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SMART ROCKETS
DER BEITRAG DER TU DRESDEN AM STERN - PROGRAMM DES DLR

O. Przybilski, TU Dresden, Institut fiir Luft- und Raumfahrttechnik, 01062 Dresden,
Deutschland

Zusammenfassung
Im Rahmen eines bewilligten Antrages zum DLR-F&érderprogramm STERN (Férdernummer 50 RL 1256)
werden ab August 2012 unter Anleitung vom Projektleiter Przybilski und zwei Doktoranden Studenten
verschiedener Semester innerhalb ihrer Ausbildung im Hauptstudium eine kleine fllissigkeitsgetriebene
Forschungsrakete entwickeln, bauen und starten. Erklartes Ziel ist, die Studenten in die Thematik
.Kleinrakete* mit allen Untergliederungen tief einzuarbeiten, da ja die gleichen Systeme vorliegen, wie bei
einer Tragerrakete im groflen Malstab. Somit erhédlt jeder Student einen sehr praxisnahen und
systemibergreifenden Gesamtiberblick Uiber ein komplexes technisches Gerat von der Auslegung bis hin
zur Qualitatssicherung.
Im Zuge der Entwicklung wird ein transportabler Prifstand fir Brennkammern und Untersysteme entworfen,
gebaut und zertifiziert. Am Priifstand werden die Studenten den Umgang mit den Medien LOX (fllissiger
Sauerstoff), LNz (flissiger Stickstoff) sowie Ethanol erlernen und eine koaxiale Mischdise mit zugehériger
Brennkammer konstruieren und qualifizieren. Die Entwicklungen am Priifstand wie auch die Auslegung der
wiederverwendbaren Rakete sind z.B. unter dem Gesichtspunkt der Werkstoffauswahl oder der
konstruktiven Detaillésungen Hauptproblempunkte des Projektes. Das in der Rakete mitzufihrende
Nutzlastmodul kénnte zudem zukinftigen atmosphérischen Forschungsvorhaben der Professur fur
Raumfahrtsysteme zur Verfligung stehen.
Notwendigerweise sind die angedachten Einzelthemen in einer engen Teamarbeit zu bearbeiten, die im
gesamten Projekt einen gegenseitigen, Erkenntnis steigernden Informationsaustausch bewirken werden.
Mit dieser ersten entscheidenden Etappe einer finanziellen Bewilligung von drei Jahren wird die Grundlage
fur eine Nachwuchsforschergruppe an der TU Dresden gelegt. Es besteht die Vision, neuartige
Brennkammern mit hdhenanpassbarer, gestufter Expansionsdise fir einstufige Raketen aller
GroRenklassen zu entwickeln. Diese werden hier ,SMART Rockets* genannt.

Zeitraum von vier Monaten) soll innerhalb von drei Jahren
1. VORBEMERKUNGEN die Entwicklung einer kleinen Flissigkeitsrakete
(Treibstoffe: Ethanol und flussiger Sauerstoff) von der

Die Ausbildung von spezialisierten Nachwuchskraften auf  Projektierung an  selbststdndig betrieben  werden.
dem Gebiet der Tréagerrakete wird durch den  Unterstiitzende Arbeiten werden von studentischen
deutschlandweit sehr einmaligen Ausbildungs-  Hilfskraften ausgefiihrt, die sowohl in der Qualifikation von

schwerpunkt ,Tragersysteme® seit 1999 an der Bauelementen beteiligt sind, als auch praktische

Technischen Universitat Dresden im Sommersemester
vom Autor angeboten und von den Studenten sehr
erfolgreich angenommen (Gesamthorer bis einschlief3lich
Sommersemester 2012: 255 Studenten). Seit dem
Wintersemester 2006/2007 wurden von Studenten
vertiefende Beleg- und Diplomarbeiten im Bereich der
Flussigkeitsraketentechnik erarbeitet. Diese zweite Ebene
der Spezialisierung ging einher mit dem Wunsch der
Studenten ndher an die Praxis herangefihrt zu werden.
Die jahrlichen ,ausgebuchten Exkursionen zu Fertigungs-
und Teststdtten der Raketen und ihrer Motoren
unterstreichen dies zusatzlich. Als drittes Level - in
Anrechnung des STERN-Vorhabens des DLR - wurde im
Wintersemester 2011-12  zusétzlich erstmalig ein
wdéchentliches ,Studentisches Seminar Raum-fahrttechnik®
angeboten, dass sowohl das komplexe Flissigkeits-
Antriebssystem, wie auch die Nutzlast, die Bahnverfolgung
und die Ruckfihrung beinhaltete.

Mit mehreren studentischen Arbeiten, insbesondere
hauptséchlich mit Projektarbeiten (400 h-Beleg im
siebenten Fachsemester), mit dem ,Grof3en Beleg® (500 h-
Beleg im neunten Fachsemester) und Diplomarbeiten (im

Montagearbeiten ausfuhren. Die Rakete soll so ausgelegt
werden, dass die Mdoglichkeit besteht, sie mit einer
begrenzten Nutzlast zu starten und sie
wiederzuverwenden.

Notwendigerweise sind die angedachten Einzelthemen in
einer engen Teamarbeit zu bearbeiten, die im gesamten
Projektteam einen fruchtbaren Informationsaustausch
bewirkt. Gleichzeitig eignen sich die Studenten dieser
Gruppe bei der Entwicklung von Raketen Expertisen
beispielsweise im Umgang mit flissigem Sauerstoff an
oder kénnen z.B. Werkstoffproblematiken rechtzeitig
erkennen. Auch dafir wird im ersten Schritt ein
transportabler Priifstand fur kleine Flissigkeitsraketen und
deren Antriebssysteme erstellt, der die grundlegende
Méglichkeit bietet, eine 500 N schubstarke Brennkammer
und zugehdriges Tanksystem zu testen und zu
qualifizieren. Die Bearbeitung des Themas erfordert
Einarbeitung in alle Untersysteme einer ,Kleinrakete®, die
aber die gleichen Systeme beinhaltet, wie eine
Tragerrakete im groRen Malstab. Somit erhalt jeder
Student einen systemibergreifenden Gesamtiberblick in
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ein komplexes technisches Gerat, beginnend mit der
Kenntnis des grundlegenden Funktionierens bis hin zur
Zertifizierung. Besonders die experimentelle Uberpriifung
der errechneten Daten soll die Studenten in der
Durchfiihrung von Versuchen und an die wissenschaftliche
Arbeitsweise heranfiihren. Als erstes Ziel des Projektes
steht im ersten Jahr ein funktionierender Priufstand zur
Testung von Brennkammern mit bis zu 500 N Schub. Im
zweiten Jahr soll eine qualifizierte Brennkammer mit
selbstentwickeltem  Injektor  reproduzierbare = Werte
erreichen. Nach der dreijahrigen Projektlaufzeit besteht
der Hoéhepunkt in einer flugfahigen Flussigkeitsrakete mit
einer angestrebten Flughéhe von tber 3 km.

Vorrangig werden ab Beginn weitere theoretische
Vorarbeiten und  praktische  Detailuntersuchungen
angegangen. Pro Aufgabenstellung z.B. von

Diplomarbeiten wird es Unteraufgaben geben, die durch
unterstitzende ,Projektarbeiten oder ,GroRe Belege® in
der Breite untergliedert sind. Spater gehéren auswertende
ausfuhrliche Experimentalarbeiten am Injektor (Gite der
Zerstdubung, Intensitdt der Vermischung uber digitale
Aaufzeichnungen), an der Brennkammer (Zindverhalten,
Werteerfassung fiir Druck und Temperatur), an den
Baugruppen der Rakete (Tankrohre, Ventilblocke,
Armaturen, Druckaufbau, Ruckfihrung, Nutzlast) zu den
Schwerpunkten der studentischen Arbeiten.

Als generelle Arbeitsgrundlage fir die Entwicklung von
Flissigkeitsraketenmotoren an der TU Dresden wurden
folgende Punkte fixiert:

e Verwendung von Ethanol (70 bis 80%ige
wassrige Losung) und flussiger Sauerstoff LOX,

e Massenverhaltnis Brennstoff zu Oxidator von
rund 1:1,

e Mediendriicke von maximal 30 bar,

e LOX im unterkritischen Bereich bei ca. 20 bar
Brennkammerdruck.

Grundlegendes Element aller angedachten
Brennkammerentwirfe wird die 1943 an der damaligen TH
Dresden erfundene ,Kreiselkraftdiise zur Vermischung von
Treibstoffen in der flissigen Phase“ werden, die heute
unter der Bezeichnung ,Koaxial-Injektor weltweit zu finden
ist.

2. ZIELSETZUNG

Mittelfristig steht an der Professur fir Raumfahrtsysteme
der TU Dresden als technologisches Hauptziel die
Entwicklung, der Bau wund die Testung einer
Hohenforschungsrakete mit einem Antriebsschub von 1,5t
fur 100 km Flughdhe als Demonstrator fiir eine an der TU
Dresden patentierte neuartige Antriebstechnologie. Diese
soll in drei aufeinander folgenden, auf sich abgestimmten
Technologieetappen realisierbar sein.

In der ersten Etappe wird durch das Projekt ,SMART
Rockets - Neuartige Raketensysteme® innerhalb des DLR-
Forderprogramms STERN die Arbeitsgrundlage in Form
eines transportablen Brennkammertest- und -prifstandes
und einer kleinen wiederverwendbaren FlUssigkeitsrakete
geschaffen werden. Dies geschieht unter Einbindung einer
studentischen Arbeitsgruppe in Anlehnung an die
Entwicklungsphasen in Raumfahrtprojekten und dient der
erweiterten, praxisnahen Ausbildung.

Es werden folgende Ziele angestrebt:

Vorarbeiten: Kleiner , Tisch-Teststand"® fir erste Analysen
und Untersuchungen mit austretenden komprimierten
Gasen in Laval- und Plugdisen als sofort verfigbares
Instrumentarium fir die Lehrunterstitzung aber auch zur
Testung der Ansteuerung der Ventile fur den Prifstand
(siehe Ziel A1). Dartber hinaus ist angedacht, damit auch
die Mdglichkeit eines Gaszuindsystems (z.B. O, und
Propan) fur die Brennkammer zu entwickeln.

Ziel A1: Erweiterter Ausbau und Modifizierung des
vorhandenen Prifstandes fir Brennkammern mit
einzelnen Injektoren von bis zu 500 N Schub u.a. fiir die
Treibstoffkombination flissiger Sauerstoff (LOX) und
Ethanol bei einem Brennkammerinnendruck von 20 bar.

Ziel A2: Konstruktion und Testung eines Raketenmotors
mit bis zu 500 N fiir eine wiederverwendbare kleine
Forschungsrakete.

Ziel A3: Komplette Neuentwicklung einer kleinen
Stabrakete um Expertisen sowohl fur den Umgang mit
LOX, als auch Startverhalten, Datentelemetrie und
Ruckfiihrung zu erhalten.

Ziel A4: Entwicklung von Nutzlastexperimenten fiir die
Forschungsrakete.

Die zu entwickelnde Rakete soll in der Lage sein, eine
Flugh6he von mindestens 3 km zu erreichen und eine
Nutzlast von 200 g mitzufiihren. Die Nutzlastexperimente
werden im Zuge des Ausbildungskonzepts von Studenten
vorgeschlagen, entwickelt, gebaut und durchgefiihrt. Fir
die Flugversuche ist der Bau von ca. 10 Raketen (mit
unterschiedlichem Werkstoffeinsatz) vorgesehen.

Durchfluss- und Abstimmtests des Priufstandes und der
Rakete mit Hilfe von Ersatzstoffen sind zum einen an der
Raumfahrtprofessur (Verwendung von Wasser) und zum
anderen an der TUD-Professur fur Kélte- und Kryotechnik
(Verwendung von FlUssigstickstoff) realisierbar. Ziind- und
Brenntests werden mdglicherweise auf dem Areal eines
Flugplatzes durchgefuihrt. Flugversuche kénnten entweder
dort oder auf ehemaligen militarischen Ubungsplétzen in
Sachsen stattfinden.

3. BESCHREIBUNG
3.1. Antriebssystem

Das Antriebssystem der zu entwickelnden Rakete besteht
aus einem regenerativ gekuhlten Raketenmotor zur
Verbrennung von Ethanol und LOX. Um die Realisierung
dieses Antriebs zu ermdglichen, soll eine mdglichst
einfache und damit wenig fehleranféllige Systemstruktur
gewahlt werden, weshalb grundlegende Designelemente
von der Achsenstabrakete ,MIRAK“ aus der Anfangszeit
der Raketenentwicklung in Deutschland Ubernommen
werden. Der Raketenmotor soll vollstdndig demontierbar
sein, was es beispielsweise ermdglicht, die Brennkammer
einzeln am hierflr eingerichteten Prifstand zu testen und
zu optimieren. Des Weiteren kann man auf diese Weise
samtliche Komponenten bei Bedarf austauschen. Um die
Brenndauer zu verlangern, wird fur die Brennkammer eine
Regenerativkiihlung  mittels  Brennstoff, sowie ein
moderner, hochtemperaturfester Brennkammerwerkstoff
vorgesehen. Fir eine optimale Vermischung, sowie
Aufbereitung der Treibstoffkomponenten sorgt ein speziell
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fur diesen Verwendungszweck entwickelter Koaxial-
injektor im Brennkammerkopf. Hier ist zu untersuchen,
welche Werkstoffe und Oberflachenbehandlungen fir
einen Injektor mdglich sind.

BILD 1. Erster Entwurf des Triebwerks der

Achsenstabrakete

Die Einspritzdise, als wichtigstes Teil des Einspritzkopfes,
bildet das Verbindungselement  zwischen der
Treibstoffzufihrung und der Brennkammer in einem
Flussigkeitsraketentriebwerk. lhre Aufgaben sind eine
optimale Treibstoffaufbereitung in die Brennkammer und
die Entkopplung dieser durch den auftretenden
Druckgradienten von dem Treibstoffrohrleitungen.

Zur zielgerichteten Optimierung des Injektors mussen
Aspekte wie Treibstoffvermischung, Einspritzdruck und
Einspritzstrahlgeometrie diskutiert werden. Einziges Mittel
zur Variation der Einspritzung ist bei vorgegebenen
Einspritzparametern die Disengeometrie (siehe folgende
Abbildung). Sie definiert die Strébmungen der beiden
Treibstoffkomponenten und den auftretenden Druckverlust
zwischen Duseneintritt und -austritt.

BILD 2. Vorentwurf der Geometrie des Koaxialinjektors
Um nunmehr Erkenntnisse zum Verhalten der Fluide in
der Dise zu erhalten, wurde die Strdmung mit Hilfe von
ANSYS untersucht. Das Simulieren von Strdmungen in
Raketentriebwerken ist aufgrund der Anzahl an
unterschiedlichen, oftmals gleichzeitig stattfindenden,
Prozessen, wie Phasenlbergdnge, Vermischungen,
Turbulenzen, Zerstdubung oder Verbrennung, sehr
kritisch. Somit mussen von den Studenten bei der
Injektorauslegung Schwerpunkte gesetzt werden, um die
Strdomung in Bereiche aufzuteilen und diese separat zu
simulieren. In einem ersten Schritt wurde eine
dreidimensionale Simulation gewahlt, da aufgrund der
tangentialen Geschwindigkeitskomponente der
Strémungen keine Symmetrieebene ermittelt werden kann.
Die Durchfiihrung beider getrennter Simulationen

(Brennstoff und Oxidator) fiihrte zu folgendem Ergebnis
(dargestellt im folgenden Bild), die nun konstruktiv

umgesetzt werden kdnnte.

BILD 3. Simulation der Strémungen; links Ethanol,

rechts LOX

Eine Fertigung der Dise im Ganzen ist nicht méglich und
erfordert eine Modulbauweise. Hierzu wurde die Dise in 3
Einzelteile zerlegt, welche durch Feingewinde miteinander
verschraubt werden (siehe Abbildung 3.4). Die Sauerstoff-
Duse wurde in der beispielhaften Konstruktion 4 mm in die
Ethanol-Duse hinein versetzt. Dies resultiert aus dem
Ergebnis der Simulation, die ergab, dass die
Sauerstoffstrémung vermutlich zu gering expandiert, um
frihzeitig auf die Ethanolstromung zu treffen. Genaues
mussen die studentischen Experimente erbringen.

) (@) (2) () (V)
h. . A

1 Ethanol-Duse Messing
2 Sauerstoff-Duse  Messing
3 Verschluss Messing
4 Dichtring Kupfer
5 Dichtring Kupfer

BILD 4. Erste Konstruktion des Injektors
3.2. Raketenzelle

Als Endziel des nun begonnenen Projekts ,SMART
Rockets - Neuartige Raketensysteme® im Rahmen dieser
Foérderperiode soll eine kleine, von Studenten erarbeitete,
Rakete sein, die sich ebenfalls optisch an der historischen
Rakete anlehnt. Diese Nachkonstruktion des historischen
,Einstabers* soll dem ILR der TU Dresden die Méglichkeit
eines eigenstandigen Flugtestgerdts und H&henprif-
standes geben.

Dabei soll die aktuelle Raketenkonstruktion &hnliche
Leistungskenndaten wie die frlhere Entwicklung
aufweisen, damit die Studenten erkennen, wie sich z.B.
der Einsatz moderner Werkstoffen gegenuber dem Vorbild
aus den 1930°ern auswirkt.

Die Konstruktion der gesamten Rakete wird auf mehrere
separate Themen verteilt: Brennkammer, Tankstruktur,
Treibstoffbereitstellung und -Uberwachung, Ruckfihr-
einrichtungen und die Nutzlastkapsel. Dabei kommt es bei
den studentischen Arbeiten besonders darauf an, die
Schnittstellen im Team zu definieren und in
Iterationsschritten Diskrepanzen anzunahern.
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Fur die Konstruktion der Rakete und den dazugehérigen
Teilen qilt als Leitidee der Austauschbau, was spéter
Modifikationen an der Rakete vereinfacht. Aus dem
Austauschbau ergibt sich auch die Teilung der Rakete in
maoglichst einfache Baugruppen, wie dem Behalter fur den
Fallschirm mit Leitflachen, dem FlUssigsauerstoff- und
Ethanoltank sowie einem Modul fur die Armaturen. Die
verschiedenen Baugruppen werden mittels Gewinde
verschraubt. Damit kénnen sie mit geringem Aufwand
montiert und demontiert werden. Die weiter unten zu
sehende Abbildung zeigt einen Vorentwurf der
Zellengeometrie.

Um ein mdglichst leichtes System zu erhalten, werden
einfache Konzepte der Tankbedrickung sowie deren
Druckuberwachung verfolgt. Dazu gehort, dass das
Ethanol vor dem Start extern mit Stickstoff unter Druck
gesetzt wird. Im Falle des Sauerstoffes kdénnte auf eine
Vergasung des flissigen Sauerstoffs Uber die Zeit und
dem damit verbundenen Druckaufbau zurlickgegriffen
werden. Zur Uberwachung werden gut erkennbare
analoge Anzeigegerate verwendet, da vor dem Start nur
eine visuelle Datenaufzeichnung nétig ist und so auch das
Zusatzgewicht fur Elektronik und Stromversorgung gespart
werden kann.

Die Konzeption ist nah an der historischen Version. Die
aus Dokumenten und Aufzeichnungen bekannten
Vorgaben sind allerdings keinesfalls bindend, denn bei der
Konstruktion der Tanks sowie aller Verbindungselemente
wird bewusst auf moderne Stahl- oder
Aluminiumlegierungen zurlickgegriffen, da auch hier die

Gewichtsminimierung im  Vordergrund steht. Die

Entscheidungen in der Werkstoffwahl wird in den

studentischen  Untersuchungen  grofRe  Beachtung

geschenkt werden.

. Stabilisierung ‘ Startturm- Treibstoff- | Zuggerist
flhrung leitungen /

"\\\-—\\ =

Gekilhlte
Brennkammer

Flammen-
abweiser

Ethanol- |
_tank ||

LOX . Armaturen
Tank

I
Rickfihrsysterm
__und Nutzlast

BILD 5. Skizze der Achsenstab-Rakete mit 500 N Schub
3.3. Nutzlasten

Die Mithahme einer Nutzlast fur separate Systemtests von
Nutzlastmodulen  (z.B.  fur  Bahnverfolgung und
Signallbermittlung) in der Rakete wird fest eingeplant.
Derzeit ist noch nicht absehbar, wie groR die
Nutzlastkapazitédt der Rakete sein wird. Die Studenten
werden in einer ersten Vorgabe maximal 200 g zur
Verfigung haben. Méglicherweise wird das Modul am/im
Fallschirmbehalter integriert. Ob spéter sogar eine Kamera
zum rickblickenden ,Filmen* des Aufstieges im Heck
integriert werden kann, h&ngt vom Bauraum und der
Massennutzlastkapazitdt der Rakete ab und muss
evaluiert werden. Auch kdnnte ein erster Beitrag zur
punktuellen Messung der Methan- und Ozonkonzentration
in den unteren Luftschichten geleistet werden, indem an
der Professur entwickelte Sensoren Messwerte wahrend
des vertikalen Aufstiegs aufzeichnen.

Zu Beginn sollte aber die wichtigste Mdglichkeit untersucht
werden, die exakte Lage einer Rakete wahrend ihres
Fluges dreidimensional im Raum zu bestimmen. Die so
gewonnenen Kenntnisse kénnen zur Verbesserung und
Optimierung einer aktiven Lagestabilisierung fur zukiinftige
Kleinraketen der TU Dresden genutzt werden.

Nach bisherigem Erkenntnisstand haben sich MEMS-
(Microelectromechanical Systems) Sensoren sowohl in
technischer als auch in Okonomischer Hinsicht als
geeignetes Mittel zur Lageermittlung erwiesen. Zur
Bestimmung der Orientierung des Flugkérpers im Raum
ist es ausreichend, den Vektor der Erdbeschleunigung mit
einem Dreiachsenbeschleunigungssensor zu ermitteln.
Weiterhin muss der Erfassung einer etwaigen Rotation der
Rakete um die Langsachse durch einen Gyroskop
Rechnung getragen werden. Dessen Drift soll ein
elektronischer Kompass auffangen.

Die Sensoren sollen durch einen Mikrocontroller abgefragt
werden. In diesem erfolgt eine erste Verarbeitung der in
verschiedenen Datenformaten vorliegenden Messwerte
und eine anschlieBende Weitergabe. Die Daten gelangen
nun in den Bordrechner, welcher daraufhin entsprechende
Steuerungsbefehle an ein Lageregelungssystem erteilen
kann. Weiterhin kdnnen die Daten von separaten
Systemen zur Speicherung und Telemetrie abgegriffen
werden.

Die Teilung von Aufgaben in einzelne Funktions-
baugruppen erhéht die Arbeitssicherheit des Systems. Sie
ermdglicht die Trennung von Datenerfassung und
sekundaren Funktionen wie Datenlbertragung und
Datenspeicherung um die  Kernfunktionalitdt zu
beschleunigen. Auch gerade bei einem ,Systemausfall”
bleiben die Grundfunktionen erhalten.

Nach sondierenden Analysen haben sich in einer ersten
studentischen  Arbeit anfangliche Uberlegungen in
Entwirfe materialisiert. Die folgende Abbildung zeigt ein
Controller Mock-Up far Volumen- und
Massenabschdtzungen. Das Volumen der Steuerungs-
einheit inklusive Energieversorgung liegt bei 260 cm?® mit
den Abmessungen 80 x 65 x 50 mm und einer Masse von
etwa 82 g inklusive der 9V- Blockbatterie. Zuzuglich der
Hilfsplatinen, des Kabelbaums und einem robusten
Gehduse sind 200 g Gesamtmasse in einem ersten
Ansatz fixiert.

BILD 6. Entwicklungsplattform mit Mikrocontroller
3.4. Bergungssystem

Um eine sichere Rilckkehr der Rakete nach dem
Brennschluss zu gewahrleisten, wird die Konstruktion mit
einem Fallschirmsystem ausgerustet. Dieser soll den Fall
de ,Einstabrakete® auf maximal 3,5 m/s verzégern.
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Das im Heck platzierte Rickfihrungssystem wird in
mehreren Stufen ausgel6st. Grund hierfir ist eine
mogliche Verwehung der Rakete durch auftreffende Winde
nach dem Brennschluss zu reduzieren. Dabei werden zwei
Fallschirme verwendet, die zum Teil unterschiedliche
Aufgaben haben. So soll der Vorschirm, der nach dem
Erreichen des Scheitelpunktes der Bahn ausgestolRen
wird, den Fall der Rakete nur geringfiigig bremsen, jedoch
eine stabile Lage der Rakete bewirken. Ab einer vorher
definierten H6he wird dann der Hauptschirm freigelassen
und vom Vorschirm aus dem Heck gezogen. Somit kann
dieser dann die vorgesehene Verzégerung erbringen, um
die Rakete sicher zurtckzufiihren. Da wéahrend der
Vorschirmphase eine relativ hohe Sinkgeschwindigkeit
auftritt, ist die zurlickgelegte Strecke Uber Grund durch
Windabtrieb unter Verwendung des Zwei-Schirmsystems
wesentlich  kleiner, als unter Verwendung eines
Hauptschirms fir die gesamte Strecke zwischen
Bahnscheitelpunkt und Boden. Das ist von Vorteil fur die
GroR3e des abzusichernden Testareals.

Ausloser flr beide Schirme ist ein Hohenmesser mit
gekoppelter Zinderansteuerung fir zwei Kontakte. Der
Héhenmesser detektiert sowohl die aktuelle Hohe Uber
Grund als auch die Gipfelhéhe der Flugbahn. Zum
AusstoRen des ersten Schirms wird eine sehr kleine
Schwarzpulverladung  verwendet und  Uber den
Hoéhenmesser gezindet. Der durch die Verbrennung
entstehen Druck wirkt auf eine Ausstof3platte, welche den
Verschlussdeckel aus der Hilse schiebt und den im
Deckel befindlichen Schirm mit sich nimmt.

Nach Erreichen der programmierten HOhe zindet der
Kontakt fir den zweiten Schirm. Dieser wird dann
allerdings nicht aus der Hilse gestof’en, sondern durch
den ersten Schirm samt der Fallschirmtasche aus der
Hilse gezogen. Dazu wird ein so genannter ,Tender
Descender® verwendet. Dieses Bauteil ermdglicht die
Trennung einer Verbindung durch Pyrotechnik und ist
dabei, abgesehen von der Treibladung,
wiederverwendbar. In dieser Konfiguration ist der
Hauptschirm parallel zum ,Tender Descender” geschaltet,
wobei, bedingt durch die wesentlich langeren
Verbindungsleinen des Hauptschirms zum ,Tender
Descender”, dieser bis zur Trennung seiner inneren
Verbindung die Verzégerungskraft des Vorschirms in die
Raketenstruktur Gbertragt. Nach der Trennung wird diese
Kraft durch die Tasche des Hauptschirms weitergeleitet,
die auf Grund der in ihr locker gepackten Leinen von
diesen aus der Hilse gezogen wird. Sind alle Halteleinen
aus der Tasche herausgezogen und gestrafft, wird der
Hauptschirm aus der Tasche gezogen und kann sich nun
frei entfalten.

3.5. Startrampe

Gestartet wird die Rakete aus einem senkrecht stehenden
Turm von ca. 10 m Héhe heraus, um der Rakete nach
ihrer gefiihrten Anfangsbeschleunigung eine Pfeilstabilitat
zu geben. Fur die Fuhrung werden paarige
Konstruktionselemente an Kopf und Tanks der Rakete
genutzt, die im Turm an Fihrungsflachen entlanggleiten.

Neben dem Startturm, an den besondere Anforderungen
gestellt werden, sind weitere Einrichtungen an dessen
Peripherie erforderlich:

Zum Tanken der beiden Triebstoffe miissen Zufihrungen
vorgesehen werden, die ein gefahrloses Betanken
ermdglichen.

Temperatur und Druck in den Tanks kdnnten Uber
LAbreilkontakte* fiir eine Uberwachung in die Leitzentrale
Ubermittelt werden. Dafir missen Vorrichtungen
vorgesehen werden.

Fur die zeitschnelle Druckerhdhung des Sauerstoffes
kénnte eine Temperaturerhdhung des LOX-Tankes
(Vergasung) Uber aufgeklebte Warmefolien realisiert
werden. Dann missten entsprechende Abreilkontakte
vorhanden sein. Oder es werden auflen eng anliegende
(wegschwenkende) Widerstandsheizdrahtflachen entlang
gefuhrt. Auch dafir muss eine entsprechende Mimik
vorgesehen werden.

Das Offnen der Ventile beim Erreichen des richtigen
Drucks muss mechanisch erfolgen, da ein elektrisches
Offnen sich in der N&he von einer méglichen
sauerstoffangereicherten Atmosphare sicherheits-
technisch verbietet. Auch hier missen Vorrichtungen
vorgesehen werden.

Das Ziinden der Brennkammer und die Bestatigung an die
Zentrale missen ebenfalls Uber Abreilkontakte
gewahrleistet sein. Diese in der Brennkammer befindlichen
Geratschaften werden beim Ziinden herausgeschleudert.
Somit benétigt die Rakete nach unten auseichend Platz fur
diesen Vorgang.

Bei einem Startabbruch muss der Druck von den Tanks
abgelassen werden. Dabei kann sowohl Ethanol als auch
LOX austreten. Beide Stoffe dirfen nicht
zusammenflielen. Eine entsprechende Abfiihr- und
Sammeleinrichtung ist ebenfalls vorzusehen.

Innerhalb kommender studentischer Arbeiten wird eine
Beantwortung der aufgeworfenen Fragen ermdglicht.

3.6. Zusatzeinrichtungen

Zur Lagerung der Betriebsmedien auf dem Priufgelédnde
werden verschiedene Tanksysteme verwendet. Dazu
zdahlen ein LOX-Transport- und LOX-Lagerbehalter, ein
LN,-Transportbehalter, stickstoffgefiillte Druckgasflaschen
und die Kanister mit Ethanol. Je nach chemischen
Eigenschaften und sicherheitsrelevanten Aspekten sind
die Behaltnisse unterschiedlich untergebracht.

Zwei wesentliche Einrichtungen sind weiterhin fur eine
flexible Arbeitsweise erforderlich: fertigen und montieren
an der Universitat und testen im ,freien Geldnde®“. Dazu
bedarf es transportabler Module.

Test- und Start-Zentrum

Ein 20-Fuss-Container mit den Bedienelementen,
anfanglich fur die Prifstandsansteuerung und spater fir
die Kontrolle und Leitung der Starts der Raketen wird dazu
vorgesehen. Dieses Test- und Start-Zentrum (kurz TSZ)
wird mit allen Notwendigkeiten dafiir ausgestattet sein
(Datenerfassung, Datenverarbeitung, digitale
Visualisierung, Datenschnittstellen, Klimaanlage).
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Werkstatt- und Transportcontainer

Weiterhin ist ein Werkstatt- und Transportcontainer (kurz
WTC) fir die Montage, Priifung, Reparatur, aber auch den
sicheren Transport des Prifstandes und/oder der
jeweiligen spateren Raketen/Raketenbaugruppen an die
ausgewahlten Test- und Startplatze unabdingbar. Dieser
20-Fuss-Container wird eine komplett eingerichtete
einfache Handwerkstatt mit  den notwendigen
Werkzeugen, Messgeraten, Spezialvorrichtungen,
Betankungsanlagen, Ersatzteilen und eine Reinigungs-
und Druckluftstation aufnehmen.

4. AUSBLICK

Fernziel der Raumfahrttechnikprofessur der TU Dresden
ist die Entwicklung und der Bau einer Ho&henfor-
schungsrakete als ,Demonstrator einer neuartigen
Technologie (héhenanpassbare Expansionsdise mit
gestufter Brennkammer), mit einem Antriebsschub von 1,5
t fur 100 km Flughdéhe, fiir die der TU Dresden ein Patent
erteilt wurde (Erfinder:  Przybilski; Patent DE
102010010265). Auf  dem Weg zu dieser
Hoéhenforschungsrakete (Ziel 3) kdnnte nach diesem
ersten Projekt (Ziel 1) mit einem folgenden Férderantrag
(Ziel 2) ein weiterer Expertisenaufbau fir Studenten und
die Professur beschritten werden:

Ziel 2A: Konstruktion und Testung einer Brennkammer mit
3 kN Schub fiur Ziel 2C. Diese Brennkammer wird eine
héhenanpassbare Expansionsdise haben und
standardisierte Injektoren in einer Ringbrennkammer
besitzen (Treibstoffkombination wie beschrieben). Diese
,Plug Nozzle* kann auf dem zu erstellenden Teststand kalt
im Durchflusstest kalibriert und Zindkampagnen gefahren
werden, bevor die Brenntests im DLR-Areal in
Lampoldshausen erfolgen wiirden.

Ziel 2B: Konstruktion eines komplexen Stickstoff-
Lageregelungssystems fur die Rakete, das auch fur die
nachste Raketendimension (Ziel 3) verwendbar sein soll.

Ziel 2C: Bau und Testung der gesamten Rakete mit
Nutzlastmodul und Ruckfihrungssystem. In friheren
Arbeiten wurden bereits Hauptbaugruppen, wie Tanks und
das Gasbedriickungssystem dimensioniert, wie auch eine
Aufstiegsbahnberechnung durchgefihrt. Demnach kénnte
die Rakete Uber Mach 1 und eine Gipfelhbhe von
mindestens 10.000 m erreichen.

Fur eine folgende Foérderperiode kdnnten folgende Ziele
anzustreben sein:

Ziel 3A: Konstruktion und Testung einer 15 kN-
Brennkammer neuer Technologie. Sie besitzt eine
héhenanpassbare  Expansionsdise mit  ,gestufter”
Brennkammer mit Bezeichnung ,Outer Ring and Head
Plug-Nozzle® (kurz OHP). Dabei fungiert die oben
beschriebene 3 kN-Brennkammer als ,Marschtriebwerk”
und die dartber gesetzte neue Ringbrennkammer mit rund
12 kN Schub als unterstutzendes Boostertriebwerk — siehe
folgende Skizze (dort andere Treibstoffe vermerkt). Diese
StufungsgréRe ist zwar nicht optimal, soll aber vorrangig
der Testung der Triebwerksstufung dienen. Da vom
Grundprinzip her ein einfacher und sicherheits-technisch
beherrschbarer Aufbau realisiert werden soll, wird auch

hier mit ca. 20 bar Brennkammerinnendruck gearbeitet.

Ziel 3B: Konstruktion der Zelle (Ubernahme des
Lageregelungsblocks aus 2B und des Nutzlastmoduls aus
2C). Dabei wird auf eine ,unibliche” kegelférmige
Tankzelle préaferiert, die einen schmalen ,Bug” besitzt, der
den gleichen Durchmesser besitzt, wie die 3 kN-Rakete
und damit den selben Lageregelungsblock und
Nutzlastaufbau nutzen kann. Das breite ,Heck” ist
notwendig fiir den erforderlichen Durchmesser des neuen
Triebwerks.

Ziel 3C: (Option)
Turbopumpen.

Konstruktion der zugehdrigen

Diese Rakete ist u.a. fir Hohenforschungsflige des ESA-
Testzentrums in Kiruna gedacht (es missen die
Feststoffraketen, die die Umwelt immens schadigen,
endlich ersetzt werden!).
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Legende (Auszug aus Patentschrift)
Injektoren Boosterstufe (7.1)
Ringbrennkammer Boosterstufe (3.1)
Ringbrennkammer Marschtriebwerk (3.2)

BILD 7. Das Prinzip der ,OHP*; Patent TU Dresden

Wie bekannt ist, besteht ein ausgesprochener Bedarf an
kleinen Hohenforschungsraketen (so genannte Micro
Rockets), wie eine  angedachte  Entwicklungs-
zusammenarbeit zwischen dem DLR und des
brasilianischen Luft- und Raumfahrtinstituts (IAE) zeigt
(leider wieder auf Grundlage von Festtreibstoffen!).
Experten schitzen ein, dass der Bedarf an
Héhenforschungsraketen im Bereich von bis zu 1.500
Starts im Jahr liegen kann.

Das sind die Herausforderungen, die an der TU Dresden
angegangen werden.

(Erganzter und Uberarbeiteter Auszug aus dem Antragspapier)



