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HYBRID-VERBRENNUNG IN BESCHLEUNIGUNGS-STAUSTRAHLTRIEBWERKEN

0. lutz, E. Riester und K. Schadow
Deutsche Forschungs- und Versuchsanstalt fiir Luft- und Raumfahrt e.V,
Braunschweig und Trauen, Deutschland

Ubersicht

Fiir eine bestimmte Flugk®rpermission kdnnen
sich Vorteile des Antriebs durch eine Stau-
strahlrakete gegeniiber einer Feststoffrakete
ergeben; dies zu untersuchen ist Aufgabe

dieses Berichtes. Die aAnfangsbeschleunigung
durch einen Raketenbooster wird in die Unter-
suchung einbezogen. Als Gasgenerator der Stau-
strahlrakete wird eine Raketenbrennkammer mit
einem borhaltigen festen Brennstoff benutzt, in
den ein fliissiger Oxydator eingespritzt wird
(Hybrid-Reaktion). Die stark unterstdchio-
metrischen Abgase des Gasgenerator dienen als
Brennstoff fiir die Staustrahlbrennkammer. Nach
Optimierung des Systems ergibt sich ein Nutz-
lastgewinn von 24 % fir eine bei konstanter
Fluggeschwindigkeit betriebene Staustrahlrakete
gegenliber der Peststoffrakete. Wird die Stau-
strahlrakete auch zur Beschleunigung herange-
zogen, l1aB%t sich der Nutzlastgewinn auf 43 %
steigern.

Abstract

For definite mission of a missile advantages
of a ram rocket drive over that of a solid
propellant rocket may be found. The investi-
gation of this problem is the task of this
report. The initial acceleration by a rocket
booster are also taken into account. The gas
generator of the ram rocket is a rocket
combustion chamber including a boron loaded
solid propellant, in which a liquid oxydizer
is injected (hybrid reaktion). The very rich
exhaust gases leaving the generator are used
as fuel for the ramjet combustor., After
optimizing the system there is a gain in pay-
load of 24 p.c. for a constant speed ram rocket
compared with a solid propellant rocket. If in
addition the ram rocket is used to accelerate
the missile, the gain in payload will increase
to 43 p. c.
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Booster, Boosterphase

bei BrennachluB der Stufe

Flugkdrper (ohne beide Antriebastufen)
Staustrahltriebwerk

bezogen auf den Antrieb der 2. Stufe
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Staustrahltriebwerk-Brennkammereintritt
Staustrahltriebwerk-~Diisenhals
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1. Einleitun

Die Ausfilhrungen dieses Vortrages beziehen sich
auf Horizontalmissionen von Flugkorpern, Hier-
bei wird der Flugkdrper zundchst durch einen
Raketenbooster auf die vorgesehene Marsch-
geschwindigkeit gebracht. Wdhrend der Marsch-
phase ist nur ein schwédcherer Antrieb er-
forderlich, der zur Uberwindung des Luftwider-
standes und des durch eventuelle Kandver
induzierten Widerstandes dient, Ist der Antrieb
wahrend der karschphase nicht regelbar, wird
durch die Mandver die Fluggeschwindigkeit herab-
gesetzt.

Als Marschtriebwerk wird iiblicherweise eben-
falls eine Rakete verwendet. Bei lédngerer Keich-
weite empfiehlt es sich jedoch, die Rakete der
Marschphase wegen des hohen Treibstoffver-
brauchs durch ein Staustrahltriebwerk zu er-
setzen. Mit der Weiterentwicklung des Stau-
strahltriebwerks im Hinblick auf einfacheren
Aufbau, Kraftstoffversorgung durch Gas-
generatoren, Verringerung der Struktiurmassen
und des Bauvolumens etc. verschiebt sich die
Grenze fiir den Einsatz des Staustrahltriebwerks
zu kleineren Reichweiten, Auf der anderen Seite
148t der Wunsch nach hoherer Fluggeschwindig=-
keit den Booster stark anwachsen. Hierdurch
wirkt sich die Massenersparnis beim iarsch-
triebwerk weniger auf die Startmasse des Flug-
kdrpers aus. >



Im folgenden wird vorgeschlagen, einen Teil der
Beschleunigung durch den Antrieb der zweiten
Stufe vorzunehmen. Dadurch wird die Flugzeit
nicht wesentlich erhdht, die hohe Marsch-
geschwindigkeit in Zielndhe beibehalten und

- wie gezeigt wird - eine gewisse Antriebs-
reserve in Zielndhe fiir Mandver gewdhrleistet.

nrfolgt der Antrieb der zweiten Beschleunigungs-

stufe durch ein Staustrahltriebwerk, so liegt
ein Wachteil gegeniiber dem reinen Marschantrieb
darin, daB das Staustrahltriebwerk nicht mehr
in einem Betriebspunkt, sondern in einem
Betriebsbereich arbeiten muB. Dabei verringert
sich der Jirkungsgrad, und eine Schubregelung
oder -steuerunyg wird erforderlich, 50ll die
Ireibstoffversorgung durch einen Gasgenerator
erfolpgen, empfiehlt sich die Hybridregelung.
«egen der hohen Reaktionsenthalpie von Bor
mit Sauerstoff und wegen seiner hohen KEnergie-
ichte sollte der Treibstoff einen Boranteil
enthalten. '

Zweck der folgenden Untersuchungen ist die Er-
mittlung, bei welcher Geschwindigkeit die
Boosterbeschleunigung abgebrochen und die
Beschleunigung mit einem Staustrahltriebwerk
weitergefiihrt werden mufl, um die groftmogliche
Nutzlast mitfithren zu k&nnen. AuBerdem soll
der gunstigste Boranteil des Treibstoffs
bestimmt werden.

Zur Verringerung der Vielzahl der Parameter
sind einige einschrédnkende Annahmen erforder-
lich. Zundchst werden die Rechnungen auf
Bodenbedingungen und damit auf konstante
Ungebungsdichte und -temperatur beschrankt.
Ziel aller iiissionen ist das Erreichen der
gleichen Keichweite bei derselben Lknd- bzw.
Marschmachzahl. Als Beispiel werden gewdhlt:
30 km Reichweite und Endmachzahl 3. Alle
Flugkdrper mdgen die gleiche Startmasse m,
besitzen (Bild 1), die auch zur Normierung
‘einiger lassen herangezogen wird.

Zuniichst werden die durch den Booster erreich-
baren Bahndaten we und xo in Abhingigkeit von
der Boostergridle axmo mit o<1) und der
Anfangsbeschleunigung bo beim Ziinden des
Boosters ermittelt. Bei einer vorgegebenen
Indgeschwindigkeit wg = 1020 m/s entsprechend
I = 3 existiert fiir jede Anfangsbeschleunigung
nur eine erforderliche Boostergrdfe und damit
ein Punkt x5, in dem die larschphase beginnen
muB. Als ilarschtriebwerk wird zunidchst ein
zweiltes Raketentriebwerk vorgesehen, wobei
dann die mitfihrbare Flugkdrpermasse my ohne
die Antriebe der ersten und zweiten Stufe er-
mittelt wird.

Nach einigen Untersuchungen liber hybride Gas-
generatoren, die als Treibstoffversorsung fiur
ein Staustrahltriebwerk geeignet sind, erfolgt
die Berechnung von 3chub und Verbrauch von
Staustrahlraketen. Lie Staustrahlraketen wer-
den zuerst als ldlarschtriebwerke eingesetzt.
Die damit erzielbaren Flugkdrpermassen werden
mit denen der Zweistufenrakete verglichen.
Schlielilich wird die Staustrahlrakete mit zur
Kachbeschleunigung herangezogen, hinsichtlich
der mitfiihrbaren Flugkdrpermasse optimiert,
und die argebnisse der Hechnung werden mit den
vorher gewonnenen Daten verglichen,
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2. Vorbeschleunigung durch den gooster

Der Booster sei eine Feststoffrakete. sr hat
die Aufgabe, den Flugkdrper auf die marsch-
geschwindigkeit oder auf eine niedripere
Geschwindigkeit, bei der die Staustranhlrakete
der 2. Stufe arbeitsféhig ist, zu be-
schleunigen, Um die HRechnung zu vereinischen
und um die varstellung der ur:icunisse zu er-
leichtern, seien fiir den Booster ein
konstanter llassenausstoll pro Zeiteinheit k
und eine konstante Austrittsgeschwindigkeit
a = 2000 m/s angenommen (spezifischer

Impuls 200 s). Ein Strukturanteil von 174
der Rakete wird fiir realistisch gehalten.

Fir den Booster existieren a%s freie Parameter
die Anfangsbeschleunigung

b = 2% (1)

und die mitgefihrte Treibstoffmenye, die auf
die Startmassc bezogen werden soll:

X = (2)

Hierin bedeutet te die Brennzeit des boosters.

Lie Flugbahndaten wiihrend des Boosteraburunds
lassen sich nun fiir den vereinfachten xoll
unter Vernachlissigung des Lultwiderstanacs
bestimmen. So0ll der Luftwiderstand berici-
sichtigt werden, so ist zusidtzlich ein
Zusammenhang zwischen lasse und Wuerschnitt
des Flugkdrpers zu definieren. Analog zur
spédteren Binfihrung bei der Staustrahltrieb-
werksstruktyr sei der "bLeichtbaufaktor" des
Gesamtflugkdrpers wihrend der Boosterphase



A
A=m—f, - (3)

das ist das Verhdltnis des Hauptspantquer-
schnitts A, zur Ltartmasse. Natiirlich handelt
es sich hier - im Gegensatz zu spédter beim
Staustrahltriebwerk ~ nicht um ein echtes MaB
fiir den Stand des Leichtbaus, sondern man wird
im Gegenteil bestrebt sein, wuerschnitt und
Volumen bei gleicher llasse mOglichst klein

zu machen, also auch moglichst klein. Fir
die Rechnung sei Jb mit 10~4 m?/kg angesetzt,
d.h. ein Plugkdrper von 36 cm Durchmesser
tesitzt eine Startmasse von 1000 kg. Der
mittlere Luftwiderstandsbeiwert unter Boden-
bedingungen sei wdhrend der Boosterphase

ey = 0,4,
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511d 2 zeigt die sndpunite von Beschleunigungs-
bahnen, denen die angegebenen Jerte zugruande
gelegt d. In Abhéngigkeit von der Anfangs-
beschleunizung bo und voum freibstoffanteil «,
der wegen des proportionalen Strukturanteils
(0,110 des soosters gleichzeitiy ein liall fiir
die Boostergrdfle darstellt, sind aus Bild 2
zusamniengehorige Jerte von sgndmachzanl und
dorizontalweg ablesbar. Das Jertepamr stellt
zleichzeitig die anfangsbedingungen fiir die
zwelte Stufe dar.

Die unterste Kurve fir b, = 26 m/s2 erreicht
die re.iinschte wndmachzahl 3 gerade bei der
benen Reichweite von 30 km, d.h. dieser
Antrieb ist zur arfullung der kiission allein
ausreichend; aufl eine zweite antriebsstufe kann
verzichtet werden. Der zugehfrige o-Wert
betragt ca. 0,65. Pir den PFlugkdrper ohne
Antrieb bleibt noch ein anteil von

=~ =1 - 1,11 = 0,28 (4)

erhalten. Hauptzweck einer Aufteilung des in-
triebs auf zwei Stufen ist es, diesen Anteil uzu
vergrdllern. Die unterste Kurve ist zugleich nmit
der léngsten Plugzeit (50s) verbunden. Wit aer
Aufteilung des Antriebs wird daher aucn eine
Verkiirzung der iissionszeit erreicht.

Auf allen Punkten der Horizontalen bei g = 3
auf Bild 2 endet die Boosterphase bereits vor
Erreichen der Reichweite von 30km, fiir ule eine
Harschphase mit konstanter Geschwindigkeit er-
forderlich wird. Soll die Aufteilung in zwei
Stufen sinnvoll sein, so darf cie wasse des
zweistufigen aAntriebs einen anteil von 1,11x
(0,65 - K,) der Startmasse nicht erreicrien. bei
der géngigen Boosteranfangsbeschleunigung von
100 n/s® mub die uasse der zweiten Antrietsstufe
also kleiner als 0,26 my sein. Jugleich luait
sich abschitzen, daB8 es auch bei einem nocn
leichten Larschtriebwerk nicht mGglicu ist,
Anteil der FlugkOrpermasse an aer startunss-
verdoppeln,

3, Peststoffrakete als marschtricivwerk

Alle Funkte der oberen horizontalen fiir . = 3
auf B8ild 2 liefern anfangswerte fiir einen
Liarschantrieb, $Sie werden durch nur einen un-
abhingigen Parameter charakterisiert, in diesen
Pall durch die Anfangsbeschleunigung bg. snd-
bedingunyg fiir den liarschantrieb ist die ein-
gangs zenannte Porderung nach einer Reich .eite
von 30 km. Da wihrend der Larsclipnzse die ue-~
schwindigkeit und damit auch der Luftwiderstend
und die Schubanforderung konstant tleiben, i
die Gréfe und die erforderliche Jreibstofiien e
des liarschantriebs leicht zu ermitieln.

Zundchst seil als wmarschantrieb eine Peststoff-
rakete gewdhlt, und zwar wie lLeilix Sooster it
einem spezifischen Impuls von, 204 s. Jer Luft-
widerstand des Flugkdrpers ‘°=/ sel in Uberein-
stinmung mit dem Teilwiderstand des Flugkirjers
bei der spdteren Kombination wit einem Stau-
strahltriebwerk erfaflt durch die Funktion
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Die "uwarschtriebwerksgroBe" «' sei nunuehr
definiert als das Verhiltnis des Treibstofivor-
rats des larschautriebs zur Gesantmasse wl velw
Zinden des lklarschantriebs. &' ist also uaer
Preibstoffanteil an der Hestrakete nacn abwurf
des Boosters (vergl. 3ild 1).

In Bild 3 sina cie rrgebnisse uer secunuiy aui-
getragen. vie sbszisse tridgt den einziger unzt-
hédngigen Parcmecter by. Lic beiden unteren
kurven stellen die Booster-srennzeit una aie
Gesamtflugzeit dar. l.an erkennt, dall auch vei
grofler ~nfangsbeschleunigung die Verkirzung

der missionszeit gegeniiber der bei einenm
gleichmdisisy beschleunigenden Einstufen-antrieb
in Grenzen oleibt (Verkiirzung auf ca. 2/3).

Die beiden oberen Kurven zeigen den Anstieg aes
Flugkorperanteils an der Startmasse. Als wutz-
lastgewinn ist das Verhdltnis

/
12 m
£/ 70

n = 7 -1 16)
\mf/méaeinstufig

bezeichnet. lian erkennt, daB eine ikrhdhung uer
Boosteranfangsbeschleunigung bo iber 100 w s
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ninaus nur nocu eine geringe Erhdhung des Nutz-
last, ewinns bewirkt. laher sollen die spiteren

Untersuchungen idber Beschleunigungs-Staustrahl-
tricowerke auf by = 100 m/s“ beschrdnkt werden.

Der Yreivstoffunteil der Liarschrakete

(' = 2,2 bis 0,25) ist wesentlich kleiner als
der des zugendrigen Boosters (de = 0,65 bis
0,41).

Schon deswegen kann man vermuten, daB es beil
einer neichweite von 30 km wichtig sein wird,
nicht wur uie larschroikete durch eine Stau-
strahlrakete zu ersetzen, sondern dieser Stau-
strenlrakete much einen Teil der Beschleunigung
zu libertragen.

4. Arbeitsweise der Staustrahlrakete

4.1. Allzeneines

{ihrend ein Staustrahltriebwerk in der Brenn-
Kauiner wit kaltem oder leicht vorgewirmten
Treivstoff (.eist Kerosin) versorgt wird, ist
bei der Staustrahlrakete der ireidstoff in den
Abgasen einer llaketenbrennkamuaer enthalten,
die stark unterstiéchiometrisch brennt. Auf
diese Jeise niwwmt das Triebwerk die suver-
lissigkeit und Lagerfihigkeit einer Kekete an,
und ger zesamte Versorijungs-, Ziindungs- und
Flammiial tungsmechanisuus in der Brennkamuer
kann entfallen. 4war wird durch die mitge-
fiihrte Cxydatormenge der spezifische Impuls
des Triebwerkes verringert, jedoch spielt der
Treibstoffverbrauch eines Seschleunigungs-
triebwerkes wit relativ kurzen uxeictiweiten
keine dominierende Rolle. .Jeiteruin kann durch
die Yerwendung von Bortreibstoffen der svezi-
fische Impuls der Staustrahlrakete dem eines
kerosinbetriebenen Staustrshltrievwerkes an-
cenchert weraen, us Jor einen houen ieizwert
von 15.300 keal/kg (3oroxyd 5203 in fliissiger

Form) gegeniiber 10.220 kcal/kg bei Kerosiu beu-
sitzt. Durch die hohe Dichte ues sors

(1300 kg/m3 gegeniiber ca. 80O kg/md bei Kerosin)
ist auch eine kompaktere, relativ schlarke una
kurze rForm des FlugkOdrpers moglich.

Stoustraiilrakete

(scheiatisen)

Bild 4 zeigt die Skizze einer Staustrahlrakete
mit einem Hybridraketentriebuwerk als Gas-
generator. Bei den hybrieen systeumec wira uer
srennstoff (Bor und Yinder) in Gasgenerator
gelagert, und der fliissige Uxydator wird sus
einen Treibstoffbehdalter liber ein ne,elventil
in den Brennraum eingescritzt. vurch diese Bau-
welse werden die Vorteile der #lilssigkeitsiriei~
werke (getrennte Lagerung der Yreibstoff-
komponenten und Regelbarkeit) und der Festsloff-
triebwerke {einfacher aufbau, niedriges
Strukturgewicht) kombiniert. Um einen hohen
spezifischen Impuls zu erzielen, sollte cer
Boranteil neben dem dinder im Brennstoff mug-
lichst hoch sein. Jedoch wird der Prozeniswtz
durcn die Forderung nach ausreichenaen
mechanischen Ligenschaften des Treiusatzes und
im Hinblick auf eine wirksame Verbrennung des
Bors in der Staustrahlbrennkeummer begrenut.

Im folgenden Abschnitt 4.2. werden der wmaxiuale
Boranteil im Brennstoff fiir die Staustrahl-
rakete mit lybridverbrunnung besti.ut uwne aic
Vidrmeenergie des Gasgenerators berechnet. i
Abschnitt 4.3. werden 3chubverhalten unua ireib-
stoffverbrauch der Staustrahlrakete erwittelt.

4.2. Treibstoffberechnung

In der folgenden Berechnung wird di. erreich-
bare Warmezufuhr aus den Gasgenerator in .b
hdngigkeit von Boranteil im Brennstoff unzer
Berlicksichti jung des Jlirkungsgraces =i JSox-
verbrennur; bestint, Als Cxyaator werwoen fLUA
(Plilssigsanerstoff und Fliussigfluor, bzw.
Chlortrifluorid (ClF:) und als Sreanstoff Zor
(B) mit Polyithylen EUHZ) als Binder gewilils
Fiir die thernodynamischen Berechnungen &
Heaktionsverlaufs im Gasgenerator wird uss sor
als chemisch inerte liasse angenommen, c¢ic nur
durch die .eaktion Oxydator - Binder «ufce-—
heizt wird. Diese Annahme ist aufgrund des
Verbrennungstiechanismusses der Borpartikel in
Verbindung mit der stark unterstdchiometrischnen
Gaszusaummensetzung im Gasgenerator notwendig,
wie im folgenden gezeigt wird.

Bei der vorhandenen Temperatur una der zur Ver-
fiigung stehenden Verweilzeit im (asgenerator
ist nur eine % ringe Heaktion der Borpurtikel
zu erwarten . Bs entsteht daher im vas-
generator eine Nichtgleichgewichtstenperatur '~



fiir den austretenden Gasstrom. Diese Temperatur
hat den entscheidenden Einfluf88 auf die Ver-
brennung der Borpartikel miE ?em Luftsauerstoff
in der Sekundﬁrbren?kgmmer 4), In Anlehnung

an die Versuche in ‘4) mit der Treibstoff-
kombination H2-O2-B-Luft wird eine ent-
sprechende Abhdngigkeit des Verbrennungs-
wirkungsgrades von der genannten Nichtgleich-
gewichtatemperatur z2ur Grundlage fiir die
folgenden Berechnungen gemacht (Bild 5). BEinige
weitere Parameter als mdgliche EinfluBfaktoren
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Bild 5: Verbrennungswirkungsgrad in der
Sekunddr-Brennkammer in Abh#ngigkeit
von der primdren ?rﬁnnkammertemperatur
(in Anlehnung an (4))

auf den Verbrennungswirkungsgrad in der
Sekunddrbrennkammer werden zundchst nicht
beriicksichtigt: Brennkammerdruck im Gasgenerator
und in der Staustrahlbrennkamuwer, Luft-Treib-
stoffverhdltnis in der Sekundirbrennkammer

und Zusammensetzung der aus dem Gasgenerator
austretenden Verbrennungsgase.

Die Berechnung der Wiarmezufuhr in der Sekunddr-
brennkammer in Abhdngigkeit vom Boranteil wird
in folgenden Schritten durchgefiihrt:

1., Pir die Reaktion FLOX bzw. ClF; mit CH, wer-
den die Verbrennungstemperatur, die molare
Zusammensetzung der Verbrennungsprodukte
und deren spezifische Wdarme bestimmt.

2. Die Nichtgleichgewichtstemperatur T* wird
tiber die Mischung nmit dem Boranteil er-
rechnet.

3, Die bei der Reaktion im Gasgenerator frei
werdende Enthalpie h wird ermittelt.

4. Bestimmung des Restheizwertes H, der aus
den Gasgenerator austretenden Abgase.

5. Brrechnung des Kindest-Luftbedarfs L
dieser Abgase.

6. Die in der Sekundidrbrennkammer zugefiihrte
Warme ergibt sich aus der Enthalpie nach
Schritt 3 zuziiglich des mit dem Ver-
brennungswirkungsgrad reduzierten Restheiz-
wertes. Dabei werden in der Sekunddrbrenn-

min

kammer zwei auf den Triebwerksschub entgegen-
gesetzt wirkende Einfliisse vernachldssigt: Die
Durchsatzerhdhung durch die Gasgenerator-Abgase
sowie die Wdrmemenge, die erforderlich ist, um
die Gasgenerator-Abgase auf die Endtemperatur
der Sekunddrbrennkammer aufzuheizen.
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Bild 6: Berechnung der Wiarmezufuhr pro kg aus
der primiren Kammer austretendes
Gemisch fiir die Treibstoffkombination
FLOX/CHp+B (FLOX/CHz = 1)
Bild 6 zeigt das Srgebnis der Berechnungen fiir
die Kombination FLGX/CH2+B. Fir das iischungs-
verhdltnis FLOX/CHp = 1 sind in Abhdngigkeit
vomn Boranteil folgende Daten aufgetragen:
T*, h, Hu, g und Lmin . Durch den binfluB der
Nichtgleichgewichtstemperatur T* auf den Ver-
brennungswirkungsgrad ) ergeben sich fiir die
Warmezufuhr q in der Sekunddrbrennkammer maxi-
male Werte bei u= 0,72.

Das krgebnis der Berechnungen der reibstoff-
kombination C1F3/CHp+B ist im 1ild 7 wieder-~
gegeben. Die Berechnungen sind fir ClFz/CHp = 1
(ausgezogene Kurven) und ClF3/0H2 =2 ?ge—
strichelte Kurve) durchgefiihtt. Die maximale
Warmezufuhr liegt bei m= 0,6 fiir C1F5/CHp = 1
und bei A= 0,89 fir ClF}/CHQ = 2.

Obwohl die Kombination FLOX/CHo+B aufgrund der
hdheren Nichtgleichgewichtstemperatur T¥
groBere Warmemengen freigibt als die Kombination
ClF/CHp+B, wird diese fir die weiteren
Berechnungen ausgewdhlt, da in ihr der Oxydator
lagerfahig ist. Um die Strukturmasse des Flug-
korpers gering zu halten, ist ein kleines Ver-
hdltnis Oxydator/Brennstoff anzustreben, da
hiermit die kiassen des Oxydatorbehdlters und
-férdersystems gering sind. Bei der Durch-
fiihrung der Flugnission muB bvei der Regelung
das Mischungsverhdltnis verindert werden. Bei
nicht zu groBem Regelbereich andert sich hier-
bei der aeizwert der Gasgenerator-abgase nur

A\
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Bild 7: Berechnung der Warmezufuhr pro kg aus
der primdren Kammer austretendes
Gemisch filir die Treibstoffkombination
ClF3/CHo+B (C1F3/CHy = 1 und 2)
geringfiigig. Um die weiteren Rechnungen nicht
zu komplizieren, wird die Anderung vernach-
ldssigt und mit der Warmezufuhr des Mischungs-
verhdltnisses Cl1F3/CHo = 1 gerechnet.

Ein Breanstoff mit 60% Bor neben dem Binder
besitzt gute mechanische Treibsatzeigenschaften.
Bei hoherem Boranteil kdnnen bei der Ver-
brennung Schwierigkeiten auftreten, die durch
den Abbrandmechanismus in Hybridtriebwerken
begriindet sind. Der Abbrandmechanismus ist da-
durch gekennzeichnet, daB8 sich die Verbrennung
des Oxydators und des Binders in einer Grenz-
schicht iiber dem Festtreibsatz vollzieht. Die
Borpartikel werden nur durch das bei der
Binder-Dekomposition entstehende Gas in den
parallel zur Oberfliche stromenden Gasstrom
transportiert. Aufgrund des niedrigen Binder-
anteiles im Brennstoff bestent die Gefahr, daB
die Verweilzeit der Borpartikel auf der Brenn-
stoffoberfldche zu groB wird, so daB sich groBe
Zusammenballungen auf der Oberfl&dche bilden,
die die Verbrennung in der Staustrahlbrenn~
kammer erschweren.

4.4. Schubverhalten und Treibstoffverbrauch
der Staustrahlrakete

In den vorigen Abschnitten wurden die Ausgangs-
daten der Raketenbrennkammer, hier als Gas-
generator bezeichnet, ermittelt. In diesem
Abschnitt sollen die charakteristischen
Leistungsparameter Schubziffer, spezifischer
Lreibstoffverbrauch und spezifischer lmpuls
einer Staustrahlrakete berechnet werden, die
ihre #darmezufuhr durch die brennstoffreichen
Abgase des Gasgenerators erhdlt. Die Stau-

strahlrakete soll einfach im Aufbau sein, keine

variable Geometrie besitzen und in einem
Machzahlbereich von ca. 1,5 bis 3 arbeiten. Die
Auslege-Machzahl fir den Einlauf sei stets

M = 2. Diese Wahl wurde getroffen, um am Anfang
des Betriebs der 2. Stufe eine ausreichend hohe
Beschleunigung zu erhalten, Die Staustrahl-
rakete arbeitet stets unter Bodenbedingungen.
Als mittlere Umgebungstemperatur wird 15°C

und als m%ttlerer Umgebungsdruck 1 Atm ange-
nommen (5 . Damit sind die Dichte der Umgebungs~
luft und die Schallgeschwindigkeit konstunt,
und die Machzahl und der Staudruck hiangen nur
von der Fluggeschwindigkeit ab, Hierduren wird
die Normierung vereinfacht.

Eine weitere Annahme betrifft das Verhaltnis
der spezifischen Warmen. Um mit der zur Ver-
fligung stehenden beschrankten Anzahl von
Speicherpldtzen der Rechenmaschine auszu-
kommen, wird das Verhadltnis im Einlauf bzw.
nach erfo%g&er Verbrennung als konstant be-
trachtet : im Einlauf mit 1,4 und in der
Diise mit 1,3. Der EinfluB der Verdnderlich-
keit der spezifischen Warmen auf die spatere
wigsionsrechnung ist infolge der speziellen Art
der Migsion gering. Daher ist die verein-
fachende Annahme zweier konstanter Adiabaten-
exponenten gerechtfertigt.

Die Warmezufuhr in der Sekunddrbrennkammer der
Staustrahlrakete sel so hoch wie mbglich. Sie
unterliegt jedoch drei Begrenzungen: die erste
Grenze wird vorwiegend bei niedriger Flugge-
schwindigkeit erreicht und beruht au{ 3er
thermischen Verblockung in der Diise 7). Beim
Ansteigen der Fluggeschwindigkeit wird eine
zweite Grenze wirksam: die Brennkammerend-
temperatur {iberschreitet den aus Griinden der
Materialfestigkeit zuldssigen Wert, und die
Wadrmezufuhr muB reduziert werden. Bei der nach-
folgenden Rechnung wird als Grenze fiir die
Ruhetemperatur am Brennkammerende 2000°K an-
gesehen. Eine dritte Grenze fiir die #Warmezufuhr
entsteht dadurch, daB das Brennstoff-Luft-Ver-
hdaltnis iliberstdchiometrisch bleiben muB. Bei
der vorgesehenen Begrenzung der Brennkammerend-
temperatur wird die stdchiometrische Grenze
jedoch in keinem der berechneten Fdlle erreicht.

Wie wirkt sich eine Reduktion der wWidrmezufuhr
auf die Staustrahlrakete aus? Zundchst werden
Einlaufstrdmung und Diisenstrdmung nicht mehr
mit der Kontinuitdtsgleichung vertraglich, d.h.
es stromt mehr Masse aus der Diise heraus, als
der Einlauf nachliefert. Dabei sinken Druck
und Dichte in der Brennkammer instationdr ab,
bis der Diisendurchsatz infolge verringerter
Dichte dem Einlaufdurchsatz wieder entspricht.
Hierbei f&allt der Diffusorwirkungsgrad erheb-
lich unter den bei hoherer Warmezufuhr er-
reichbaren Wert, und die Brennkammereintritts-
geschwindigkeit steigt an. ilit dem Vorgang

ist ein Schubverlust verbunden.

Die Einziehung der Lippe, der Brennkawmmerquer-
schnitt, die Flachen des Diisenhalses und des
Diigsenaustritts sind fir jedes berechnete Trieb-
werk konstant. Der Diisenaustrittsquerschnitt
ist stets gleich dem Brennkammerquerschnitt.
Fir alle berechneten Fialle liegt der Brenn-
kammeraustrittsdruck iiber dem Umgebungsdruck:
Die Expansion in der Diise wird vorzeitig abge-
brochen.

Die elektronische Berechnung der Staustrahl-



rakete wird nun fiir eine Reihe verschiedener
Eintrittsverengungen A1/A ¢ verschiedener
Diisenverengungen A./A; und verschiedener Bor-
anteile M im Treibgto;f der Primdrkammer durch-
gefithrt. Die Ergebnisse sind in den Bildern

8 bis 10 dargestellt. Fiir jede Kurve auf

-
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Bild 8: Schubbeiwert bei verschiedenen
tintrittsverengungen

Bild 8 erkennt man mit zunehmender Machzahl zu-
néchst ein Ansteigen des Schubbeiwerts auf dem
linken Kurvenast, bei dem die Warmezufuhr durch
die thermische Verblockung begrenzt ist. Auf
dem Knickpunkt wird die Grenztemperatur von
2000°K am Brennkammeraustritt erreicht. Von hier
ab nimmt der Schubbeiwert wegen der Druckab-
senkung in der Brennkammer wieder ab. Man er-
kennt aus der Lage der verschiedenen Kurwen

von Bild 8, daB sich bei Verengung des Lippen~
querschnitts gegeniiber dem Brennkammerquer-
schnitt (Verringerung des Luftdurchsatzes) der
Arbeitsbereich des Triebwerks zu kleineren
Machzahlen verschiebt. Entsprechend zeigt

Bild 9 bei Verengung des Diisenquerschnitts eine
Verlagerung des Arbeitsbereichs zu hdheren
Machzahlen,

Fiir die weitere Rechnung werden nun zwei
spezielle Triebwerke herausgegriffen: Ein Trieb-
werk mit Aq/Az = 1,0 und As/As = 0,6 (auf den
Bildern nicht dargestellt) ald Marschtriebwerk
bei M = 3 fir den Abschnitt 5. Fir den Abschnitt
6 wird ein Beschleunigungstriebwerk mit A1/A3 =
0,7 und A5/A = 0,8 verwendet, das ein

glnstiges Schubverhalten im Machzahltereich von
1,5 bis 3 besitzt.

Der Schubbeiwert ist fir alle Triebwerke unab-
hédngig vom Borgehalt des Treibsatzes, da die
Treibstoffzufuhr jeweils entsprechend der
thermodynamischen Verblockung bzw. entsprechend

25 Machzahl 3
Bild S : Schubbeiwert bei verschiedenen
Diisenverengungen

der maximalen Brennkammer-Austrittstemperatur
gesteuert wird. Der Boranteil beeinfluBt jedoch

~den Treibstoffverbrauch und den spezifischen

Impuls. Letzterer ist fir das ausgewidhlte
Beschleunigungstriebwerk auf Bild 10 dargestellt.
Wie erwartet, ist der spezifische Impuls am
héchsten fiir den giinstigsten Boranteil (u = 0,6).
Bei hoherem Boranteil fdallt er wegen des ab-
sinkenden Wirkungsgrades in der Sekundédrbrenn-
kawmer rapide ab. Jede Kurve besitzt ein

Maximum. Bei der gewdhlten Geometrie des Trieb-
werks liegt es bel ca. M=2. Interessant ist,

daB bei der Knickstelle der cg-Kurve (Beginn

der Druckabsenkung in der Brennkammer) der
gspezifische Impuls keine Unstetigkeit zeigt,
weil der Treibstoffverbrauch im gleichen MaBe
abknickt wie der Schub.

5. Staustrahlrakete als Marschtriebwerk

Wie bereits in den Abschnitten 2 und 3 ausge-
fiihrt, ist bei der Verwendung der Staustrahl-
rakete als Marschtriebwerk ein Nutzlastgewinn
gegeniiber der Zweistufen-Rakete zu erwarten.
Die Ermittlung des Nutzlastgewinns ist Gegen-
stand dieses Abschnitts.

Es wird eine Staustrahlrakete mit mdglichst
glinstigem Schub~ und Verbrauchsverhalten nach
Abschnitt 4 bei der festen Machzahl 3 ausge-
sucht mit folgenden geometrischen Daten:

Eintrittsverengung Aq/AB = 1,0,
Schubdiisenverengung A5/A3 = 0,6.
Der Schubbeiwert des Triebwerks ist unabhingig
vom Boranteil und betrigt ¢g = 0,9157. Der

relative Treibstoffverbrauch und der spezi-
fische Impuls sind aus der folgenden Tabelle
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zu entnehmen:

'/u o 0,2 0,4 0,6 0,8

Kk

=2 59,92 54,49 50,43 47,82 69,25 u/s

3

Isp 811,3 892,2 964,0 16,7 702,2 1/s

Der Luftwiderstandsbeiwert des Flugkdrpers ohne
Staustrahlrakete cyuf sei wie in Abschnitt 3
nach Gleichung 5 ermittelt. Fiir die Stau-
strahlraxete tritz - ie nach Anordnung - ein
Zugsatzwiderstand ’ guf, der von der GroBe
der Staustrahlrakete abhéngig ist. Der Zusatz-
beiwert betrage in Ubereinstimmung mit der in
Abschnitt 6 angegebenen Punktion bei M=3

Cyg = 0,082,

Die GroBe der Staustrahlrakete wird durch den
Schub gekennzeichnet, der proportional der
Querschnittsflidche ist. Um die GréBe in
Strukturgewichtsanteilen ausdriicken zu kodnnen,
wird der Leichtbaufaktor

- 2 (1)

definiert als das Verhaltnis des Hauptspant-
querschnitts zur Strukturmasse der Staustrahl-
rakete. Der Leichtbaufaktor ist in erster
Niherung unabhdngig von der TriebwerksgroBe.
Bei ausgefiihrten Staustrahltriebwerken ist ein

Leichtbaufaktor dy = 10-3m2/kg erreichbar.

Fir den Flugkdrper ohne beide Antriebsstufen sei
ein Leichtbaufaktor ahnlich Gleichung 3
definiert als

A
d. - =L, (8)

der nur dann zahlenmdBig gleich dy (Booster-
phase)sein kann, wenn sich der Hauptspantquer-
schnitt des Flugkdrpers nach Abwerfen des
Boosters reduziert. Fir die weitere Rechnung
sei ¢ = 107% angesetzt. Der GroBenunterschied
einer Zehnerpotenz zwischen dg und dy erkléart
sich daraus, daB das Staustrahltriebwerk im
wesentlichen hohl und kiirzer ist als der Flug-
kérper, der mit Instrumenten und mit der Nutz-
last angefiillt ist.

Nach diesen Angaben 148t sich die relative
GréBe der Staustrahlrakete mg/m} im Marschzu-
stand ermitteln. Der erforderliche Treibstoff-
vorrat mB/mg der Staustrahlrakete ergibt sich
aus der Brennzeit bis zum Erreichen der Reich-
weite von 30 km., Unter Beriicksichtigung des
Boosters erhdlt man den Anteil des Flugkdrpers
ohne Antrieb an der Startmasse mf/mo.

05
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Bild 11: Steustrahlrakete aly il
werk :

ntriec-

Das Ergebnis ist auf Bild 11 dargestellt. Die
Kurve fiir die Rakete ist zum Vergleich aus
Bild 3 iibertragen. Man erkennt, daB die Kurven
fir die Flugkodrpermasse der Staustrahlrakete
fiir genligend groBe Boosterbeschleunigung bg
erheblich iiber der der Rakete liegen. Wie er-
wartet, macht sich ein EinfluB des Boranteils
bemerkbar, und zwar in der Weise, daB fir



einen bestimmten Boranteil (hier m = 0,6) ein
Optimum vorliegt. Insgesamt liegen die Kurven
fiir verschiedene Boranteile verhdltnismdBig
wenig auseinander, was auf die Art der ge-
forderten Mission (Reichweite 30km, Marsch-
machzahl 3) zuriickzufiihren ist. Bei gréBerer
Reichweite und bei niedrigerer Marschmachzahl
ist der EinfluB des Boranteils stdrker. Bei
kleiner Anfangsbeschleunigung (bo<:30m/52) ist
die Rakete giinstiger. Der Grund hierfiir liegt
darin, daB fir die Staustrahlrakete eine be-
stimmte Struktur erforderlich ist, um die
Marschgeschwindigkeit aufrechtzuerhalten. Bei
kleiner Anfangsbeschleunigung ist die Marsch-
phase jedoch zeitlich kurz, und die Struktur
wird nicht ausgenutzt. Im Gegensatz dazu ist
fiir die Rakete eine der Treibstoffmenge
proportionale Struktur angesetzt, die bei
kurzer Betriebszeit aguch entsprechend klein
wird.

Die unterste Kurve auf Bild 11 stellt den
Nutzlastgewinn ng dar, der mit einer Stau-
strahlrakete bei = 0,6 gegeniiber einer
Zweistufenrakete erzielbar ist. Im Vergleich
zur Einstufenrakete mit b, = 26 m/s? entsteht
der Nutzlastgewinn ng zusatzlich zu dem auf
Bild 3 angegebenen Nutzlastgewinn n. Der Nutz-
lastgewinn ng betridgt bei einer Booster-aAn-
fangsbeschleunigung von 100 m/s2 24 %, steigt
aber bei der doppelten Anfangsbeschleunigung
des Boosters nur auf 26 %. Da jedoch bereits
rund die Hdlfte der Startmasse vom Booster
eingenommen wird, soll im nadchsten Abschnitt
untersucht werden, ob sich ein besserer Nutz-~
lastgewinn erzielen 1dBt, wenn die Staustrahl-
rakete einen Teil der Beschleunigungsaufgabe
mit bernimmt.

6. Staustrahlrakete als zweite
Beschleunigungsstufe

‘Im 4. Abschnitt wurde bereits eine Stgustrahl-
rakete mit der Eintrittsverengung 0,7 und der
Diisenverengung 0,8 ausgewdhlt. Diese Stau-
strahlrakete zeigt ein gilinstiges Verhalten im
erwarteten sachzahlbereich., Die im Abschnitt
5 getroffenen Annashmen iiber die Leichtbau-~
faktoren Js und werden unverindert bei-
behalten. Fiir den Luftwiderstandsbeiwert ist
nun die Abhidngigkeit von der Flugmachzshl zu
beriicksichtigen. Um fiir das Rechenprogramm
Speicherpldtze zu sparen, werden Erfahrungs-
werte im interessierenden Machzahlbereich
(1,5 bis 3) durch Funktionen angeniéhert. Fiir
‘den FlugkSrper ohne Staustrahltriebwerk sei

0,35 (9)

C
wl M-1

Hinzu kommt ein von der Tr?ebyerksgrﬁBe ab-
hiéngiger Zusatzwiderstand 10

cws = _011_ QILZ . (10)
-1 (M-1)

Der letzte Term beriicksichtigt insbesondere das
Ansteigen des Widerstandsbeiwerts im Spil ags-
Bereich unterhalb der Auslegungsmachzahl 107,
Beide Gleichungen ergeben fir M=3 die in Ab~
achnitt 5 benutzten Werte. Es sei darauf hin-
gewiesen, daB die beiden Gleichungen ledig-
lich realisierbare Werte fiir den Luftwiderstand

ergeben., Genaue Werte erhdlt man erst bei Vor-
gabe konkreter Flugkdrper und konkreter Trieb-
werksanordnungen.

Zur Reduktion der freien Parameter erfolgt zu-
ndchst eine Beschrankung auf eine Bogster-An-
fangsbeschleunigung von by = 100 m/s « Durch
freie Vorgabe verschiedener Boostergréfien (o)
ist das Ende der Boostermission und damit der
Anfangspunkt des Betriebs der Staustrahlrakete
eindeutig festgelegt. Fiir jede BoostergritBe
wird nun zuerst eine relativ kleine Staustrghl-
rakete (ms mé) vorgegeben, die zur Weiterbe-
schleunigung nicht ausreicht. Durch lteration
148t sich jeweils eine TriebwerksgroBle finden,
bei der die Booster-Endgeschwindigkeit gerade
gehalten wird. Auch hierbel ist noch ke.ne
weitere Beschleunigung méglich, Die Staustrahl-
rakete mu8 wiederum vergroBert werden. Es wird
daher eine Mindest-Anfangsbeschleunigung vorge-
geben, die aus Griinden der Chancengleichheit
fiir alle BoostergrdBen gleich sein soll. Diese
Mindest-~Anfangsbeschleunigung muB in Relation
zur mittleren erforderlichen Beschleunigung
widhrend der ganzen Phase des Staustrahltrieb-
werks stehen. Vorgegeben wurde eine Mindest-
Anfangsbeschleunigung der Staustrahlrakete von
2 m/s%,

Bei der nachfolgenden Beschleunigung kann zu
irgendeiner Zeit die Machzahl 3 erreicht werden.
Es wdre ein Zufall, wenn gleichzeitig die vor-
gegebene Reichweite von 30 km erzielt wiirde.

Ist die zu diesem Zeitpunkt zuriickgelegte Ent-
fernung groBer als die Reichweite, so war die
Staustrahlrakete zu klein, und durch iterative
VergroBerung der Staustrahlrakete muB das
gleichzeitige Erreichen der Machzahl 3 und der
Reichweite 30 km herbeigefiihrt werden. Ist die
zuriickgelegte Entfernung beim Erreichen von

M=3 kleiner als die Reichweite, so kann die
Staustrahlrakete nicht verkleinert werden, ohne
daB die vorgegebene Mindest-Anfangsbeschleunigung
unterschritten wiirde oder eventuell die An-
fangsbeschleunigung der Staustrzhlrakete sogar

. unter Null sinken wiirde., Die GrdBe der Stau-

strahlrakete mufl daher beibehalten werden. Zdeim
Erreichen von M=3 ist dann der Schub zu
drosseln, und das Triebwerk arbeitet bis zum
Brreichen der Reichweite als Marschtriebwerk,
allerdings nicht im glinstigsten Bereich. Da-
fiir ist in Zielndhe noch eine Antriebsreserve
fir etwaige Mandver vorhanden.

Bei einer Staustrashlrakete, deren GroSe tiber
die Mindest-Anfangsbeschleunigung ermittelt
wurde, kann jedoch auch der Fall eintreten,
daB wegen des zunehmenden Luftwiderstandes die
Machzahl 3 nicht erreichbar ist. Das Triebwerk
ist dann wiederum iterativ zu vergrdBern, bis
die Machzahl 3 gerade erreicht wird. Fir diese
vergroBerte Staustrahlrakete gelten dann die
fiberlegungen des vorigen Absatzes beziiglich
der Reichweite in gleicher Weise.

Das Lrgebnis der Rechnung, die nach den vor-
stehenden Uberlegungen durchgefiihrt wurde,
zeigen die Bilder 12 bis 14. Sie gelten nur
fir eins Booster-Anfangsbeschleunigung von
100 m/s® und fiir einen Boranteil von 60 %
im Festtreibstoff. Bild 12 zeigt den erreigh-
baren Flugkiérperanteil (ohne beide Antriebs-
stufen) an der Startmasse. Der Flugkdrper-
anteil hdngt bei der Beschleunigungs-Stau-
atrahlrakete von der Boostergrdfe bzw. von
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der bei Boosterbrennschluf erreichten Machzahl
M, ab. Das Maximum liegt bei Mg = 1,8. Darunter
fd11t die Kurve steil ab, was mit der starken
Abnahme des Schubbeiwerts der Staustrahlrakete
bei niedriger Machzahl erkldrbar ist. Oberhalb
von Mg = 1,8 fédllt die Kurve allmdhlich ab,
bis bei Me = 3 die Staustrahlrakete nur noch
als Marschantrieb dient. Der Flugkorperanteil
bei M, = 3 liegt niedriger als der in Bild 11
fir b, = 100 m/s2 dargestellte und auf Bild 12
iibertragene Punkt fiir die optimale Marsch-
Staustrahlrakete mit A1/A = 1,0 und

A A; = 0,6, weil fir die”Kurve von Bild 12
eine Staustrahlrakete mit breitem Bereichs-
verhalten (A1/A = 0,7 und A5/A5 = 0,8)
zugrunde gelegt“ist. Im Maximum betrdagt der
Nutzlastgewinn gegeniiber der Zweistufen-Rakete
ng = 43 4.

In Bild 13 sind die Flugzeiten dargestellt. Die
kiirzeste Flugzeit (34 s) ergibt sich bei einer
Booster-Beschleunigung auf die Endmachzahl

M, = 3 mit anschlieSendem Marschantrieb,

gleich welcher Art. Beim grdS8ten Nutzlast-—
gewinn (Mg = 1,8) erfdhrt die Flugzeit

(obere Kurve, 40 s) cine Verlangerung von nur
18 % der kiirzesten Flugzeit. Unterhalb der
oberen Kurven erkennt man die Aufteilung
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der Flugzeiten auf die verschiedenen Antriebs-
phasen. Wdhrend die Boosterbrennzeit nach

"rechts linear ansteigt, aber jeweils nur einen

relativ kleinen Anteil an der Gesamtzeit dar-
stellt, dauert die Beschleunigungsphase der
Staustrahl-Rakete im allgemeinen am lédngsten.
Sie wird lediglich ganz rechts zu Null, weil
dort der Booster bereits auf M=3 beschleunigt.
Von besonderem Interesse sind die beiden
Marschzeit-Zwickel: Bei niedriger Booster-End-
machzahl mufl die Staustrahlrakete wegen des an-
fdanglich niedrigen Schubbeiwerts groB sein.

Dann wird die Marschmachzahl bald erreisht und
die Staustrahlrakete lduft gedrosselt als
Marschantrieb weiter., Bei mittlerer Booster-
Endmachzahl (M, = 2,1 ... 2,4) war bei der
Rechnung die Staustrahlrakete zundchst so klein,
daB beim Erreichen der Machzahl 3 die Reichweite
von 30 km bereits liberschritten wurde. Die
Staustrahlrakete wurde dann soweit vergrdfiert,
da8 M=3 und R=30 km gleichzeitig erreicht wur-
den. In diesem Fall fehlt die Marschphase
vollig. Bei hoher Booster-Endmachzahl (iber 2,5)
ist der noch erforderliche Geschwindigkeitszu-
wachs klein. Daher wird trotz kleiner Stau-
strahlrakete die Marschmachzahl bereits vor der
Zuriicklegung der Reichweite erreicht, und es
folgt nach der Beschleunigung wieder eine
Marschphase.

Bild 14 zeigt, wie sich die Masse des Flug-
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korpers nach Abwurf des Boosters zusammensetzt.
Aus der untersten Kurve erkennt man das starke
Ansteigen der GrY8e der Staustrahlrakete, wenn
‘8ie bereits bei niedriger Machzahl eingesetzt
wird., Die beiden Zwickel fiir die iarschphase
erweisen sich als relativ klein. Die mitfiihr-
bare Flugkorpermasse - bezogen auf die Gesamt-
masse nach Abwurf des Boosters - steigt nach
rechts stetig an. Da jedoch nach rechts auch
die BoostergroBe ansteigt, existiert fiir die
Flugkorpermasse ~ bezogen auf die Startmasse -
ein Maximum, das nach Bild 12 bei M, = 1,8
liegt.

7. Zusammenfassung

Fir die Mission eines Flugkorpers, der nach
einer Reichweite von 30 km am Boden die Mach-
zahl 3 erreichen soll, wurden verschiedene
Antriebssysteme miteinander verglichen. Die
Startmasse wurde als stets gleich vorausge-
setzt. Die anfdngliche Beschleunigung erfolgte
immer durch einen Feststoff-Booster. Die
folgenden drei Fdlle wurden unterschieden:

1. Der Booster beschleunigt auf die Endmachzahl
3. Wahrend der anschlieBenden Marschphase
dient eine weitere Rakete zur Aufrechter-
haltung der Geschwindigkeit.

Der Booster beschleunigt ebenfalls auf die
Endmachzahl 3, Als Marschantrieb wird je-
doch eine Staustrahlrakete verwendet, in
deren Gasgenerator ein borhaltiger Fest-
stofftreibsatz mit fliissigem Chlortri-
fluorid (hybride Reaktion) reagiert.
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Der Booster beschleunigt auf eine niedrigere
Machzahl als 3, die missionsabhdngig zu
optimieren ist. Eine Staustrahlrakete wie
unter Fall 2 dient zundchst zur weiteren
Beschleunigung auf die Endmachzahl. Falls
die Reichweite nicht gleichzeitig erreicht
wird, arbeitet dann die Staustrahlrakete
gedrosselt als Marschantrieb.

3

Es wurde gefunden, dafl bei der vorgegebenen
Migsion der Nutzlastgewinn im Fall 2 gegeniiber
dem Fall 1 bereits 24 % betridgt. Er ldBt sich
im Fall 3 gegeniiber dem Fall 1 auf 43 %
nteigern, wenn die Staustrahlrakete ab der
Machzahl 1,8 den Antrieb libernimmt. Die
Missionsdauer verlangert sich im Fall 3 gegen-
iiber den Fdllen 1 und 2 nur um 18 .
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