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BAND II







ANTRIEBSTECHNIKEN der RAUMFAHRT





Kapitel 17) CHEMISCHE ANTRIEBE




Zusammenfassung: Chemische Antriebe entwickeln den nötigen SCHUB für Starts von der Erde


Die schubstarken chemischen Antriebe sind gedacht für Starts von der Erde und den Landungen auf den Planeten und deren Monden. Für die Überbrückung der Entfernungen in unserem Sonnensystem ist folgende Kombination vorstellbar: Nuklearer Antrieb und anschließende Aktivierung eines starken Ionenantriebs / Plasmaantriebs mit hohem spezifischem Impuls.


Chemische Triebwerke: Durch das Verbrennen des Treibstoffs und die Expansion der heißen Abgase in einer Düse entsteht ein Schub in Gegenrichtung zum ausströmenden Gas. Solche chemischen Triebwerke liefern mehr Schub als viele andere Antriebsformen. Ein Raketentriebwerk besteht im Prinzip aus einem Brennraum, in dem unter hohem und höchstem Druck (typischerweise 100 bar) Brennstoff und Oxydator zur Reaktion gebracht werden, wobei Temperaturen von 3000 - nahe 4000 K entstehen. Der Kenntnis- und Entwicklungsstand von Raketenantrieben in Europa hat durch die Triebwerksentwicklungen für die ARIANE Trägerfamilie ein international hohes Niveau erreicht.







17.1) CHEMISCHE ANTRIEBE





Vermutlich werden wir schon in den nächsten Jahrzehnten Entdeckungen machen, die jede Dimension sprengen und mit deren Hilfe wir die ganze Galaxis erforschen können. Hier hat die Phantasie diesbzgl. keine Grenzen. Eine der Ideen ist, Materie ohne Zeitverlust zu transportieren. Raumfahrt ist ein Ergebnis solcher Phantasien des Geistes, der sich auf alle Lebensbereiche erstreckt. Wir können uns nicht nur auf diesen Planeten Erde beschränken. Chemische Raketen mit hohem spezifischem Impuls sind im allgemeinen ausreichend für einen bemannten Raumflugverkehr zwischen Erde und Mond. Um allerdings Exkursionen im interplanetarischen Raum wirtschaftlich durchführen zu können sind Antriebe mit besserem Wirkungsgrad erforderlich, bei denen ein günstigeres Verhältnis zwischen Nutzlast und Startgewicht erzielt wird. Analoge Forderungen gelten auch für die hohen Transportgewichte die für die Errichtung und Versorgung von bemannten Stationen auf den Planeten unumgänglich sind. Es umfasst das Marsprojekt, sowie unbemannte und bemannte Projekte bis zu Pluto und seinem Mond Charon, sowie weiter bis zum Randbereich unseres Sonnensystems. Die schubstarken chemischen Antriebe sind gedacht für Starts von der Erde und den Landungen auf den Planeten und deren Monden. Für die Überbrückung der Entfernungen in unserem Sonnensystem ist folgende Kombination vorstellbar.


Nuklearer Antrieb und anschließende Aktivierung eines starken Ionenantriebs / Plasmaantriebs mit hohem spezifischem Impuls.


Die NE-Triebwerke eignen sich wegen des hohen spezifischen Impulses sehr gut für lange Flüge innerhalb des Sonnensystems.


Einige Werte des spezifischen Impulses:






	- Deutsche V-2 Rakete (1942)

	Isp = 230 s






	- RL-10 Rakete (Pratt & Whitney)

	 






	(Verbrennung von Wasserstoff und Sauerstoff)

	Isp = 450 s






	- Nuklearer Antrieb mit Wasserstofftreibstoff

	Isp = 900 s - 1600 s







Chemische Triebwerke:


Fast alle der bisher eingesetzten Raketentriebwerke nutzen chemische Treibstoffe, die entweder in flüssiger oder fester Form vorliegen. Durch das Verbrennen des Treibstoffs und die Expansion der heißen Abgase in einer Düse entsteht ein Schub in Gegenrichtung zum ausströmenden Gas. Solche chemischen Triebwerke liefern mehr Schub als viele andere Antriebsformen, doch ist ihre Effizienz geringer. Ein Marsraumschiff mit dieser Antriebstechnik würde gewaltige Mengen an Treibstoff benötigen. Eines der Konzepte sieht ein Raumfahrzeug mit einem Startgewicht von 233 Tonnen vor, von denen allein 166 Tonnen auf den Treibstoffvorrat aus flüssigem Wasser- und Sauerstoff entfallen. Die heutige, durch chemische Antriebe und Mehrfach-Swingbys gekennzeichnete interplanetare Raumflugtechnik stößt an die Grenzen ihrer Machbarkeit.




(17-1) Prinzipaufbau des chemischen Triebwerks
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Die künftige Erforschung unseres Sonnensystems wird zwangsläufig noch schwierigere und anspruchsvollere Flugaufgaben wie „Hochenergie-Missionen“ mit hohen Nutzlastanforderungen bei akzeptablen Flugzeiten stellen. Diese Aufgaben können durch eine neue Antriebstechnik erfüllt werden, nämlich durch elektrische Triebwerke mit nuklearer Stromversorgung. In der Pionierphase der Raumfahrt wurden nur chemische Antriebe eingesetzt. Sie ermöglichten gewiss zahlreiche und wissenschaftlich bemerkenswerte Erfolge. Allerdings waren die Missionsziele hinsichtlich ihres Antriebsbedarfs ∆v noch recht einfach. In der Folge wurde die Technik der Schwerkrafthilfe („gravity assistance“) entwickelt und vervollkommnet, um auch anspruchsvollere Raumflüge mit höherem ∆v durchführen zu können. Allerdings verlängerte nun der durch mehrfache Planeten Umlenkungen („multiple swingbys“) bedingte Umweg die Missionszeiten erheblich, die Nutzlastmassen schrumpften und die Startfenster verengten sich. Diese Projekte werden damit bzgl. Ihrer Bahnfunktionen sehr kompliziert. Vorhaben wie der Merkur-Orbiter nähern sich damit bereits der Grenze des Machbaren.


Definition:


Ein Raketentriebwerk besteht im Prinzip (s. Bild 6-1) aus einem Brennraum, in dem unter hohem und höchstem Druck (typischerweise 100 bar) Brennstoff und Oxydator zur Reaktion gebracht werden, wobei Temperaturen von 3000 - nahe 4000 K entstehen. Die Treibstoffe werden durch ein Fördersystem und entsprechende Injektoren in den Brennraum eingebracht. Der Brennraum öffnet sich einseitig in eine Düse mit konvergentem und divergentem Teil, durch die die Brenngase entspannt und beschleunigt werden. Im engsten Querschnitt der Düse herrscht Schallgeschwindigkeit (Ma = 1), im Düsenaustritt etwa Ma 3 - 5 entsprechend Gasgeschwindigkeiten von 2800 - 4800 m/s je nach Treibstoffpaarung. Das Antriebssystem benötigt weiters zahlreiche periphere Komponenten und Hilfsaggregate.




Technische Unterteilung von chem. Raketenantrieben





Die Unterteilung der Raketenantriebe erfolgt gemäß:




	Schubklassen


	Art der Treibstoffe (flüssig [kryogen, lagerfähig, hypergol], fest, hybrid)


	Triebwerkszyklen (nur bei Flüssigantrieben): Hauptstrom/Nebenstrom


	Pumpenförderung/Druckgasförderung


	Vorverbrennung oder nicht


	Kühlmethoden etc. und die zugehörigen Komponenten


	Entsprechende Bauweisen unter Berücksichtigung des Brennkammer-Drucks


	Höhenanpassungsmethoden (Düsenkonzepte, zb. Aerospike-Triebwerk)







(17-2) Hauptkomponenten eines chemischen Triebwerks
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Von besonderem Interesse sind:




	Erst- und Zweitstufentriebwerke (Großtriebwerke) der 70-700 t - Klasse mit den Treibstoffkombinationen H2/O2 , Kerosin/O2 , UDMH/N2O4 u.a.:


	
Vulkan (Schub 100 t) der ARIANE 5 mit leistungsverstärkter Version Vulkan II , SSME (200 t), F-1 (700 t), J-2 der Saturn, RD


	Oberstufentriebwerke der 2-20 t - Klasse mit den Treibstoffkombinationen MMH/N2O4, H2/O2


	Feststoffboosterantriebe (500 - 1000 t): ARIANE-Booster, Shuttle Booster. Treibstoffe Poly-Kohlenwasserstoffe (insbes. - Butadien)/ Metall (Al)/ AP, (Ammoniumperchlorat) oder ähnlich.


	Satelliten-Apogäumsantriebe sowie Bahn- und Lageregelungstriebwerke: 400 N, 10 N mit der Treibstoffkombination MMH/N2O4; auch Einstofftriebwerke


	mit N2H4 (Hydrazin)







(17-3) Konstruktive Darstellung
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Aktivitäten, Stand der Technik und Problemfelder





Das wesentliche Interesse Europas, und hier besonders Frankreichs und Deutschlands, gilt heute dem ARIANE 5 Träger mit dem kryogenen Zentralstufentriebwerk Vulkan I und dem hypergolen Oberstufentriebwerk AESTUS, an deren beider Entwicklung die Fa. Astrium (Bremen, Ottobrunn, Lampoldshausen) maßgeblich beteiligt ist (Bild 6-4). Um dem heute primären Anwendungszweck der ARIANE 5, nämlich Satelliten in den GEO zu befördern, besser gerecht zu werden und Doppelstarts mit Großsatelliten bis zu 2 x 3.5 t zu ermöglichen, steht die Weiterentwicklung des Zentralstufentriebwerkes zu einer leistungsverstärkten Version Vulkan II an, die folgende Charakteristika aufweist: Schub 140 t, Erhöhung des brennkammerinternen Mischungsverhältnisses auf ca. 7.0, Verbesserung der Oxydator-Turbine sowie Einleitung der Turbinenabgase in die Expansionsdüse. Die Dasa ist wie bisher für die Entwicklung der Schubkammer verantwortlich, wobei die Düse im Unterauftrag an die schwedische VOLVO Aerospace Corporation (VAC) vergeben ist. Ebenso wird derzeit ein leistungsverstärktes Oberstufentriebwerk (VINCI) mit dem primären Ziel entwickelt, die Nutzlastkapazität der ARIANE 5 auf maximal 12 t zu erhöhen. Bei diesem sogenannten Expandertriebwerk wird die Energie zum Betrieb der Turbopumpen aus der Aufheizung des kryogenen Wasserstoffs im regenerativen Kühlkreislauf der Schubkammer bezogen. Auch hier ist die Dasa mit den Kernkomponenten beteiligt. Ein weiteres wichtiges Geschäftsfeld der Dasa sind Apogäumsmotoren und Kleinantriebe für Satelliten zur Bahn- und Lageregelung (UPS - Unified Propulsion System bzw. neue Systeme für erdnahe kleine Kommunikationssatelliten). An Feststoffantrieben ist die Bundesrepublik derzeit kaum beteiligt (Verbund F-I: Europropulsion). Während die DASA unter anderem in der Triebwerkentwicklung und -fertigung tätig ist, führt das DLR (Lampoldshausen) im Auftrag von ESA und Fa. SEP (F), Qualifikations- und Abnahmetests an Großtriebwerken und -systemen durch (Viking, Vulkan, AESTUS Höhentests). Hierfür stehen Großprüfstände zur Verfügung, die ständig weiterentwickelt werden (Verbesserung der Höhensimulation).




(17-4) VULKAN-Triebwerk am DASA Prüfstand (Lampoldshausen)
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Der Kenntnis- und Entwicklungsstand von Raketenantrieben in Europa hat durch die Triebwerksentwicklungen für die ARIANE Trägerfamilie ein international hohes Niveau erreicht. Diese Position gilt es heute zu sichern sowie weiter auszubauen. Grundlagenforschung und neue Technologien spielen hierbei eine zentrale Rolle.


Typische Forschungsthemen sind u. a.:




	Hochdrucktechnologie für kryogene Triebwerke (Verbrennung, Stabilität, Wärmeübergang, Lebensdauer, Wiederverwendbarkeit)


	Optimierung des Expanderzyklus


	Alternative Treibstoffkombinationen


	Düsentechnologie (Seitenlasten, Höhenanpassung)


	Systemanalysen zur Triebwerksauslegung


	Modellierung und Simulation (CFD)





Auf diesen Gebieten ist das DLR (Lampoldshausen) in Zusammenarbeit mit Astrium (z. B. nationales Technologieprogramm TEKAN) und den französischen Partnern CNES und SEP tätig.





(17-5) Triebwerks-Prüfstand der ESA / DLR in Lampoldshausen (Höhe ca. 65 m)
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Kapitel 18) NUKLEARANTRIEBE




Zusammenfassung: Nuklear thermischer Antrieb, Atomenergie erzeugt einen heißen Strahl


Hier handelt es sich um Triebwerke bei denen mit Atomenergie Wärme erzeugt und damit ein Treibmedium erhitzt (zb. Wasserstoff) und dieses kernenergetisch aufgeheizte Arbeitsmedium rückstoßerzeugend durch Düsen ausströmt und dadurch den benötigten Schub liefert. Das Wasserstoffgas wird durch ein Röhrensystem durch den Reaktor hindurch geleitet, damit erfolgt eine sehr starke Erhitzung und Ausdehnung dieses Gases. Die Austrittsgeschwindigkeit ist um ca. 100 % höher als jene bei chemischen Triebwerken. (vs ~ 9 km/s). Zum Vergleich bei chemischen Triebwerken vs ~ 4 km/s auf Basis der Wasserstoff/ Sauerstoff - Technologie. Der hocherhitzte Wasserstoffstrahl weist Temperaturen von ca. 3000° C auf. Der spezifische Impuls liegt bei 1600 s.


Verbesserungsmöglichkeiten sind:


- Bessere Durchmischung von Spaltstoff und Treibgas so dass fein verteilter Spaltstoff im Gas aufgewirbelt wird.


- Der Spaltstoff liegt verflüssigt vor und das Gas zum Aufheizen wird durch diese Flüssigkeit hindurchgepresst.


Es wird dadurch eine erhebliche Verbesserung der Schubkraft erwartet.


Wernher von Braun plante die Anwendung nuklear thermischer Triebwerke als Antriebssystem für die bemannte Marsmission der NASA. (Studie 1969) Ein Atomreaktor mit einer elektrischen Leistung von 100 kW und 2000 kW (= 2 MW) thermischer Leistung der über 10 Jahre hinweg 24 Stunden pro Tag im Dauerbetrieb arbeitet wiegt etwa 4 t. (Strahlungsabschirmung beachten!!). Ein Transport in eine Erdumlaufbahn bedeutet somit kein Problem. (Eine Solarzellenanlage die die gleiche elektrische und thermische Leistung liefert wäre 540 t schwer!) Die Verwendung eines schnellen statt des thermischen Reaktors würde eine wesentliche Gewichtseinsparung durch den Wegfall von Moderator und Reflektor bringen. Die größten Anstrengungen unternimmt man, um die Treibstoffgeschwindigkeit zu erhöhen. Gelänge es, den molekularen Wasserstoff im Reaktor zu dissoziieren, so ließe sich die Triebwerksausströmgeschwindigkeit um ca. 40% steigern.


Die höchste Kerntemperatur in einem Reaktor eines nuklear betriebenen Raumschiffes kann durch Verwendung eines spaltbaren Gas-Materials erzielt werden. In einem GCN-Spacecraft (= Gas Core Nuclear - Spacecraft) wird die erzeugte Strahlungsenergie von einem Hochtemperatur-Plasma, welches mittels Kernspaltung z.B. in Uraniumhexafluorid (UF6) erzeugt wird, auf das Antriebsmedium Wasserstoffgas übertragen, das als Treibstoff dient. Bei einem derartigen Prozess ist die Treibstoff-Temperatur signifikant höher als die Temperatur der gesamten Triebwerkseinheit. Untersucht wurden dazu 2 Konfigurationen


1) der offene Zyklus (=Koaxialstrom- oder offenes Kreislaufsystem)


2) der geschlossene Zyklus (=Glühbirnen-Konzept)


Gaskernantriebe ermöglichen Masseeinsparungen von fast 50%, und eine nuklear- thermische Gaskernrakete würde die Reisezeit um ungefähr 65% verkürzen. Aufgrund der hohen Temperaturen im Plasmakern von mehreren Zehntausenden Grad Celsius sind sogar spezifische Impulse mit den Werten von Isp = 3000 – 5000 (!) möglich. Ein solches Antriebssystem alleine würde schon die Reise zum Mars in etwa 3 bis 4 Monaten ermöglichen.


Wird zu einem regenerativen Kühlungssystem noch zusätzlich eine aktive Kühlung hinzugeschaltet, womit die Auslegung auf eine höhere Plasmatemperatur möglich wird, sind damit sogar erzielbare spezifische Impulse bis zu 7000 s möglich.







18.1) Nuklear thermische Antriebe







Kompakte nuklear-thermische Triebwerke





Eines Tages wird sich die Menschheit nicht mehr damit zufriedengeben, die Planeten des äußeren Sonnensystems mit kleinen Raumsonden im Vorbeiflug zu erforschen. Bald werden Sonden konstruiert werden, die die gasförmigen Riesenplaneten umkreisen, Roboter auf ihren Monden absetzen und Gesteins- und Bodenproben zur Erde zurückbringen. Schließlich werden Astronauten zu den rätselhaften Monden aufbrechen, auf denen man flüssiges Wasser und organische Verbindungen vermutet - die Voraussetzung für Leben auf Kohlenstoffbasis. Um die äußeren Planeten unseres Sonnensystems zu erreichen ist es notwendig die Geschwindigkeiten der Raumorbiter wesentlich zu erhöhen. In der nahen Zukunft werden Raumflugkörper in den Orbit der äußeren Gasgiganten unseres solaren Systems einschwenken, Robot-Sonden auf deren Monden landen und wider zur Erde zurückkehren. Für diese Zwecke werden dann auch Raumschiffe eingesetzt die durch nukleare Fission angetrieben werden und damit um einiges leistungsfähiger sind als die derzeitigen chemischen Antriebe. Der Nachteil der chemischen Schubsysteme ist der relativ geringe Betrag an Energie der für eine gegebene Treibstoffmasse geliefert werden kann. Chemische Raketen haben eine verhältnismäßig geringe Geschwindigkeit. Die besten chemischen Antriebe basieren auf der Reaktion von Wasserstoff mit Sauerstoff womit eine maximale Geschwindigkeit von etwa 10 km/s erreichbar ist. Nukleare Antriebe erreichen dazu im Vergleich eine Geschwindigkeit von etwa 22 km/s. Diese Geschwindigkeit ermöglicht es eine direkte Flugroute beispielsweise zum Planeten Saturn einzuschlagen und damit die Reisezeit von ungefähr 7 Jahren auf weniger als 3 Jahre zu reduzieren. Ein nuklearer Antrieb wie der hier beschriebene ist äußerst sicher und wirtschaftlich. Völlig konträr zu der herkömmlichen Meinung das hier tatsächlich keine starke Radioaktivität während des Startvorgangs verursacht wird. Das Raumschiff mit nuklearen Aggregaten wird durch chemische angetriebene Raketen in einen hohen Erdorbit von etwa 800 km gebracht, erst dann wird der nukleare Reaktor gestartet. Nachfolgend aufgelistet einige Vergleichsmöglichkeiten bzgl. Strahlgeschwindigkeiten des durch das Triebwerk ausgestoßenen Treibstoffs und zugehörige spezifische Impulse.


Liste spezifischer Impulse




SPEZIFISCHE IMPULSE verschiedener Triebwerkstypen









	ANTRIEBSMETHODE

	STRAHLGESCHWIND. (km/s)

	SCHUB (N)

	SPEZIFISCHER IMPULS (sec)

	LAUFZEIT des TRIEBWEKS






	Chemisch

	3 - 4

	 

	150 – 450

	 






	Nuklear thermisch

	9

	105

	825 – 925

	Minuten






	Gas-Kern Triebwerk

	40

	103 – 106

	 

	 






	ARCJET (Elektrothermisch)

	4 - 12

	10-2 - 10

	800 – 1200

	Minuten






	HALL Effekt

	8 - 50

	10-3 – 10

	 

	Monate






	MPD (=Magnetoplasmadynamisches Triebwerk) (Elektromagnetisch)

	20 - 100

	100

	2000 – 5000

	Wochen - Monate






	
VASIMR (=Variable specific impulse

Magnetoplasma rocket)



	10 - 300

	40 - 1200

	 

	Tage - Monate






	PPT (=Pulsed Plasma Thruster)

	 

	 

	 

	 






	IONEN (Elektrostatisch)

	15 – 80

	10-3 – 10

	3500 – 10000

	Monate






	FEEP (=Field Emission Electric Propulsion)

	100 - 130

	10-6–10-3

	 

	 






	DAEDALUS Projekt (=Nukleare Impulse)

	20 - 1000

	109 – 1012

	 

	 






	Antimaterie induzierter Nuklearer Puls Antrieb

	20 - 400

	 

	 

	Tage – Wochen










Nuklear thermische ANTRIEBE





Da bei Kernreaktionen Energien freiwerden, die um den Faktor 106 bis 107 größer sind als bei chemischen Raketentreibstoffen, würden nukleare Raumflugtriebwerke wesentlich höhere Ausströmgeschwindigkeiten bei geringerem Treibstoffaufwand ermöglichen. Bei gleichem Gewicht geben Kernreaktoren ungefähr eine Million Mal mehr Energie her als chemische Prozesse. Wäre Energie das einzige Kriterium dann könnte man die 2350 t Treibstoff einer Saturn 5 - Rakete durch wenige Pfund spaltbaren Materials ersetzen. Ein Reaktor an Bord ist die derzeit die einzige Möglichkeit einen nuklear-thermischen Antrieb technisch mit hohem Wirkungsgrad zu realisieren.


Zu den nuklear thermischen Antrieben gehören zwei Aggregattypen:




a) Festkernreaktor-Aggregate


mit einem spez. Impuls von Isp ca. 900s.


b) Gaskern- und Gasmantelreaktor-Aggregate.


mit weitaus höherer Leistung.





Nukleare Festkernantriebe (SCNR = Solid Core Nuclear Rockets) wurden während des Rover/Nerva Programms in den 60-er Jahren entwickelt. Anschließend begann man mit der Entwicklung der Nuklearen Gaskernantriebe (GCNR = Gas Core Nuclear Rockets). Entsprechende Entwicklungen für die Einsatzreife sind konvektive nukleare Raketentriebwerke. Thermonukleare Raketenantriebe (NTR = nuclear thermal rockets) sind in der Lage die chemischen Raketen bei Raumflügen zu ersetzen und könnten sogar anstatt der mehrstufigen Raketen als einstufige Raketen für den Start von der Erdoberfläche aus verwendet werden. In den 60 er Jahren bis Anfang der 70 er Jahren wurden nukleare Triebwerke in den USA entwickelt. In Russland soll die Forschung erst Anfang der 90 er Jahre eingestellt sein worden. Nukleare Triebwerke basieren auf einem Kernreaktor als Wärmequelle. Ein Kernreaktor erzeugt eine große Hitze, die dazu benutzt wird Wasserstoff auf über 2500 Grad Celsius aufzuheizen. Zur Durchführung eines nuklearen Triebwerkes muss ein Reaktor wesentlich kleiner als ein herkömmlicher Kernreaktor sein, gleichzeitig sind die Anforderungen an die Arbeitstemperatur sehr viel höher. Daher ist die Entwicklung von nuklearen Triebwerken, die in den USA Anfang der sechziger Jahre begann, nur langsam vorangeschritten. Bedingt durch die geringe Molekülmasse des Wasserstoffs erreichen nukleare Triebwerke sehr hohe Ausströmgeschwindigkeiten. Bei dem schon realisierten Versuchstriebwerk NERVA (Nuclear Engine for Rocket Vehicle Application) beträgt der spezifische Impuls 8100 N *s / kg. Damals erreichte dieses Triebwerk einen Schub von 245 kN. Die Leistung des Reaktors betrug 1100 MW. Es ist ausgelegt längere Zeit zu arbeiten und mehrfach wiedergezündet zu werden. Dieses oder eines seiner Nachfolger waren für eine Marsmission vorgesehen. Ein Nerva Triebwerk wäre dann als Oberstufe in einer Saturn V eingesetzt worden. Die angegebene Brenndauer von 1500 Sekunden hätte eine etwa 50-55 t schwere Stufe mit 45 t Treibstoff ergeben. Die Größe eines nuklearen Triebwerkes ist begrenzt. Je größer der Reaktor ist desto gravierender werden die Probleme bei den hohen Temperaturen.




A) Nuklearthermische Festkernreaktor - Triebwerke





Von der NASA wurden im Zeitraum 1955-1973 folgende Triebwerksreaktoren gebaut und entwickelt.






	- NRX-A6 Reaktor

	therm. Leistung = 1100 MW,

	gelieferter Schub = 25t






	- Phoebus-2A Reaktor

	therm. Leistung = 5000 MW,

	gelieferter Schub = 113t







Die Wärmeleistung des Phoebus-2A Reaktors ist ein Mehrfaches der Leistungen der größten Kraftwerksreaktoren!! Die getesteten NERVA Triebwerke wiesen eine Brenndauer von über 1 h auf. NERVA ( = nuclear engine for rocket vehicle Application), ist ein komplettes nukleares Raketentriebwerk. Die NERVA-Raketen wurden am Boden gebaut und getestet, jedoch niemals in der Luft oder im Weltraum getestet. Die Realisierbarkeit dieser Antriebstechnik wurde damit eindeutig unter Beweis gestellt.




Der nuklear thermische Antrieb





Hier handelt es sich um Triebwerke bei denen mit Atomenergie Wärme erzeugt und damit ein Treibmedium erhitzt (zb. Wasserstoff) und dieses kernenergetisch aufgeheizte Arbeitsmedium rückstoßerzeugend durch Düsen ausströmt und dadurch den benötigten Schub liefert. Das Wasserstoffgas wird durch ein Röhrensystem durch den Reaktor hindurchgeleitet, damit erfolgt eine sehr starke Erhitzung und Ausdehnung dieses Gases. Die Austrittsgeschwindigkeit ist um ca. 100 % höher als jene bei chemischen Triebwerken. (vs ~ 9 km/s). Zum Vergleich bei chemischen Triebwerken vs ~ 4 km/s auf Basis der Wasserstoff/ Sauerstoff - Technologie. Der hocherhitzte Wasserstoffstrahl weist Temperaturen von ca. 3000° C auf. Der spezifische Impuls liegt bei 1600 s. Träger Wärmeübergang von den Brennstoffstäben auf das durchströmende Gas im Reaktor ist derzeit ein Punkt an dem noch wesentliche Verbesserungen möglich sind.


Aufbau nuklearer Triebwerke


Vom Aufbau her ähneln Nukleare Antriebe chemischen Antrieben. Sie nutzen auch dasselbe Prinzip: Ein Stoff wird stark erhitzt und durch eine Düse werden die Gase beschleunigt. Beim chemischen Antrieb stammt die Energie von einer chemischen Reaktion, beim nuklearen Antrieb vom Reaktor. Es gibt also eine Brennkammer - in diesem Falle der Reaktorbehälter. Durch Röhren im Reaktor strömt Wasserstoff, der sich dadurch erhitzt. In einer Düse werden die Gase dann beschleunigt. Dies sind alles Elemente wie man sie auch in chemischen Triebwerken findet. Es gibt Anpassungen, aber vereinfacht kann man sich ein nukleares Triebwerk als ein chemisches Vorstellen bei dem man in die Brennkammer einen Reaktor eingebaut hat. Wir verwenden also Wasserstoff als Kühlmittel (in deutschen Kernkraftwerken nimmt man meistens Wasser dazu) und heizen es auf hohe Temperaturen auf. Maximale Temperaturen im Kernreaktor dürften bei 2700 K liegen (dies ist über einige Stunden zu beherrschen). Der Wasserstoff wird etwa 2200 K heiß. Bei solchen Temperaturen hat er eine Ausströmgeschwindigkeit von 8100-8200 m/s bei einem Brennkammerdruck von 60-100 Bar. Typischerweise nutzt man weniger als 1 % der Energie im Reaktor. Man könnte ihn also theoretisch öfters anfahren. Ein 170 Tonnen schweres bemanntes Raumschiff, das mit drei nuklear-thermischen Antrieben sowie 90 Tonnen flüssigen Wasserstoffs bestückt wäre, könnte Mars in sechs bis sieben Monaten erreichen. Weil jedoch der Einsatz von Kernreaktoren im Weltraum auf Widerstand der Öffentlichkeit stößt, hat die Nasa nuklear-thermische Antriebe seit fast einem Jahrzehnt nicht mehr weiter erforscht. Ein NT-Antrieb funktioniert also gewissermaßen wie ein fliegender Dampfkessel. Die Leistung eines solchen Systems wird hauptsächlich durch die für das Raketenmaterial zulässige Maximaltemperatur begrenzt. Die größte Ausströmgeschwindigkeit (und damit den größtmöglichen spezifischen Impuls) liefert ein Treibgas mit möglichst niedrigem Molekulargewicht. Deshalb wählt man Wasserstoff als Treibgas. Die größte Ausströmgeschwindigkeit (und damit den größtmöglichen spezifischen Impuls) liefert ein Treibgas mit niedrigstmöglichem Molekulargewicht. Deshalb wählt man den Wasserstoff als Treibgas.




(18-1) PRINZIP des nuklear thermischen Triebwerks
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Verbesserungsmöglichkeiten sind:




	Bessere Durchmischung von Spaltstoff und Treibgas so dass fein verteilter Spaltstoff im Gas aufgewirbelt wird.


	Der Spaltstoff liegt verflüssigt vor und das Gas zum Aufheizen wird durch diese Flüssigkeit hindurchgepresst.





Es wird dadurch eine erhebliche Verbesserung der Schubkraft erwartet. Um die Schubkraft eines solchen Systems noch zu vergrößern müsste es möglich sein noch größere Mengen an Wasserstoff im Reaktor schneller auf höhere Temperaturen aufzuheizen.




(18-2) Technischer Aufbau des TN-Triebwerks
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Moderne NT-Antriebe müssten vorweg in geschlossenen Reinigungs-Anlagen getestet werden. Der atomare Ausstoß dürfte jedoch nicht mehr (so wie in den 60er Jahren) ungehindert in die Luft über dem Testgelände erfolgen. (Das Problem der Radioaktivität ist in den Griff zu bekommen) Wernher von Braun plante die Anwendung nuklear thermischer Triebwerke als Antriebssystem für die bemannte Marsmission der NASA. (Studie 1969) Zurzeit wurde dieses Projekt bei der NASA auf Eis gelegt (1996). Ein Atomreaktor mit einer elektrischen Leistung von 100 kW und 2000 kW (= 2 MW) thermischer Leistung der über 10 Jahre hinweg 24 Stunden pro Tag im Dauerbetrieb arbeitet wiegt etwa 4 t. (Strahlungsabschirmung beachten!!) Ein Transport in eine Erdumlaufbahn bedeutet somit kein Problem. (Eine Solarzellenanlage die die gleiche elektrische und thermische Leistung liefert wäre 540 t schwer!) Diese Triebwerke haben damit den Nachweis für ihre technische Machbarkeit erbracht.


Schub = Massendurchsatz x Ausströmgeschwindigkeit [image: ]


Ein derartiges Antriebssystem ist für eine Reihe von Anwendungsgebieten geeignet, daher ist seine Entwicklung äußerst sinnvoll, ungeachtet der Tatsache ob nun damit Menschen auf den Mars bzw. interplanetaren Raum entsandt werden oder nicht. Ein nuklear thermisches- und ein Hochleistungs-Ionentriebwerksprojekt wäre eine Unternehmung mit riesigen Dimensionen. Aber genau einen derartigen Innovationsschub benötigt die Technologie und Entwicklung derzeit. In einer normalen chemischen Rakete werden wie erwähnt die durch die Verbrennung erzeugten heißen Gase aus dem Düsenhals herausgeschleudert und dehnen sich gegen dessen nach außen erweiterte Wände aus, wodurch die Rakete vorwärts getrieben wird. Ähnlich wird in einer Kernrakete der Schub durch heiße Gase erzeugt, die sich gegen die Raketendüse ausdehnen. Doch ist die Ausströmgeschwindigkeit des Gases doppelt so groß wie bei chemischen Raketen. Folglich kann eine Kernenergie-Rakete dengleichen Schub mit der Hälfte der Treibladung erzielen, und das so eingesparte Gewicht ermöglicht eine größere Nutzlast. Die folgende Darstellung zeigt das Prinzipschema des NERVA-Raketentriebwerkes. Die Hauptkomponenten sind wie in der Abbildung dargestellt.




(18-3) NERVA-Raketenmotor
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1. Flüssigwasserstoff-Behälter; 2. Aufhängung; 3. Pumpe; 4. Turbine; 5. Turbopumpen-Austritt; 6. Düsen-Kühlrohr (mit vollem Wasserstoffstrahl); 7. Schild; 8. Ablass an Turbine (etwa 3 Prozent des Reaktorausflusses); 9. Turbinen-Leistungsregelventil. Der Düsenausstoß beträgt 97% des Reaktor-Abflusses. Auf der rechten Seite (blau) findet sich die Leitung für das Düsen-Kühlmittel. Oberhalb des Reaktors (rot) ist die Abschirmung für die radioaktive Strahlung vorgesehen. In der Leitung links vom Reaktorblock (orange) werden 3% des Reaktor-Abflusses abgezweigt. Dieser Abfluss treibt über eine Turbine eine Pumpe an die zum Transport des Kühlmittels (zb. flüssiger Wasserstoff oder Helium) für die Außenhaut des Reaktors dient. Die Turbinenpumpe saugt aus dem Treibstofftank (ganz oben, blau) den flüssigen Wasserstoff für den Aufheizvorgang im Spaltungsreaktor an. Das amerikanische Kernraketen-Projekt »Rover« hatte in den 60-er Jahren ein Stadium erlangt, in dem eine Reihe von Reaktoren auf dem Boden getestet wurden. Es handelte sich um graphitmoderierte Reaktoren, die Wasserstoff als Kühlmittel (oder Treibstoff) verwendeten. Das Ziel war die Entwicklung eines Motors NERV A-l, der 1500 MW Wärme erzeugt hatte. NERVA-l hätte 1975 flugbereit sein sollen.





(18-4) Das nukleare Raketentriebwerk NERVA
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Die Darstellung zeigt uns die Hauptbauteile des ersten nuklearen Triebwerkkonzeptes, dem NERVA-Triebwerk. Durch die beiden seitlichen „Düsenarme“, die zur Lagesteuerung des Raumfahrzeuges sowie zur Schubverstärkung dienen, wird Wasserstoff aus der Turbopumpe ausgestoßen. Der Reaktor in dem NERVA-Motor muss eine Temperatur von über 2000° C erzielen. Er ist heißer als irgendein Kraftwerk auf der Erde, arbeitet aber nur kürzer als eine Stunde. Überheißer Wasserstoff verlässt die Düse mit Überschallgeschwindigkeit. Damit die Düse dieser Belastung standhalten kann, wird sie mit unterkühltem Wasserstoff gekühlt, der aus den Treibstofftanks in den Reaktor geleitet wird. Das Atomtriebwerk (NERVA) wurde bereits um 1970 gebaut und (allerdings nur) auf der Erde Probe gelaufen. Hier verdampft und heizt der graphitmoderierte Kernreaktor flüssigen Wasserstoff, der dann mit hoher Temperatur (2800K) austritt.




(18-5) NERVA-Triebwerk
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Das NERVA-Triebwerk selbst wog 10.5 t und erbrachte bei 1.5 GW Reaktorleistung 333 kN Schubfür 10 Stunden. Hierbei würden 1333 t flüssiger Wasserstoff als Treibmittel verbraucht werden, um eine maximale Geschwindigkeit (ohne Nutzlast) von ca. 43km/s zu erreichen. Bemannte interplanetare Reisen auf Hohmannbahnen zu Mars, Venus und Jupiter wären damit technisch möglich. Wegen der hohen Entwicklungskosten und der Gefährlichkeit eines solchen Triebwerkes sind die Versuche von der NASA allerdings schon nach wenigen Jahren eingestellt worden.




Reaktor-Typen 3 Reaktortypen können eingesetzt werden:







	
Schnelle Reaktoren:

Sie haben keinen Moderator, das radioaktive Material ist in Platten angeordnet. Derartige Reaktoren können sehr kompakt sein. Sie sind in der Regel von Vorteil wenn die Leistung unter 20 MW liegt. Der Nachteil des schnellen Hochtemperaturreaktors ist, dass er genügend Oberfläche zur Verfügung stellen muss um die Wärme abzuführen. Bei anderen Reaktortypen wird die Oberfläche im Verhältnis zum Volumen immer kleiner je größer der Reaktor ist.




	
Homogene Reaktoren:

Hier bremst ein Moderator die Neutronen ab. Bei homogenen Reaktoren ist der Moderator mit dem Kernbrennstoff vermischt. Er erhitzt sich daher sehr stark. Praktisch sind daher nur Graphit und Berylliumoxid als Moderatormaterial geeignet. Beide haben einen hohen Schmelzpunkt. Dieser Reaktortyp wird im Festbettreaktor propagiert.




	
Heterogener Reaktor:

Das Reaktormaterial ist in Stäben untergebracht, umgeben von Stäben mit Moderatoren. Diese sind nun nicht ganz so hohen Temperaturen ausgesetzt. Es gibt eine Reihe von Materialen die man einsetzen kann: Graphit, Berylliumoxid, Beryllium, Metallhydride. Die meisten Reaktoren für Triebwerke sind von diesem Typ, weil die Temperaturen sehr niedrig.







Die meisten Reaktoren die man untersucht hat verwenden Graphit als Moderator. Graphit hat einige sehr gute Eigenschaften. Es ist billig (im Vergleich zum Berylliumoxid sogar fast umsonst), es hat einen hohen Sublimationspunkt. Der heiße Wasserstoff trägt Radioaktivität nach außen. Aus diesem Grunde sollten nukleare Triebwerke erst im Orbit eingesetzt werden. Nukleare Antriebe werden immer wieder für Marsmissionen propagiert, denn dann braucht man für die schwere Nutzlast große Antriebe. Wie man sieht ist auch der Treibstofffluss sehr gering. Nukleare Triebwerke arbeiten daher sehr lang, typische Brennzeiten liegen bei etwa einer Stunde. Man muss daher eine etwas größere Endgeschwindigkeit als bei einem chemischen Antrieb erreichen um die Gravitationsverluste auszugleichen.




Bisher entwickelte Triebwerke





Von der Leistung her sind nukleare Triebwerke sehr dazu geeignet, konventionelle chemische Oberstufen zu ersetzen. Von Nachteil ist das der Wasserstoff nur einige Stunden bei -253 Grad lagerfähig ist.


Die erste flugfähige Version war NERVA (Nuclear Energy Reaktor for Vehicle Application).


Nerva hatte folgende Eckdaten:






	Parameter

	Größe






	Leistung

	1500 MW






	Temperatur

	2500 K






	
Gesamtgewicht

	6500 kg






	Schub

	250 kN






	Ausströmgeschwindigkeit

	7450 m/s







Diese Anlage sollte im Weltraum getestet werden (RIFT: Reactor in Flight Test) als Oberstufe einer Saturn 5.




(18-6) Verschiedene Versionen des NERVA Triebwerks
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Dies wurde in den 60-er Jahren aus Kostengründen gestrichen. Gedacht war der Einsatz für eine bemannte Marsmission, die Wernher von Braun für den Zeitraum 1981-1986 plante. Bis zum Jahr 1966 hatte man die Brenndauer bis zu der Dauer gesteigert, die man für eine Marsmission brauchte: 1 Stunde. Die Leistung von Kiwi wurde im Laufe der Jahre von 70 auf 900 MW gesteigert. Ausströmgeschwindigkeiten von 7543 m/s wurden erreicht.




(18-7) NERVA-Triebwerk
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PHOEBUS 2 war als Nachfolger von NERVA mit noch besseren Leistungsdaten vorgesehen. Er sollte 1000 kN Schub bei einer Leistung von 5.5 MW erreichen. Erreicht wurden im Juni 1968 4000 MW Leistung über 12 Minuten. PHOEBUS 2 war damit der größte je gebaute Reaktor. Man baute jedoch aus Phoebus keine Flugversion.


Die Daten einer Stufe mit mehreren NERVA-II Geräten sahen folgendermaßen aus;






	Parameter

	Größe






	Höhe (gesamte Stufe)

	43.69 m






	Durchmesser

	10.55 m






	Leistung

	4500 MW






	Gesamtgewicht

	178321 kg






	Leergewicht

	34019 kg






	nutzbarer Wasserstoff

	128600 kg






	Schub

	867 kN






	Ausströmgeschwindigkeit

	8090 m/s






	Ausströmgeschw. Boden

	3720 m/s






	Brennzeit:

	1200 sec







Bis 1972 sollte eine flugfähige Version vorliegen. Der Flug war für 1975 vorgesehen. Doch anders als bei NERVA 1 kam es nicht mehr zu Bodentests des Triebwerks. Ende 1972 stellte man dann in den USA alle Tests ein. In 16 Jahren hatten die USA 20 Reaktoren für den Weltraumeinsatz entwickelt. Es gab dann nochmals in den 80 er Jahren das Programm Timberwind mit dem Ziel eine nuklear betriebene Oberstufe für den Space Shuttle zu entwickeln um damit schwere Nutzlasten des SDI Programms in höhere Bahnen zu befördern.




(18-8) Das Phoebus Triebwerk auf dem Weg zum Teststand
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Folgende Kennziffern wurden mit nuklearen Festkernantrieben erzielt:


Thermische Leistung von 4500 MW


Temperatur ca. 2800 Grad C


Schub von etwa 120 t


Spezifischer Impuls 850 s


Brenndauer 90 min (!!!!!)


Verhältnis von Schub/Gewicht = 3/4


Bisher getestete Brennstoffkombinationen:




	
Eine Graphit Matrix

enthält einen UC2-Kern (Verbindungsmaterial Pyro-Karbon). Diese Brennstoffkombination kann einer Temperatur von 2 500 K für weniger als 1 h standhalten.




	
Zusammengesetzter Brennstoff:

Dieser besteht aus 30-35 Volums% UC.ZrC in einer GraphitMasse. Diese Kombination hält Temperaturen von 2700 K stand für weniger als 1 Stunde.




	
Karbid Brennstoff:

Eine reine Karbid-Mischung wie UC.ZrC maximiert die Temperatur Performance. Dieses Material hat einen sehr hohen Widerstand bzgl. Temperaturbedingter Spannungsveränderungen, ist jedoch schwierig zu produzieren. Temperaturen von 3000 K sind damit möglich.









(18-9) KIWI-A – Thermonuklearer Reaktor (Prototyp)
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Ein Reaktor steht Kopf. Der "Kiwi A", der erste in einer Reihe zu Prüfzwecken gebauter nuklearer Raketenmotoren, wird auf einem Prüfstand in Nevada abgefeuert. Kiwis Herz ist ein Kernreaktor, der Wasserstoff sehr schnell so stark erhitzt, dass das Gas auf Grund der Ausdehnung heftig aus der Düse ausströmt. Kiwi wird in umgekehrter Stellung geprüft, damit er den Boden nicht verlässt. Der Reaktor erzeugt im normalen Betrieb keinen Rauch, hier wird er jedoch in die Maschine eingeblasen, um die sonst unsichtbare radioaktive Wolke der ausströmenden heißen Gase beobachten zu können. Der Name Kiwi stammt von einem neuseeländischen Vogel der nicht fliegen kann. Die wesentlichsten Komponenten des Systems „thermonuklearer Festkern-Reaktor Antrieb“ sind wie unten dargestellt von der Turbopumpe, um den flüssigen Wasserstoff in den Reaktorkern zu pressen bis zum Radiatorenmantel, um die nicht unerheblich entstehende Wärme in den Raum abzustrahlen.




(18-10) Thermonukleares Marsschiff
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Über die russischen Entwicklungen weiß man wenig. Von 1962-1969 wurde das YaERD-2200 Triebwerk entwickelt mit 81 kN Schub. Von 1962-1970 das RD-600 mit 200 kN Schub.




(18-11) Nukleares Triebwerk - Russischer Prototyp
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Beide wurden jedoch nicht fertig gestellt. Das einzige Triebwerk, welches die UdSSR fertig stellte war das Triebwerk RD-410 mit 35.5 kN Schub (eine größere Version mit 68 kN Schub war geplant, wurde jedoch nie umgesetzt). Das Nuklear-thermische Gaskernreaktor – Triebwerk werden wir in einem eigenen Kapitel noch getrennt behandeln.




Raumflüge mit thermonuklearen Triebwerken





Obwohl der Kernenergie-Raketenmotor wesentlich schwerer ist als ein chemischer, wird er für lange Weltraumfahrten von großem Nutzen sein, denn dann wird die Tatsache, dass er nur die halbe Menge Treibstoff benötigt, nicht durch die zusätzliche Masse aufgehoben. Der NERVA-I Motor war als erster Einsatzpunkt für interplanetarische Sonden gedacht.




(18-12) Bemanntes MARSPROJEKT, Antrieb durch 3 Kernenergie-Motoren (WvB + Boeing, 1969)
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Seinerzeit wurde gemeinsam von der amerikanischen Weltraumbehörde NASA und der US-Atomenergiekommission AEC das Projekt "Rover" vorangetrieben, und sah die Flugerprobung ("Rift") eines nuklear-thermischen Triebwerkes als 3. Stufe einer "Saturn-V" Trägerrakete vor. Das Triebwerk trug wie erwähnt den Namen "Nerva" und entwickelte bei einer Leistung von 1000 MW, 22,5 Mp Schub. Seit dem Sommer 1959 wurden zehn Testreaktoren der "Kiwi"- und "NRX"-Serien gründlichen Bodenerprobungen unterzogen. Anschließend wurde die Erprobung eines "Phoebus"-Reaktors mit 5000 MW Leistung und 113 Mp Schub vorbereitet. In der Sowjetunion soll etwa im gleichen Zeitraum ein 45-Mp-Triebwerk entwickelt worden sein. "NERVA" erreichte Treibstoffgeschwindigkeiten von mehr als 7 km/s. Es war zu erwarten, dass man diesen Wert im Laufe der Zeit noch bis auf etwa 9 km/s steigern hätte können. Damit wäre die Ausströmgeschwindigkeit doppelt so hoch wie bei hochenergetischen chemischen Treibstoffen. Da ein nukleares Triebwerk wegen des Reaktors schwerer als ein chemisches Aggregat und somit der Treibstoffanteil geringer ist, liegt das maximale Antriebsvermögen einer Fissionsrakete nur um rund 50% über dem einem chemischen Hochenergietriebwerk. Das Antriebsvermögen einer einzigen nuklearen Stufe genügt jedoch bereits, um die Fluchtgeschwindigkeit zu erreichen. Während der erste Flug einer konvektiven Fissionsrakete vorbereitet wurde, stellt man bereits Überlegungen an, wie ihre spezifischen Leistungen noch weiter verbessert werden könnten.





(18-13) NASA-Konzept eines nuklear getriebenen Raumschiffs für eine bemannte Marsexpedition unter Verwendung eines NERVA-Triebwerks (von Braun-Studie 1969)
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Die Verwendung eines schnellen statt des thermischen Reaktors würde eine wesentliche Gewichtseinsparung durch den Wegfall von Moderator und Reflektor bringen. Die größten Anstrengungen unternimmt man, um die Treibstoffgeschwindigkeit zu erhöhen. Gelänge es, den molekularen Wasserstoff im Reaktor zu dissoziieren, so ließe sich die Triebwerksausströmgeschwindigkeit um ca. 40% steigern. Dissoziation lässt sich durch Herabsetzung des Kammerdrucks erreichen. Allerdings nimmt in diesem Fall die Triebwerksbeschleunigung ab. Selbstverständlich würde auch eine Temperaturerhöhung die Treibstoffgeschwindigkeit vergrößern. Kernreaktoren mit festen Brennstoffelementen, wie sie bei "NERVA" Verwendung fanden, sind jedoch materialbedingte Grenzen gesetzt. Wolfram z. B. schmilzt bei 3650 °K, Graphit sublimiert bei 3900 °K. Entsprechende Entwicklungen für die Einsatzreife sind konvektive nukleare Raketentriebwerke Thermonukleare Raketenantriebe (NTR = nuclear thermal rockets) sind also in der Lage die chemischen Raketen bei Raumflügen zu ersetzen und könnten sogar anstatt der mehrstufigen Raketen als einstufige Raketen für den Start von der Erdoberfläche aus verwendet werden. Über 4 Jahrzehnte wird nun bereits auf diesem Gebiet praktisch geforscht und entwickelt. Vom Grundkonzept her hat es hat wenige qualitativ neuartige Entwicklungen im Bereich nuklearer Antriebskraftsysteme gegeben. Die Nuklear-Technologie der 90-er Jahre etwa basiert auf den nuklearen Raumfahrt-Technologien der 60-er Jahre. Die nukleare Raumfahrtantriebskraft ist jedoch bis dato unverwirklicht geblieben obwohl über diesen Zeitraum mehr als $10 Milliarden investierte wurden. Der erste friedliche Einsatz der atomaren Energiequelle erfolgte in dem atomgetriebenen U-Boote Nautilus (Einsatz Atlantik) und schien bis dahin der attraktivste Einsatz der Atomenergie zu sein. Das U-Boot war ein wesentlicher Bestandteil der Marine. Es hatte seine entscheidende Kampfmaßnahmen während des zweiten Weltkriegs unter Beweis gestellt und war daher von essentieller Bedeutung. Nukleare Antriebskraft revolutionierte somit das Gefechtspotential des U-Boots. Atom U-Boote und -Flugzeugträger haben eine militärisch strategische Bedeutung, nukleare Raumfahrt jedoch eine nationale Priorität.





Warum Wasserstoff als Treibstoff?





Nach der Ziolkowski Formel ist die Geschwindigkeit einer Rakete stark abhängig von der Ausströmgeschwindigkeit der Gase. Bei einer gegebenen Temperatur ist diese umso größer je kleiner die Molekularmasse des Gases ist. Wasserstoff (H2) ist das leichteste verfügbare Gas mit einer Atommasse von 2. Wasser, Stickstoff und Kohlendioxid, die Reaktionsprodukte der meisten chemischen Antriebe haben dagegen eine Atommasse von 18, 28 und 44. So braucht man um eine gegebene Nutzlast zu befördern wesentlich weniger Treibstoff als bei chemischen Antrieben. Aber: Wasserstoff ist auch sehr leicht und die Tanks daher sehr voluminös. Ein Kubikmeter wiegt nur 69 kg. Beim Space Shuttle macht der Wasserstoff nur ein Siebtel des Treibstoffs aus, doch das Volumen des Tanks ist dreimal größer als des Tanks für Sauerstoff.






	Treibstoff

	Tankgewicht






	Sauerstoff/Kerosin

	133 kg






	Sauerstoff/Wasserstoff

	400 kg






	Wasserstoff

	2100 kg







Will man den Wasserstoff längere Zeit lagern (oder muss man es, weil man z.B. nach Monaten der interplanetaren Reise am Zielplaneten abbremsen muss), so ist in jedem Falle eine Rückverflüssigungsanlage nötig.




(18-14) Energieinhalt des Wasserstoffs in Abhängigkeit von der Temperatur
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Es gilt folgender Zusammenhang:


V = A . Cf . [image: ] (T/MW)


V: Ausströmgeschwindigkeit der Gase


A: Performance Faktor der Düse


Cf: Schubkoeffizient der Düse


T: Temperatur der Gase in Kelvin


MW: Molekulargewicht


Da A und Cf gegeben ist, kann man den Zusammenhang reduzieren auf V = c * [image: ] (T/MW). Wenn man also anstatt Wasserstoff Wasser einsetzt, mit einer um 9 höheren Atommasse so sinkt die Ausströmgeschwindigkeit um [image: ] 9 = 3 ab und ist schlechter als bei chemischen Triebwerken. Umgekehrt: Können wir den Wasserstoff so weit erhitzen, dass er in Atome dissoziiert, so steigt die Ausströmgeschwindigkeit um [image: ] 2 = 1.4. Das soll die Performance eines Reaktors mit gasförmigem Uran erheblich erhöhen.




Reaktoren im Weltraum





Am 3. April 1965 wurde ein Satellit mit einem Kernreaktor in eine Erdumlaufbahn in einer Entfernung von 1200 km gebracht. Der erste Reaktor im Weltraum hieß SNAP 10A und war von den USA entwickelt worden. SNAP ist die Abkürzung von »System for Nuclear Auxiliary Power« (Systeme für Hilfs-Kernenergie). SNAP 10A, der eine elektrische Leistung von 500 Watt hatte, arbeitete 43 Tage lang äußerst erfolgreich. Ein Raumschiff braucht Strom für die Reinigung und Rückgewinnung von Wasser und Luft, für die Instrumente und Funkgeräte und für die Aufrechterhaltung der richtigen Kabinentemperatur. Für lange Weltraumfahrten sind andere Energiequellen, wie z. B. Batterien, nicht geeignet, hauptsächlich weil sie nicht genügend Energie pro Masseneinheit liefern. Die Sonnenenergie wiederum ist nicht geeignet für Raumschiffe, die weite Flüge von der Sonne weg unternehmen.




(18-15) Kernreaktoren werden den Strom für bemannte Weltraumlaboratorien liefern. Der Reaktor befindet sich ganz links in großer Entfernung von der Mannschaft
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Ein in den 60-er Jahren vorhandenes langfristiges Entwicklungsprogramm für SNAP-Generatoren, sah auch die mögliche Verwendung thermionischer Energiegewinnung vor. Das Kühlmittel in SNAP IIA ist eine Mischung aus Natrium und Kalium, die hinter die Thermoelemente gepumpt wird, welche die Wärme in Elektrizität übertragen. Neben den SNAP-Einheiten entwickelten die Vereinigten Staaten auch Kernenergie-Raketenmotoren.





Weitere Pläne





James R. Powell hat mit Kollegen ein kompaktes nukleares Aggregat entworfen mit der Bezeichnung Mittee (=miniature reactor engine) das in etwa 6 bis 7 Jahren gebaut werden kann und etwa 700 Millionen US$ kosten würde. Diese Version würde als Trägerrakete zb. keine Titan IV-Rakete erfordern die etwa US$ 300 Mill. verschlingt. In diesem Fall kann eine niedrig preisige Trägerrakete des Typs Delta oder Atlas verwendet werden die ungefähr US$ 100 Mill. beträgt. In diesem Entwurf ist der nukleare Reaktor-Treibstoff in Metall-Form untergebracht. Ein Mantel aus Lithium 7 Hydrid befindet sich an der Außenseite des Brennelements und wird als Moderator eingesetzt der die Geschwindigkeit der entwickelten Neutronen reduziert, die durch die nukleare Fission innerhalb des Brennstoffs emittiert werden. Die Kühlung - flüssiger Wasserstoff - fließt von der Außenseite in den inneren Bereich das damit unverzüglich in ein superheißes Gas von etwa 2700 Grad Celsius umgewandelt wird. Dieses Gas strömt in der Folge mit hoher Geschwindigkeit innerhalb eines Kanals im Zentrum entlang der Achse des Fissionselements und tritt dann am Ende durch eine schmale Düse aus. Für diese nuklearen Antriebssysteme ist der dafür benötigte Wasserstoff in Gasform in den gewaltigen Gasplaneten unseres Sonnensystems vorhanden sowie Eiswasser auf etlichen deren Monden. Mit diesem frei verfügbaren Brennstoff könnte das Raumschiff somit 10 bis 15 Jahre die äußeren Regionen unseres Sonnensystems bereisen. Ein diesbzgl. Vehikel kann damit monatelang in der Atmosphäre von Jupiter, Saturn, Uranus und Neptun fliegen und damit wertvolle Informationen über deren Zusammensetzung, Wetter und andere Charakteristiken sammeln. Alternativ kann das Raumschiff zu den Monden Europa oder Titan als auch zum Planeten Pluto fliegen um dort Felsproben zu sammeln und weiteren Wasserstoff zu speichern, durch die Elektrolyse von Wasser aus geschmolzenem Eis. In den äußeren Regionen unseres Sonnensystems ist die Sonnenstrahlung derartig schwach das durch Solarzellen kaum mehr elektrische Energie gewonnen werden kann. Bisherige Sonden beziehen daher ihre Energie durch Plutonium 238 Quellen die sehr stark Radioaktiv sind. Bei den hier beschriebenen nuklearen Aggregaten beziehen die Instrumente jedoch ihre Energie vom selben Reaktor der auch die nuklearen Schubsysteme bedient. Die Menge des hier entwickelten radioaktiven Materials ist vernachlässigbar gering. Zusätzlich gelangt dieses Material niemals mehr auf die Erde zurück. Nukleare Antriebe sind nicht neu. In den späten 80er Jahren wurde beispielsweise das „Raum-nukleare thermische Antriebs-Programm“ ins Leben gerufen.


Eine weitere Verbesserung ist der Festbett - oder Partikelreaktor.


In diesem sind Moderator und Kernbrennstoff in kleinen Kügelchen zusammen gebracht. Im Extremfall ist es sogar feiner Staub. Durch die größere Oberfläche erscheinen etwas höhere spezifische Impulse möglich. Das Gas kann besser erhitzt werden. Bei 2700 °C ist eine Ausströmgeschwindigkeit von 9300 m/s möglich. Das Ziel wäre die Entwicklung eines leichten Nuklear-Motors der in einen Erdorbit transportiert werden kann. Der Eckpfeiler dieser Studien ist ein „Partikel Bett Reaktor“ (PBR) in welchem der Treibstoff gepackte Partikel aus Uranium-Karbid enthielt umhüllt von Zirkonium-Karbid. Diese Arbeit am PBR wurde jedoch leider beendet bevor ein voll funktionsfähiger Nuklear-Motor gebaut werden konnte. Es konnte jedoch der Nachweis erbracht werden das hohe Leistungsdichten möglich sind. Dieses Mitee-Aggregat hat eine Leistungsdichte von 10 MW je Liter Treibstoff zb. beim PBR 30-System. Die ESA hat inzwischen zumindest theoretische Studien für nukleare Triebwerke einer moderneren Bauweise untersucht. Dabei wird das Abgas induktiv weiter beschleunigt. Der Vorteil ist, dass zwar der spezifische Impuls nicht weiter steigerbar ist, aber die Anforderungen an das Material sinken. Die Beschleunigung entspricht einem Nachbrenner. Dadurch kann die eigentliche Temperatur im Reaktor sinken: Von 2700 auf 2200 K. Das bedeutet erheblich geringere Materialbeanspruchung und damit eine längere Betriebsdauer. Dasselbe gilt für einen weitergehenden Vorschlag, die Gase durch einen Lichtbogen zu erhitzen. Lichtbogentriebwerke gehören zu den elektrischen Triebwerken. Neben der höheren Temperatur wird der Wasserstoff auch in Atome zerlegt. Erheblich höhere spezifische Impuls sind dafür notwendig: Aber die Energie die man dafür braucht ist sehr hoch. Der NERVA I Reaktor hatte eine Leistung von 1500 kW thermisch und lieferte 250 kN Schub. Will man denselben Schub mit einem Lichtbogen erzeugen, so braucht man dafür eine elektrische Leistung von 12500 MW. Da die Reaktoren typischerweise nur etwa ein Drittel der thermischen Energie in elektrische Energie umwandeln ist dies kein gangbarer Weg. Eine tolle Möglichkeit wäre jener Reaktor der den Kernbrennstoff in einem Gaswirbel enthält. Dieser wird dann vom Wasserstoff umströmt. Man erhält ein Plasma, dass man wie bei Fusionsreaktoren durch magnetische Felder von der Wand fernhalten muss. Ausströmgeschwindigkeiten von über 30 - 60 km/s erscheinen damit möglich zu sein.




18.2) NUKLEARE ANTRIEBE, Moderne Konzepte







Moderne Konzepte – Nächste Schritte







Ein nuklear thermisches-Triebwerk kombiniert mit einem Hochleistungs-Ionentriebwerk bzw. Plasmaantrieb ist eine Unternehmung riesiger Dimensionen. GENAU einen derartigen Innovationsschub benötigt die Technologie sowie Forschung und Entwicklung auf unserem Planeten.







(18-16) Interplanetarisches Nuklearschiff mit vier Triebwerken in diversen Ansichten
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Machen wir nunmehr einen weiteren Schritt. Die zuvor geschilderten technischen Konzepte übertragen wir in einer erweiterten und optimierten Version auf einsatzbereite Raumschiffe die innerhalb unseres Sonnensystem navigieren sollen. In der ersten Darstellung betrachten wir unser interplanetarisches Raumschiff in vier verschiedenen Ansichten. Es handelt sich um ein nuklear betriebenes Schiff das leichte Gase (etwa flüssigen Wasserstoff oder auch Helium) durch thermische Erhitzung in den Spaltungs-Reaktoren auf eine hohe innere Energie bringt und durch die Düsen mit vielfacher Schallgeschwindigkeit ausströmen lässt.


Im nächsten Schritt ist das Raumschiff bereits im freien Raum unterwegs. Imposant die vordere Kugelfront mit der Kommandoeinheit den Wohn- und Aufenthaltsräumlichkeiten für eine achtköpfige Mannschaft. Der Flug führt zum Planeten Mars. Im Kugelsystem befinden sich im unteren Bereich zwei Landeeinheiten und sämtliche Ausrüstungsstrukturen für die vorgesehenen Landungen, die Sauerstoffversorgung und das technische Zubehör. Mit einer speziellen Flanschvorrichtung können weitere Landeschiffe direkt an der Verbindungsröhre zwischen der Zentralkugel und Treibstoffbehälter montiert werden. Das Raumschiff in dieser technischen Ausrüstung ist ausgelegt für Flüge bis zum Planeten Saturn und seinen Monden (wie Titan usw.) und soll genaue Erkundungsmöglichkeiten bis zum zweit größten Gasriesen unseres Sonnensystems, dem Ringsystem Saturn ermöglichen. Für weiterführende Flüge können Zusatzmodule angehängt werden, wodurch das Schiff vergrößert wird und zusätzlich die Möglichkeit gegeben ist, leistungsfähige elektrische Triebwerke zum Einsatz zu bringen. Das Schiff in folgender Darstellung ist etwa 700.000 km von der Erde entfernt und befindet sich im Augenblick in einem antriebslosen Zustand. Der Kurs zum roten Planeten Mars wurde bereits vollautomatisch eingeleitet, die Mannschaft übt während des gesamten Flugablaufes immer wieder die technische Einsatzbereitschaft der Marslander.




(18-17) Unterwegs zum Planeten Mars, der „blaue Planet“ befindet sich bereits in 700.000 km Entfernung
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Im Hintergrund erkennen wir in bereits respektabler Entfernung unseren Heimatplaneten. Nach einer Reisedauer von ca. 4 Monaten gelangen wir mit dem angeführten Triebwerkssystem in den Schwerebereich unseres angepeilten Planeten.




(18-18) Das Schiff im Anflug auf den roten Planeten, Zündung der 4 Triebwerke um in eine stabile Marsbahn einzuschwenken
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Das interplanetarische Schiff ist in der folgenden Darstellung bereits in Marsnähe. Die vier nuklearen Triebwerke sind im Augenblick aktiv, das hellblaue Aufleuchten charakterisiert den typischen Plasmazustand des verwendeten Treibstoffes. Die langen Treibstoffbehälter die sich im Anschluss an die atomaren Aggregate befinden enthalten diverse Gase wie Wasserstoff, Helium und Xenon sowohl in flüssiger als auch gasförmiger Form.


Nachdem das Einschwenken in die vorausberechnete und stabile Parkbahn erfolgte, macht sich Aufbruchstimmung bereit. Es erfolgt ein Totalcheck des Raumschiffes sowie der beiden Landetransporter mit sämtlichen für den Aufbau der Basis auf der Oberfläche benötigten technischen Geräte. Eine Spezialsonde wird vom Mutterschiff ausgestoßen, nimmt eine äußerst tief liegende Umlaufbahn ein um das seit langem ausgesuchte Landegebiet in der Nähe des Gusev-Kraters bzgl. allfälliger Stürme, unvorhersehbarer Wetterbedingungen nochmals genau unter die Lupe zu nehmen. Die Sonde verfügt über ein chemisches Triebwerk, des es anschließend wieder ermöglicht in die Nähe des Mutterschiffes zurückzukehren und vom Nuklear-Schiff wiederum an Bord genommen zu werden. Das Schiff passiert in einer Höhe von etwa 200 Kilometer den Marsmond Phobos. Der Orbit dieses kleinen Mondes liegt in einer Höhe von ca. 4800 km über der Marsoberfläche. Er hat eine Kartoffelähnliche Form mit einer Größe von lediglich 26 mal 11 Kilometer und ist vermutlich mit einer dicken Schicht aus Regolith bedeckt. Der große Krater links von Phobos ist „Stickney“, der einen Durchmesser von fast 10 km hat. Der Marsorbit von Phobos verringert sich alle 100 Jahre um etwa 2 m und der Mond wird daher vermutlich in ferner Zukunft irgendwann einmal in die Marsoberfläche hineinkrachen. Die andere Variante ist das die Gravitation des Mars in einmal zertrümmern wird, so dass er in Folge einen planetaren Ring um Mars bilden wird, so wie es beim Planeten Saturn aus tausenden Gesteinstrümmern der Fall ist.




(18-19) Das Raumschiff befindet sich in einer Parkbahn um den Mars und überfliegt soeben den Mond Phobos
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Etwa 3 Tage nach Eintreffen des Schiffes in der Marsumlaufbahn werden alle Vorkehrungen für die Landung getroffen. Vorweg wurde das Landegebiet nochmals genau unter die Lupe genommen und wesentliche Daten gesammelt, im Bordcomputer gespeichert und zur Erde auf telemetrischem Wege übertragen.





18-20) Darstellung des Marslanders und Rückkehr zum Mutterschiff
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Der erste Aufenthalt ist für etwa für 10 Tage geplant, anschließend erfolgt wie dargestellt der Aufstieg zurück zum Mutterschiff. Die zweite Landephase sieht dann die Errichtung eines Habitates auf der Oberfläche vor, das in der 2. Etappe für weitere 40 Tage bewohnbar gemacht wird. Es ermöglicht der Landemannschaft mit 5 Personen umfangreiche Erkundungsfahrten in die weitere und nähere Umgebung der Basisstation zu unternehmen.




18.3) MITEE ANTRIEB







Nuklearthermische Triebwerke - optimiert





Um die äußeren Planeten unseres Sonnensystems zu erreichen ist es notwendig die Geschwindigkeiten der Raumorbiter wesentlich zu erhöhen. In der nahen Zukunft werden Raumflugkörper in den Orbit der äußeren Gasgiganten unseres solaren Systems einschwenken, Robot-Sonden auf deren Monden landen und wieder zur Erde zurückkehren. Für diese Zwecke werden dann auch Raumschiffe eingesetzt die durch nukleare Kernspaltung (=Fission) angetrieben werden und damit um einiges leistungsfähiger sind als die derzeitigen chemischen Antriebe. Der Nachteil der chemischen Schubsysteme ist der relativ geringe Betrag an Energie der für eine gegebene Treibstoffmasse geliefert werden kann. Chemische Raketen haben eine verhältnismäßig geringe Geschwindigkeit. Die besten chemischen Antriebe basieren auf der Reaktion von Wasserstoff mit Sauerstoff womit eine maximale End-Geschwindigkeit von etwa 10 - 15 km/s erreichbar ist. Nukleare Antriebe erreichen dazu im Vergleich eine End-Geschwindigkeit von etwa 25 km/s. Diese Geschwindigkeit ermöglicht es eine direkte Flugroute beispielsweise zum Planeten Saturn einzuschlagen und damit die Reisezeit von ungefähr 7 Jahren auf weniger als 3 Jahre zu reduzieren. Ein nuklearer Antrieb wie der hier beschriebene ist äußerst sicher und wirtschaftlich. Das Raumschiff mit nuklearen Aggregaten wird durch chemisch angetriebene Raketen in einen hohen Erdorbit von etwa 800 km gebracht, erst dann wird der nukleare Reaktor gestartet. Die entsprechende Technik wäre rasch verfügbar. James R. Powell der die Firma „Plus Ultra Technologies“ in Shoreham (US-Bundesstaat New York) leitet hat mit seinen Mitarbeitern ein kompaktes nukleares Raketentriebwerk namens MITEE (miniature reactor engine) entworfen, das in sechs bis sieben Jahren zu einem Preis von rund 500 Mill. Euro gebaut werden könnte. Ein für die Raumfahrt eher bescheidener Betrag. Die Entwicklungskosten würden sogar durch Einsparungen bei künftigen Starts ausgeglichen, denn nukleare Raumflugkörper kommen mit geringen Mengen chemischen Treibstoffs aus. Für den Start würden daher statt der teuren Titan IV-Raketen zu ca. 250 Millionen Euro pro Stück die kleineren Delta- oder Atlas-Raketen ausreichen. Bei dem Modell des Mitee Reaktors als Raumantrieb hat der Kernbrennstoff die Form eines perforierten Metallblechs, das zu einem Zylinder gerollt wird. Ein Mantel aus Lithium-7-Hydrid dient als Moderator, der die bei der Kernspaltung freigesetzten Neutronen bremst. Das Kühlmittel - flüssiger Wasserstoff - fließt von außen zur Zylindermitte und wird dabei durch die hohen Temperaturen schnell gasförmig. Das überhitzte Gas tritt mit rund 2700 Grad Celsius und hoher Geschwindigkeit aus einem Kanal in der Mittelachse des Zylinders aus und erzeugt Schub. Ein Vorteil ist, dass das Rückstoßgas - also Wasserstoff - auf den äußeren Planeten reichlich als freies Gas vorhanden ist und zudem auf manchen Monden und Planeten in gefrorenem Wasser gebunden vorliegt. Dank der Ergiebigkeit des Nuklearbrennstoffs könnte der Raumflugkörper somit das äußere Sonnensystem 15 Jahre lang (und mehr) durchstreifen und unterwegs seinen Wasserstoffvorrat nach Bedarf auffüllen. Er könnte monatelang die Atmosphäre von Jupiter, Saturn, Uranus und Neptun erforschen und detaillierte Informationen über deren Zusammensetzung und das dort herrschende Klima sammeln.




(18-21) Aufbau der Wasserstoff durchströmten Brennelemente
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Andere Sonden könnten Europa, Pluto oder Titan ansteuern, um Gesteinsproben zu entnehmen und nebenbei durch Elektrolyse aus geschmolzenem Eis Wasserstoff für den Rückflug zur Erde zu gewinnen. Da der Reaktor erst weit entfernt von der Erde zu arbeiten beginnt, ist ein nuklearer Raumflugkörper sogar sicherer als heutige Planetensonden mit chemischen Triebwerken. In den äußeren Regionen des Sonnensystems liefert die Sonne zu wenig Energie für die Messinstrumente und Sender. Darum wird in solchen Regionen als Energiequelle in der Regel Plutonium-238 mitgeführt, das schon beim Start hochradioaktiv ist. Bei einer nuklearen Raumsonde würde hingegen der Reaktor die Instrumente mit Strom versorgen. Zudem entstünde nur eine winzige Menge radioaktiven Abfalls -etwa ein Gramm bei einer interplanetaren Mission - der zudem nie zur Erde gelangt. Raketen mit Nuklearantrieb sind nichts Neues. Das US Verteidigungsministerium verfolgte in den späten achtziger Jahren das Space Nuclear Thermal Propulsion Program mit dem Ziel, ein kompaktes und leichtes Nukleartriebwerk zu bauen, beispielsweise um militärische Nutzlasten in hohe Umlaufbahnen zu bringen. Zentraler Bestandteil dieses Modells war ein sogenannter partialeBad reactor (PBR), dessen Brennstoff aus kleinen, dicht gepackten Urancarbid-Teilchen mit einem Zirkoniumcarbid-Mantel bestand. Obwohl die Arbeit am PBR vor dem Bau eines Prototyps eingestellt wurde, entstanden mehrere leistungsschwächere Reaktoren, die zeigten, dass damit im Prinzip hohe Leistungsdichten zu erreichen sind. Dieses Mitee-Aggregat hat eine Leistungsdichte von 10 MW je Liter Treibstoff z.B. beim PBR 30-System. Nukleare Festkernantriebe (SCNR) Triebwerke basieren auf der Fissions-Energie wobei ein Reaktor-Kern auf sehr hohe Temperaturen aufgeheizt wird. Flüssiger Wasserstoff wird in den Reaktor-Kern eingeleitet. Dadurch wird der Reaktor-Kern superheiß und das Wasserstoffgas verlässt das Triebwerk mit sehr hohen Temperaturen und damit auch hoher Geschwindigkeit. Tatsächlich verdankt die Mitee-Maschine des James R. Powell dem PBR-Projekt, an dem seine Kollegen und er am Brookhaven National Laboratory fast zehn Jahre lang arbeiteten, eine ganze Menge. Außer der ringförmigen Anordnung der Brennelemente hat das Team auch den Moderator aus leichtem und hitzebeständigem Lithium-7-Hydrid vom PBR übernommen. Vorsichtshalber wurde jedoch von seiner Gruppe diesmal die Brennstoffanordnung statt für eine Leistungsdichte von 30 Megawatt nur für rund 10 Megawatt ausgelegt. Wie erwähnt lassen sich die äußeren Planeten und ihre Monde mit chemischen Raketen nur unzureichend erforschen. Lediglich nuklear angetriebene Raketen versprechen, für einen Vorstoß zu den Grenzen des Sonnensystems schon bald genügend leistungsfähig, zuverlässig und flexibel zu sein. Bei den hier beschriebenen nuklearen Aggregaten beziehen die Instrumente ihre Energie vom selben Reaktor der auch die nuklearen Schubsysteme bedient.




18.4) NUKLEARER- PULS –ANTRIEB


(Orion und Daedalus)







PROJEKT ORION





Gepulster Fusionsantrieb:


Dieser wurde von Ted Taylor in den 60er Jahren an den LASL vorgeschlagen. Die interessanteste Variante des Kernfusionsantriebs ist der gepulste Nuklearantrieb, dessen Prinzip sich aus der Nuklearwaffenforschung des Zweiten Weltkrieges ableitet. Das Prinzip ist verblüffend einfach.




(18-22) Kleine Nuklearexplosionen (links hinten) drücken die Schubplatte nach vorne
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Man nehme eine große Anzahl möglichst kleiner Nuklearbomben und zünde eine nach der anderen nahe am Raumschiff. Was anfangs wie ein fragwürdiges Unterfangen erscheint, entpuppt sich bei genauerem Hinsehen als ein äußerst simples, aber effektives Prinzip.


Auf keinen Fall würde man das Raumschiff nicht ungeschützt den Kernexplosionen aussetzen, sondern diejenigen Bombentrümmer, die das Raumschiff träfen, würden auf eine vorgelagerte Schubplatte schlagen, die fest mit dem Raumschiff verbunden ist, von der diese dann zurück prallten und so einen kurzen, aber intensiven Impuls an das Raumschiff abgäbe. Damit dieser Schlag nicht zu drastisch ausfiele, würde man einen robusten Dämpfer als Übertrager einbauen. Bei diesem Projekt wirken also Reihenexplosionen von Miniatur-Kernfusionsbomben (H-Bomben) im freien All auf eine gewaltige Pufferplatte, die über ein starkes Stoßdämpfersystem dann das eigentliche Raumschiff antreiben. Errechneter Isp = 5000 - 7000 s. Die zugehörigen Kosten sind jedoch astronomisch. Projekt Orion begann 1958 als eine Initiative der General Atomics Division der General Dynamics Corporation. Während seiner Laufzeit waren 3 Bundesagenturen beteiligt. ARPA, die Air Force und die NASA. Es endete 1965 und verschlang insgesamt 11 Millionen US-Dollar. Das Orion Konzept sah vor, ein äußerst massives Schiff mit Atombomben anzutreiben. In Abständen von mehreren Sekunden sollten Sprengköpfe hinter das Schiff geschossen und dort zur Detonation gebracht werden.




(18-23) Antrieb von ORION durch explodierende Miniatur H-Bomben
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Die Wucht der Explosion würde eine extrem starke Panzerplatte treffen, die ganze Maschinerie gleichsam auf der atomaren Schockwelle reiten. Obwohl kein solches Schiff je gebaut wurde, gab es ein Testvehikel, genannt "Put-Put", welches chemische Sprengsätze verwendete und eine Höhe von 60 m erreichte. Die Grundidee zu dieser Art Antrieb geht auf den deutschen Ingenieur und Raketenkonstrukteur Hermann Ganswindt zurück, der bereits im letzten Jahrhundert Fahrzeuge vorschlug, die durch eine Reihe chemischer Explosionen angetrieben werden sollten. Die Möglichkeiten dieses gepulsten Nuklearantriebs werden einem sogleich klar, wenn man sich die Geschwindigkeit der Explosionstrümmer ansieht. Sie liegen im Bereich 0,005 c bis 0,05 c und liefern gleichzeitig große Schubkräfte. Weiters gab es nukleare Tests, bei denen man mit Graphit beschichtete stählerne Halbkugeln von der Druckwelle treffen ließ. Am Ende des Orion Projektes glaubte man, alle wesentlichen Probleme gelöst zu haben und konnte einige machbare Entwürfe vorzeigen. Ursprünglich war Orion nicht für interstellare Reisen konzipiert worden, doch 1968 stellte einer der Projekt Hauptbeteiligten, der Physiker Freeman Dyson, eine modifizierte Version vor. Diese hätte immerhin eine Geschwindigkeit von über 10.000 km/s, also 3% der Lichtgeschwindigkeit erreicht. Der nächste Fixstern Alpha Centauri wäre damit mit einer Flugdauer von hundert Jahren erreichbar. Durch US-Experimente wurde auf der Pazifischen Insel Enwitok bewiesen, dass solche Schubplatten einer Nuklearexplosion in unmittelbarer Umgebung standhalten können. Einfache, mit Graphit beschichtete Stahlkugeln halten sehr wohl solchen Druck- und Hitzewellen stand. Nach der Nuklearexplosion in nur zehn Metern Entfernung fand man sie zwar in großer Entfernung, jedoch unbeschädigt wieder auf, und nur wenige Hundertstel Millimeter Graphit waren durch die Explosion abgetragen. Die Entwicklung ging in den Jahren 1958 -1965 sogar so weit, dass der erste Flugdemonstrator mit dem eingängigen Codenamen »Put-Put« innerhalb des Projekts Orion, der amerikanischen General Dynamics Corporation einen erfolgreichen Flug absolvierte. Darauf aufbauend wurden Orion-Raumschiffe mit mehreren hundert bis eintausend Tonnen Gewicht entworfen, die mit einer Wiederholungsrate von 1- 10 Sekunden mehrere tausend Pulseinheiten der Stärke 0,01 bis 10 kt TNT feuerten und die Rakete dabei mit fast 1 g beschleunigten. Die Pläne gingen sogar noch weiter. Interstellare Raumschiffe schienen machbar, die mit 40.000 Tonnen innerhalb nur eines Jahrzehnts zum sonnennahen Doppelstern-System Alpha- und Proxima Centauri fliegen würden (Dyson 1968).




(18-24) Planzeichnung und hypothetische Darstellung des Orion-Raumschiffes
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Wie groß die Hoffnungen waren, die man nach diesem Anfangserfolg hegte, spiegelt sich in einer Aussage des Physikers Freeman Dyson in einem Artikel aus dem Jahre 1968, ein Jahr vor der ersten Mondlandung. Er äußerte dabei: „Wir glaubten damals, dass es eine berechtigte Chance gäbe die Vereinigten Staaten direkt in die nukleare Antriebstechnik zu überführen und den Bau riesiger chemischer Raketen wie der Saturn V zu vermeiden. Unsere Pläne waren, bis zum Jahre 1968 Raumschiffe zum Mars und zur Venus zu entsenden zu Kosten, die nur einen Bruchteil dessen betragen hätten was heute im Apollo-Programm ausgegeben wird.“ Das Projekt Orion endete, noch bevor es Früchte tragen konnte. Als Gründe hierfür nennen manche Experten, dass die Politiker nicht die Nerven behielten, da die Rivalität zwischen den traditionell eingesessenen Firmen chemischer Antriebe zu groß war und schließlich das Nichtzustandekommen des Nukleartest-Abkommens im Jahre 1963, das den Gebrauch nuklearer Explosionen im Weltraum zum Antrieb friedlicher Raumfahrtmissionen eindeutig gebilligt hätte. Ein weiterer Fortschritt im Bereich der gepulsten Nuklearantriebe gelang, als man die Möglichkeit erkannte, statt schwerfälliger großer Bomben kleine Mikroexplosionen der Stärke 1 t TNT zu zünden. Diese Möglichkeit entstand durch die Technik, mit intensiven Laserstrahlen kleine Kugeln mit Fusionsmaterial zu zünden. Dafür könnten die alten Schubplatten durch starke magnetische Felder ersetzt und die Pulsfrequenz der Zündungen auf einige hundert pro Sekunde erhöht werden. Der spezifische Impuls würde sich mit dieser neuen Technik drastisch auf eine Million Sekunden erhöhten, entsprechend auch die Geschwindigkeit auf v = 0,03 c. Mit diesen Werten ließe sich jeder Ort in unserem Sonnensystem innerhalb weniger Monate erreichen.




PROJEKT DAEDALUS





Das DAEDALUS-Raumschiff basiert auf Nuklearfusionen die bereits heute beherrschbar und realisierbar sind.




(18-25) Das Fusionsraumschiff DAEDALUS im tiefen interstellaren Raum
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Die Arbeitsweise von Daedalus resultiert auf kleinen Kugeln, bestehend aus einem Gemisch von Deuterium (D) und Helium-3 (3He). Diese gelangen in die Reaktionskammer und werden im Zentrum durch relativistische Elektronenstrahlen gezündet. Das Magnetfeld in der Kammer treibt das Reaktionsplasma radial nach hinten, wodurch der Schub entsteht





(18-26) Schema des nuklearen Pulsantriebs des Raumschiffes Daedalus
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Das Daedalus-Konzept sah ein wohldurchdachtes Raumschiff mit 450 Tonnen Gewicht vor, das bei einer Endgeschwindigkeit von 0,12 c in 50 Jahren den 5,9 Lichtjahre entfernten Barnards-Stern erreichen würde, um dortige eventuelle erdähnliche Planeten wissenschaftlich zu erforschen (Project Daedalus, 1978). Die Mikrofusionskugeln beinhalteten ein Gemisch aus Deuterium sowie Helium-3. Dieses Helium-3, das aus Mangel auf der Erde vor der Reise auf dem Jupiter gewonnen werden müsste. Mit diesen ausgefeilten Plänen des Daedalus-Projekts bleibt die gepulste Mikronuklearfusion der bislang aussichtsreichste und mit heutigen Mitteln durchaus realisierbare Antrieb für interstellare Missionen. Lediglich die Helium-3-Gewinnung in der Jupiteratmosphäre, zählt heutzutage noch nicht zu den am besten beherrschbaren Techniken. 50 Jahre später würde Daedalus dann den 5.9 Lichtjahre entfernten Barnards Stern, ein roter Zwergstern, um den man Planeten vermutet, erreichen. Unfähig zu bremsen würde Daedalus und eine Flotte von ausgeklinkten kleineren Sonden, innerhalb von 10 Stunden durch das fremde Planetensystem rasen und ihre Beobachtungen zur Erde senden.





(18-27) Das DAEDALUS-Raumschiff im Größenvergleich zur Saturn V
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Es sind sicherlich viele Probleme zu lösen bevor ein Raumschiff vom Typ Daedalus fliegen kann. Möglicherweise das schwerste, ist die Beschaffung des atomaren Treibstoffs. Deuterium ist ja in nahezu unbegrenzter Menge im irdischen Meerwasser vorhanden ist, so ist Helium3 auf der Erde kaum vorhanden. Mögliche Quelle ist jedoch der Mond (in Spuren im Mondboden vorhanden, geschätzt etwa 1 Mio. Tonnen) oder auf Jupiter (dort wahrscheinlich nahezu unbegrenzt). Die hier auf der Erde schon seit Jahrzehnten angestrebte Deuterium-Tritium Fusion ist für ein Raumschiff weniger geeignet, da der Großteil der erzeugten Energie in unkontrollierbaren Neutronen vorliegt. Hingegen liegt bei der He3-Deuterium Fusion eine sogenannte aneutronische Reaktion vor, d.h. die Energie liegt fast immer (da es Deuterium-Deuterium Nebenreaktionen geben wird) ausschließlich in geladenen Teilchen vor. Bei diesen geladenen Teilchen handelt es sich um Protonen.




(18-28) Daedalus zündet das Fusionstriebwerk
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18.5) NUKLEAR THERMISCHE GASKERNREAKTOR TRIEBWERKE







B) Nuklearthermische Gaskernreaktor - Triebwerke





Diese haben den Vorteil eines hohen Schubs verbunden mit hohen spezifischen Impuls.


Nukleare Gaskern-Antriebe:


Es handelt sich hier um gasförmige Spaltungsreaktoren. Diese Reaktoren setzen das Uran 235 oder Plutonium in gasförmigem Zustand ein.


Die Idee beruht auf der Verwendung eines gasförmigen, nuklearen Brennstoffes innerhalb des festen Graphit-Kerns. Ein gasförmiger Brennstoff kann nämlich noch höhere Temperaturen erreichen, so dass spezifische Impulse von 3000 - 5000s (und mehr) möglich sind!!! Ein solches Triebwerk würde es erlauben eine Mars-Mission in wenigen Monaten abzuwickeln. Dieses GCNR-Konzept wird in Los Alamos untersucht unter der Programmführung des NASA Marshall Space Flight Centers.




(18-29) Das bekannte Raumschiff „Discovery“ aus „Odyssee 2001“ sah die Verwendung von Gaskernreaktor-Triebwerken vor
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Will man den Reaktor bei höheren Temperaturen betreiben, muss man auf Wärmeaustauscher verzichten und gasförmigen Brennstoff, z. B. Uranhexafluorid, verwenden. Damit könnten Temperaturen von über 20.000 °K erreicht werden. (möglicher Temperaturbereich ist bis 50.000 ° K ). Die damit erzielbare Treibstoffgeschwindigkeit würde mindestens 30 km/s betragen. Hauptschwierigkeit der Kerntriebwerke mit Gasreaktor ist die Trennung des Wasserstoffs vom Uranbrennstoff noch vor der Düse. (allerdings nur bei vorhergehendem Pkt. a)) Damit würde die Temperaturbeschränkung herkömmlicher Reaktorsysteme beseitigt. Das gesamte Sonnensystem steht mit diesem Konzept offen. Der ehemalige Generaldirektor für Forschungen und Entwicklungen der "Lockheed Missile and Space Company" Maxwell Hunter hat in seinem Buch ein Gaskernspaltungs-Raumschiff beschrieben. Als Antriebsmedium wird hier gewöhnliches Wasser vorgesehen. Der Treibstofftank nimmt dabei nur einen kleinen Teil des Gesamtraumes in Anspruch.




Prinzip der nuklearen Gas-Kern-Rakete





Die höchste Kerntemperatur in einem Reaktor eines nuklear betriebenen Raumschiffes kann durch Verwendung eines spaltbaren Gas-Materials erzielt werden. In einem GCN-Spacecraft (= Gas Core Nuclear - Spacecraft) wird die erzeugte Strahlungsenergie von einem Hochtemperatur-Plasma, welches mittels Kernspaltung z.B. in dem bereits erwähnten UF6 erzeugt wird, auf das Antriebsmedium Wasserstoffgas übertragen, das als Treibstoff dient. Bei einem derartigen Prozess ist die Treibstoff-Temperatur signifikant höher als die Temperatur der gesamten Triebwerkseinheit. In einigen Systemstudien werden dem Treibstoff submikroskopische Partikel zugesetzt (bis zu 20 %) um den Transfer des Wärmestromes zu verbessern.
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