei anderen Raumfahrtnationen nutzt man bei kleinen Schüben fast nur druckgeförderte Triebwerke oder Feststoffantriebe.


Diesem Vorsprung in der Antriebstechnik steht ein Nachholbedarf bei den Strukturen und der Regeltechnik gegenüber. Russische Stufen verwenden kaum CFK-Werkstoffe, ihr Strukturfaktor ist oft hoch und die Computerausrüstung hinkt oft Jahrzehnte hinter der anderer Weltraummächte hinterher.


Die Parallelität zu den USA setzt sich auch in den Startplätzen, umgangssprachlich „Weltraumbahnhöfe“ oder Kosmodrome genannt, fort. Beide Nationen haben einen Startplatz, von dem aus nur Starts in sonnensynchrone Umlaufbahnen erfolgen. Das ist in den USA Vandenberg, in Russland ist es Plessezk. Plessezk wurde erst 1966 eingeweiht. Der Startplatz liegt nördlich von Moskau in der Taiga bei 62° nördlicher Breite und 40° östlicher Länge. Für sonnensynchrone Umlaufbahnen ist die hohe nördliche Lage kein Nachteil. Dafür führt die Aufstiegsbahn über den arktischen Ozean und somit unbewohntes Gebiet. Mit über 1.600 Starts ist Plessezk der hauptfrequentierteste Weltraumbahnhof weltweit. Die meisten entfallen auf die R-7. Auch die meisten Kosmos und Rockot starteten von Plessezk aus. Plessezk löste Kapustin Yar ab und von 1967 bis 1991 erfolgten zwei Drittel aller russischen Starts von Plessezk aus. Seitdem ist es ruhiger geworden, während bei Baikonur kommerzielle Starts die ausbleibenden nationalen Starts kompensierten.


Baikonur folgt dicht auf Plessezk mit fast 1.500 Starts. Baikonur ist nicht nur ein Weltraumbahnhof. Es ist eine Enklave Russlands in Kasachstan mit riesigen Ausdehnungen: Die Startplätze verteilen sich auf einer Ellipse mit 90m Länge und 70m Breite. In Baikonur sind nicht nur die Startplätze der Träger, sondern auch größere Teile der Weltraumindustrie Russlands angesiedelt. Insgesamt hat Baikonur heute fast 60.000 Einwohner bei einer Fläche von 6.717km2. Baikonur wurde nach einigen Jahren der Unsicherheit bis zum Jahr 2050 für 115 Millionen Dollar jährliche Pacht von Kasachstan gepachtet. Es ist eine Enklave mit russischer Verwaltung, Recht, Militär und auch die Währung ist der Rubel. Nach Fehlstarts forderte Kasachstan einen hohen Schadenersatz für Umweltschäden durch die giftigen Treibstoffe UDMH und Stickstofftetroxyd. Neben der Verbesserung des Treibstoffmanagments und der Selbstzerstörungssysteme hatte dies auch die Folge, dass man die Pläne für einen neuen Kosmodrom 2007 erneut aufnahm. Baikonur liegt mitten in Asien. Das hat zur Folge, das es nur wenige Korridore gibt, die Raketen nutzen müssen, um bewohnte Gebiete zu meiden. So liegt Baikonur bei 46 Grad nördlicher Breite, doch alle Raketen müssen nach Nordosten starten und so liegt die minimale Bahnneigung bei 51,63 Grad.


Baikonur entspricht in der Bedeutung Cape Canaveral in den USA. Nur von hier aus erfolgen bemannte Starts und Starts von Raumsonden und in den geostationären Orbit. Die Proton, Dnepr und Zenit starteten nur von Baikonur aus.


Der dritte Raketenstartplatz, Kapustin Yar verlor sehr schnell an Bedeutung. 90km östlich von Wolgograd bei 48° nördlicher Breite gelegen, nahm ab 1970 die Startzahl ab, 1987 erfolgte der letzte orbitale Start. Insgesamt fanden von Kapustin Yar aus rund 100 Starts statt, alle mit Kosmos B und C Trägerraketen. Das ist vergleichbar Wallops Islands. Von dort aus fanden lange nur Starts der Scout statt. Kapustin Yar ist ein wichtiger Startplatz für Höhenforschungsraketen.


Jasny bei 51 Grad nördlicher Breite, 50 Grad östlicher Länge ist der neueste Spaceport Russlands. Er dient nur zum Start der Dnepr, da hier fest installierte Silos für die frühere ICBM vorhanden sind. 10 der 22 bisher erfolgten Starts der Dnepr erfolgten von Jasny aus.


Swobodny sollte ursprünglich, nachdem Baikonur zu Kasachstan gehörte, eine Alternative darstellen. Swobodny bei 51° nördlicher Breite und 128 Grad östlicher Länge, liegt weit im Osten Sibiriens in der Amurregion an der Grenze zu China. Dort fanden schon Tests von Interkontinentalraketen statt, sodass 1993 beschlossen wurde, die Start von dort aus zu starten. Der Ausbau kam jedoch schleppend voran. Schließlich erfolgten von 1997 bis 2006 nur sechs Starts der Start / Start-1 von Swobodny aus. Ende 2006 befand man, dass der Startplatz sich nicht rentiert.


Seit November 2007 wird nun an Wostotschny gebaut. Auch hier sah es lange Zeit so aus als würde er Swobodny Schicksal teilen. 2010 sollte der Ausbau beginnen, doch startete er erst 2012. Startanlagen für die Sojus 2 und Angara entstehen in Wostotschny. Der erste Start wurde von 2015 auf 2016 verschoben. Die Angara wird nur von Wostotschny und Plessezk aus starten. Die Sojus-Starts werden von Baikonur nach Wostotschny transferiert werden. Bisher wird nur an einer Startbasis gearbeitet und diese ist für die Sojus. Die bemannten Flüge werden nach wie vor von Baikonur aus stattfinden. Wostotschny ist seit Jahren chronisch unterfinanziert. Es wurde sogar von Hungerstreiks berichtet. Es wird daher noch Jahre dauern, bis der Weltraumbahnhof in Betrieb geht. Mit dem Auslaufen der Proton soll dann nach politischer Vorgabe Wostotschny alle Starts größerer Trägerraketen übernehmen.


Einige zweckentfremdete ICBM wurden inzwischen auch von militärischen Raketenbasen oder einem U-Boot aus gestartet. So dem Nenokoa Test Range nahe Plessezk oder aus der Barent-See. Darauf entfallen jedoch nur wenige Starts und es wurde keine Infrastruktur errichtet, die typisch für einen Weltraumbahnhof ist, wie Integrationsgebäude oder Reinräume für die Satellitenvorbereitung.


Dazu kommen noch das CSG und die Odyssey Startplattform, von der aus kommerzielle Starts russischer Raketen im Ausland durchgeführt werden.


Charakteristisch für Russland ist, das es sehr viele Triebwerkshersteller und Hersteller von Raketen gibt. In den USA und Europa haben die Luft- & Raumfahrtkonzerne dagegen in den letzten Jahrzehnten fusioniert. Es gab schon zu Sowjetzeiten eine Rivalität, die sich auch in zahlreichen Experimentaltriebwerken, teilweise mit exotischen Treibstoffen niederschlug. Dies ist bis heute so geblieben so möchte Progress eine Sojus 5 entwickeln, die ein direkter Konkurrent der Angara von Chrunitschew ist. Heute sind die wichtigsten Raumfahrtkonzerne in Russland/Ukraine:


RKK Energija: Heute zu 38% vom Staat gehalten, früher TsKBEM/OKB-56 unter der Leitung von Koroljow, später Gluschko. Größtes russisches Weltraumunternehmen mit etwa 25.000 Beschäftigten. Wichtigster Hersteller von Raumfahrzeugen. Alle bemannten Raumfahrzeuge und Raumstationen kommen von Energija, aber nur wenige Raketen oder Stufen, wie die Energija und Block DM.


Staatliches Kosmisches Forschungs- und Produktionszentrum „M. W. Chrunitschew“, früher OKB-23: Hersteller der Proton, Rockot, Angara, Baikal und Kosmos M, der Oberstufen Breeze M + KM, der 12KRB für die indische GSLV und der geplanten KVTK-Oberstufe für die Angara.


NPO Energomash, früher OKB-456: Lange Zeit geleitet von Walentin Gluschko. Energomash ist der weltweit bedeutendste Hersteller von Triebwerken. So stammen die Antriebe der Booster und Zentralstufe der Sojus, der ersten Stufe der Proton von Energomasch. Die Triebwerke von Kosmos, Zyklon, Dnepr und Zenit 2 stammen von der Firma. Dazu kommen die RD-180 und RD-181, die in die USA exportiert werden und die RD-150/190 für die Angara und Naro.


Das chemische Konstruktionsbüro KBKhA, ehemals Kosberg OKB-154 Konstruktionsbüro: Triebwerkshersteller. Von ihm stammen die Triebwerke RD-0110 für Block E+I der Sojus und RD-0124 Sojus 2/Angara, das RD-0120 für die Zentralstufe der Energija, die Triebwerke beider Stufen der Rockot sowie die Zweit- und Drittstufentriebwerke der Proton.


A.M. Isajew chemisches Konstruktionsbüro KBKhM, ehemals Korolojows OKB-2, heute Bestandteil von Chrunitschew: Triebwerkshersteller für kleine Triebwerke. Die Oberstufentriebwerke der Fregat, Breeze, Ikar stammen von Isajew. Größtes Triebwerk ist das RD-56, das in der dritten Stufe der GSLV eingesetzt wurde.


Konstruktionsbüro KB Juschnoje in der Ukraine: ehemals OKB-586 des Konstrukteurs Jangel. Hersteller zahlreicher russischer ICBM und der Trägerraketen Zyklon, Dnepr und Zenit. Juschnoje war auch bis zur Auflösung der Sowjetunion an der Produktion der Topol beteiligt (erste Stufe der Start-Trägerrakete). Juschnoje produziert zudem die RD-120 der Zenit (die Entwicklung fand durch Energomash statt).


ZSKB-Progress: (Zentrales Spezialkonstruktionsbüro „Progress“) staatliches Unternehmen, das die Sojus-Trägerrakete produziert. Es entstand 1996 aus der Fusion von TsSKB (Zentrales spezialisiertes Konstruktionsbüro) und dem Samara Progress Zentrum.


JSC Kusnezow als Nachfolger des Kusnezow Konstruktionsbüros. Kusnezow war vor allem Hersteller von Flugzeugtriebwerken. Die Firma konstruierte die NK-Triebwerke für die Mondrakete N-1. Heute produziert die Firma die RD-107A und RD-108A Triebwerke, die in der Zentralstufe und den Boostern der Sojus eingesetzt werden.
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R-7 Semjorka



Bereits 1945, nach Ende des Zweiten Weltkriegs, begangen USA und UdSSR mit der Entwicklung von Großraketen. Die Basis war in beiden Ländern die in Deutschland entwickelte A-4. Gegenüber dem damaligen Entwicklungsstand der Siegermächte war diese Rakete erheblich fortschrittlicher und moderner. Während die USA den Kern der Entwicklungsmannschaft und etwa einhundert A-4 übernahmen, baute die Sowjetunion die Trägerrakete mit dem Rest der Entwickler nach. In den ersten Nachkriegsjahren wurden beiden Ländern die in Deutschland erbeuteten A-4 gestartet. In Russland erhielt sie die Bezeichnung R-1. So wurde Erfahrung mit der Rakete und ihrer Technologie gesammelt. Auch der nächste Schritt vollzog sich auf beiden Seiten des Atlantiks ähnlich: Die Technologie der A-4 wurde schrittweise verbessert, indem beispielsweise die Tanks leichter und Alkohol als Treibstoff durch das energiereichere Kerosin ersetzt wurde. Die Weiterentwicklungen der A-4 wurden bei beiden Staaten dann die ersten Mittelstreckenraketen. Bei der Sowjetunion war dies die Entwicklung von der R-1 und R-2 (Nachbauten der A-4) zur R-5. In Amerika entstanden die Redstone und Jupiter aus der A-4.


Doch es gab auch Unterschiede. Der wichtigste Unterschied lag in der strategischen Lage der Sowjetunion: Während die USA die größeren Städte Westrusslands mit Mittelstreckenraketen von Militärstützpunkten rund um die Sowjetunion erreichen konnten, hatte die Sowjetunion keine Möglichkeit, die USA ohne Interkontinentalraketen zu erreichen. Weiterhin verfügte die Sowjetunion nicht über eine schlagkräftige strategische Luftwaffe, die Atombomben in die USA hätte transportieren können. Dadurch war die Sowjetunion in einer prekären Lage. Sie setzte erhebliche Mittel ein, um möglichst schnell eine Rakete zur Verfügung zu haben, die nukleare Waffen in die USA befördern konnte. Daher verfügte die Sowjetunion früher über eine IVBM, die auch Satelliten in einem Orbit transportieren konnte.


Die R-7 als Interkontinentalrakete


Die R-7 (Raketa-7 = Rakete 7) war die siebte militärische Rakete, welche die Sowjetunion nach dem Zweiten Weltkrieg entwickelte und ihre erste Interkontinentalrakete. Am 17.2.1953 wurde die Entwicklung einer 170 t schweren Interkontinentalrakete beschlossen, die einen 3.000kg schweren Sprengkopf 8.000km weit transportieren sollte. Später wurden die Anforderungen an die Wurfmasse erhöht. Entwickelt wurde sie von 1954 bis 1957. Koroljow als Chefkonstrukteur hatte das Konzept der Bündelung von Stufen 1953 entwickelt und schlug es am 25.5.1954 vor. Am 9.7.1954 wurde es genehmigt und Koroljow zum verantwortlichen Leiter ernannt. Schon am 15.5.1957, also nur drei Jahre später, fand der erste Start statt. Das Konzept der R-7 war aber nicht neu. Es basierte auf dem Konzept der Bündelrakete, das Helmut Gröttrup als Leiter der rund 3.500 deportierten Deutschen (mit ihren Familien) entwickelt hatte. In Russland verlief die Zusammenarbeit anders als in den USA. Während dort das Team von Wernher von Braun erst nur interniert wurde und dann nach Ausbruch des Koreakrieges gleich den Auftrag bekamen, eine Mittelstreckenrakete zu entwickeln und in leitende Positionn kamen, waren die Deutschen in Russland immer Sergej Korolojow unterstellt. Er schaffte es, sie von dem Gesamtsystem fernzuhalten und trotzdem die Erkenntnisse abzuschöpfen. Sie durften Pläne machen, die studiert und deren Details in eigene Projekte übernommen wurden. Sie arbeiteten an Details oder Problemen, ohne eine leitende Aufgabe zu haben. Von 1952 bis 1955 wurden die meisten deportierten Raketentechniker wieder nach Deutschland zurückgeschickt. Die Letzten folgten erst 1959.


Am 12.8.1953 hatten die Sowjets ihre erste Wasserstoffbombe gezündet. Sie war die Nutzlast der R-7. Wie bei den Amerikanern war das erste Modell noch verhältnismäßig schwer und so wurde die R-7 für den Transport eines 5.500kg schweren Sprengkopfes über eine Distanz von 8.000km ausgelegt. Damit musste die Rakete deutlich größer als nach dem Entwurf werden. Während der Entwicklung des Sprengkopfes konnte dessen Gewicht auf 3 t gesenkt werden. Koroljow blieb jedoch bei dem ursprünglichen Konzept. Zum einen traute er den Konstrukteuren der Wasserstoffbombe nicht, vielleicht würde die Bombe ja wieder schwerer werden. Zum anderen plante er schon den Einsatz für die Raumfahrt. Je größer die Trägerrakete war, desto mehr Möglichkeiten eröffnete sie. Damit stand der Sowjetunion ein Träger zur Verfügung, der auch schwere Nutzlasten in den Orbit transportieren konnte.


Wie bei der ersten amerikanischen Interkontinentalrakete, der Atlas, kam auch der R-7 „Semjorka“ keine operationelle Rolle als Atomwaffenträger zu. Für einen Einsatz als ICBM war die Rakete mit rund 180 Tonnen, bei -183 Grad siedenden, Sauerstoff, unpraktikabel. Trotzdem glaubten die USA mangels verlässlicher Informationen, dass Russland über viele Raketen verfügte. Das Gegenteil war der Fall: Nur wenige Semjorka wurden stationiert. Die USA hatten mehr Interkontinentalraketen als die Sowjetunion. Diese Fehleinschätzung führte schließlich zum Kubakonflikt 1962, als die Sowjetunion diesen Mangel durch Stationierung von Mittelstreckenraketen auf Kuba ausgleichen wollte.


In Ermangelung einer Alternative wurde die R-7 noch bis zum Jahr 1961 verbessert, indem der Schub gesteigert und mehr Treibstoff zugeladen wurde. Die Leermasse konnte ebenfalls gesenkt werden. Dazu kam ein neues Lenksystem, das ohne Funkleit strahl auskam. Diese Version R-7A transportierte einen 3 t schweren Sprengkopf über eine Distanz von 12.100km. Die höhere Reichweite war nötig, da die drei Abschussbasen der Rakete in Plessezk, Baikonur und Kapustin Yar im Westen der Sowjetunion lagen. Mit der ur sprünglichen Reichweite von 8.000km bei der Version R-7 konnte die Westküste der USA nicht erreicht werden. Diese zweite Version wurde vom 31.12.1959 bis 1968 stationiert. Nur einmal war eine R-7 (während der Kubakrise) auch mit einem nuklearen Sprengkopf ausgerüstet. Sie hätte innerhalb von 8 bis 12 Stunden gestartet werden können, sodass die Rakete nur als Erstschlagwaffe brauchbar war.


Für die Tests der Semjorka wurde in Baikonur ein Startgelände gebaut, das anders als das bisherige Startgelände in Kapustin Yar nicht von amerikanischen Radaranlagen in der Türkei überwacht werden konnte. Vom Mai 1955 an wurde hier die Startanlage 1 für die R-7 gebaut. Dafür wurden 150.000m3 Boden ausgehoben und 30.000m3 Beton verbaut. Bis zu 1.000 Güterwagen kamen jeden Tag auf der Baustelle an. Alleine das 8km von der Startrampe entfernte Montagegebäude war 100m lang, 50m breit und 20m hoch. Dort wurde die Semjorka horizontal zusammengebaut. Danach zog eine Lokomotive die Rakete über einen Schienenweg zum Startplatz. Die horizontale Integration ist bis heute bei den russischen Trägern üblich. Baikonur wurde zum Raketentestgelände Nr.1 für die Sowjetunion, später auch zum Weltraumbahnhof. Als Tarnung gab man als Namen Tjuratam an, die Stadt liegt aber 320km vom Testgelände entfernt. In westlichen Medien wurde der Komplex nach der nächstgelegenen Stadt Baikonur benannt. Die für mehrere Zehntausend Einwohner errichtete Stadt hieß Lenininsk. Erst nach dem Zusammenbruch der Sowjetunion wurde Lenininsk durch Boris Jelzin in Baikonur umbenannt.


Der erste Flug einer R-7 am 15.5.1957 endete nach 98 Sekunden, als sich Block D vom Zentralblock löste. Beim nächsten Versuch im Juni kam es dreimal nicht zur Zündung, weil ein Stickstoffventil falsch eingebaut war. Der dritte Versuch am 12.7.1957 endete mit der Explosion der Rakete durch Versagen der Steuerung. Doch am 27.8.1957 klappte zum ersten Mal ein Start. Obwohl dieser Erfolg von der russischen Nachrichtenagentur TASS vermeldet wurde, fand er im Westen keinerlei Beachtung. Dabei reklamierte die UdSSR sogar einen neuen Weltrekord für die erbrachte Reichweite. Nach dem zweiten erfolgreichen Testflug über interkontinentale Distanzen, am 7.9.1957 erfolgte schon der Start von Sputnik 1. Bis Ende 1960 wurden weitere Entwicklungsflüge unternommen.


Beim Start steht die R-7 nicht über der Rampe auf einer Startplattform, sondern hängt über dem Flammenschacht. Vier Streben, die an Blütenblätter erinnern, (daher auch die russische Bezeichnung „Tjulpan“ = Tulpe für die Konstruktion) halten die Rakete 20m über dem Boden. Wenn die Triebwerke so viel Schub aufgebaut haben, dass die Rakete abheben kann, werden die Aufleger entlastet. Sie schwenken durch Gegengewichte ohne jede Hydraulik zurück. Dieses einfache System war sehr zuverlässig. Es ist bis heute im Einsatz und wird auch bei dem neuen Launchpad für die Starts vom CSG aus eingesetzt.


Etwas mehr als die Hälfte der R-7 wurden von Plessezk aus gestartet, die meisten mit militärischen Nutzlasten. 40% wurden von Baikonur aus gestartet.



Die Technik der R-7



Bei dem Bau der ersten ICBM beschritten sowohl die UdSSR wie auch die USA ähnliche Lösungswege. Eine Interkontinentalrakete benötigt zwei Stufen, da anders die hohe Endgeschwindigkeit von 6.000 – 7.000 Metern pro Sekunde nicht erreicht werden kann. Bisher lagen jedoch nur Erfahrungen mit dem Start am Erdboden vor. Vor allem gab es keine Erfahrungen, wie sich der Treibstoff unter Schwerelosigkeit verhalten würde. Die Zuverlässigkeit von Raketen war Mitte der Fünfziger Jahre noch schlecht, da es oftmals bei der Zündung Probleme gab.


Beide Staaten griffen daher zu einer Kompromisslösung. Die erste und zweite Stufe wurden gleichzeitig am Boden gezündet. Vor dem Abheben konnten so beide Stufen überprüft werden. So vermied man eine Zündung während des Fluges.


Die zweite Stufe verfügte über eine längere Brennzeit, sodass die erste Stufe vor Brennschluss der zweiten Stufe abgesprengt werden konnte. Diese Technologie wird daher als „eineinhalbstufig“ bezeichnet. Es ist eine Form der Bündelrakete oder Parallelstufenrakete. Bei der Semjorka wurde die erste Stufe in Form von vier Zusatzraketen an die zweite Stufe, dem Zentralblock, angeflanscht. Bei Abtrennung der ersten Stufe war der Tank der zweiten Stufe erst zu 30 – 40 Prozent leer. Die R-7 bündelte bei der zentralen Stufe, wie auch bei den vier Außenblocks jeweils vier Brennkammern zu einem Triebwerk. Der Schub jeder einzelnen Brennkammer war dadurch nicht höher als bei der A-4. Einzig die Förderung des Treibstoffes musste für den vierfachen Umsatz ausgelegt sein. Die Semjorka nutzt Kerosin und flüssigen Sauerstoff als Treibstoffe.


Block B, W, G und D


Die vier Außenblocks haben die Bezeichnung Block B, W, G und D. Dies sind nach „A“ die ersten vier Buchstaben im russischen Alphabet. Sie haben die Form eines Kreiskegels. Die Länge beträgt jeweils 19,80m bei einem maximalen Durchmesser von 2,68m. Jeder Block wird von einem Triebwerk RD-107 angetrieben. Dieses besteht aus vier Brennkammern mit einer gemeinsamen Förderturbine und einem gemeinsamen Gasgenerator. Der Schub betrug bei der ersten Version 790kN am Boden bzw. 812kN im Vakuum. Dazu kommen an der Außenseite noch zwei Steuertriebwerke, die auch von der Turbopumpe gespeist werden. Obgleich die Blöcke riesig wirken, wiegt jeder voll betankt nur 43 t und leer 3,4 t. Das Triebwerk ist nicht schwenkbar aufgehängt. Änderungen der Lage erfolgen durch den Betrieb der schwenkbaren Verniertriebwerke.



Block A



Der zentrale Block A hat die Form eines Zylinders, der sich in 19,80m Höhe von 2,05 auf 2,95m Durchmesser vergrößerte und dann wieder auf 2,60m verjüngte. Die Länge beträgt 26,00m. Er wog in der ersten Version mit 94 t Startmasse und 7,5 t Leermasse mehr als doppelt so viel wie ein Außenblock. Dazu kam noch die Steuersektion und der Stufenadapter mit rund 800kg Gewicht. Die Tanks bestehen bei Block A und Außentanks, aus Aluminium.


Sein Triebwerk RD-108 unterscheidet sich nur geringfügig von dem RD-107, welches in den Außenblocks verwendet wird. Der Schub war mit 745kN am Boden etwas geringer, aber im Vakuum mit 912kN größer. Das Triebwerk ist besser für den Betrieb im Vakuum angepasst. Auch arbeitet es mit geringfügig höherem Brennkammerdruck. Dazu kommen vier Steuertriebwerke vom selben Typ wie beim Außenblock. Auch hier ist das Triebwerk starr eingebaut und die Verniertriebwerke schwenkbar.


Die Triebwerke


Die Triebwerke der R-7 waren gegenüber denen der A-4 und früheren Mustern weiterentwickelt worden. Geplant war ein auf dem deutschen Triebwerk ED-140 basierendes Einkammertriebwerk. Doch Entwicklungsprobleme bei diesem Triebwerk führten zu einer Lösung mit vier Brennkammern. In Russland sind Erzeugniscodes üblicher als die Triebwerksbezeichnung. Die R-7 setzte die Erzeugniscodes 8K71–0 (RD-107) und 8K71–1 (RD-108) ein.


Die Technologie wurde gegenüber den Vorgängern R-4 und R-5 verbessert. So war die Brennkammer nicht massiv, mit ausgefrästen Rippen für die Kühlflüssigkeit, sondern doppelwandig mit einer Wellblech-Verstärkung konstruiert worden. Durch sie zirkuliert das Kerosin; die Kammer weist aber noch nicht die Technologie der verschweißten Kühlröhren auf. Verglichen mit den Vorgängern konnte so der Brennkammerdruck gesteigert werden. Das Kerosin kühlt auch die Düse, bevor es in die Brennkammer eingespritzt wird. Die Probleme, die entstehen, wenn ein Triebwerk geschwenkt werden muss (die Turbopumpen mit ihren hohen Drehzahlen erzeugen einen Drehimpuls und dadurch eine Kraft, wenn sie mit dem Triebwerk geschwenkt werden), umging Koroljow, indem er die Triebwerke fest einbaute und schwenkbare kleinere Steuertriebwerke für die Korrekturen um Nick- und Gierachse einsetzte. Auch die Turbopumpen wurden moderat in ihrer Leistung gesteigert. Es gibt je eine eigene Turbopumpe für die Förderung von Sauerstoff und Kerosin. Dazu kommen zwei Hilfspumpen für den Gasgenerator und die Förderung von Stickstoff zur Druckbeaufschlagung in beiden Tanks. Die Brennkammern haben Zylinderform und bei den Düsen ging Koroljow von der konischen auf eine parabolische Form über. Die langen Düsen sorgen für eine hohe Effizienz. An die A-4 erinnerte noch der Gasgenerator – er nutzte katalytisch zersetztes Wasserstoffperoxid als Arbeitsgas. Die Verwendung von vier Brennkammern pro Triebwerk bedeutete, dass man den Schub pro Brennkammer nicht über das Niveau der A-4 steigern musste. Man konnte so maximal von der schon bekannten Technologie profitieren. Der Vorteil war, dass man schnell ein funktionierendes Triebwerk hatte, während die USA einige Jahre Entwicklungsarbeit leisteten, um vom A-4 Triebwerk mit 250kN Schub zu den 800kN Schub zu kommen, die man für die Thor, Jupiter und Atlas brauchte.


Die Stabilisierung erfolgt durch die Steuertriebwerke. Sie hatten in der ICBM-Version jeweils 25kN Schub. Die Steuertriebwerke sind in zwei Raumrichtungen um 45 Grad schwenkbar. Damit kann die Bewegung in allen drei Raumachsen gesteuert werden. Die Stabilisierung in der Rollachse erfolgt in der ersten Flugphase zusätzlich mit Finnen, das sind kleine Flügel an den Außenblocks und dem Zentralblock. Sie verhinderten ein Rollen um die Längsachse während des Fluges durch die Atmosphäre. Die Verniertriebwerke werden von der Turbopumpe des Haupttriebwerks gespeist und gehörten mit zum Triebwerk RD-107/8.


RD-107/8 unterscheiden sich nur in einem Detail: Die Turbopumpe des RD-108 fördert weniger LOX. Dadurch ist das Gemisch reicher an Kerosin, der Brennkammerdruck geringer und der spezifische Impuls am Boden geringer.


Im Westen wurde die Rakete erstmals im Jahre 1967 auf der Pariser Luft und Raumfahrtausstellung gezeigt. Vorher war nur die Leistung von 20 Millionen PS bekannt, die (in Unkenntnis der Brennzeit) mit einem Startschub von 5.000kN (tatsächlich 3.940kN) und mit überlegenen Triebwerken assoziiert wurde. Als Experten die Konstruktion dann sahen, schlug die Meinung ins Gegenteil um. Die Rakete wäre primitiv, die UdSSR hätte nicht einmal den Schub des A-4 Triebwerks pro Brennkammer erreicht und müsste beim Start 32 Triebwerke zünden, während die Atlas mit fünf Triebwerken auskam (Haupttriebwerke und Steuertriebwerke zusammengefasst). Mit Sicherheit war die Lösung komplexer als die der Atlas. Doch die Erfahrung zeigte, dass sie trotzdem zuverlässig ist. Die R-7 zählt heute zu den zuverlässigsten Trägerraketen der Welt.


Der Start einer Semjorka war arbeitsaufwendig: Etwa 300 Personen waren eine Woche lang mit den Vorbereitungen beschäftigt. Beim Start zündeten alle 20 Haupt- und 12 Steuertriebwerke gleichzeitig. Die vier Außenblocks haben ihren Treibstoff nach 120 Sekunden verbraucht und wurden bei einer Geschwindigkeit von 2.170m/s in 50km Höhe, 100km vom Startplatz entfernt, abgetrennt. Sie wurden bis dahin durch ein Spannband am Zentralblock fixiert. Dieses wurde nun durchtrennt. Durch den Restschub der Triebwerke dreht sich der Außenblock nach außen. Er löst dabei die Verbindung oben an der Rakete, die aus einem Kugelgelenk besteht. Sobald sie sich löst, reagierte ein Kontakt, der die Ventile an der Oberseite der Außenblocks öffnet. Der Restsauerstoff strömt aus und der entstehende Schub drückt die Außenblocks von dem Zentralblock weg. Diese einfache Konstruktion, ohne Trennraketen, bewährte sich und es gab nur wenige Fälle, bei denen ein Außenblock nicht abgetrennt wurde. Die Zentralstufe arbeitet noch weitere 180 Sekunden. Sie wird in 170km Höhe, 700km vom Startplatz entfernt, bei einer Geschwindigkeit von 6.340m/s abgetrennt. Danach flog der 5.500kg schwere Sprengkopf auf einer ballistischen Bahn zu seinem 8.000km entfernten Ziel.


Gebaut wurden nur neun Startrampen für die R-7 in Plessezk und Baikonur. Jeder Startkomplex kostete rund 500 Millionen Rubel. Von 1960 bis 1966 war die Semjorka operational, von 1960 bis 1968 die R-7A. Zwölf Testflüge wurden durchgeführt. Nach dem Ausmustern wurden die R-7 Startplätze für Satellitenstarts genutzt. Die folgenden Daten sind die der operationellen R-7. Die ersten Starts und auch der der von Sputnik 1 fanden noch mit weniger leistungsfähigen Testmustern statt.








	Triebwerk

	RD-107

	RD-108






	Verwendung:

	Außenblock

	Zentralstufe






	Schub:

	1 × 790kN + 2 × 15,5kN

	1 × 745kN + 4 × 15,5kN






	Schub Vakuum:

	1 × 812kN + 2 × 25kN

	1 × 841kN + 4 × 25kN






	Brennkammerdruck:

	58,5 bar

	51 bar






	Düsenmündungsdruck

	0,39 bar

	0,34 bar






	Leistung Turbopumpe:

	4.000kW, 88,3kg Kerosin/s 218,4kg LOX/s

	4.000kW, 84,8kg Kerosin/s 202,7kg LOX/s






	Mischungsverhältnis:

	2,47

	2,35






	Gewicht:

	1.155kg

	1.230kg






	Gesamthöhe

	3,00m






	Höhe ohne Steuertriebwerke

	2,86m






	Maximaler Durchmesser

	2,58m

	1,95m






	Brennkammerdurchmesser:

	0,43m






	Düsenhals / Mündungsdurchmesser:

	0,166m / 0,72m






	Flächenverhältnis

	18,8






	Entspannungsverhältnis

	150






	Treibstoffdurchsatz Gesamt

	325kg/s

	305kg/s






	Spezifischer Impuls (Boden/Vakuum)

	2.520 / 2.950m/s

	2.430 / 2.950m/s






	Spezifischer Vakuumimpuls (Brennkammer)

	3.080m/s

	3.090m/s
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Sputnik



1956 hatte die Sowjetunion angekündigt, dass sie während des geophysikalischen Jahres vom Juli 1957 bis Dezember 1958 einen Erdsatelliten starten würde. Im Westen wurde dies als Propaganda abgetan. Koroljow versuchte, die Führung seines Landes von der Notwendigkeit eines Satelliten zu überzeugen. Er schaffte es und konnte nach dem zweiten Testflug einer R-7 einen Satellitenstart ansetzen. Frühzeitig hatte er den Auftrag für einen anspruchsvollen, 1.200kg schweren Erdsatelliten vergeben. Dessen Bau verzögerte sich jedoch und es war abzusehen, dass die Amerikaner vorher einen Satelliten starten würden. Um den USA zuvor zu kommen, entschied sich Koroljow dazu, zuerst einen einfachen und schnell zu bauenden Satelliten zu starten. Der am 4. Oktober 1957 gestartete Sputnik 1 war nichts weiter als ein Sender in einer hermetisch verschlossenen Kugel. Solange seine Batterien Strom lieferten, sandte er alternierend auf 20 und 40 MHz, einer Frequenz, welche damals jeder Funkamateur empfangen konnte. Der Frequenzwechsel sorgte beim Empfang auf einem der beiden Bänder für das charakteristische Beep-Beep Geräusch.


Trotzdem schlug der Start wie eine Bombe ein. Nicht nur, dass der Satellit mit 83,6 Kilogramm Gewicht schwerer als jeder projektierte Satellit der USA war: Die USA hatten der UdSSR nicht zugetraut, dass sie einen Satelliten starten könnte. Kurz danach starteten die Sowjets als weitere propagandistische Erstleistung mit Sputnik 2 das erste Lebewesen in den Weltraum – die Hündin Laika. Anders als verlautbart, starb diese allerdings schon bald nach dem Start, als die Temperatur in der Kapsel rasch anstieg. Nicht nur die Erstleistung, sondern auch das mit 502kg angegebene Gewicht schockierte. Eine Rakete, die eine so schwere Nutzlast in einen Orbit beförderte, konnte auch Atomwaffen bis zu den USA transportieren. War man noch bei Sputnik 1 von einem Druckfehler (8,36 anstatt 83,6kg Startmasse) ausgegangen, so setzte nun der Sputnikschock ein. Wernher von Braun bekam die Erlaubnis eine Trägerrakete für den Start vorzubereiten. Das war ihm vorher verwehrt worden, weil die Vanguard den ersten amerikanischen Satelliten transportieren sollte.


Im Mai 1958 war schließlich der schwere Satellit zum Start bereit. Mit 1.328 Kilogramm war Sputnik 3 noch schwerer als Sputnik 2. Damit war jedoch auch die Grenze der Kapazität der Semjorka ohne eine Oberstufe erreicht. Sputnik 3 machte umfangreiche Untersuchungen des erdnahen Raums. Ihm entging aber die Entdeckung des Strahlengürtels. Der Bahnpunkt, wo er die Messungen im Van-Allen Gürtel machte, befand sich auf der Südhalbkugel und dort hatte die Sowjetunion keine Empfangsmöglichkeit. Für ihn wurde die Rakete weiter verändert. So stieg der Schub der Booster an, dafür wurde der der Zentralstufe gesenkt. Das senkte die Gravitationsverluste ab. Zudem wurden die bisher zwei Telemetriesysteme in den Boostern und Zentralstufe durch eines in der Zentralstufe ersetzt.


Für die Starts der Sputniks wurden unveränderte R-7 verwendet, nur der Sprengkopf wurde durch den Satelliten ersetzt. Ein Start eines zweiten Exemplars des Sputnik 3 schlug fehl. Das System, die Rakete nach einer Nutzlast („Sputnik“, russisch für „Weggefährte“) zu benennen, übernahm die UdSSR bei späteren Trägern und Subversionen. Die Verwendung der unveränderten ICBM war nur ein Provisorium, bis man eine Oberstufe zur Verfügung hatte. Nach nur vier Starts wurde die Sputnik durch die Luna/Wostok abgelöst. Der Erzeugniscode der Sputnik war 8K71PS.


Für den Start wurde das Startgewicht der R-7 reduziert: Der Adapter zur Nutzlast wurde verkürzt, Batterien und Kabel entfernt und die Triebwerke arbeiteten bis zum Erschöpfen von Treibstoff oder Oxidator. Bei den normalen ICBM-Tests wurden sie üblicherweise abgeschaltet, wenn der Treibstofffluss zurückging. So sank die Startmasse von 280 auf 272,830 t. Das relativ langsame Hochfahren der Triebwerke verbrauchte bis zum Abheben schon 5,7 t Treibstoff, sodass die Rakete dann nur noch 267,13 t wog.








	
Datenblatt R-7 „Sputnik“






	

Einsatzzeitraum:


Starts:


Zuverlässigkeit:


Abmessungen:


Startgewicht:


Startschub:


Maximale Nutzlast:


Nutzlasthülle:



	

4.10.1957 – 15.5.1958


4, davon ein Fehlstart


75% erfolgreich


29,17m (Sputnik 1) -32,80m Höhe,


10,30m Durchmesser


272.830kg


3.904kN


1.500kg in einen 200km × 1.250km LEO-Orbit mit 65° Inklination 1,17 – 4,78m Höhe, 2,60m Durchmesser








	 

	Block B, W, D, G

	Block A






	Länge:

	19,60m

	26,00m






	Durchmesser:

	2,60m

	2,95m






	Startgewicht:

	4 × 42.000kg

	99.100kg






	Trockengewicht:

	4 × 3.700kg

	7.500kg






	Schub Meereshöhe:

	4 × 790kN

	745kN






	Schub Vakuum:

	4 × 912kN

	975kN






	Triebwerke:

	4 × 8K71–0

	1 × 8K71–1






	Spezifischer Impuls (Meereshöhe):

	2345m/s

	2428m/s






	Spezifischer Impuls (Vakuum):

	2973m/s

	2984m/s






	Brenndauer:

	120 s

	300 s






	Treibstoff:

	LOX / Kerosin

	LOX / Kerosin
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Abbildung 1: R-7 vor dem Start








Wostok L (Luna)


Die sowjetische Führung war überrascht von dem Medienecho beim Start des Sputniks. So forderte Chruschtschow rasch weitere publicityträchtige Erstleistungen. Schon im Laufe des Jahres 1958 entbrannte ein Wettrennen im Weltraum, welches schließlich mit der Landung von Apollo 11 seinen Gipfelpunkt erreichte. Das nächste Ziel war, den Mond mit einer Sonde zu erreichen. In den USA arbeiteten gleich zwei Teams der Army und Air Force mit separaten Raumsonden daran, vor den Sowjets am Mond vorbeizufliegen. Die zweistufige R-7 erreichte nicht die dafür notwendige Geschwindigkeit. Sie musste um eine weitere Stufe erweitert werden. Die Arbeiten dafür begannen im Januar 1958. Die Oberstufe sollte sowohl fähig sein, eine Raumsonde zum Mond zu befördern, als auch eine Raumkapsel in einen Erdorbit. Am 10.3.1958 gab das Politbüro als Vorgabe, dass die R-7 innerhalb eines Jahres eine Sonde zum Mond befördern sollte.


Das Wichtigste an der Oberstufe war daher, dass sie möglichst schnell zur Verfügung stand. Sie wurde „Block E“ genannt (nach dem nächsten Buchstaben im Alphabet). Diesem Ziel wurden alle anderen Aspekte, wie eine technisch ausgeklügelte Lösung oder hohe Leistung, untergeordnet.


Da immer noch keine Erfahrung über die Zündung in der Schwerelosigkeit vorlag, vermied man diese. Dies geschah, indem die dritte Stufe kurz vor Ausbrennen der zweiten Stufe gezündet wurde. Dadurch wurde die dritte Stufe stabilisiert und die zweite Stufe von der Dritten durch den Rückstoß abgetrennt. Die Abgase der Oberstufe trafen auf einen zusätzlich montierten Ablenkkonus aus Titan auf dem Zentralblock. Dieser verhinderte eine Explosion des Sauerstofftanks des Zentralblocks durch die Flammen der Oberstufe. Die Flammen entwichen durch einen Gitterrohradapter zur Seite. Die Zündung war mit dem Rückgang des Schubs des Zentralblocks synchronisiert. Bei Erreichen des Nominalschubs der Oberstufe wurde der Gitterrohradapter gesprengt und die Stufentrennung erfolgte. Oberhalb von Block A befand sich das Lenksystem der Rakete. Auf ihm wurden Schutzschild und Gitterohradapter montiert.


Die Oberstufe Block E verwendete wie die ersten beiden Stufen die Treibstoffkombination flüssiger Sauerstoff und Kerosin. Koroljow bevorzugte diese Treibstoffkombination, obwohl Gluschko ein Triebwerk mit doppelt so hohem Schub und einem höheren spezifischen Impuls entwickelt hatte. Doch die Treibstoffkombination LOX/UDMH, die dafür eingesetzt wurde, war noch unerprobt und wurde als zu riskant eingestuft. Das Triebwerk RD-110. das Energomash für die Stufe entwickeln sollte, hatte in der zur Verfügung stehenden Zeit nicht lösbare Verbrennungsinstabilitäten. So wandte sich Koroljow dem chemischen Konstruktionsbüro KBKHA von Kosberg zu. Dieses hatte bisher keine Raketentriebwerke entwickelt, löste jedoch die Aufgabe. Das Triebwerk RO-07 (RD-105) hatte einen Schub von 49kN. Es verfügte über eine Brennkammer und war nicht schwenkbar. Die Stabilisierung der Lage geschah durch die Abgase des Gasgenerators, die durch Düsen ins Freie geleitet wurden. Nachdem Luna 3 die Mondrückseite fotografiert hatte, wurde ein neu entdeckter Mondkrater nach dem Chef und Schöpfer des RD-0105 S.A. Kosberg benannt.


Wichtigstes Designmerkmal war, dass die Stufe recht kompakt war, um die Statik der Rakete nicht zu verändern. So umgaben Treibstofftank und Oxidatortank ringförmig das Triebwerk. Sie waren nicht tragend und wurden an einer starren Außenhülle fixiert. Der untere Kerosintank umgab das Triebwerk und der obere Sauerstofftank ließ eine Öffnung frei, in welche die Luna Sonden hineinragten. Da bei einem sehr flachen Tank die Gefahr von POGO-Schwingungen sehr groß ist, ragten durchlöcherte Prallbleche in die Tanks. Zusammen mit der ungünstigen, nicht tragenden Tankform, ergab das eine hohe Leermasse von Block E.


Block E war bei einem Durchmesser von 2,58m nur 2,98m lang. Mit Nutzlastver kleidung betrug die Länge lediglich 4,75m. Die Luna war mit 33m nicht höher als die letzte R-7 Version, die Sputnik 3 beförderte. Block E brannte etwa 400 Sekunden lang und beförderte die Luna Sonden direkt zum Mond, ohne vorher eine Parkbahn einzuschlagen. Dies erforderte eine hohe Genauigkeit und so verpasste auch Luna 1 den Mond und verließ das Erde-Mond-System. Block E wurde in Rekordzeit entwickelt und stand schon Ende 1958, also weniger als ein Jahr nach Entwicklungsbeginn, zur Verfügung.


Diese Rakete wurde zuerst eingesetzt, um als weitere propagandistisch nutzbare Erstleistung eine Luna Sonde auf den Mond aufschlagen zu lassen (Luna: russisch für Mond). Mehrere Starts der ersten Luna Sonden missglückten. Trotzdem gelang der Sowjetunion mit Luna 1 der Start der ersten Raumsonde, welche den Mond passierte, und mit Luna 2 der erste Aufschlag einer Raumsonde auf dem Mond. Dem folgte mit Luna 3 die erste Mondumrundung, wobei die Sonde die ersten Bilder der Rückseite des Mondes lieferte. Nach nur neun Starts, von denen lediglich drei Einsätze keine Fehlstarts waren, wurde die „Luna“ Trägerrakete nicht mehr für den Start von Raumsonden eingesetzt. Sie hatte eine zu geringe Nutzlast. Einer Stufenleermasse von 1.100kg stand eine Nutzlast von nur 400kg gegenüber. An den sechs Fehlstarts war die neue Stufe nur zum Teil schuld. Drei entfielen auf Fehlfunktionen der Außenblöcke, zwei auf den Zentralblock und nur einer auf die neue dritte Stufe.


Die Sowjetunion bezeichnete die neue Trägerrakete als „Luna“ – nach der ersten mit ihr gestarteten Nutzlast und suggerierte damit, eine neue Trägerrakete in Dienst gestellt zu haben. Erst 1967 wurde bekannt, dass es eine Variation der Wostok Rakete war. Der Erzeugniscode lautete „Wostok-L 8K72“.











	Triebwerk RD-0105 / RD-0109






	 

	
RD-0105 (Luna)

	
RD-0109 (Wostok)






	Gewicht:

	130kg

	121kg






	Abmessungen:

	0,766m Durchmesser, 1,62m Länge

	0,766m Durchmesser, 1,555m Länge






	Schub:

	49,4kN

	54,35kN






	Brennkammerdruck:

	45 bar

	50 bar






	Flächenverhältnis::

	79,4

	 






	Spezifischer Impuls:

	3090m/s (Vakuum)

	3178m/s (Vakuum)






	Betriebszeit.

	430 s

	376 s
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Datenblatt Wostok „Luna“






	Einsatzzeitraum:

Starts:


Zuverlässigkeit:


Abmessungen:


Startgewicht:


Startschub:


Maximale Nutzlast:


Nutzlasthülle:



	

23.9.1958 – 16.4.1960


9, davon 6 Fehlstarts


33% erfolgreich


33,50m Höhe


10,30m Durchmesser


279.000kg


3.904kN


400kg auf eine Mondtransferbahn


1,77m Höhe, 2,45m Durchmesser








	 

	Block B,W,D,G

	Block A

	Block E






	Länge:

	19,80m

	28,75m

	2,98m






	Durchmesser:

	2,60m

	2,95m

	2,45m






	Startgewicht:

	4 × 43.300kg

	100.400kg

	8.100kg






	Trockengewicht:

	4 × 3.710kg

	6.800kg

	1.100kg






	Schub Meereshöhe:

	4 × 790kN

	745kN

	–






	Schub Vakuum:

	4 × 821kN

	940kN

	49kN






	Triebwerke:

	4 × 8K71–0 (RD-107)

	1 × 8K71–1 (RD-108)

	1 × RO-07 (RD-0105)






	Spezifischer Impuls (Meereshöhe):

	2452m/s

	2432m/s

	–






	Spezifischer Impuls (Vakuum):

	3060m/s

	3080m/s

	3090m/s






	Brenndauer:

	130 s

	295 s

	400 s






	Treibstoff:

	LOX / Kerosin

	LOX / Kerosin

	LOX / Kerosin
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Abbildung 2: Start von Luna 1 am 2.1.1959
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Abbildung 3: Erfolgsstatistik R-7 Modelle bis Ende 2014






Wostok



Später wurde die Luna Trägerrakete in einer leicht verbesserten Form zum Start der Wostok Kapsel genutzt. Für den erdnahen Orbit konnte die Stufe die Nutzlast der Rakete von 1.500 auf 4.730kg verdreifachen. Der russische Begriff Wostok bedeutet „Osten“. Schon vor dem ersten bemannten Einsatz am 12.4.1961 mit dem Flug Gagarins auf Wostok 1 gab es Einsätze der Rakete. Sie transportierten die Wostok-Kapsel unbemannt, um diese zu testen. Dabei wurden die Nutzlasten als „Sputniks“ klassifiziert, um zu verschleiern, dass es Testflüge der Kapsel waren. Später folgten dann Wostok-Kapseln mit Hunden als Passagiere. Sieben Testflüge gingen dem ersten bemannten Einsatz voraus. Mit dem Start von Wostok 1 wurde auch die Trägerrakete als Wostok bezeichnet. Damit sollte suggeriert werden, die Sowjetunion hätte eine neue Trägerrakete mit der dreifachen Nutzlast der Sputnik in Dienst gestellt.


Auch später wurden noch mit dieser Rakete Nutzlasten gestartet. Ihre Bedeutung schwand jedoch mit der Zeit. Block E konnte nur Orbits direkt, ohne Freiflugphase und Wiederzündung erreichen. Block E wurde direkt nach Ausbrennen des Block A gezündet und es war nur diese eine Zündung möglich. Damit nahm die Nutzlast für höhere, kreisförmige Bahnen rasch ab. Möglich waren aber elliptische Bahnen mit einem sehr erdnahen Perigäum. So wurden von der Wostok Nutzlasten befördert, für die dies keine Einschränkung war.


Es gab mehrere Versionen der Wostok:








	Version

	Starts/Erfolge

	Einsatz

	Einsatzzeitraum






	Wostok 8A92

	45/40 88,9%

	Zenit 2 Satelliten

	1962 – 1967






	Wostok 8A92M

	93/92 98,9%

	Meteor und Tselina Satelliten

	1964 – 1991






	Wostok 8K72

	4/3 75%

	Wostokkpaseln Prototypen

	1960 – 1960






	Wostok 8K72K „Wostok“

	13/11 84,6%

	Wostok und Elektron Satelliten

	1960 – 1964






	Wostok-L 8K72 „Luna“

	8/3 37,5%

	Luna Raumsonden

	1958 – 1960
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Es gab nach den Adaptionen der Luna (8K72) zwei Hauptversionen 8A92 und 8A92M. Mit der Ersten wurden die Zenit-2 Aufklärungssatelliten gestartet. Der letzte Flug dieser Version erfolgte 1967. Schon 1964 wurde sie durch eine modernisierte Version Wostok 8A92M ersetzt. Sie startete bis 1991 die schwereren Zenit-2 Aufklärungssatelliten und Meteor-Wetterbeobachtungssatelliten. In dieser Version der „Wostok“ wurde der Schub des Triebwerks RO-07 durch einen höheren Brennkammerdruck leicht gesteigert. Die Brenndauer verringerte sich und der spezifische Impuls stieg an. Trotzdem konnte die Masse durch eine leichtere Brennkammer gesenkt werden. Das neue Triebwerk hat die Bezeichnung RD-0109 (siehe S. →).


Block E hatte bei allen Versionen eine größere Leermasse von 1,4 t anstatt 1,1 t bei der Luna Version. Die Verstärkung der Struktur erlaubte es, schwerere Nutzlasten bis zu 4.730kg Gewicht in eine Erdumlaufbahn zu transportieren. Zusätzlich gab es einen zylinderförmigen Adapter und eine verlängerte Nutzlasthülle. Dafür nahm die Stufe nur 6,4 t anstatt 7,0 t Treibstoff auf. Weitere Verbesserungen betrafen die Blocks A-G, die nun über einen etwas höheren Startschub von 4.060kN anstatt 3.904kN verfügten. Auch hier wurden die Triebwerke verbessert und die Struktur verstärkt, um größere Nutzlasten zu starten. Erstmals wurde auch eine geräumige Nutzlastverkleidung eingesetzt. 1991 erfolgte der letzte Flug einer Wostok. Den letzten Fehlstart gab es am 1.2.1969. Die letzten 82 Starts gelangen alle.


Das die verschiedenen Versionen der Wostok auch parallel im Einsatz waren, lag an der Kopplung einer Trägerraketenversion mit bestimmten Nutzlasten. Dies findet man auch bei anderen Subversionen russischer Raketen. Es wurde also nicht, nachdem die Sojus zur Verfügung stand, die Wostok eingestellt, sondern solange eine bestimmte Satellitengeneration sie oder auch nur eine Subversion benötigte, wurde sie unverändert weiter produziert. Diese, im positiven Sinn, als „Never touch a running System“ bekannte Philosophie, setzte auch das US-Militär ein. Auch hier waren bestimmte Satellitenfamilien mit bestimmten Trägern „verbandelt“ auch wenn es Alternativen gab. So startete die Titan IIIB fast ausschließlich Satelliten des Typs KH-8 Gambit.
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4-Abbildung: Starts der Wostok aufgeschlüsselt nach Modellen











	
Datenblatt Wostok 8A92







	Einsatzzeitraum:

Starts:


Zuverlässigkeit:


Abmessungen:


Startgewicht:


Maximale Nutzlast:


Nutzlasthülle:



	15.5.1960 – 29.8.1991

Wostok 8K72: 4, davon 1 Fehlstart (15.5.1960 – 1.12.1960)


Wostok 8K72K: 13, davon 2 Fehlstarts (25.3.1961 – 1.7.1964)


Wostok 8A92: 45, davon 5 Fehlstarts (1.6.1962 – 12.5.1967


Wostok 8A92M: 93, davon 1 Fehlstart (28.8.1964 – 29.8.1991)


Insgesamt: 156, davon 10 Fehlstarts


93,6% erfolgreich


38,90m Höhe


10,30m Durchmesser


287.000kg


4.730kg in eine Umlaufbahn in 200km Höhe, 52° Neigung.


1.840kg in eine 650km hohe, 98° sonnensynchrone Umlaufbahn.


1.150kg in eine 1.000km hohe, 99° sonnensynchrone Umlaufbahn.


9,61m Höhe, 2,58m Durchmesser.








	 

	Block B,W,D,G

	Block A

	Block E






	Länge:

	19,80m

	28,75m

	3,80m






	Durchmesser:

	2,60m

	2,95m

	2,45m






	Startgewicht:

	4 × 43.300kg

	101.000kg

	7.755kg






	Trockengewicht:

	4 × 3.710kg

	6.500kg

	1.440kg






	Schub Meereshöhe:

	4 × 830kN

	745kN

	–






	Schub Vakuum:

	4 × 995kN

	912kN

	55kN






	Triebwerke:

	4 × 8D74-K

	1 × 8D75-K

	1 × RO-07






	Spezifischer Impuls (Meereshöhe):

	2452m/s

	2432m/s

	–






	Spezifischer Impuls (Vakuum):

	3060m/s

	3080m/s

	3178m/s






	Brenndauer:

	130 s

	295 s

	370 s






	Treibstoff:

	LOX / Kerosin

	LOX / Kerosin

	LOX / Kerosin
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Abbildung 5: Eine Wostok in einer Ausstellung in Moskau








Sojus



Basierend auf den Erfahrungen mit der Wostok-Trägerrakete, kam der Wunsch auf, eine leistungsstärkere Oberstufe einzusetzen. Diese Oberstufe erhöhte zum einen die Nutzlast in einen nahen Erdorbit um weitere zwei Tonnen, zum anderen kann sie eine vierte Stufe für interplanetare Missionen transportieren. Die vierstufige Version wurde als „Molnija“ Rakete zuerst eingesetzt. Die „Sojus“ übertrumpfte alle bisher entwickelten sowjetischen Raketen hinsichtlich Stückzahl und Startfrequenz. Mehr als 1.500 Sojus wurden bisher gestartet.


Die neue dritte Stufe wurde wie Block E zuerst nur für eine Mission eingesetzt: die Woschod Raumkapsel. In den USA war 1961 das Gemini Programm beschlossen worden. Gemini brachte zwei Astronauten in einen Orbit. Um dies zu übertreffen, wurde die Wostokkapsel umkonstruiert, damit drei Personen in sie hineinpassten. Sie wurde dadurch schwerer und wog 5,7 t, zu viel für die Wostok Trägerrakete. Daher baute man eine neue dritte Stufe, die diese Nutzlast transportieren konnte. Es kam nur zu zwei bemannten Einsätzen, da es bei beiden Missionen massive Probleme gab. Fünf weitere Flüge, die neue Rekorde aufstellen sollten, (so eine rein weibliche Besatzung und ein 19 Tage dauernder Flug) waren geplant.


Die Rakete wurde nach dem Jungfernflug der Raumkapsel Woschod (russisch für „Aufgang“) zuerst als Woschod bezeichnet. Als zwei Jahre später die Sojus-Kapseln (russisch für „Union“) starteten, wurde dieselbe Rakete als „Sojus“ bezeichnet.


Die Booster verwenden die leistungsgesteigerten Triebwerke der R-7A, der letzten Einsatzversion der R-7.


Drittstufe Block I


Die neue Oberstufe, die den Block E der Wostok ablöste, bekam den Namen Block I und war in der ersten Version 24,3 Tonnen schwer. Für den Transport der schwereren Oberstufe wurden die unteren Blocks strukturell verstärkt. Auch sind Schub und spezifischer Impuls der Triebwerke etwas höher als bei Wostok. Block I wurde von der zweiten Stufe der ICBM R-9 übernommen, für den Einsatz auf der R-7 jedoch modifiziert.


Die Tanks von Block I sind zylindrisch mit sphärischen Domen und nicht wie bei Block E torusförmig. Dies senkt ihre Leermasse. Block I setzte zwei Triebwerke während der Einsatzzeit ein. Die ersten Versionen nutzten das Triebwerk RD-0110. Das RD-0110 hat denselben Aufbau wie das RD-108: Eine Turbopumpe treibt vier, nicht schwenkbare Brennkammern des Haupttriebwerks und vier Verniertriebwerke mit schwenkbaren Brennkammern an. Wie in den ersten Stufen wird ein kerosinreiches Gemisch verbrannt. Das Triebwerk wurde in nur neun Monaten entwickelt. Das RD-0110 ist durch einen pyrogenen Feststofftreibsatz nur einmal zündbar. Kosberg führt drei Versionen auf, das RD-0107, das am 10.10.1960 zum ersten Mal eingesetzt wurde und 51 Flüge bis zum 22.10.1967 absolvierte, das RD-0108, das am 11.11.1963 den Erstflug hatte und 20-mal mal bis zum 29.6.1976 eingesetzt wurde und das endgültige RD-0110, das am 5.10.1965 zum ersten Mal eingesetzt wurde. Alle drei Triebwerke unterscheiden sich aber nicht in den Abmessungen und Betriebsparametern.
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Datenblatt Wostok ,,Luna“

Einsatzzeitraum:
Starts
Zuverlassigkeit:
Abmessungen

Startgewicht:
Startschub:
Maximale Nutzlast:
Nutzlasthillle:

23.9.1958 - 16.4.1960
9, davon 6 Fehlistarts
33 % erfolgreich
33,50 m Hohe

10,30 m Durchmesser
1279.000 kg

3.904 kN

1400 kg auf eine Mondtransferbahn
1,77 m Hohe, 2,45 m Durchmesser

Block B,W,D,G Block A Block E

Lénge 19,80 m 28,75 m 2,98 m
Durchmesser: 2,60m 2,95 m 2,45 m
Startgewicht 4x 43300 kg 100.400 kg 8.100 kg
Trockengewicht: 4x3.710 kg 6.800 kg 1.100 kg
Schub Meereshdhe: 4xT90 kN T45kN] |
Schub Vakuum: 4% 821 kN 940 kN 49 kN
Triebwerke: 4 x 8K71-0 1x 8K71-1 1x RO-07

(RD-107) (RD-108) (RD-0105)
fﬁsg‘:;ﬂ‘;’;{"p“’s 2452 mls| %32 ms i
(S\/"aelfu'zsnf;‘e’ Impuls 3060 mis 3080 mis 3090 mis
Brenndauer: 130s 295 400s
Treibstoff: LOX / Kerosin LOX / Kerosin LOX / Kerosin
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Version

Einsatz

Wostok 8A92 45/40 88,9 % Zenit 2 Satelliten 1962 - 1967
Wostok 8A92M 93/92 98,9 % Meteor und Tselina Satelliten 1964 - 1991
Wostok 8K72 413 75 % Wostokkpaseln Prototypen 1960 - 1960
Wostok 8K72K ,Wostok |13/11 84,6 % |Wostok und Elektron Sateliten 1960 - 1964

Wostok-L 8K72 ,Luna“

8/3 37,5 %

Luna Raumsonden

1958 - 1960
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Triebwerk RD-0105 / RD-0109

RD-0105 (Luna) I RD-0109 (Wostok)
Gewicht: 130 kg 121kg
Abmessungen 0,766 m Durchmesser, 1,62 m Lange |0,766 m Durchmesser, 1,555 m Lange
Schub: 49,4 kN 54,35 kN
Brennkammerdruck: 145 bar 50 bar
Fléchenverhaitnis 794 |
Spezifischer Impuls: 3090 m/s (Vakuum) 3178 m/s (Vakuum)
Betriebszeit 430 s 376s
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Datenblatt R-7 ,,Sputnik*

Einsatzzeitraum:
Starts:
Zuverlassigkeit:
Abmessungen:

Startgewicht:
Startschub:
Maximale Nutzlast:

4.10.1957 - 15.5.1958
4, davon ein Fehlstart
75 % erfolgreich
29,17 m (Sputnik 1) -32,80 m Hohe,
10,30 m Durchmesser

272.830 kg

3.904 kN

1.500 kg in einen 200 km x 1.250 km LEO-Orbit mit 65° Inklination

1,17 - 4,78 m Hohe, 2,60 m Durchm:

| BlockB,W,D,6 Block A |

Lénge: 19,60 m 26,00m
D 2,60m 2,95m
Startgewicht: 4% 42000 kg 99.100 kg
i i 4%3700kg 7.500 kg
Schub 4 xT90kN 745 kN
Schub Vakuum: 4x912kN 975 kN
Triebwerke: 4 x 8K71-0| 1x 8K71-1
Impuls 2345 mis 2428 mis,

Impuls (Vakuum): 2973 mis 2984 mis
Brenndauer: 120 | 300s
Treibstoff: LOX/ Kerosin LOX / Kerosin
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RD-107

RD-108

Verwendung:

Schub:

1x790kN +2x 155 kN

1x 745 kN +4 x 155 KN

Schub Vakuum:

X 812kN +2x25kN

1x 841 kN +4 x 25KN

58,5 bar 151 bar

Dii 0,39 bar 10,34 bar

Leistung Turbopumpe: 4.000 kW, 88,3 kg Kerosin/s  |4.000 kW, 84,8 kg Kerosin/s
218,4 kg LOX/s 202,7 kg LOX/s
247 235

Gewicht: 1155kg 1230 kg

Gesamthohe 300m

Hohe ohne 28m

i D 258m 1,95 m

043 m

Disenhals / Miindungsdurchmesser: 0,166 m/0,72m

A = T 188
150

Treibstoffdurchsatz Gesamt 325kgls 1305 kg/s

Impuls (Boden/Vakuum) .2.520 12.950 m/s 12.430/ 2.950 m/s
i ) [3.080 m/s 13.090 m/s
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Letzte Stufe:

Startgewicht letzte Stufe:
chti Tra

Spez. Impuls letzte Stufe:

Nutzlast 185 km Bahn:

Nutzlast GTO Orbit:

Nutzlast Fluchtgeschwindigkeit:
Nutzlast GEO Orbit:
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Datenblatt Wostok 8A92

Einsatzzeitraum: 15.5.1960 - 29.8.1991

Starts: Wostok 8K72: 4, davon 1 Fehlstart (15.5.1960 - 1.12.1960)
Wostok 8K72K: 13, davon 2 Fehlstarts (25.3.1961 - 1.7.1964)
Wostok 8A92: 45, davon 5 Fehlstarts (1.6.1962 — 12.5.1967
Wostok 8A92M: 93, davon 1 Fehistart (28.8.1964 - 29.8.1991)
156, davon 10 Fehlstarts

Zuverlassigkeit: 93,6 % erfolgreich
Abmessungen: 38,90 m Hohe
10,30 m Durchmesser
Startgewicht: 287.000 kg
Maximale Nutzlast: 4.730 kg in eine Umlaufbahn in 200 km Hohe, 52° Neigung.

1.840 kg in eine 650 km hohe, 98° sonnensynchrone Umlaufbahn.
1.150 kg in eine 1.000 km hohe, 99° sonnensynchrone Umlaufbahn.
9,61 m Hohe, 2,58 m D

Block BW,D,G Block A Block E l

Lénge: 19,80 m 28,75m 3,80m
Durchmesser: 260m 295m 245m
i 4%43.300 kg| 101.000 kg 7.755kg
Trockengewicht: 4 x3.710 kg| 6.500 kg' 1.440 kg
Schub Meereshche: 4 x 830 kN 745 kN -]
Schub Vakuum: 4x995 kN 912N, 55 KN
Triebwerke: 4 x8D74-K 1x8D75K 1xR0O-07
Spearisce mpils 252 mis %32 mis -
Impuls (Vakuum): 3060 m/s 3080 m/s 3178 mis
Brenndauer: 130s 295s 370s
Treibstoff: LOX / Kerosin| LOX /Kerosin LOX /Kerosin
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Einsatz der Versionen der
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Wostok
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[l Vostok 8A92
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1990
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