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Die Schweiz ist ein kleines Land, besitzt aber in Ziirich
eine geit iiber 100 Jahren beriihmte technische Hochschule,
aus welcher schon manche wertvolle Entdeckung in die
Welt hinausgegangen ist. Was lige also néher, als dass auch
heute wieder von der ETH aus eine die beiden Gesichtspunkte

Nukleare Raketenantriebe
Von Dr. Erich Jantsch, Baden?)

Einleitung

Fiir alle bisher verwirklichten und im Rahmen dieses
Aufsatzes in Frage kommenden Raketenantriebe dient als
Grundprinzip die Beschleunigung durch Massenausstoss m
mit einer Ausstossgeschwindigkeit v,,. Die Schubkraft F, die
auf die Rakete wirkt, ist dann

(1) F=muve.
die Beschleunigung

@ e

m m
worin m die beschleunigte Masse (Gesamtmasse der Rakete
plus unverbrauchter Treibstoff) ist2). Die Integration von
Gl. (2), oder auch die direkte Anwendung der Erhaltungs-
shtze fiir Masse und Impuls fiihren zur Gleichung fiir die
«Ausbrenny-Geschwindigkeit (die Endgeschwindigkeit der
Rakete nach vollstdndigem Verbrauch des Treibstoffes)

Mo
my

(3) Dy = Ve 1N

worin mo die Anfangs- und m; die Endmasse bedeuten. In
Gl. (8) sind noch Gravitations- und Reibungsverluste abzu-
ziehen. Im Prinzip konnte also — so lange man nicht in
den Bereich relativistischer Geschwindigkeiten gelangt —
jede beliebige Endgeschwindigkeit erreicht werden, doch ist
flir Satelliten- und Weltraumaufgaben, die eine Nutzlast-
masse in der Grossenordnung von Tonnen voraussetzen, nach
amerikanischen Quellen aus konstruktiven Griinden héch-
stens mit einem Verhiltnis mo/my = 10 zu rechnen, d. h. 90 %
der Anfangsmasse besteht aus Treibstoff. In den restlichen
10 9% macht die eigentliche Nutzlast auch wieder nur einen
Bruchteil aus. Die hochste erreichbare Endgeschwindigkeit
wére dann fiir eine Einstufen-Rakete v, = 2,3 v,,, wovon
noch Gravitations- und Reibungsglieder abzuziehen wéiren.
Bei einer Mehrstufen-Rakete addieren sich die Endgeschwin-
digkeiten.

Grundsédtzlich stehen fiir gegebene Weltraumaufgaben
zweli Wege offen, nédmlich 1. Hohe, kurzzeitige Beschleuni-
gung (schon fast einem «Abschiessen» vergleichbar), die ein
Abheben von Planeten- und Mondoberflidche gestattet, wobei
die Rakete sich ausserhalb der kurzen Beschleunigungszeiten
bei Start und Landung wie ein Geschoss verhdlt. Die Opti-
mierung der chemischen und der im folgenden ndher ausge-
fiihrten nuklear-thermischen Systeme fiihrt zu Konzeptionen
mit einer Raketenbeschleunigung zwischen 1,2 und 2 go

1) Gekiirzte Fassung eines am 28. Sept. 1961 vor der Ortsgruppe
Baden der G. E. P. gehaltenen Vortrags. Vgl. auch den Aufsatz von
Prof. Dr. J. Ackeret [7], der einige einschldgige Probleme etwas
ausfiihrlicher diskutiert.

2) In der anglo-amerikanischen Literatur findet man in der
Regel anstelle der Ausstossgeschwindigkeit wv., den spezifischen
Impuls Is = Vex/go mit der Dimension einer Zeit; der Schub F er-
hilt dann die Dimension eines Gewichtes entsprechend dem tech-
nischen Massystem; die Division durch das Raketen-«Gewicht» (wie
es auf der Erdoberflache wére) ergibt eine dimensionslose Beschleu-
nigung in Einheiten von go = 9,81 m/s2. Da die Unsinnigkeit und
Willkiirlichkeit des Mitschleppens von go gerade bei Raketen, die
sich in fremde Gravitationsfelder oder sogar in praktisch gravi-
tationsfreie Ridume begeben konnen, besonders krass zutage tritt,
seien unsere Betrachtungen konsequent auf die von Gravitations-
kriaften unabhidngigen Begriffe der Masse und der Ausstoss-
geschwindigkeit und ihre Einheiten im Giorgi-System abgestellt.
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klirende und einende Forschungstendenz sich anbahnen
wiirde, welche sicher zum Nutzen von Wissenschaft und
Praxis wére und iiberdies vielleicht doch die eine oder andere
unliebsame Ueberraschung verhiiten diirfte.

Adresse des Verfassers: Ing. Dr. B. Gilg, Rifferswil ZH
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(gy = Brdbeschleunigung an der Erdoberfliche). 2. Ge-
ringe, andauernde Beschleunigung, die Start und Landung
nur auf Satellitenbahnen (in Form eines «Hinausspiralens»)
gestattet. Die weiter unten besprochenen nuklear-elektri-
schen Systeme mit Beschleunigungen von der Grossenord-
nung 104 g, bis 10-3 go sind fiir diese Konzeption geeignet. —
Grundsitzlich mogliche «Zwischentypen» scheinen heutenicht
in sinnvoller Weise verwirklichbar.

Fiir die «Abschusss-Variante ergeben sich im Zusam-
menhang mit typischen «Nahverkehrs»-Aufgaben die folgen-
den Geschwindigkeitsdifferenzen (wobei sich fiir mehrere
Beschleunigungs- und Bremsmandver innerhalb der gleichen
Mission die nétigen Geschwindigkeitsdifferenzen addieren
und eine solche Aufgabe grundsitzlich dquivalent einer Awuf-
gabe ist, die einmaliges Erreichen der totalen Geschwindig-
keitsdifferenz verlangt):

8000 m/s Erreichen einer niederen Satellitenbahn um die
Erde;

Entfernung von der Erde ohne Beriicksichti-
gung der Reibung (Abschussgeschwindigkeit
vo = (2r0g0)"™ mit ro und go als Radius und
Beschleunigung an der Oberfliche eines Kor-
pers, fiihrt zu lim v = 0, flir r— oo, wenn allein
die Gravitation dieses Korpers betrachtet wird)
Start von Erdoberfliche, Mondumkreisung und
Riickkehr auf Erdsatellitenbahn;

Start von Erdoberfliche und Landung auf
Mondoberfldche ohne Riickkehr;

Start von Erdoberfliche, Landung und Start
auf Mondoberfliche, Riickkehr auf Erdsatel-
litenbahn;

21 000—25 000 m/s Schnelle Reise zum Mars (etwa 1 Jahr
Flugzeit), Start und Riickkehr auf Erdsatelliten-
bahn, mit Marsumkreisung;

Schnelle Reise zum Mars (etwa 1 Jahr Flug-
zeit), Start von Erdoberfliche, Marsumkrei-
sung, Riickkehr auf Erdsatellitenbahn.

Bei Start und Landung auf Satellitenbahnen wird die
Satellitengeschwindigkeit (also z. B. 8000 m/s im Falle einer
niederen FErdsatellitenbahn) ausgentitzt, bzw. erspart. Auch
bei der Landung auf anderen Himmelskérpern oder auf Sa-
tellitenbahnen um andere Himmelskorper spielen Richtung
und Grosse der Geschwindigkeit dieses Korpers fiir eine opti-
male Flugplanung eine entscheidende Rolle; so wird man
etwa auf einem benachbarten Planeten mit Vorteil landen,
wenn er sich von der Erde wegbewegt, dann jedoch mit dem
Start zur Riickkehr warten, bis er die Rakete der Erde «ent-
gegenwirfty.

Mit den heute zur Verfiigung stehenden und erprobten
chemischen Antrieben erreicht man Ausstossgeschwindigkei-
ten bis etwa 2500 m/s, mit den in Entwicklung und Erpro-
bung begriffenen Oo-Ho-Systemen und Fo-Ho-Systemen
3400 bis 3500 m/s (jeweils verlustfreie theoretische Werte).
Mit 3650 m/s im Oz-Ho-System ist die Grenze filir normale
chemische Reaktionen erreicht, die allerdings durch das sehr
schnelle «Einfrierens freier Radikale oder hdherer atomarer
Anregungszustinde noch héher gesetzt werden kann (nach
einer amerikanischen Aeusserung werden auf diese Weise
Ausstossgeschwindigkeiten bis zu 4800 m/s angestrebt).

Hs ist sofort zu erkennen, dass selbst die einfachsten
der skizzierten Weltraumaufgaben auf chemischem Wege nur
mit mehrstufigen Systemen ausgefiihrt werden konnen und

11 200 m/s

14 000 m/s
15000 m/s

21 400 m/s

30 000 m/s
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dass auch dann die Nutzlast noch sehr begrenzt ist. Die nu-
klearen Antriebssysteme, die eine wesentliche Erhhung der
Ausstossgeschwindigkeit ermdoglichen, bringen hier den ent-
scheidenden Fortschritt und machen anspruchsvollere Welt-
raumaufgaben eigentlich erst verwirklichbar.

1. Nuklear-thermische Antriebssysteme

Schon kurz nach den ersten Ausfiilhrungen von Kern-
spaltungsreaktoren, etwa bei Ende des zweiten Weltkrieges,
wurden die ersten Ideen fiir Raketen-Reaktoren ge#ussert.
1955 begann in den USA ein Studienprogramm, das 1957 in
das Projekt «<ROVER» miindete (iiber mogliche Parallelent-
wicklungen in Russland wurde bisher nichts verdffentlicht).

In den nuklear-thermischen Systemen steht der Kern-
spaltungsreaktor an der Stelle der Brennkammer in che-
mischen Systemen. Das heisse Gas expandiert in beiden Fil-
len in einer Diise, wobei fiir ideales Gas und im verlustfreien
Fall gilt:

1/,
(4) Vex = [% % T, 770] 2
(ver Ausstossgeschwindigkeit, « = ¢,/c, Verhiltnis der spe-
zifischen Wéarmen des Gases, )} allgemeine Gaskonstante,
Molekulargewicht des Gases, 7. Temperatur vor der Diise,
7. Carnot-Wirkungsgrad der Expansion, gleich 1 bei Expan-
sion gegen Vakuum).

In erster N&dherung ist also v, ™ (T,/M)", so dass Was-
serstoff mit M = 2 bei gleicher Temperatur zur hdéchsten
Ausstossgeschwindigkeit flihrt. Verbrennungsgase aus chemi-
schen Reaktionen (die auch oft starke Abweichungen vom
idealen Gasverhalten zeigen) besitzen hingegen ein Moleku-
largewicht, das durch die chemische Reaktion bestimmt und
immer groésser als 2 ist. Im nuklearen System aber, in dem
das Gas nicht an der Energiefreisetzung selbst teilnimmt,
sondern die Energie im W&rmeaustausch zugefiihrt erhilt,
kann man reinen Wasserstoff ausstossen — darin liegt der
hauptsiichliche und entscheidende Vorteil der nuklear-ther-
mischen Systeme gegeniiber den chemischen!

Bild 1 zeigt die Charakteristik von Wasserstoff im Ver-
gleich zu verschiedenen Verbrennungsgasen in Abhdngigkeit
von der Temperatur. Bei einer angestrebten Temperatur von
ungefdhr 2500° K vor der Diise erhdlt man im verlustfreien

Das mitgefiihrte Gas dient also in nuklear-thermischen
Systemen ausschliesslich als Treibgas, wihrend der Brenn-
stoffverbrauch, in diesem Falle Uran, im Gegensatz zu che-
mischen Systemen itberhaupt nicht ins Gewicht f#llt (der
Umwandlungsfaktor von Masse in Energie ist fiir reines
Spaltmaterial von der Grossenordnung 10-3, fiir die besten
chemischen Systeme etwa 10-10), Die mitgefiihrte Masse des
Reaktors mit dem Antriebsaggregat hingegen spielt natiir-
lich auch hier eine bedeutende Rolle.

Bild 2 zeigt das Prinzipschema einer ROVER-Raketen-
stufe. Ho wird im Tank in fllissigem Zustand bei 20° K und
unter etwa 1 bar Druck (Dichte nur 70 kg/m3) aufbe-
wahrt, Diese Temperatur setzt einen kostspieligen Produk-
tionsprozess voraus, und es treten bereits enorme Schwierig-
keiten hinsichtlich der Isolierung und der Sprodigkeit des
Metalls auf. Der Wasserstoff wird mit einer turbinengetrie-
benen Pumpe zuerst zur Kihlung der Diise und dann zum
Reaktoreintritt gefordert, wo er auf 2500° K oder mehr er-
hitzt wird.

Graphit, das gleicherweise ein gutes Hochtemperaturma-
terial wie ein guter Neutronenmoderator ist, bietet sich als
natiirlicher Baustoff fiir
den Reaktorkern an. Man
wéahlt heute eine Aus-
flihrung mit plattenfor-
migen Spaltstoffelemen-
ten, in welchen Urankar-
bid in einer Graphitma-
trix eingebettet ist. Die
hohe Leistungsdichte, die
gefordert wird, fiihrt zu
sehr kleinen Abmessun-
gen in der Elementgeo-
metrie und entsprechend
engen Fabrikationstole-
ranzen (im KIWI-A-
Versuchsreaktor 6 mm
Plattenstdrke und 1,2 mm
Kiihlkanalbreite). Auf
diese Weise lasst sich
erreichen, dass bei
einer Gasaustrittstempe-

Fall mit He etwa v, = 9000 m/s, also etwa einen dreimal so ratur von 2500°K die
hohen Wert wie fiir die chemischen Systeme. (Die Dissozia- Elementoberflichentem-
tion von He zu H, die noch etwas Gewinn bringen konnte, peratur etwa 3000°K
setzt erst bei dieser Temperatur langsam ein.) nicht Ubersteigt. Bereits
151000 1 Bild 1 (links). Maximale theoretische =
A=—TH, D) Ausstossgeschwindigkeit von Wasser- g
m/s [ B=CH, P stoff (Kurve A) im Vergleich zu ver-
C=C,H, 4 schiedenen anderen Gasen, bei 100 bar
— D =NH, Druck, nach [1]
B = C,H;OH
10000~ 7 _ GiL,0H A
I G = Ny H,
Ve
Bild 2 (rechts). Schematischer Schnitt
. 6 durch eine ROVER-Raketenstufe,
C nach [2]
/ /4é 1 Nutzlast
5000 / 7 2 Instrumentierung und Raketen-
) i & lenkung
/ 3 Helium-Druckbehilter
> 4 Regeleinrichtungen
B ¢ y 5 elektrische Regelimpuls-
[ Z libertragung
//{/ 6 Treibstoffbehilter
3000 7 7 Treibstoffpumpe
G 8 Turbine
/ 9 Turbinen-Treibgas
. d 10 Be- oder BeO-Reflektor
% 11 Reaktorregelelemente y/
12 Uran-Graphit-Reaktorkern
2000 1000 2000 3000 °K 4000 13 Regenerativkithlung der Hauptdiise
: 14 Expansionsdiisen fiir Turbinen-
e S Gastemperatur vor der Diise el Tebans SR VR seTaEs
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Bild 3. Charakteristik einer nuklear-thermisch angetriebenen Ra-

kete in Funktion des Leistungsgewichtes der Reaktoranlage (Hs,

2780°K und 69 bar vor der Diise, (Vex)ess = 8500 m/s, nach [1]. Es

bedeuten:

Mo die Bruttomasse der Rakete beim Start

my, die «Totlasty (Nutzlast + Instrumente + Mannschaft + Ab-
schirmung fiir die Mannschaft 4 plus fixe Masse)

P;/m: die spezifische Reaktorleistung pro Masseneinheit der Reak-
toranlage

ao/go die Raketenbeschleunigung beim Start in Hinheiten der Erd-
beschleunigung go = 9,81 m/s2

Vo die Endgeschwindigkeit der Rakete

bei 1800° K jedoch beginnt sich die Graphit-Korrosion durch
den heissen Wasserstoff (eine intergranulare Korrosion, ge-
folgt von Wegblasen der lose gewordenen Graphitkorner), bei
3000° K auch schon die Graphit-Verdampfung unangenehm
bemerkbar zu machen, Es wird daher auch an Struktur-
elemente aus Molybdidn und Wolfram (nur das Isotop W184,
das wenig Neutronen absorbiert) bei Kiihlung mit fliissigem
Wasserstoff gedacht. Der optimale Gasdruck liegt fiir
Wasserstoff bei 110 bar (widhrend bei chemischen Systemen
wenig Anreiz besteht, iiber 50 bar zu gehen),

Bild 3 zeigt die Ergebnisse einer Studie zur Optimierung
des Leistungsgewichtes der Reaktoranlage, die unter Ein-
schluss aller mit der praktischen Konstruktion wirksam wer-
denden Faktoren erhalten wurden. Das Optimum (d.h. eine

10° T
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Bild 4. Charakteristik einer nuklear-thermisch angetriebenen Ra-
kete in Funktion der Totlast nach [1]. Leistungsdichte im Reak-
torkern 3,5 MW/1. mq ist die Masse der «Totallasty (Nutzlast + In-
strumente -+ Mannschaft + Abschirmung flir die Mannschaft) ; tibrige
Bezeichnungen wie bei Bild 3. Die Raketenendgeschwindigkeit ist
hier bei maximal 11 000 m/s begrenzt.
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Bild 5. Vergleich einer nuklear-thermisch angetriebenen Einstufen-
rakete mit chemischen Ein- und Mehrstufenraketen (Bezeichnungen
fliir die nukleare Rakete wie bei den Bildern 8 und 4), nach [1].
Voll ausgezogene Kurven: Vergleich mit chemischen Einstufenrake-
ten; gestrichelte Kurven: Vergleich mit chemischen Mehrstufenra-
keten. Im Bereich {iber den Kurven ist die nukleare Rakete, dar-
unter die chemische Rakete gilinstiger.

A nuklear Hy im Vergleich zu chemisch Os—NoHy

B nuklear Hz im Vergleich zu chemisch Fs—Hos

C nuklear NH3 im Vergleich zu chemisch Os—NoHy

Auslegung, die durch hohere Leistungsdichte nicht mehr we-
sentlich verbessert werden kann) liegt demnach bei etwa
1 bis 2 MW/kg der Reaktoranlage. Da fiir graphitmode-
rierte Reaktoren in diesem Bereich etwa ein Umrechnungs-
faktor von 3,2 kg/l Reaktorkernvolumen gilt, ist das Optimum
bei einer Leistungsdichte von etwa 3 bis 6 MW/l des Reaktor-
kerns zu suchen, womit auch der Neutronenfluss hoher als
1016 cm-2s-1 wird. (Zum YVergleich sei angefiihrt, dass die
Leistungsdichte bei graphitmoderierten Natururanreakto-
ren 0,5—0,8 kW/1 betridgt, bei gasgekiihlten praphitmode-
rierten Hochtemperaturreakoren vom Typ «Dragon» 14 kW/1,
bei modernen Druck- und Siedewasserreaktoren 30 bis 80
kW/1, bei schnellen Reaktoren bis zu etwa 800 kW/L.) Die
geforderte Leistungsdichte liegt also enorm hoch und ist
derzeit auch nur fiir Laufzeiten von wenigen Minuten zu
verwirklichen. Die Absicht, sie zu vergrossern, ist einer der
Griinde fiir die geplante Entwicklung von schnellen Reak-
toren fiir diesen Zweck (ohne Moderator und daher sehr
kompakt). Als Strukturelemente zieht man Molybdidn und
Wolfram in Erwigung.

Obwohl derzeit nukleare Raketenantriebe aus Sicher-
heitsgriinden erst fiir die zweite oder dritte Raketenstufe ge-
plant werden, bietet die Regelung besonders beim Anfahren
enorme Schwierigkeiten, da in weniger als einer Minute
etwa drei Dekaden in der Leistungssteigerung bewiltigt wer-
den miissen, um den mitgefithrten Wasserstoff nicht bei
geringen Ausstossgeschwindigkeiten zu verschwenden. Nicht
nur Warmespannungen und Aenderungen in den Druckab-
fallen sind zu bewiltigen, sondern auch Reaktivitdtsdnde-
rungen infolge des Temperaturunterschiedes und der Dichte-
anderungen des Wasserstoffs im Reaktorkern. Wahrend der
Laufzeit des Reaktors von nur etwa 2 bis 15 Minuten bleibt
der Spaltstoffabbrand selbst sehr gering, doch muss die
Regelung iiber komplizierte Digitalsysteme laufend Aende-
rungen im Spaltstoffeinsatz, im Stromungsquerschnitt und
in den Druckabfillen sowie im Kiihlgasmengenfluss ausglei-
chen, die sich daraus ergeben, dass ein Teil des Reaktor-
kerns buchstéblich fortgerissen wird. Diese recht weit-
gehende Zerstorung des Reaktorkerns innerhalb weniger Mi-
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Bild 6. Erhthung der Nutzlast, die das Schwerefeld der Erde ver-
lassen konnte, durch eine auf einer chemischen Saturn-Stufe aufge-
setzte nuklear-thermische Stufe, in Funktion der Reaktorleistung,
nach [3]

nuten in halbwegs reproduzierbarer Form beherrschen zu
lernen, ist eine der wesentlichsten Aufgaben der Entwick-
lungs- und Prototyp-Experimente. Dafiir tritt hier neben die
unabhéngigen Regelparameter Druck und Massenfluss (wie
sie bei den chemischen Systemen bestehen) als dritter unab-
héngiger Parameter die Reaktoraustrittstemperatur. HEs
kann ndmlich die Leistung unabhéngig vom Mengenfluss ge-
regelt werden, im Gegensatz zu den chemischen Systemen,
bei denen die Leistung der Verbrennung und damit dem
Mengenfluss proportional ist.

Bild 4 zeigt das Ergebnis von Studien, die sich auf eine
komplett durchkonstruierte einstufige nuklear-thermische
Rakete beziehen. Die reine Theorie wird hier, wie man sieht,
wegen des Anteiles der Reaktoranlage an der Gesamtmasse
erheblich beschnitten, Die {iiberhaupt erreichbare Endge-
schwindigkeit liegt nur bei etwa dem 1,3fachen der Ausstoss-
geschwindigkeit und reicht vielleicht theoretisch gerade noch
knapp hin, mit einem Anteil der «Totlast» (Nutzlast + In-
strumente 4 Mannschaft -+ Abschirmung fiir die Mann-
schaft) von nur 1 9, an der Gesamtmasse die Erde in der
Richtung zum Mond zu verlassen. Aehnliche Ueberlegungen
fiir chemische Antriebssysteme ergeben, dass etwa mit dem
Fg-Ho-System eine maximale Endgeschwindigkeit von
10 000 m/s, also nur 1000 m/s weniger, erreicht werden kann.

Diisenaustritt— {8

Duseneintritt
Reaktorkern-
Tragsystem
Kihlgas: Austritt
Hauptsammelleitung

Eintritt

D, O-Eintritt

Kiihlmantel

D, O-Eintritt
Regelstabe—

Druckgefass-

D, O-Austritt
Kuhlmantel;

D,O-Austritt
Regelstiabe

BROWN BOVERI 120190°1

Bild 7. KIWI-A-Prototyp-Reaktor auf fahrbarem Versuchsstand,
nach [3]. Der DyO-Kreislauf dient hier der Kuhlung von Regelstédben
im Reaktorkern selbst und f&llt bei den spédteren Prototypen weg
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Der Bereich, in dem die nukleare Rakete iiberlegen ist —
grosse Endgeschwindigkeiten und hohe Nutzlasten — wird
jedoch durch Bild 5 deutlich abgesteckt, wobei auch eine Ra-
kete mit einer einzigen nuklearen Stufe und mehreren che-
mischen Stufen zum Vergleich herangezogen wurde. Bild 6
zeigt, wie eine nukleare Stufe auf einer chemischen Saturn-
Stufe 3) aufgesetzt, die Nutzlast auf das 2- bis 2% fache er-
héhen kann. Eine merkliche Unsicherheit in allen diesen
Rechnungen bilden heute noch immer die Abschirmungser-
fordernisse im Weltraum, besonders auch im Hinblick auf
mogliche Sonnenausbriiche,

Den bereits abgeschlossenen Bodenversuchen in Jackass
Flats, Nev., mit den KIWI-A-Prototypen 4) (Bilder 7 und 8)
folgen vom Herbst 1961 bis Frithjahr 1963 die KIWI-B-Ver-
suche, zundchst noch mit gasférmigem Wasserstoff, spiter
mit fllissigem Wasserstoff. Als offene Fragen sind in diesen
Versuchen noch abzukldren: Strukturelles Verhalten bei
hoherer Leistungsdichte, vollautomatisches Anfahren und Re-
geln (mit direkter Messung der Gasaustrittstemperatur mit-
tels Wolfram-Thermoelementen), hohere Wiarmebelastung
der Diise (auch wegen der y-Absorption), Strahlungsschiden
des Materials, besonders auch bei der Temperatur des fliissi-
gen Wagsserstoffs, sowie Pumpen fiir fliissigen Wasserstoff.

Mitte 1962 werden die KIWI-Systeme vom Los-Alamos-
Laboratorium, das fiir die Entwicklung verantwortlich war,
an die Firmen Aerojet General Nucleonics und Westinghouse
Astronuclear Laboratory iibergeben, die im Rahmen des
Projektes «<NERVA» (Nuclear Engine for Rocket Vehicle
Application) die Gesamtanlage ausfiihren. Gleichzeitig wer-
den unter dem Namen «Saturn-D» von den Firmen General
Dynamics und Lockheed Studien mit dem Zweck durchge-
fithrt, nukleare Stufen mit den chemischen Saturn-Systemen
zu verbinden. Fiir den ersten Flug einer nuklear-thermischen
Antriebsstufe — er soll unter dem Namen «RIFT» (Reactor
in Flight Test) im Jahre 1965 oder 1966 durchgefiihrt wer-
den — wird dann das Marshall Flight Center der staatlichen
Behorde NASA in Huntsville, Ala. (unter Leitung von W. von
Braun) zustindig sein. Dabei wird eine chemische Saturn-
C-I-Rakete, die eine nukleare Stufe von 1000 bis 2000 MW
Leistung trégt, von Cape Canaveral gestartet; nach 124 km

3) Eine chemische Saturnstufe wurde im Herbst 1961 erfolgreich
erprobt; sie besteht aus acht gebiindelten chemischen Antrieben

4) So genannt nach dem flugunfiahigen Vogel Neuseelands

Bild 8. KIWI-A-3-Prototyp-Reaktor bei voller Leistung (rechts),
nach [3]. Intermittierend wurde ein chemischer Raketenantrieb
(links) in Funktion gesetzt, um die Wasserstoffwolke aus dem Re-
aktor in grosserer Entfernung zwecks Ueberwachung der Radioak-
tivitdt sichtbar zu machen
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Flug wird die nukleare Stufe nach Trennung in Funktion
gesetzt, worauf sie nach einem Flug bis auf 1500 km Hohe in
1850 km Distanz auf die Erde zurlickfillt. Weitere Welt-
raumprojekte mit einer ersten chemischen und einer zweiten
(spédter auch dritten) nuklear-thermischen Stufe betreffen
unbemannte und bemannte Landungen auf dem Mond (ge-
geniiber einer rein chemischen Mehrstufenrakete ldsst sich
die Nutzlast um einen Faktor 2 bis 3 vergrossern), sowie mit
Start von einer Erdsatellitenbahn ein Flug zum Mars (Ge-
winn in der Nutzlast um einen Faktor 10).

Die Weiterentwicklung der nuklear-thermischen Systeme
fiihrt in klarer und auf Jahrzehnte {iberschaubarer Linie
liber eine Zwischenstufe mit schnellen und noch kompak-
teren Reaktoren zu Systemen, die hohere Ausstossgeschwin-
digkeiten durch Erhohung der Temperatur ermdoglichen sol-
len. Ist fiir die chemischen Systeme die Temperatur durch die
molekulare Bindungsenergie ({liber die erreichbare Verbren-
nungstemperatur) begrenzt, so sind die bisher skizzierten
nuklear-thermischen Systeme ebenfalls durch die molekulare
Bindungsenergie eingeschrédnkt (hier jedoch tiiber die struk-
turelle Integritdt der Materialien — im Warmeaustausch-
system Brennstoffelement-Gas tritt ja die hochste Tempera-
tur im Element auf).

Konzepte, die die hohe kinetische Energie der Frag-
mente aus der Uranspaltung (80 MeV, entsprechend 1012 °K)
oder aus radioaktivem Zerfall direkt fiir die Riickstosswir-
kung einsetzen wollen, erweisen sich als praktisch undurch-
fiihrbar, Hingegen scheint das Prinzip, die kinetische Energie
der Spaltfragmente einem auszustossenden Gas direkt mit-
zuteilen, indem gasformiger Spaltstoff (z. B. UFg) mit Was-
serstoffgas vermischt kritisch gemacht wird (die festen
Strukturelemente werden gekiihlt), Aussicht auf Erfolg zu
haben. Bild 9 zeigt einen Vorschlag in dieser Richtung. Die
Ausstossgeschwindigkeiten sind hier durch die y-Absorption
in den festen Teilen des Reaktors begrenzt; sie konnen bis
auf etwa 25000 m/s gesteigert werden. Das schwierigste,
noch ungeldste Problem betrifft die noétige Abtrennung des
Spaltstoffes vom Wasserstoffgas vor dem Austritt aus der
Diise im Verhiltnis von etwa 10-2 bis 10-3, um hohen Spalt-
stoffverlust und damit prohibitiv hohe Kosten zu vermeiden
(untersucht werden Systeme, in denen auf mechanischem
oder magnetohydrodynamischem Wege Spiralrotation erzeugt
wird, die die schweren Molekiile nach aussen treibt).

Ein Fernziel schliesslich ist die Anwendung der Fusion
von Deuterium und Tritium, die bei etwa 108 °K eine Aus-
stossgeschwindigkeit von 106 m/s als moglich erscheinen
ldsst.

2. Nuklear-elektrische Antriebe

In diesen Systemen, die im Gegensatz zu den nuklear-
thermischen Antrieben iiber lange Zeitspannen in Funktion
bleiben, dafiir jedoch nur geringe Beschleunigungen mitteilen
konnen (und damit nur fiir Start und Landung auf Satel-
litenbahnen geeignet sind), beruhen auf verschiedenen Mog-
lichkeiten, elektrische Energie fiir die Massenbeschleunigung
auszuniitzen. Der elektrische Strom dafilir wird in nuklearen
Systemen erzeugt, einerseits aus Griinden des vollig ver-
nachléssigharen Brennstoffverbrauchs und anderseits aus der
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PRild 10. Elektrothermischer Antrieb (Lichtbogen-Jet), nach [4]
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Bild 9. Vorschlag fiir einen fortgeschrittenen Raketen-Reaktor in
Zweizonen-Ausfithrung nach [3]. Die zentrale Zone (mit geschlosse-
nem Kiihlkreislauf) enthilt feste Brennstoffelemente, in der peri-
pheren Zone nimmt gasformiger Spaltstoff mit Wasserstoffgas ver-
mischt an der Kettenreaktion teil und erhitzt den Wasserstoff direkt
durch Uebertragung der kinetischen Energie der Spaltfragmente auf
hohe Temperaturen.

Forderung nach Zuverldssigkeit in absolut wartungsfreiem
Betrieb iliber lange Zeit.

Die in Betracht gezogenen Moglichkeiten zur elektri-
schen Massenbeschleunigung lassen sich in drei Gruppen
gliedern:

a) elektrothermisch (Lichtbogen-Jet); er ist schema-
tisch in Bild 10 dargestellt. Man erreicht damit heute Aus-
stossgeschwindigkeiten bis zu etwa 12 000 m/s. Systeme die-
ser Art sind fiir die Entwicklung von kleinen Antriebsaggre-
gaten flir die Korrektur von Satellitenbahnen vorgesehen.

b) elektromagnetisch (Plasma-Antrieb). Die noch sehr
in den Anfingen steckende Entwicklung sieht sowohl Sy-
steme, in denen ein Magnetfeld von aussen angelegt wird,
wie auch solche vor, in denen eine Gasentladung ein Magnet-
feld induziert, das die Entladung wandern l8sst (Prinzip
des Hornerblitzes) und damit elektrische Energie teils in
direkte Bewegung, teils in Wirme verwandelt, die in der
nachfolgenden Expansion zuriickgewonnen wird.

c) elektrostatisch (Ionen-Antrieb); hier handelt es sich
um das bekannte Prinzip der elektrischen Teilchenbeschleu-
nigung, das fiir elektrische Raketenantriebe in der néchsten
Zeit die grosste Rolle spielen wird. Bild 11 zeigt das Prin-
zipschema. Wesentlich ist hier die Trennung der Ionen von
den HElektronen mit nachfolgender Rekombination, um die
Bildung von Raumladungswolken zu vermeiden. Wegen ihres
niederen Ionisationspotentials empfehlen sich besonders die
Alkali-Metallddmpfe (Cédsium, Rubidium), wobei unter den
mannigfaltigen Methoden fiir die Ionisierung hier praktisch
nur die Beriihrung mit heissen Metallfldchen, besonders Wolf-
ram, in Frage kommt, sei es wéihrend der Diffusion durch
pordse Metallschichten, sei es durch mechanisches Einschies-

Beschleunigungs-
Elektroden
Ionisator Tonen und
Elektronen
Treibstof— »__ljnen — (Plasma)—>
¢ X x Elektronen
Elektronen

Neutralisator

Elektrischer

BROWN BOVERI Generator 120194 +1

Bild 11. Elektrostatischer Antrieb (Ionen-Antrieb), nach [4]
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Bild 12. Allgemeine Charakteristik eines Ionenaniriebes, nach [1]

Q/M  Verhdltnis der Ladung zur Masse des Treibstoffes

U Beschleunigungsspannung

K Leistungsgewicht des Antriebsaggregates ohne Treibstoff und
Tank in kg/kWei

ap/go anfiangliche Raketenbeschleunigung in Einheiten von go =

9,81 m/s2

Bilder 1, 3, 4, 5 und 12 by permission from Nuclear Rocket Propul-
sion by Bussard & DeLauer. Copyright, 1958. McGraw-Hill Book
Co., Inec.

sen in Metallspiegel, die einen gleichgerichteten Strahl ent-
lassen (das Elektron wird dann durch die Metallschicht ab-
geleitet).

Da wegen der Raumladungs-Beziehung

&0 U

(5) ]:mvmﬁ

(mit g9 als Dielektrizitdtskonstante des Vakuums und U als
Beschleunigungsspannung) die Stromdichte j indirekt pro-
portional dem Quadrat des Rekombinationsabstandes d ist,
muss dieser in der Grossenordnung Millimeter bis hochstens
Zentimeter ausgelegt werden (so dass fiir stdrkere Antriebe
daher eher eine Bilindelung mehrerer kleiner Antriebe in
Frage kommt). Nun gilt allgemein:

= ENQRERo ST 4( Q@ 1y
(6) ””'*<2753TU) _139.10\ETU) m/s
und
m
Leistung 5 VPe v Q@ _\1
7 Sy o eI:6£5G—U)“kWﬁJ
Schub M Ve 2 M

(mit v,, als Teilchenendgeschwindigkeit, e und m als Ele-
mentarladung und Elementarmasse, @ als Ionisationsgrad,
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Bild 13. SNAP Experimental Reactor (SER), nach [3]. Man
beachte die Regel- und Sicherheitsvorrichtungen im Beryllium-
Reflektor
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M als Molekulargewicht, U als Beschleunigungsspannung

und m als Massenfluss beim Ausstoss). Diese Beziehungen
sind in Bild 12 dargestellt. Die Ausstossgeschwindigkeit und
die Leistung relativ zum Schub sind also einander proportio-
nal. Heute ist man noch gezwungen, Antriebssysteme mit
moglichst geringer Leistung vorzusehen. Da die Beschleuni-
gungsspannung U mindestens 5 kV betragen muss, um einen
guten Strahl zu bekommen (auch die Stromdichte j ist der
Beschleunigungsspannung gemiss Gl (5) direkt proportio-
nal) und man heute meist 12 kV als vorldufiges Optimum
ansieht, kann fiir einen vorgegebenen Schub die erforder-
liche Leistung nur dadurch gesenkt werden, dass man ein
moglichst kleines Ladungs/Masse-Verhdltnis @/M wéahilt.
Heute wird Césium (bei einfacher Ionisierung @/M = 1/133)
als gute Wahl angesehen; mit einer Beschleunigungsspan-
nung von 12 kV erreicht man damit eine Ausstossgeschwin-
digkeit von 130 000 m/s.

Anderseits erhdlt man aus konstruktiven Ueberlegun-
gen, in die die Masse des Antriebsaggregates eingeht, die
empirische Beziehung

(8) W ~ L‘O
Yo KU

(mit o als der Raketenbeschleunigung, K als dem Leistungs-
gewicht des Antriebsaggregates ohne Treibstoff und Tank in
kg/kWgq, und v, als Ausstossgeschwindigkeit in my/s), so
dass mit einem Leistungsgewicht K =5 kg/kWy, das man
mit den heute in Entwicklung befindlichen Konzepten zu er-
reichen hofft, fiir den erwédhnten Fall mit v,, = 130 000 m/s
eine Raketenbeschleunigung von nur a ~ 1,5-10-4 g, resul-
tiert. Mit zukiinftigen Systemen hofft man, K auf ungefdhr
0,5 kg/kW, herunterdriicken zu konnen, so dass dann fiir den
gleichen Fall die Beschleunigung immerhin ¢ =~ 1,5-10-3 gg
betragen konnte. Wie wesentlich hier die Grosse der Raketen-
beschleunigung sein kann, erhellt auch daraus, dass die An-
ziehungskraft der Sonne in HErdentfernung etwa 6-10-4 g,
betrdgt, so dass gewisse Flugrichtungen i<ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>