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Stand des TA-Prozesses zum Raumtransport SANGER

Im Mai 1990 beschlof der AusschuB fur Forschung, Technologie und Technikfol-

genabschdtzung, eine TA-Untersuchung zum Raumtransportsystem SANGER
durchfihren zu lassen,

Die mit dem Aufbau des TAB beauftragte Abteilung fiir Angewandte Systemana-
lyse des Kernforschungszentrums Karlsruhe und Mitarbeiter der Hauptabteilung
Systemanalyse Raumfahrt der Deutschen Forschungsanstalt fiir Luft- und Raum-
fahrt (DLR) entwickelten daraufhin gemeinsam e‘in“Untersuchungskonzept fir
eine "TA SANGER”. Dieses Konzept wurde im September 1990 dem Ausschuf
vorgelegt. :

AufVorschlag des TAB beschlof der Ausschuf3, zunéchst eine Vorstudie zu diesem
Thema inAuftrag zu geben. Ziel der Vorstudie sollte es sein, zu den im Untersu-
chungskonzept als analysebediirftig bezeichneten Problemfeldern erste und zum
Teil nur qualitative Analysen durchzufiihrén, um dem AusschuB eine besser fun-
dierte Entscheidung tiber die Schwerpunkte einer zu vergebenden Hauptstudie zu
ermoglichen. ’

Mit der Durchfihrung einer solchen Vorstudie beauftragte das TAB im Herbst
1990 die Hauptabteilung Systemanalyse Raumfahrt der DLR.

Der Ergebnisbericht zu dieser Vorstudie wird hiermit vofgelegt. Das TAB wird
diesen Bericht, insbesondere die dort ausgesprochenen Empfehlungen fiir weiter-
fiihrende Untersuchungen, mit anderen Fachleuten und vor allem mit interessier-
ten Bundestagsabgeordneten diskutieren und bis Ende Mai eine Vorlage fir die
vom Ausschufl zu treffende Entscheidung Uber die Fortfihrung des TA-Prozesses
zu SANGER erarbeiten.

H. Paschen
TAB
12.04.1991
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1. Ubersicht

1.1

Ziele fiir ein Transport-
system SANGER

Richtung und Umfang der Entwicklung kiinftiger
Raumtransportsysteme hingen davon ab, ob die Raum-
fahrtaktivititen der Industriestaaten sich in der iiber-
schaubaren Zukunft auf die etablierten Anwendungsbe-
reiche im bestehenden oder miébBig erweiterten Umfang
konzentrieren werden oder ob, in konsequenter Durch-
und Weiterfilhrung der Pléne zur Errichtung grofier

Raumfahrtinfrastrukturen, eine starke Ausweitung ins-

besondere der bemannten Raumfahrt angestrebt wird.

Je nach dem, wie diese Entwicklungen beurteilt wer-
den,

- kann es ausreichen, die derzeit angewandten
Transport-Technologien nur im fiblichen Umfang
kontinuierlich zu verbessern,

- wird es notwendig sein, neue, kostenglinstigere
Transportsysteme auf der Basis voll wiederver-
wendbarer Fahrzeuge in den gebrauchlichen Lei-
stungsklassen zu entwickeln,

- kann es notwendig werden, neben der Weiterent-
wicklung der leichten bis mittleren Transportsys-
teme auch sehr schubstarke Fahrzeuge (z.B.

. ENERGIJA oder andere, bisher nur im Konzept
existierende, "Heavy Lift Launcher") mit wesent-
lich gréBerer Transportleistung bereitzustellen.

Das Projekt SANGER, ein voll wiederverwendbares,
zweistufiges Raumtransportsystem mit einer horizontal
startenden, luftatmenden Unterstufe ist unter dem zwei-
ten Aspekt zu sehen. Es zielt auf eine deutliche Kosten-
senkung im Bereich mittlerer Transportleistungen, die
aus der Wiederverwendung beider Stufen und deren
flugzeugihnlicher Wartung und Abfertigung am Boden
resultiert. Die aerodynamische Flugfdhigkeit ermog-
licht es zudem, auch von Europa aus Flugbahnen mit
kleinem Winkel zur Aquatorebene zu erreichen. Dies
erfordert allerdings einen deutlich erhéhten Treibstoff-

_bedarf, der bei gleicher Nutzlast zu einem gréfieren

Fahrzeug fiihrt, im Vergleich zu einem fiir den Start in
Aquatorndhe optimierten Triger.

Zur Erarbeitung von Unterlagen zur Beurteilung der
Entwicklungs- und Nutzungsmdglichkeiten eines sol-
chen Transportsystems wird zur Zeit vom BMFT im
nationalen Rahmen das an der Leitkonfiguration SAN-

GER ausgerichtete Forderprogramm Hyperschalitech-

nologie [1] durchgefiihrt.

Von der heutigen Situation aus gesehen, wird ein Sys-
tem SANGER mindestens rund 20 Jahre Entwicklung
bis zur operationellen Einfithrung erfordern. Dies setzt
voraus, dafl die derzeit mit dem deutschen Hyper-
schallforschungsprogramm und den Konzeptstudien zu
einem Technologiedemonstrator fiir die SANGER-Un-
terstufe eingeleiteten ersten Schritte mit hoher Prioritit
konsequent weiterverfolgt und die erforderliche Mittel-
allokation schon in naher Zukunft langfristig eingeplant
werden.

Der Umfang der dafiir erforderlichen Mittel, die Lang-
fristigkeit der einzugebenden Bindungen und die mit ei-
ner solchen Entscheidung langfristig festgelegte Ent-
wickiungsrichtung erfordern eine frihzeitige und sorg-
filtige Analyse moglicher Auswirkungen und Alternati-
ven. In diesem Sinn soll die folgende Problemanalyse
als Vorstudie zu einer ausfihrlichen Technikfolgenab-
schitzung einen Beitrag liefern.

Eine Zusammenfassung der in der Problemanalyse be-
handelten als besonders wichtig betrachteten Argumen-
te und Fakten wird anschlieflend gegeben,

Zusammenfassung der Studiener-
gebnisse

1.2

Die anschlieflend gegebene Zusammenfassung referiert
die Ergebnisse einer ersten Problemanalyse des Pro-
jekts SANGER, die im wesentlichen auf einer Auswer-
tung des derzeit verbffentiichten Materials basiert, Eine
Anzahl wichtiger Fragen, die dabei herausgearbeitet
wurden, bedarf einer weiteren Vertiefung, die im Rah-
men der hier durchgefiihrten Vorstudie picht moglich
war, da sie die Ausarbejtung von Detailstudien unter

Einbeziehung entsprechender Fachleute umfafit,

Zur historischen Einordnung und Bewertung des Pro-
jekts SANGER wird im Kapitel 2 ein kurzer Riickblick
auf die Entwicklung des ersten teilweise wiederver-
wendbaren Raumtransporters, des amerikanischen
Space Shuttle, sowie der damit paralle] angesetzten fri-
hen technologischen Vorarbeiten in Deutschland gege-
ben. ‘

= Das Problem der Transportkostensenkung
Die an anderen Stellen durchgeﬁihﬁen Analysen der

Griinde fiir die Verfehlung des bei der Entwicklung des
Space Shuttle urspriinglich in den Vordergrund gestell-




ten Ziels, ndmlich der Senkung der Transportkosten,
lehrt, daB ein Raumtransportfahrzeug, wie jedes andere
Transportsystem auch, auf einen konkreten und nicht
zu weit gefaften Anwendungsbercich hin optimiert
werden mufi, Aus heutiger Sicht besteht z. B. ein weit-
gehender Konsens, dafB der Transport von Standardsa-
telliten oder Versorgungsgiitern durch unbemannte Flii-
ge erfolgen soll und daB generell Personen- und Las-
tentransport mit unterschiedlichen Fahrzeugen erfolgen
sollte, wie es auch fiir die SANGER-Oberstufe vorge-
sehen ist.

Wiederverwendbare Systeme rechnen sich um so giin-
stiger, je hiufiger sie fliegen und je niedriger damit die
Amortisationsrate und der Anteil der indirekten Be-
triebskosten angesetzt werden kann. SchlieBt man ins-
besondere (im Gegensatz zu der in der Raumfahrt ibli-
chen Praxis) die Entwicklungskosten in die zu amorti-
sierenden Kosten ein, so kommt man fiir eine deutliche
Senkung der Transportkosten im vorliegenden Fall des
Projektvorschlags SANGER zu extrem langen Amorti-

sationszeiten, die, wenn man nur den Transport der

heute allgemein eingefihrten und in ihrem zukiinftigen
Bedarf verhiltnisméaBig gut abschitzbaren Anwen-
dungssatelliten in Betracht zieht, an der Grenze der
praktisch sinnvollen Systemlebensdauer liegen oder
diese liberschreiten. ‘

In der Raumfahrt zeigt sich auflerdem bei einem Ver-
gleich von Systemkosten mit den entsprechenden
Transportkosten, daB die Transportkostensenkung we-
gen eines manchmal nur marginalen Anteils an den Ge-
samtkosten nicht immer von grofer Bedeutung ist.
Dies gilt nicht mehr, sobald regelmifige Versorgungs-
flige, z.B. beim Betrieb einer Raumstation, notwendig
werden, )

Die Entscheidung zur Entwicklung neuer Raumfahrt-
trigersysteme hingt damit auch vom Auftreten neuer
Bedarfssegmente und von der Bewertung politischer
Positionen (Europiische Autonomie) ab. Ein erhchter
Bedarf kann sich aus den groBen Infrastrukturprojekten
(Raumstation) und den daraus moglichen weiteren Ent-
wicklungen wie z.B. der Errichtung groBer Plattformen
mit wartbaren Hochleistungssystemen etwa in der
Kommunikations- und Energietechnik und fiir Mond-
oder Planetenmissionen ergeben. Dies ist ein riickge-
koppelter Prozefl, da die Erschliefung neuer Raum-
fahrtanwendungen ihrerseits von der Verfiigbarkeit lei-
stungsfihiger und effizienter Transportsysteme ab-
hangt.

= Europiiische Autonomie bei den Triigersystemen

Als ein wichtiger Grund zur Entwicklung eines Sys-
tems SANGER wird in den Konzeptvorschligen die
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europiische Autonomie betont. Dies kommt vor allem
in der Forderung nach Start und landung in Europa
zum Ausdruck. Die Analyse zeigt, daB der Fahrzeu-
gentwurf durch diese Spezifikation wegen der daraus

~ resultierenden groBen Seitenreichweite und dem fiir

den Reiseflug zu bemessenden Tankvolumen erheblich
belastet wird. Die Bedeutung der Forderung muf} daher
noch sorgfiltig bewertet werden. Grundsitzlich ist das
SANGER-Konzept aber auch ohne die Forderung eines
Starts von Europa sinnvoll. Aulerdem ist eine Modifi-
kation moglich, daB vor dem Start in den Weltraum ein
reiner Streckenflug mit einer Zwischenlandung z.B. in
Kourou erfolgt.

= Synergieeffekte zum Hyperschallverkehrsflugzeug

Der im Zusammenhang mit SANGER anfangs propa-
gierte Zusammenhang mit der Entwicklung von Hyper-
schalltransportern (FHIST) diirfte kein kostensenkender
Faktor bei der Entwicklung eines Raumtransporters
sein, da die Aussichten fiir ein derartiges Projekt aus
betriebstechnischen Griinden und wegen der zu erwar-
tenden Umweltbelastung als Auflerst gering anzusehen
sind und die technischen Anforderungen, von Gemein-
samkeiten bei den technologischen Grundlagen abgese-
hen, sehr unterschiedlich sind [13].

® Das Férderkonzept des BMET

Der bei SANGER eingeschlagene Weg, zunichst eine
griindliche Problemanalyse im Rahmen eines auf eine
Leitkonfiguration ausgerichteten, von 1988 bis 1992
laufenden “"Férderkonzepts Hyperschalltechnologie®
durchzufiihren, ist nach den entsprechenden Erfahrun-
gen (z.B. aus der Entwicklung des Shuttle) richtig. Vor
Beginn eines Projekts mufl die Technologie verfiigbar
und das Ziel eindeutig definierbar sein. Das Forder-
konzept beschreibt eine konzertierte Aktion von
BMFT, Hochschulforschung und Industrie uater Ein-
beziehung von Eigenmitteln der Industrie und Mitteln
der DLR Grundfinanzierung. Das Programm deckt nur
einen ersten exploratorischen Schritt ab. Bei ernsthafter
Verfolgung des Projekts muB spitestens gegen Ende
der jetzigen Programmphase im Jahr 1992 iiber die (in-
ternationale?) Entwicklung eines Demonstrators ent-
schieden werden.

= Am Flugzeug orientiertes Betriebskonzept

Die in dem Programm genannten Forderungen an ein
Transportsystem SANGER orientieren sich an den aus
der Luftfahrt bekannten Grundsitzen zur Senkung der
Betriebskosten und gehen auch deswegen von einem
horizontal startenden und landenden System aus, das
prinzipiell ohne aufwendige Starteinrichtungen von




konventionellen Flughiifen aus betrieben wird und dem
im Flugzeugbau iiblichen Sicherheits- und Zuverlissig-
keitsstandard entspricht.

Die Verbesserung der bei vielen bisherigen Systemen
(und insbesondere beim Space Shuttle) hinter den Er-
wartungen zuriickgebliebenen Zuverldssigkeit ist ein
entscheidender Faktor fiir die Beurteilung kiinftiger
Raumfahrtprojekte. Nicht nur die angestrebte Wirt-
schaftlichkeitsverbesserung héngt davon ab, sondern
auch das Schicksal des Transportsystems [2] und sogar
die weiteren Entwicklungsméglichkeiten der Raumfahrt
dberhaupt. Der Entscheidungsprozel zum Bau des
amerikanischen STS [3] zeigt, daB ein gegen die ur-
spriingliche Konzeption mit vielen Kompromissen ent-
wickeltes Fahrzeug am Ende auch nur unbefriedigende
Ergebnisse liefert,

Dabei kann sich insofetn ein Konflikt ergeben, als fiir
einen mit hohen Zuverldssigkeitsforderungen abzuwik-
kelnden Routinebetrieb eine nicht zu kleine Flottengro-
fe vorhanden sein muB, deren einzelne Fahrzeuge aus
Betriebskostengriinden alle gut ausgenutzt sein sollten.
Daraus kann dann eine Schere zwischen deér aus Griin-
den des effizienten Betriebs anzubietenden Kapazitit
und dem tatsichlichen Bedarf resultieren. Die bisher
vertffentlichten Ergebnisse reichen aber noch nicht
aus, um die diesbeziigliche Effizienz des Entwurfs
quantitativ beurteilen zu kénnen. Dafiir muf} insbeson-
dere auch der Bodenbetrieb einschliefilich der Logistik
und der bendtigten Infrastruktur detailliert untersucht
werden,

» Bemannung

Das System SANGER erfiillt mit seinen funktional un-
terschiedlichen Oberstufen HORUS-M und HORUS-C
die Forderung nach einer Trennung von Personen- und
Lastentransport. Obwohl von der Nachfrage her eine
Ausweitung der bemannten Raumfahrt einen wichtigen
Impuls zur Entwicklung von SANGER geben wiirde,
kdnnte SANGER auch bei nur minimalem Umfang der
bemannten Raumfahrt sinnvoll sein, wenn eine entspre-
chende Nachfrage im Bereich der unbemannten Nutzla-
sten existiert, Von der Frage des Personentransports in
den Orbit zu trennen ist die Frage nach der Notwendig-
keit des Menschen als Pijot. Da HORUS-C unbemannt
fliegt, ist zu erwarten, daf auch HORUS-M prinzipiell
ohne einen Piloten betrieben werden konnte. Die
Unterstufe EHTV ist derzeit fiir pilotierten Betrieb vor-
gesehen. Ob ein automatischer Betrieb Vorteile ver-
spricht, mufl noch untersucht werden.

® Bedarfsabschiitzung

Eine erste Abschitzung des mit SANGER abdeckbaren

Bedarfs wird im Kapitel 3 der Studie gegeben. Dabei
wird daraufhingewiesen, dafl die im Bereich der ESA
AKktivititen konservativ ableitbaren Bedarfszahlen von
etwa 12 bis 14 SANGER-Starts pro Jahr vermutlich zu
klein sind, um die mit SANGER prinzipiell mdglichen
Vorteile realisieren zu kdnnen. Es miifite daher friih-
zeitig auf eine breitere, {iber die ESA hinausgehende,
internationale Basis geachtet werden. Bei der Abschit-
zung der fiir einen Ersatz von HERMES durch das
System SANGER erforderlichen Startzahlen fillt auf,
daB die bemannte Version SANGER/HORUS-M die
oft als unzureichend  kritisierten = HERMES
Spezifikationen nicht erreicht, so daf als erste, noch"
genauer zu verifizierende Annahme 1,5 SANGER-
Fliige fiir einen HERMES-Flug angesetzt wurden.

Eine fir SANGER relevante, zuverlissige
Bedarfsschitzung ist zur Zeit sehr schwiertg, da der
ESA Langzeitplan (LTP) nur bis zum Jahr 2000 reicht
und auBerdem wegen sich abzeichnender konzeptionel-
ler und finanzieller Probleme unsicher ist. In der au-
genblicklichen Finanzsituation ist mit der Inbetriebnah-
me des freifliegenden COLUMBUS-Labors CFL kaum

* vor 2005 zu rechnen. Die Weiterentwicklung des La-

bors zu einer europdischen Raumstation ist bisher nicht
Gegenstand der Planung.

Fiir die Studie wurde als eine Basis einer bis 2022 rei-
chenden Schitzung die vom BMFT durchgefiihrte
AZURA-Studie [4] verwendet, die im wesentlichen aus
den bisherigen Erfahrungen extrapoliert. Eine zur Zeit
laufende Studie (DORIS), die am Bedarf ansetzt und
dabei auch mogliche neue Aktivititen einbezieht, steht
noch nicht zur Verfiigung. .

Zur Abschitzung der Startzahlen in dem fiir SANGER
interessanten Zeitraum wurden zwei Szenarien erarbei-
tet:

- Fortschreibung der derzeitigen Startraten (ESA
und Arianespace) mit leichten Steigerungen im
bemannten Bereich ab 2010 und Erfiillung des
entsprechenden Bedarfs allein mit ARIANE 5 und
HERMES.

- Gleiche Grundannahmen, aber ab 2010 Ersatz al-
ler HERMES-Fliige durch je 1,5 SANGER-Fliige
und Ersatz von 50% der sonstigen Fliige der
ARIANE 5 durch je zwei SANGER-Fliige.

Fiir SANGER resultieren dann Startraten von 12 bis 14
Starts pro Jahr.



» Auslegungsdaten von SANGER

Die in Kapitel 4 vorgenommene, vergleichende
Einordnung  weist die  unbemannte  Version
SANGER/HORUS-C mit einer Transportkapazitit von
7,7 Mg in einen niedrigen Erdorbit als ein mit der
ARIANE 4 vergleichbares System aus, Die Transport-
kapazitdt fiir den geostationdren Orbit wird mit 1,3 Mg
angegeben, was nach den derzeitigen Trendabschitzun-
gen als etwas knapp angesehen werden muf.

Die bemannte Version SANGER/HORUS-M kann, wie

. HERMES, 3 Personen in den Erdorbit transportieren,

blelbt aber in anderen  Spezifikationen wie
Nutzlastkapazitdt, Aufenthaltsdauer und -Servicemdg-
lichkeit hinter HERMES zuriick. Die Rickfihrmég-
lichkeit ist sowohl von der Masse wie von der opera-
tionellen Flexibilitit her besser als bei HERMES. Auch
als Personentransporter liegen die Auslegungsdaten
von SANGER eher am unteren Rand der derzeit giilti-
gen, z.B. von COLUMBUS ableitbaren, Anforderun-
gen. :

= Technologische Hauptprobleme

Die zur Zeit laufenden Technologiestudien konzentrie-
ren sich auf die Aerothermodynamik, Werkstofftechnik
und die Triebwerksauslegung. '

SANGER ist aerodynamisch weitaus anspruchsvoller
als die bisher existierenden Raumfahrttriger und auch
als HERMES. Fiir beide Stufen wird auch im Hyper-
schallbereich eine hohe Gleitzahl, das heifit ein hoher
Auftrieb bel moglichst geringem Widerstand, gefor-
dert, um die hohe Seitenreichweite des Orbiters und
den Reiseflug / der Unterstufe realisieren zu kdnnen.
Der horizontale Startvorgang erfordert auch eine hohe
Gleitzahl im Unterschall, Die aus diesen Forderungen
resultierenden, relativ spitzen Formen erfordern die
Beherrschung hoher Temperaturen an diinnen, belaste-
ten Teilen. Die fiir die sichere Auslegung notwendigen
Rechenverfahren auf der Basis der sogenannten Com-
putational Fluid Dynamics (CFD) insbesondere auch
fiir die Berechnung der Hyperschallgrenzschichten
werden zur Zeit intensiv bearbeitet, haben aber noch
keinen flir einen Eintritt in die Entwicklung ausreichen-
den Stand.

Der fir SANGER vorgesehene Kombinationsantrieb
aus einem bis etwa zur Machzahl 3 arbeitenden Strahi-
triecbwerk und einem dann zuschaltbaren Staustrahi-
triebwerk, das etwa bis zur Machzahl 7 reicht, ist bis-

her noch nie realisiert worden und erfordert lange und

aufwendige Entwicklungsarbeiten. Das Konzept ist al-
lerdings immer noch relativ konventionell verglichen
mit dem in USA im NASP-Programm verfolgten Kon-
zept eines bis fiber Mach = 20 betriebenen Trieb-
werks, das im Gegensatz zu SANGER eine Wasser-
stoffverbrennung in einer Uberschallstrémung erfor-
dert, was als extrem schwierig einzustufen ist, aber in
USA offenbar bereits bis zu Machzahlen iber 10 er-
folgreich demonstriert werden konnte.

Insgesamt sind die technologischen Schwierigkeiten bei
SANGER insbesondere in Anbetracht der vom NASP-
Programm  berichteten  Ergebnisse  als -nicht
uniiberwindlich hoch einzuschitzen, die Vielzahl der
erforderlichen neuen Technologien, die in einem kom-
plexen Systern zusammen realisiert werden rmiissen,
148t aber den Bau eines Demonstrators als ersten
Schritt notwendig erscheinen.

* Umweltaspekte
Die mit SANGER zusammenhingenden Umweltbela-

stungen werden im Kapitel 5 angesprochen. Relevante
Probleme sind die Lidrmentwicklung und die von den

Abgasen bewirkten Verinderungen in der Chemie der .

Hochatmosphire.

Ohne Details zu behandeln, kann man feststellen, dafl
die Triebwerke auf Grund ihrer Bauart mehr Lirm ma-
chen werden als die der CONCORDE. Damit diirfte
der Einsatz von SANGER nur von Flughifen aus mog-
lich sein, die in praktisch unbesiedelten Gebieten lie-
gen. Da SANGER meist schon aus Missionsgriinden
von mébglichst siidlichen Basen in mehr oder weniger
sfidliche Richtung starten muf, diirften mdgliche Ein-
satzorte z.B. an der iberischen Atlantikkiiste zu finden
sein.

Der auf der Schnittlinie der im Uberschallflug entste-
henden StoBwelle mit der Erdoberfliche auftretende
Knall diirfte bei SANGER wegen der grofien Flughthe
und wegen des infolge der hohen Machzahl kleinen
Auftreffwinkels ein nicht so grofies Problem sein.

Der von den SANGER-Triebwerken verursachte Ein-
trag in die Atmosphire besteht vornehmlich aus Was-
serdampf und Stickoxiden. Wihrend Wasserdampf ein
normaler Bestandteil der Troposphire und dort daher
unbedenklich ist, trigt Wasser in der Ozonschicht zu
deren Abbau bei. Die mit einem SANGER-Betrieb zu-
sammenhingenden quantitativen Effekte werden z.Z.
an anderer Stelle in einer speziellen Studie untersucht.
In der hier vorgelegten TA-Studie werden nur die

Unter Reiseflug ist eine mit konstanter Hihe und Geschwindigkeit zurickgelegte Flugstrecke zu verstehen. Bel SANGER mit Start von

Europa ist der Refseflug zur Errgichung der dquatarnahen Bahnen erfarderfich,
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wirksamen Effekte erliutert und Ergebnisse aus den
- Untersuchungen referiert, die den EinfluBl einer Flotte
von Uberschallflugzeugen behandeln, Wihrend die
Einfliisse in diesem Fall schwerwiegend sein kénnen,
kann man die relativ geringen Eintrige aus den verhiilt-
nismiBig wenigen SANGER-Fliigen vielleicht tolerie-
ren. Bei diesem Problem ist aber immer zu beachten,
daB die Effekte langlebig sind und sich daher akkumu-
lieren kénnen,

= Wirtschaftlichkeitsanaiyse

Die in Kapitel 6 behandelte Wirtschaftlichkeitsanalyse
hiingt von der Methodik der Kostenrechnung ab. Soll
die Wirtschaftlichkeit zweier alternativer Systeme ver-
glichen werden, so gelten die gesamten Lebensdauer-
kosten unter EinschluB der Entwicklungskosten als der
BewertungsmaBstab mit der hochsten Aussagekraft.
Dies auch dann, wenn eines der Systeme bereits im
Einsatz ist und die Entwicklungskosten daher bereits
angefallen sind.

Richtet sich das Interesse  bei  politischen
Entscheidungsprozessen eher auf eine mdglichst effizi-
ente Verwendung eines heute oder zukiinftig zur
Verfliigung stehenden Budgets, kann man den Ver-
gleich auf die in der Zukunft anfallenden Kosten be-
schrinken. Sofern dabei noch Entwicklungskosten an-
falien, sollten diese aber einbezogen werden. Obwohl
diese Methode natiirlich die vorhandenen Systeme be-
vorteilt, wurde sie in der vorliegenden Studie ‘f’ﬁr erste
Kostenbewertungen des SANGER-Systems im Ver-
gleich zu den zur Zsit im ESA Langzeitplan entwickel-
ten Systemen angewandt, da sie der politischen Ent-
scheidungspraxis am ehesten entspricht.

Urn einen ersten Eindruck von den Kostenverhiltnissen
zu bekommen, wurden die im Kapitel 3 benutzten Be-~
darfsrechnungen zur Berechnung der Kostenentwick-
lung ab dem Jahr 1992 herangezogen. Verglichen wer-
den die jihrlichen Kosten fiir ARIANE 4, ARIANE 5
und HERMES allein und, alternativ, bei zusitzlicher
Entwicklung von SANGER und Teilabldsung des Sys-
terns ARIANE S/HERMES ab 2010,

Da in der verfiigbaren Zeit keine eigenen Recherchen

unternommen werden konnten, wurden die zugingli-

chen Zahlen ohne Uberpriifung verwendet. Fiir die
ESA-Projekte sind das die aktualisierten LTP-Zahlen
nach [5]. Fiir SANGER die Angaben in verschiedenen
neveren Verdffentlichungen (Siehe Kap. 6 ). Dabei

wird kein Mittelansatz fiir eine Weiterentwicklung von
ARIANE 5/HERMES nach Fertigstellung dieser Pro-
jekte angenommen. Entsprechende Mittel miiten gege-
benenfalls noch hinzugefiigt bzw. gegen die SANGER
Kosten aufgerechnet werden.

Aktuell werden die Entwicklungskosten fiir SANGER
auf ca. 23 BAU[90] ) geschitzt und liegen damit gut

doppelt so hoch wie die zur Zeit mit 10,5 BAU[90] an- .

gegebenen Kosten fiir ARIANE § und HERMES.

Die Kosten fiir einen Start von SANGER werden bei
12 Starts pro Jahr mit 23 MAU[90] angegeben vergli-
chen mit 277 MAU[90] fir einen von zwei HERMES
Starts pro Jahr, Beide Angaben gelten jedoch ohne

Amortisation der Entwicklungskosten. Fir die SAN-.

GER Unterstufe EHTV ist eine Lebensdauer von 500
Starts angenommen, fiir die Oberstufe HORUS eine
solche von 120 Starts. Die spezifischen Transportke-
sten fiir die unbemannte Version SANGER/HORUS-C
wilrden sich auf 3000 bis 4000 $/kg belaufen vergli-
chen mit ca. 11000 $/kg bei Verwendung der ARIA-
NE 441.

Vergleicht man die Kostenentwickiung des extrapolier-
ten BESA-LTP mit der Kostenentwicklung bei Einfiih-
rung von SANGER ab 2010, so ist festzustellen, daf
bei alleinigem Betrieb von ARIANE 5/HERMES in
der Betriebsphase keine Kostenentlastung gegeniiber
der Entwicklungsphase eintritt, und somit keine Bud-
getanteile fir neue Entwicklungen frei werden. Bei
Einfilhrung von SANGER tritt in der operationellen
Phase eine deutliche Kostenentlastung ein, die aber
vorher mit hohen Entwicklungskosten erkauft werden
mufl, Dies fiihrt dazu, daf} fiir den Vergleich des
extrapolierten ESA-LTP bei zusitzlicher Entwicklung
von SANGER in dem betrachteten Zeitraum bis 2022
die Gesamtkosten mit SANGER immer noch hoher
liegen als ohne.

" Eine splirbare Kostenentlastung kénnte durch Erweite-

rung der Nutzerbasis und breitere Verteilung der Ent-
wicklungskosten eintreten. Dies witrde gleichzeitig ein
Schritt auf stirkere internationale Xooperation sein,
was aber unter Umstiinden im Widerspruch zur Forde-
rung nach europdischer Autonomie steht,
Deutschland bei der Entwicklung von SANGER die
Systemfiihrung anstrebt, ist davon auszugehen, daf} es
mindestens 40% der Entwicklungskosten tragen miifite,
um sowoh! die Projektfilhrung wie auch eine starke
techn‘olqgische Beteiligung zu erreichen.

Die Accounting Unit AU ist die von der ESA benutzte, derm europdischen ECU vergleichbare, Verrechnungseinhelt.

Derzeit gilt fiir die AU von 1830: 1 AUIS0] = 2,053 DM, Die tausend-, millionen-, bzw. milliardenfache Einheit heilit entsprechend: kAU,

MAL, BAU,

Wenn.




Zusammenfassend 1Bt sich sagen, daB das SANGER-
Projekt noch nicht den Reifegrad hat, um als eine so-
fort entscheidbare Alternative zu den aktuellen Planun-
gen angesehen werden zu konnen. Mit SANGER liegt
aber ein brauchbares Leitkonzept als Basis der For-
schung fiir ein fortschrittliches Raumfahrttrigersystem
der Zukunft vor., In welchem Umfang und welchem
Zeitrahmen die weitere Entwicklung der Raumfahrt
verlduft, ist derzeit schwer abzuschitzen. DalB eine po-
sitive Weiterentwicklung stattfinden wird, ist wahr-
scheinlich. Es ist eine politische Entscheidung, welchen
Anteil Deutschland daran iberehmen will. Vorbehalt-
lich noch weiter zu untersuchender Probleme vor allem
bei der Umweltbelastung, der Systemoptimierung und
der Kostenansitze konnte ein Transportsystem SAN-
GER fiir die Zukunft eine attraktive Option sein. Je
nachdem, welches Gewicht das Parlament diéser Opti-
on zumifit, lassen sich verschiedene Szenarien fiir Ziel-
vorgaben und Mittelallokation an die Forschung ent-
wickeln, Diese Szenarien sind in Kapitel 7 der TA-Stu-
die skizziert.

1.3. Empfehlung fiir weiterfithrende

Untersuchungen

In einer weiterfilhrenden Studie sollten die unter 1.2
genannten Probleme aufgegriffen und bewertet werden.

Dabei sind insbesondere auch die international disku-
tierten alternativen Projekte zum Vergleich heranzuzie-
hen.

Kernpunkte sollten dabei die folgenden Themenberei-
che sein:

- Ausfiihrliche, vergleichende Betrachtung alterna-
tiver Projektvorstellungen.

- Betriebsprobleme in systemtechnischer und be-

triebswirtschaftlicher Hinsicht. Vertieft untersucht

~ werden miissen: Bedarfsszenarien, Transportko-
sten, Zuverldssigkeit, optimale FlottengréBe.

- Umweltbelastungen in Abhédngigkeit moglicher
Betriebsszenarien ' ‘

- Die Rolle des Menschen als Pilot und als Pas-
sagier.

- Sozio-0konomische Auswirkungen
- Politische Auswirkungen

- Befragungen und Diskussion mit den am Projekt
Beteiligten.




2. Das Konzept des Raumtrans-
portsystems SANGER
2.1  Entstehung und Zielsetzung

Am Beginn der. Raumfahrt, etwa gekennzeichnet durch
den Start des sowjetischen Sputnik im Jahr 1957, stand

das Transportproblem allein im Vordergrund, wobei es

primir ohne Riicksicht auf die Kosten darum ging, zu
zeigen, daB orbitale Geschwindigkeiten technisch
machbar waren /. Im Laufe des sich entwickelnden
internationalen Wettlaufs wurde die Leistungsfihigkeit
und VerliBlichkeit der von ballistischen Raketen abge-
leiteten Systeme stindig gesteigert, wobei weiterhin die
Kosten von untergeordneter Bedeutung waren. Neben
den Starts von zivilen und militirischen Satelliten und
wissenschaftlichen Missionen spielte das Ziel der
Durchfiihrung bemannter Missionen eine wesentliche
Rolle. Diese Phase erreichte ihren Hohepunkt mit der
erfolgreichen Durchfilhrung des Apollo-Programms,
Als einziges Transportmittel stand nur-eine Palette von
leistungsfahigen, mehrstufigen Raketen zur Verfiigung,
die alle vom Typ ELV (Expendable Launch Vehicle)
waren, das heifit, bei jedem Flug wird ein komplettes
Fahrzeug geopfert.

Nach dieser Demonstrationsphase wollte NASA konse-
quent die begonnene ErschlieBung des Weltraums fiir
den Menschen durch die Errichtung einer Raumstation
fortsetzen und dafir zur Senkung der Transportkosten
zusammen mit der Station ein voll wiederverwendba-
res, zweistufiges Raumtransportsystem STS, den Space
Shuttle entwickeln. :

Nachdem klar wurde, daB ein solches Programm nicht
finanzierbar war, entschied man sich, zunichst nur den
Shuttle als das Projekt mit dem groBten aligemeinen
Nutzen zu bauen. Logsdon [3]: "4 few people inside
and outside of NASA had already recognized that a
manned, reusable space launch vehicle promised many
valuable capabilities in  addition 1o lowering
transportation costs.” und’ weiter: "In justifying the
Shurrle, NASA and its contractors prepared an elabora-
te economic analysis; this was the first time, a space
programme had been subject 10 such an analysis.”

Damit war die Skonomische Nutzendiskussion in die
Raumfahrt eingefiihrt, von der Logsdon den damaligen
NASA Deputy Administrator George Low zitiert, dafs
sie "influential and unfortunare" war. Sie fiihrte zu der
schlieBlich durchgefiihrten nur teilweise wiederver-

wendbaren Shuttle-Konzeption unter Verwendung von
(prinzipiel]l wiederverwendbaren) Feststoffboostern und
einem grofien Haupttank als Verlustkomponente. Die
Entwicklungskosten wurden zu Lasten der dabei ex-
trem ansteigenden Betriebskosten heruntergeschraubt.
Logsdon: "These costs have been much higher than
anyone anticipated in 1971".

Diese beim Shuttle verfolgte Strategie der Einsparung
von Entwicklungskosten bei Hinnahme erhShter Be-
triebskosten war eine absolute Kontradiktion zur ei-
gentlichen Zielsetzung, die ja gerade auf niedrigere Be-
triebskosten durch Vermeidung der Hardwareverluste
hinauslief. Der hiufig zu findende Hinweis auf die ho-
hen Kosten beim Shuttle ist daher, wegen der dabel ge-
machten konzeptionellen Fehler, kein allein schilissiges
Argument gegen wiederverwendbare Systeme. Ande-
rerseits gilt jedoch auch, daBl der Nachweis einer Ko-
stensenkung durch Wiederverwendbarkeit nicht leicht
zu filhren und in jedem Fall an hohe Startfrequenzen
gebunden i1st.

Fiir die Amerikaner schien das Transportproblem mit
der Entscheidung fiir den Shuttle als alleinigem zukiinf-

‘tigem System zunichst erledigt, in anderen Lindern

wurde es zunehrnend unter dem Aspekt nationaler Un-
abhingigkeit von Amerika betrachtet,

Aus der Sicht der Entwickler von Orbitalsystemen
stellte sich das Transportproblem als mehr oder weni-
ger gelGstes Dienstleistungsproblem dar, dessen Kosten
gegentiber den {ibrigen Systemkosten von sekundidrem
Interesse sind. Das gilt insbesondere fiir die schweren
Spezialentwicklungen im erdnahen und sonnensynchro-
nen Orbit. Beim Hubble Space Telescope betrugen die
Hardware- Kosten =~ 2 Mrd. $, wihrend die Startko-
sten mit 200 Mill. $ angegeben werden. Das amerika-
nische Office of Technology Assessment (OTA) gibt
die Gesamtkosten typischer NASA oder DOD Satelli-
ten (Bus-Struktur plus Nutzlast einschlieflich Entwick-
lung) mit 320.000 $/kg bis 1.300.000 $/kg an [6],
S.13. Arianespace berechnet fiir den Start einer

. Schwerlastmission in den LEO mit der Ariane 44L Ko-

sten von ca. 90 Mill. § entsprechend ~ 11.000 $/kg
[71.

Selbst eine Senkung der Transportkosten um z.B. 50%
hitte also nur marginale Auswirkungen auf die Kosten
von entsprechenden Projekten. Auf den ersten Blick ist
es daher verstindlich, dal von Seiten der Entwickler
wenig Druck ausgeht, neue, wirtschaftlichere Trans-

)
Siehe Anhang 1! Exkurs Raumtransport-Technik




portsysteme bereitzustellen. Durch die groBen Diskre-
panzen gewinnen aber Untersuchungen grdBeres Ge-
wicht, bei denen fiir die Kostenoptimierung die Inter-
dependenzen zwischen der Konstruktion der Orbitalsy-
steme und der Auslegung der Trigersysteme beriick-
-sichtigt werden [8].

Bei den heute besonders interessierenden geostationd-

ren Satelliten haben sich die Entwurfsdaten den Trans-
portmdglichkeiten schon stark angepaBt, so daf} dort
Hardware-Kosten und Transportkosten in der gleichen
Gréfenordnung liegen. (z.B. Intelsat VII: Herstellung
60 Mio. $, Transport: 60 Mio. §, DFS Kopemikus:
Herstellung: 150 Mio. DM, Tranmsport: 90 Mio. DM
(Siehe Tabelle 1).

project payload cost lawnch cost launch to payload
cost ratio
Destination LEO
Rosat , 460 Mio DM 70 Mio DM (Delta IT) 0.15
Hubble Telescope 2 Billion US$% 200 Mio USS$ (Shuttle) 1) 0.1
' Destination SSO
ERS-] 550 MAU 57 MAU (Asiane 4) 0.1
ERS-2 330 MAU 57 MAU (Ardane 4) 0.17
Destination GTO »
INTELSAT VI 150 Mio US3 110 Mio US$ (Titan III) 0.73
INTELSAT VII 60 Mio US$S 60 Mio USS$ (Atlas or Arianc) 1.0
DES Kopernikus 150 Mio DM . 90 Mio DM (Anane shared launch) 0.6
ASIASAT 1 43 Mio US$ 30 Mio US$ (Long March) 0.7
1) [estimated maximum price : )

Tabelle 1 Vergleich von Nutzlast- und Startkosten fiir unterschiedliche Missionen [9]

Flir permanent bemannte Systeme ist wegen des dort
im Gegensatz zu Anwendungssatelliten wesentlich gr§-
Beren Transportbedarfs, z.B. in der Betriebsphase von
Raumstationen, weiterhin die Forderung nach kosten-
‘glinstigeren Trigern von zentraler Bedeutung, Die ent-
sprechende Diskussion gewinnt z.Z. durch die inzwi-
schen eingetretene Ernfichterung iiber Transportpreise
und Leistung des US-Shuttles starken Auftrieb,

‘Wie zu Beginn der Shuttle-Diskussion stehen auf der
- Trigerseite voll wiederverwendbare, gefliigelte Syste-
me im Vordergrund des Interesses, zu denen von deut-
scher Seite das Projekt SANGER beitrigt,

Das Projekt wurde nach dem deutschen Raketenpionier
Eugen Singer benannt, der bereits in den Jahren 1937
bis 1941 die Grundprobleme des Hyperschallflugs be-
schrieben und dem damaligen Zeitgeist entsprechend,
am Beispiel eines raketengetriebenen Fernbombers un-
tersucht hat [10]. Die Idee wurde von Singer bei der
MBB Traditionsfirma Junkers in den 60-iger Jahren zu

.einem zweistufigen Raumtransporter-Konzept mit Ra-

ketenantrieb weiterentwickelt,

Darauf aufbauend wurde von deutscher Seite eine mdg-
liche Beteiligung am amerikanischen Post-Apollo-Pro-
gramm angestrebt. Neben industriellen Aktivititen in
Kooperation mit den einschiigigen U.S.-Firmen wurde
dazu in Deutschland vom Forschungsministerium ein
Grundlagenforschungsprogramm finanziert. Die ent-
sprechenden, in Industrie, DEVLR und Hochschulen
im damaligen ART-Programm ‘ unter der Leitung der
damaligen Gesellschaft fiir Weltraumfahrt (GfW)
durchgefihrten Grundlagenarbeiten erreichten zu die-
ser Zeit in Deutschland bereits einen hohen Stand.

Mit dem 1975 beschlossenen Ausstieg der Bundesrepu-
blik aus der Hyperschalltechnologie wurden diese Vor-
arbeiten aufgegeben, was in Europa zu der heutigen
Vorherrschaft Frankreichs auf diesem Gebiet fiihrte.

*

ART bedeutete "Arbeitsgemeinschalt Rlckkehrtechnologie™.




_Ab 1984 wurden bei MBB Uberlegungen zur Reakti-
vierung der 1975 abgebrochenen Entwicklungsarbeiten
an Hyperschallfahrzeugen begonnen. Dabei sollten
Projektvorstellungen entwickelt werden, die- mit
zukiinftigen US-Raumtransportsystemen wettbewerbs-
fihig sein kfnnen und bezliglich der Transportkosten
weniger als 20% des Ariane 5/Hermes Systems erfor-
dern sollten.

Nach firmeneigenen Studien im Jahr 1986 fithrte MBB
im Auftrag des BMFT eine Konzeptstudie durch, Im
April 1987 wurden die Ergebnisse dieser Studie zu ei-
nem fortgeschrittenen europiischen Raumtransportsys-
tem vorgestellt [11]. Aufgabe war die Definition eines
neuen Raumtransportsystems mit:

- wesentlich geringeren Startkosten

- Eignung fiir eine autonome, europiische, be-
‘mannte Raumfahrt '

- = Ausreichender Transportleistung von 4 Mg be-
mannt zu einer Raumstation oder 15 Mg unbe-
mannt in einen 200 km Orbit

- maximalem technologischen, volkswirtschaftli-
chen und politischen Nutzen

- {iberschaubarem technischen und finanziellen Ri-
siko

Zur Erreichung dieser Ziele schlug MBB die Entwick-
lung eines horizontal startenden, zweistufigen und voll
wiederverwendbaren Fahrzeugs mit einer als EHTV
(European Hypersonic Transport Vehicle) bezeichne-
ter,, luftatmenden Unterstufe und einer Oberstufe mit
Raketenantrieb vor. Die Oberstufe sollte in zwel ver-
schiedenen Versionen entwickelt werden, eine bemann-
te Form (Projektname HORUS (Hypersonic Orbital
Reusable Upper Stage)) und eine unbemannte, zu-
ndchst als Verlustgerdt geplante, Form (Projektname
CARGUS, aus der inzwischen eine als HORUS-C be-
zeichnete unbemannte Parallelentwickiung zu der nun
als HORUS-M bezeichneten bemannten Version wur-
de). Wesentliches Ziel war und ist, die Aufgabe des
Personentransports von der Aufgabe des Lastentrans-
ports zu trennen.,

Es soll an dieser Stelle ausdriicklich betont werden,
daB das Ziel, ein Raumtransportsystem mit Hilfe von
Fliigeln riickfithr- und wiederverwendbar zu machen,
prinzipiell nicht mit der Frage nach der bemannten
oder unbemannten Durchfilhrung von Raumfahrtmis-
sionen gekoppelt ist. Beim heutigen Stand der Technik
ist eine SANGER-Mission auch komplett unbemannt
vorstellbar! Darliber hinaus ist die Rolle des Menschen

als Pilot (etwa des EHTV) von der Rolle eines Astro-
nauten zu unterscheiden,

Der luftatmende Antrieb der Unterstufe soll durch ei-
nen als Turbo-Ramjet bezeichneten Kombinationsan-
trieb erfolgen, der aus einer bis zur Machzahl 3 arbei-
tenden Strahlturbine und einem zwischen Ma-Zahl 3
und Ma-Zah! 7 arbeitenden Ramjet (Staustrahlantrieb)
besteht. Das Fahrzeug soll von Buropa aus starten und
nach dort zuriickkehren. Start und Landung erfolgen

~ horizontal.

Der Beginn einer operationellen Einsatzfahigkeit wird

- ab 2010 gesehen.

Bei der nun angestrebten Wiederaufnahme der Beteili-
gung Deutschlands an der Entwicklung von Hyper-
schallfahrzeugen stellte MBB zunichst, dhnlich wie sei-
nerzeit Eugen Sénger, die Idee eines Hyperschalltrans-
portflugzeugs in den Vordergrund, von dem ausge-
hend, durch Aufsetzen einer zweiten Stufe, ein Raum-
transporter entwickelt werden sollte. Die Entwick-
lungskosten sollten damit durch Zuordnung zu mehre-
ren Projekten minimiert werden.

Auch in den USA wurde die Minderung der Entwick-
tungskosten durch Synergieeffekte bei paralleler Ent-
wicklung eines Hyperschalltransporters (Projekt Ori-
entexpress) diskutiert. Fiir das dort laufende NASP
(National Aero-Space Plane)-Programm zum Studium
eines einstufigen Raumtransporters wurde aber er-
kannt, dafl die technologischen Probleme eines fiir
Aufstieg und Riickkehr aus dem Orbit zu optimieren-
den Fahrzeugs mit Spitzengeschwindigkeit entspre-
chend Machzahl 25 grundlegend von einem léngere
Zeit im Machzahlbereich zwischen 5 und 7 in der
Hochatmosphire fliegenden Hyperschall-Transporter
(HST) zu unterscheiden sind. Der Hinweis auf Syner-
gieeffekte wurde daber als "confusing” abgelehnt. [12]

 Zitat S.67: "At present, the vehicles beeing studied by

the NASP GPO do not include a commercial hyperso-

" nic transport or "Orient Express”. Moreover, the least

costly path to the development of such a vehicle would
not be via the development of a Mach 25 aerospace
plane".

Im Falle der SANGER Unterstufe ist die Situation
nicht ganz so eindentig. Einerseits wird fiir das EHTV
nur eine Hochstgeschwindigkeit gemifl Ma=6,8 ver-
langt, andererseits ist dhnlich einem HST ein Reiseflug
mit einer Geschwindigkeit entsprechend Ma=4,4 ge-
fordert. Es besteht daher eine nihere Verwandtschaft
zu einem Hyperschalltransporter als beim NASP, so
daB es bei der Lésung grundsitzlicher technologischer
Probleme z.B. bei Werkstoffen oder in der Trieb-
werksaerodynamik verwandte Aufgabenstellungen gibt,



Dennoch diirfte auch hier die den unterschiedlichen
Missionen entsprechende Auslegung eines konkreten
Fahrzeugs so verschieden sein, dafl es keine nennens-
werten kostensparenden Gemeinsamkeiten in der Ent-
wicklungsphase gibt. Darliber hinaus muf sich ein Hy-
perschalltransportflugzeug einer anders gearteten Nut-
zen- und Umweltdiskussion stellen, die seine Realisie-
rung derzeit sehr unwahrscheinlich macht [13]. Die
Verknilipfung der beiden Projektvorstellungen diirfte
daher auch fiir SANGER ein eher schidliches "oversel-
ling" sein.

Die Firma MBB trigt dem Rechnung, indem die neue-
ren Studien die Kommunalitit zu einem Hyper-
schallverkehrsflugzeug an die letzte Stelle der Argu-
mentationskette setzen und sich konsequent auf die As-
pekte des Raumtransports konzentrieren. In der im Ja-
nuar 1989 vorgelegten Entwurfstiberpriifung [14] wur-
_ de dementsprechend die urspriingliche Logik umge-
kehrt, indem als programmatische Zielsetzung als letz-
ter Punkt die Verifikation von Technologie und Kon-
zepten eines “..spiteren potentiellen Hyperschall-Ver-
kehrsflugzeugs” genannt wurde, zu dem Synergieffekte
erwartet werden. Unabhiingig von den mdglichen Syn-
ergieeffekten ist aber die fiir das EHTV verlangte, mit
der Forderung nach europdischer Autonomie begriinde-

te, Reiseflugfihigkeit eines der kritischen Entwurfs--

merkmale, deren Konsequenzen sehr detailliert unter-
sucht werden miissen.

In der hier vorgelegten Studie werden bei der Beurtei-
lung der Zielsetzung und Technologie des Systems
SANGER nur die reinen Raumfahrtaspekte betrachtet.
Als fiir die Entwicklungslogik mafBgeblich gelten wei-
tethin die bei der Zwischenbilanz des BMFT-For-
derkonzepts Hyperschalltechnologie vom Februar 1988
[15] genannten Forderungen:

Europiische Autonomie
- Start von Europa aus (und Riickflug dorthin)

- Gfoﬁa Flugreichweite (Reiseflugfihigkeit) von
3500 km

- Gefliigeltes Gerit mit Horizontalstart

-10 -

- Start und Laﬁdung von bzw. auf konventionellen
Flugplitzen

- Erhéhung der Sicherheit und Zuverldssigkeit,
auf eipen Stand, wie er im Flugzeugbau {blich ist

2.2 Auslegungskriterien und Daten des

Systems SANGER ‘

Das derzeitige nationale deutsche Fdrderkonzept Hy-
perschalltechnologie 14uft von 1988 bis 1992. In die-
sem Programm wurde der erste Teil der SANGER De- .
finitionsstudie 1990 vollendet. Der erreichte Stand
wurde von Koelle und Kuczera im Okt. 1990 an Hand
der nachfolgend genannten Daten referiert [16]. Das
SANGER System besteht aus der Unterstufe EHTV
und- den Oberstufen HORUS-M oder HORUS-C, die
die unterschiedlichen Missionen der bemannten Raum-
fahrt bzw. des unbemannten Lastentransports berneh-
men. Fir die Oberstufenvarianten wird eine weitgehen-
de "Commonality” angestrebt, die die Entwicklungsko-

_ sten gering halten soll.

Als weitere Ziele werden neben der Senkung der-

Transportkosten genannt:

= Vermeidung von Riickstinden im Weltraum

2.2.1  Missionsspezifikationen

An das System werden heute [16] die folgenden Forde-
rungen (top-level mission and operation requirements)
gestellt:

8 Fihigkeit zur Versorgung einer bemannten Raum-
station: 3000 kg "usefull mass" einschlieBlich 3
Personen + 1 Pilot.

Unbemannte Nutzlast-Kapazitit von 7,7 Mg in ei-
nen 200 km (LEO) Orbit oder 6,0 Mg in den
28,5°/460 km Orbit der Raumstation.

Nutzlastkapazitit von 1300 kg in den geostationi-
ren-Orbit (GEO), entsprechend einer Nutzlast von
2300 kg in den 200/36000 km geostationdren
Transfer-Orbit (GTO).

Missionsdauer der Oberstufe max. 50 h. Eine
Luftschleuse wird nicht gefordert.

Wiedereintritt mut bis zu 2700 km Seitenreichwei-
te (Cross Range) zur direkten Landung in Europa.

Flugreichweite der Unterstufe bis zur Stufentren-
nung 2700 km.

40 Starts pro Jahr mit zwei Fahrzeugsitzen

)

Diese Forderung wurde inzwischen auf 2700 km reduziert [siche weiter unten).



Das entsprechende Flugprofil ist aus Bild 1 zu entneh-
men. Einen Uberblick {iber die geografischen Zusam-
menhinge zeigt Bild 2.

Eine den Fahrzeugentwurf besonders stark pragende
Spezifikation ist dabei die geforderte grofie Reichweite
von 2700 km. Diese Entfernung entspricht dem Start
von Europa bis zu einem Injektionsbreitengrad von
17°, was in Bezug auf die Erreichung des geostationi-
ren Orbits immer noch einen verhiltnismidflig groBen
pachtriglichen Inklinationsabbau erfordert / und dies-
beziiglich als Kompromii zwischen den Startorten
Kourou (mit einem erforderlichen Inklinationsabbau
von 7°) und Cape Canaveral (Inklination 28°) angese-
ben werden kann.

Stutentrennung
Mach 8,8
34 km
30 4
HOHE //
[KM] ‘
Marschtiug
25 Mach 4.4 7
24,6 km
/
20 -TURBOJETT _T_‘ RAMJET—
|
Umschaltung
: Antrieb in
/ 18.6 km, Mach 8.5
158 // - ’
Mach 0.9
13 km.
10 + — _SANGER =
< AUFSTIEGS ~
BAHN
L
1 2 3 3 4 5 8 7

FLUG - MACHZAHL

Bild 1: SANGER Missionsprofil bis zur Stufentren-
nung (nach [1]}
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Die groBle Reichweite erzwingt fiir beide Stufen eine
aerodynamische Auslegung mit einer hohen Gleitzahl,
das heifit mit einem hohen Verhiltnis von Auftrieb zu
Widerstand. Dies fithrt zu bisher nicht praktizierten
schlanken Formen mit extremer thermischer Oberfla-
chenbelastung und bisher theoretisch nicht beherrsch-
ten Problemen hinsichtlich der Erfassung des Grenz-
schichtverhaltens.

Beziiglich einer horizontal startenden, gefliigelten Un-
terstufe besteht die Forderung nach einer guten Gleit-
zahl allerdings auch unabhingig von der zu erzielenden
Reichweite, Fiir die Unterstufe ist die Reichweitenfor-
derung ein entscheidender Parameter bei der Optimie-
rung des Triebwerks. ‘

Die eigentliche Aufgabe eines Raumtransportsystems
besteht nicht in der Uberwindung von Entfernungen,
sondern in der Beschleunigung der Nutzlast auf orbita-
le Geschwindigkeiten /. Aus hier nicht im Detail zu
erlauternden Griinden ist es fiir den Treibstoffver-
brauch am giinstigsten, die angestrebte Endgeschwin-
digkeit mdglichst schnell, das heifit mit grofier Be-
schieunigung zu erreichen, Die Tabelle 2 zeigt beim
DLR Institut fiir Antriebstechnik durchgefithrte Rech-
nungen fiir die Beschleunigung eines SANGER #hnli-
chen Fahrzeugs mit einem Staustrahlantrieb von Ma=3
auf Ma=7,

Man erkennt, dal} mit steigender Beschleunigung der
Verbrauch (und damit das erforderliche Tankvolumen)
deutlich abnimmt, Gleichzeitig nimmt natiirlich die
Wegstrecke ab, die bis zum Erreichen der angestrebten
Geschwindigkeit zuriickgelegt wird.

| T
|Beschleunigung |Verbrauch | Flugstrecke |
| m/st - | Mg ! km |
1 { — i
[ 0,75 | 36,13 | 2430 |
g 1,00 | 29,76 | 1820 |
t 1,50 | 26,06 | 1220 |
[ 1,75 | 22,27 | 1040 ]
| I |

Tabelle 2: Abbingigkeit von Brennstoffverbrauch***)
und Flugstrecke von der Beschleunigung zwischen
Ma=3 und Ma=7

/ Siehe auch Kapitel 4

‘e
Siehe Anhang 1

ey

Als Brennstoff Ist hier und bef alfen wefteren Angaben sofern nichts enderes gesagt ist immer fliissiger Wasserstoff { LHZ |} zu verstehen.




28.59°

23.5% Ebene der Exdiptik

~117°

Aquator

Bild 2: Typische SANGER-Flugwege (nach [15])

Fordert man eine Mindestflugstrecke, so enthilt das
Missionsprofil eine Beschleunigungsphase bis zur Rei-
sefluggeschwindigkeit (Ma=4,4), eine unbeschleunigte
Phase und eine Phase, in der die Beschieunigung bis
zur  Endgeschwindigkeit (entsprechend Ma=6,8)
durchgefiihrt wird. In diesem Fall kann die Reiseflug-
strecke zum mafgebenden Faktor fiir die Tankgréfle
werden. Der EinfluB der Beschleunigung kehrt sich
scheinbar um, da zu einer hohen Beschleunigung ein
umso langerer Reiseflug gehdrt, der den Beschleuni-
gungsgewinn mehr als aufzehrt.

Die Uberschlagsrechnungen demonstrieren die durch
die Reichweitenforderung bedingte starke Zunahme des
Treibstoffbedarfs, die vor allem wegen des damit ver-
bundenen zusitzlichen Tankvolumens von Bedeutung
1st.

T

f T 1
|Beschleunigung | Verbrauch | Reisestrecke |
| m/s? | Mg | km 4
} % I i
[ 0,75 | 42,48 | 340 |
| 1,00 | 42,98 | 1000 |
| 1,50 | 43,43 | 1395 |
| | J

Tabelle 3: Abhingigkeit von Brennstoffverbrauch und
Reiseflugdistanz von der Beschleunigung zwischen
Ma=3 und Ma=7 bei einer vorgegebenen Flugstrecke
von 3000 km.

Bei der Bewertung der Beschleunigung darf allerdings
nicht ibersehen werden, dall hohe Beschleunigungen
starke Triebwerke verlangen, die natiitlich die GroBe
des Fahrzeugs beeinflussen. Die Diskussion an dieser




Stelle soll nur auf die groBe Bedeutung des mit den ge-
schilderten Einfliissen zusammenhingenden Optimie-
rungsproblems hinweisen.

Der vielleicht aus politischen Griinden geforderte Start
von Buropa ist auf jeden Fall ein wichtiges
Auslegungskriterium. Wieweit mit der Forderung auch
ein Skonomischer Vorteil verbunden sein kann, wird
ansatzweise unter 6.1.3 (Logistik) behandelt.

2.2.2  Anforderungen an die Systemauslegung
(nach MBB [16])

"Robuster” Entwurf mit Reserven in aerodynami-
schen Leistungen, Treibstoffmassen, Trockenmas-
se und thermischer Belastbarkeit

Hochste Zuverldssigkeit und Fehler&rkannung
durch Diagnostiksystem

Hohe Wiedervsrwendungsanzah} von mindstens
500 Fligen der Unterstufe und 120 der Zweitstufe

Horizontalstart ohne besondere Hilfen von kon-
ventionellen Flughifen

Minimaler Wartungsaufwand zwischen zwei
Starts mit minimalen Bodeneinrichtungen

Wesentliche Verminderung der Luftverschmut-

zung verglichen mit gegenwirtigen Transportfahr-

zeugen,
1
ERTY HORUS-M HORUS-C |
: [
. 1
Lénge [m) - 84,5 32,8 32,8 |
Spannweite [m] 41,5 17,0 17,0 |
- - {
Leermasse [Mg) 156,0 28,1 24,9 |
Treibstoff [Mg] 98,0 80,9 79,4 |
Nutzlast [Mg) 3,0 7.7 |
Gesamtmasse [Mg) 254,0 112,0 112,0 |
|
‘ !
Schub [kN} 5%360 1*1200 [
j

|._—-.- R S A

Tabelle 4: Kenndaten von SANGER nach
angaben nach [16].

[1], Massen-

2.3 Begleitende Forschungsprogramme

In der Beschreibung des BMFT Férderkonzept§ Hyper-
schalltechnologie [1] wird festgestellt, daB weltweit un-
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ter Fihrung der USA Anstrengungen unternommen
werden, horizontal startende, wiederverwendbare
Raumfahrzeuge zu entwickeln. In der Einleitung heilit
es dann: "Damit erbffnet sich der Bundesrepublik
Deutschland die Chance, durch zielgerichtete und ko-
ordinierte technologische Vorlaufarbeiten auf diesem
strategisch wichtigen Sektor der Raumfahrt in eine fith-
rende Position aufzuriicken”,

Bild 3: Ansichten von SANGER nach [1]

Das Forderkonzept beschreibt eine konzertierte Aktion
von BMFT, Industrie und Hochschulforschung, die
vom BMFT, mit Selbstbeteiligung der Industrie und
aus der Grundfinanzierung der Forschungsanstalten (im -

. wesentlichen der DLR) gemeinsam finanziert wird.

Drei Phasen des Programms sind vorgesehen (Sishe
Bild 4):

Phase I (1988-92) beinhaltet ein nationales Technolo-
gieprogramm, fiir das neben Eigenmitteln von Industrie
und Hochschulen aus dem BMFT 220 Mill. DM und
aus der Basisfinanzierung der DLR 86 Mill. DM zur
Verfiigung stehen. Die Organisationsstruktur ist in Bild
5 dargestelit.

Phase IT dient der Demonstration der Komponenten.

Phase TIT enthilt die Demonstration eines Experimen-
talgeréts.

Zwischen den einzelnen Phasen des Forderprogramms
sind jeweils Entscheidungen zur Weiterfithrung vorge- -
sehen.

Die erste Phase ist auf die vertiefte Systemstudie des
sogenannten "Leitkonzepts SANGER" ausgerichtet und




dient dem Erkennen aller Problemzonen als Vorausset-
zung flir den Vergleich mit konkurrierenden Systemen.
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Diese, bis 1992 laufende Phase ist daher die wesentli-

che Entscheidungsgrundlage und hat demgemidB "stra-
tegische Bedeutung”. In die erste Phase fillt ebenfalls
die Wiederherstellung oder Neuerrichtung von Hyper-
schallversuchsanlagen und die Erarbeitung der metho-
dischen Grundlagen (Vor allem im Bereich der CFD
{Computational Fluid Dynamics)).

Aus der Darstellung der Organisationsstruktur ist auch
die groBe fachliche Breite des Forschungsprogramms
ersichtlich mit den deutlichen Schwerpunkten bei der
Antriebstechnik und der Aerothermodynamik sowie bei
der Werkstofftechnik. Es steht aufler Zweifel, daB das
Hyperschalltechnologieprogramm auf ein grofies Inter-
esse bei der Forschung stofit, was auch in der Einrich-

tung von vier Sonderforschungsbereichen der DFG
zum Ausdruck kommt, die sowohl untereinander abge-
stimmt als auch mit dem Programm koordiniert sind.

Die Auswertung der entsprechenden Forschungsergeb-
nisse soll im Rahmen einer von der IABG durchzufiih-
renden Studie vorgenommen werden, bei der unter Be-
teiligung namhafter Hochschullehrer insbesondere ein
Vergleich mit dem im Rahmen des gegenwirtigen ESA
Langzeitplans LTP entwickelten ARTANE 5-HERMES
Systems, sowie mit den einstufigen Alternativkonzep-
ten NASP und HOTOL durchgefiihrt werden soll.

Uber die Einzelheiten der technologischen Arbeiten sei
hier auf die Angaben in [1] und [15] verwiesen.

1990 |

1991 |

Versuchsanlagen
gaplant

‘ beaultragt:

Bild 4: Phasenablauf des Forderkonzepts Hyperschalltechnologie (nach {1])
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LenkungsausschuB .
BMFT, LRi;-DLR . .

~Norsitz: BMFT .-

L : 1 - ! ] i
| Exp.-Flugzeug || Konzeptstudie || Konzeptstudie|; | Luftatmende | Aerothermo Werkstoffe Fihrung g
Studie System i Antrieb Antriebe Dynarmnik u. Bauwetsen; u. Systeme }3

MBB-UF |

MBB-UK |

MTU
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Bild 5: Organisationsstruktur des Férderprogramms Hyperschalltechnologie
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3. Bedarfsanalvse

Zur Auslegung eines wirtschaftlichen Transportfahr-
zeuges ist die detaillierte Kenntnis des mit diesem
Fahrzeug abzudeckenden Transportbedarfs eine unab-
. dingbare Voraussetzung.

Fiir den Zeitraum bis zum Jahr 2000 enthilt der 1987
in Den Haag verabschiedete ESA Long Term Plan
(LTP) nur den Transportbedarf von ARIANE 5 fiir be-
mannte Aktivititen sowie den Start der zwei COLUM-
BUS-Elemente - Polare Plattform (PPF) u. Freifliegen-
des lLabor (CFL)- in den sonnensynchronen (8SO)
bzw. niedrigen Erdorbit (GEO). Die Starts mit ARIA-
NE 4 fiir kommerzielle Satelliten in den geostationdren
Transferorbit (GTO) und fiir wissenschaftliche und An-
wendungssatelliten in niedrige Erdorbits sind ebenso-
wenig enthalten wie die Starts von ARIANE 5 fiir die
gleichen Anwendungsfelder. Fiir den mit ARIANE 4
abdeckbaren Bereich existieren relativ zuverldssige
Vorhersagen {iber die erforderlichen Startraten in ent-
sprechenden Verdffentlichungen der daflir zustdndigen
Firma Arianespace.

Bei den fiir ARIANE 5 von Arianespace ver6ffentlich-
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ten Startraten bis zum Jahr 2000 sind erhebliche Vor-

behalte anzumelden, da bei dem schrittweisen Uber-
gang von ARIANE 4 auf ARIANE 5 ab etwa 1996 vor
allem im Bereich der kommerziellen Satelliten von
. Vielfachstarts in den GTO zur vollen Auslastung der
festen Transportkapazitdt von ARIANE § ausgegangen
wird. Die Forderung nach Vielfachstarts (Zwei bzw.
drei Satelliten bei einem Start) resultiert aus der unge-
wohnlich hohen Schubstirke der ARIANE 5. Gelingt
es nicht, geniigend Kunden zu finden, die mit den zsit-
lichen und bahngeometrischen Zusatzbedingungen des
Vielfachstarts einverstanden sind, ist ein wirtschaftli-
cher Einsatz der ARIANE 5 als Satellitentriger proble-
matisch, Da jedoch der friihest mdgliche Einsatz von
SANGER nach dem Jahr 2010 liegen wird, sind aus
dieser Problematik stammende Anderungen im Flug-
plan der ARIANE hinsichtlich ihrer Auswirkungen auf
SANGER derzeit nicht kalkulierbar.

Der Transportbedarf fiir einen Zegitraum nach 2000 ist
nur mit erheblichen Unsicherheiten zu ermitteln. Je
weiter man sich vom Zeitpunkt 2000 entfernt, umso
grober wird die Unsicherheit. Uber diesen Transport-
bedarf gibt es in den folgenden, vom BMFT in Auftrag
gegebenen Studien einigermaBen belastbare Aussagen:

AZURA (Zejtraum 2000 - 2015) [4]
DORIS (laufender Auftrag an ERNO, Zeitraum
bis nach 2030)

Der Zusammenhang dieser beiden Studien im Rahmen
eines Gesamtkonzepts aufeinander abgestimmter Studi-
en des BMFT (Stand 1989) ist unter 9.4 erldutert.

Der OTA-Bericht, "Launch Option for the Future: A
Buyers Guide" {17] bezeichnet ausdriicklich auch nicht-
Skonomische Kriterien als wichtig fiir die Auswahl ei-
nes Raumfahrttransportsystems. Genannt werden die
Kriterien "Space Leadership" und "International Com-
petitivness”, die auch bei der Auswahl mit einer ent-
sprechenden Gewichtung berlicksichtigt werden miis-
sen.,

Die AZURA-Studie extrapoliert jedoch nur von den
bereits geplanten europdischen GroBprojekten und be-
riicksichtigt einen absehbaren Bedarf an Satelliten-
starts, wihrend die DORIS-Studie anch auf mégliche
ldngerfristige Entwicklungen der Raumfahrt in neuen
Aktivititsfeldern wie Nutzung extraterrestrischer Res-
sourcen eingehen soll. Bisher liegen aus der DORIS-
Studie jedoch noch keine verwertbaren Daten iiber den
Transportbedarf vor.

Daneben existieren folgende weitere Unterlagen tiber
den Transportbedarf fiir den Zsitraum nach 2010:

Alternative  Raumfahrtszenarien
BMFT-Studie, MBB, Juni 1987 [18]

1990-2030,

Potential Mission Scenarios (Post 20@0) for Fu-
ture European Launchers, [AF-Paper, W, Xlein-
au, J.P. Bombled, 41st IAF Congress, October
1990 [19]

Proceedings of the European Symposium on Fu-
ture Supersonic Hypersonic Transportation Sy-
stems, Strasbourg, 6-8 novembre 1989 [20]

Mission Scenario - Selection of Transport Sys-
tems, H. Sax and M. Baumgart, Lecture 19 of
Space Course Aachen Feb. 1991 (Verdffentli-
chung in Vorbereitung)

Die Referenz [18] ist eine vom BMFT direkt vergebe-
ne Studie. Der sehr optimistisch abgeschitzte Trans-
portbedarf ist unter der heutigen Finanzsituation we-
sentlich iberhdht, Das Spektrum des Bedarfs ist auf ei-
ne optimale Nutzung von SANGER ausgerichtet,
Schon bei der Endprisentation 1987 wurde die dem
prognostizierten Transportbedarf entsprechende Welt-
rauminfrastruktur als picht finanzierbar angesehen.

Kleinau, Blombed [19] postulieren dis Weiterentwick-
lung des freifliegenden Labors von COLUMBUS zu ei-




ner Europaischen Raumstation ab dem Jahr 2002 mit
einer vollen Betriebsfihigkeit ab 2010. In der derzeiti-
gen Finanzsituation ist mit einer Inbetriebnahme des
.Freifliegenden Labors CFL erst um das Jahr 2005 zu
rechnen, so dafi sich eine Weiterentwicklung zu einer
europdischen Raumstation erst wesentlich spiter erge-
ben kann.

Gegeniiber den Annahmen des ESA LTP haben sich
die j#hrlichen Betriebskosten fiir das COLUMBUS
Programm gemil aktualisierten ESA Zahlen von etwa
600 MAU auf etwa 1000 MAU erhéht [5]. Beriicksich-
tigt man neben den gestiegenen Betriebskosten noch
die europaweiten Finanzierungsschwierigkeiten fiir die
Raumfahrt, ist mit dem Aufbau einer Européischen
Raumstation vorerst nicht zu rechnen,

Bei der Nachfrage ist zu unterscheiden zwischen dem
Start von Satelliten und Fliigen zum Aufbavu und Be-
trieb einer orbitalen Infrastruktur wie z.B. einer Raum-
station. Wie Trendanalysen belegen, wird die Zahl zi-
viler Satelliten auch langfristig keine wesentlichen Zu-
wachsraten aufweisen, wobei sie mindestens zu 50 %
den GEO als Zielorbit haben. Die jdhrliche Gesamtzah]
diirfte sich weltweit (ohne UdSSR und China) auf etwa
30 Satelliten einpendeln. Auszunehmen sind mdglicher-
weise Kleinsatelliten (< 100 kg), die jedoch entweder
Kleintrdger beniitzen oder pur als Zusatznutziast auf
grofen Trigern mitfliegen. '

Fiige zum Aufbau und Betrieb orbitaler Infrastruktu-
ren werden zumindest bis ins zweite Jahrzehnt des
néchsten Jahrhunderts durch die COLUMBUS-Planung
bestimmt. 2 ARIANE 5-Einsitze sind vorgesehen, um
die COLUMBUS-Elemente in den Orbit zu bringen.
Zum Betrieb des CFL sind dariiber hinaus ab Mitte des
Jahres 2000 pro Jahr 2 Fliige von HERMES vorgese-
hen. Insgesamt ergibt sich zusammen mit den fiir einen
europdischen Triger gewinnbaren Satellitenstarts eine
jihrliche Startfrequenz in der GroéBenordnung von
hichstens 10 - 15. Diese Zahi reicht vermutlich nicht
aus, um eine Flotte wiederverwendbarer Raumtrans-
porter wirtschaftlich einzusetzen,

Eine wesentliche Erhhung dieser Flugfrequenz ist
vorstellbar, wenn vollig neue, transport-intensive Pro-
gramme wie z.B. die Einrichtung einer stindigen
Mondbasis, bemannte Marsfliige oder der Bau von
Sonnenenergiesatelliten hinzukommen. Wenn man
dann micht direkt in den Mondorbit fliegt, wiirden in
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diesemn Fall fir den Pendelverkehr zwischen der Erde
und einer als Logistikzentrum dienenden Raumstation
einerseits Schwerlastraketen (z.B. ENERGIJA oder
grofler) notwendig werden und andererseits Mann-
schaftstransporter z.B. vom Typ SANGER. Beide Sys-
teme miissen auf mdglichst geringe Lebenszykiusko-
sten hin optimiert sein. Solche Aktivititen werden je-
doch mit Sicherheit nicht als rein europdische Unter-
nehmungen realisiert, sondern ggf. in breiterem inter-
nationalen Rahmen mit der Mdglichkeit einer europii-
schen Beteiligung angegangen. Auch die Entwicklung
der zugehdrigen Transportsysteme kann deshalb nur
unter dem Aspekt einer europdischen Beteiligung -
nicht aber der Autonomie - gesehen werden. Es ist al-
lerdings  davon  auszugehen, dall  derartige,
notwendigerweise kostenglinstige Transporter auch die
konventionellen Satellitentriger vom Markt verdrén-
gen.

Die Transportbedarfsmodelle aus AZURA [4] ermitteln
im Bereich der augenblicklich mdglichen Genauigkeit
einen mit obigen eigenen Abschitzungen vergleichba-
ren Bedarf,

Unter der Voraussetzung der in Kap. 2.2. angegebenen
Leistungen zeigt eine Untersuchung des von SANGER
erfiillbaren Transportbedarfs:

SANGER erreicht nicht die fir HERMES gefor-
derte Transportkapazitit von 3 Mg plus Besatzung
von drei Mann, da bei SANGER drei Mann (plus
Ausriistung?) in der Kapazitit von 3 Mg enthalten
sind. Aufgrund der Unterlagen kann keine
Aussage gemacht werden, wie weit die For-
derungen fiir das Transportvolumen erreicht wer-
den. Wenn die SANGER Spezifikationen nicht
entsprechend angepaBt werden, miifiten fiir SAN-
GER grofiere Flugfrequenzen angesetzt werden,
wenn er HERMES ersetzen soll (z.B. in einer ge-
mischten Betriebsweise von HOR}‘JS—M und HO-
RUS-C). Die Downloadkapazitit ) ist bei SAN-
GER aber sowohl der Masse, wie natiirlich der
Reichweite nach groBer.

HORUS-M erfiillt auch nicht die fiir HERMES
geforderte Moglichkeit zu Serviceleistungen am
freifliegenden Labor, da er fiir eine Aufenthalts-
dauer von nur 50 Stunden statt 11 Tagen ausge-
legt ist, keine eigene Experimentierkapazitit und
auch keine Luftschleuse hat.

°

Unter Download versteht man die Nutziast, die ein Transportsystem aus dem Orbit zuriick zum Boden bringen kann. Sie ist im

wesentlichen durch die (schlechte) Unterschalitragkralt der Hyperschalifiiigel gegeben in Verbindung mit der suf maximal etws 330 km/h

begrenzten Landegeschwindigkeit. Die Downloadkapazitét pewinnt steigende Bedeutung, da zunehmend gefordert wird, dall nicht mehr

benétigte Gegensténde aus Sicherheitsgrinden nicht im Orbit verbleiben dirfen.




. HORUS-C kann kleine Experimente in LEO brin-
gen und wieder zuriickfihren, falls er auch die
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Experimentanforderungen beziiglich elektrischer.

Leistung und Dateniibertragungskapazitit erfiillen
kann. Ebenfalls kann HORUS-C einen Teil des
Transportbedarfs von Satelliten und Plattformen
in LEO fiir Weltraumforschung und Erdbeobach-
tung und von Nutzlasten bis 2,3 Mg in GTO ab-
decken. In den Spacestation Orbit kann SANGER
etwa 6 Mg liefern. Nutzlasten mit groflerer Masse’
sowie Raumstations- und Plattformelements und
GroBbauteile und Geriite flir interplanetare Mis-
sionen kdnnen mit HORUS-C nicht transportiert
werden.,

- Die mit HORUS-C startbaren Nutzlasten machen
etwa die Hilfte der jeweiligen Nutzlasten in einen
bestimmten Orbit fiir Erdbeobachtung, Kommuni-
kation und Weltraumforschung aus.

Jahrliche Startzahlen

ESA LTP & Extrapofation
20- ‘
18 ARIANE_S/HERMES
s
1697 ARIANE 5
14
ARIANE_4 -
£ 124 fy! KR
G NN S
o RESNNRR
g AR
g MM N \ ::
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J i
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N N if i
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Bild 6: Jdhrliche Startzahlen fiir europdischen Bedarf
mit ARTANE/HERMES als einzige Trigersysteme

Unter den o.a, Voraussetzungen wurde fiir zwei Basis-
Szenarien eine erste Abschitzung der Entwicklung der
Startzahlen unter den folgenden Voraussetzungen vor-
genommen:

- Szenario 1 (Bild 6)

Durchfithrung des ESA Langzeitplans auf der Ba-
sis ARIANE 5/HERMES allein. Im Zeitraum ab
2005 wurde der Bedarf an der unteren Grenze der
in der AZURA Studie [4] gemachten Schitzung

orientiert. Bei den bemannten Fliigen wurde ab
2010 eine leichte Steigerung angenommen.

- Szenario 2 (Bild 7)

Hier wurde das unter 1 beschriebene Startszenario
benutzt, aber ab 2010 jeder ARTANE 5/HERMES
Flug durch 1,5 SANGER Fliige ersetzt und au-
ferdem 50% der unbemannten ARIANE 5 Fliige
durch je zwei Fliige von SANGER. Dabei wurde
in Ubereinstimmung mit [19] davon ausgegangen,
daf} die Entwicklung der Satellitenmassen fiir den
GEQ gegen einen leicht Uiber dem heutigen Mit-
telwert liegenden Wert von ca. 1,4 Mg konver-
giert, SANGER bleibt mit 1,3 Mg in GEO knapp
unter diesemn Wert und kann daber glinstigsten
Falls etwa die Hilfte dieser Missionen tiberneh-
men, wenn man annimmt, daf die Satellitenmas-~
sen etwa symmetrisch um den Mittelwert verteilt

sind.
Jahrliche Startzahlen
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Bild 7: Jihrliche Startzahlen fiir europdischen Bedarf
unter der Annahme, daB ab 2010 HERMES durch

'SANGER ersetzt wird.

Im hier diskutierten Zusamumenhang soll die Frage of-
fen bleiben, wie realistisch die Annahmen {ber den
zeitlichen Ablauf der gegenlibergesteliten Modelle
sind. Die im Rahmen des ESA Langzeitplans zu errich-
tende orbitale Infrastruktur steht derzeit in einem
schwierigen EntscheidungsprozeB, in deren Verlauf zu-
mindest zeitliche Verschiebungen zu erwarten sind.
Dies wiirde natlirlich auch Entscheidungen fiir weitere
Schritte auf dem Weg zu einem System SANGER be-
einflussen.




Im Rahmen der DORIS-Studie werden voraussichtlich
im Frithjahr 91 detailliertere Daten iiber den Trans-
portbedarf verschiedener Infrastrukturszenarien vorlie-
gen. Es ist zu erwarten, dafl mit diesen Daten zuverlis-
sigere Aussagen fiiber den Grad der Erfiillung des
Transportbedarfs durch SANGER méglich werden und
die dafiir erforderlichen Startfrequenzen mit den aus
wirtschaftlicheh und betriebstechnischen Griinden zu
fordernden verglichen werden kGnnen.

Ein wichtiges Ergebnis dieser Uberlegungen ist jedoch,
daB das aus der gegenwirtigen Planung extrapolierbare
"konventionelle Szenario” der Raumfahrtentwicklung
fir SANGER nur zu einer Nachfrage bis zu etwa 14
Starts/Jahr fiihrt und damit #uBerst kritisch fiir 'den
wirtschaftlichen Betrieb einer auch nur kieinen Flotte
wiederverwendbarer Raumtransportsysteme ist,

Anders konnte die Beurteilung ausfallen, wenn man in
einem “fortschrittlichen Szenario” annnimmt, daf ganz
neuartige Raumfahrtaktivititen an Bedeutung gewinnen
wie z.B. Aufbau und Betrieb einer permanenten Infra-
struktur auf dem Mond, beginnender Aufbau einer
Marsinfrastruktur, Aufbau und Betrieb von Produkti-
ons- oder Energiewandlungsaniagen im Weltraum. All
diese Perspektiven setzen voraus, daf der Mensch
.lernt, im Weltraum zu arbeiten und wenigstens zeitwei-
se zu leben, und das ladngerfristig nicht nur fiir einzel-
ne, sondern im Extremfall fiir Hunderte oder Tausen-
de, die sich gleichzeitig im Weltraum befinden. Hierzu
durchgefiihrte Studien weisen aus, daB damit langerfri-
stig ein Anwachsen des Transportbedarfs um bis zu 2
oder 3 GroOfenordnungen verbunden sein konnte, der
flexibel zum iiberwiegenden Teil durch Schwerlastra-
keten (ca. 50 Mg und mehr in LEO) abzudecken wire,
Ein System mit einer Nutzlastkapazitit Zhnlich SAN-
GER kiéme in einem derartigen Szenario als Personen-
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transporter im Pendelverkehr zu einer Raumstation in

Frage. Die Nutzlastkapazitit des gegenwirtigen SAN-
GER-Konzepts erscheint hierfiir zwar marginal, -doch
diirften einer begrenzten VergrBferung der Transport-
kapazitit keine grundsitzlichen Probleme entgegen ste-
hen.

Ein weiterer Aspekt gewinnt in diesem Zusammenhang
an Bedeutung: Die vorstehend andiskutierten Entwick-
lungsmoglichkeiten der Raumfahrt implizieren auf-
grund des erforderlichen Aufwands wie auch ihrer
Skonomischen, Okologischen und sozialen Auswirkun-
gen eine nationale und auch europliische Grenzen iiber-
schreitende internationale Zusammenarbeit. Auf SAN-
GER hin orientierte Aktivititen miissen deshalb strate-
gisch so angelegt sein, dafl sie diese internationale Per-
spektive von Anfang an im Auge behalten.

4. Technische Analyse, Vergleich

mit alternativen Konzepten

4.1 Vergleich des SANGER-Entwurfs
mit alternativen Systemen

In der hier vorgelegien Problemanalyse werden die in
der Konzeptionsphase von SANGER erarbeiteten Da-
ten zum Teil mit den Daten existierender oder bereits
in der Entwicklung befindlicher Systeme verglichen.
Ein solcher Vergleich darf nicht als direkte Bewertung
angesehen werden, sondern dient zunéchst nur der Pro-
blemfindung und als Ansatz fir eine vertiefte Diskussi-
on bzw, der Identifikation von Fragen, die fiir eine
Entscheidungsfindung beantwortet werden miifiten.

Der Vergleich mit anderen Konzepten luftatmender
Trigersysteme fehlt dabel noch bzw. ist nur durch An-
gabe einiger Daten beriicksichtigt (HOTOL). Diese
sehr wichtige Diskussion soll in einer spiteren, vertief-
ten Untersuchung des SANGER Konzepts mit dem da-
bei erforderlichen Umfang durchgefiihrt werden.

Bereits ohne einen Vergleich mit anderen Systemen
fallt auf, daB die Anforderungen an SANGER von der
ersten Konzeptvorstellung [11] bis zu dem inzwischen
erreichten, relativ konsistenten Status [15], [16] zum

Teil betrichtlich reduziert worden sind, wobel aller-

dings die unbemannte Komponente HORUS-C von ei-
nem Verlustsystem zu einem ebenfalls voll wiederver-
wendbaren System gedndert wurde.

HORUS-M:

Nutzlast: von 4 Mg auf 3 Mg einschlieBlich 4

Personen ‘

Passagiere: von "bis zu" 36 auf 4

HORUS-C (CARGUS):

Nutzlast: von 15 Mg auf 7,7 Mg

Gesamisystem

Erreichbare Inklination: von 0° (Aquator) auf
=17° '

. Obwoh! auch heute noch ein Vergleich mit HERMES

‘gezogen wird und ebenso wie bei diesem die Versor-

gung der Space-Station als Mission angegeben wird,
sind die diesbeziiglichen Leistungen selbst hinter den




oft als ungenfligend angesehenen Leistungen von HER-
MES zuriickgenommen worden:

- Aufenthaltsdaver nur 50 h gegen 11 Tagen bei
HERMES

- Keine Luftschleuse

Kleinere Nutzlast (HERMES 3 Mg plus Besat-

zung)

Die Seitenreichweite von 2700 km erlaubt im Gegen-
satz zu HERMES die Riickkehr nach Europa aus dem
28,5° Orbit der Space Station.

Gegenwiirtig sind weltweit {iberwiegend mehrstufige,
ballistische, unbemannte Verlustraketen im Einsatz,
z.B. die europdische Trigerraketenfamilie ARIANE 4
(Bild 8) oder die amerikanischen Systeme ATLAS,
DELTA und TITAN, Die USA und die UdSSR haben
mit dem Space Shuttle bzw. der Kombination ENER-
GIJA und BURAN den Schritt zum teilweise wieder-
verwendbaren Trigerfahrzeug vollzogen. Europa und
Japan werden mit ARIANE 5 und HERMES (Bild 9)
bzw. H-II und HOPE diesem Trend folgen. Fiir die

fernere Zukunft zeichnet sich der Trend zum Einsatz

voll wiederverwendbarer, geflligelter Systeme fiir den
kieineren bis mittleren Nutzlastbereich sowie fiir den
Personentransport ab. Der Transport schwerer bzw.
volumindser Nutzlasten wird voraussichtlich ballisti-
schen Fahrzeugen vorbehalten bleiben, deren Vorteil
das inhfrent groflere Nutzlastvolumen und der hdhere
Nutzlastmassenanteil ist [21].

AR44L

AR4D  AR42P  AR44P ARAZL AR4S4LP

ARIANE 4 mit

hiadlichan Booster

- Bild 8: Boosterkombinationen der ARIANE 4-Familie
(aus [4])

Unter der Voraussetzung gleicher Nutzlastkapazitit
und gleicher Strukturtechnologie sind vertikal startende
Einstufer mit Raketenantrieb giinstiger in Bezug auf
Start- und Trockenmasse als entsprechende horizontal
startende Rakeétenfahrzeuge [22]. Dies resultiert aus der
in der Aufstiegsphase beim Horizontalstarter héberen
Tragwerksbelastung (und damit héheren Tragwerks-
masse).

Bei zweistufigen Raketenfahrzeugen gilt tendenziell das
gleiche, jedoch sind die Unterschiede zwischen der
Start- und Trockenmasse geringer als bei Einstufern.

Luftatmende Triebwerke erfordern, da der Oxidator
aus der Luft entnommen wird, erheblich weniger
Treibstoff. Die daraus resultierende Masseneinsparung
wird aber wegen der im Vergleich zum Raketenantrieb
gleicher Schubklasse viel schwereren Triebwerke ver-
mindert, was durch die grofen Einlaufdiffusoren und
die rotierenden Komponenten der Strahltriebwerke be-
griindet ist. Fiir Antrieb durch luftatmende Triebwerke
kommen daher nur Horizontalstarter in Frage, da diese
wegen der Tragfliigel mit einem kleineren Schub aus-
kommen. Der kleinere Schub erfordert aber auch eine
lingere Beschleunigungsstrecke, die beim Vertikalstart
nicht zur Verfiigung steht. Luftatmende Einstufer wei-
sen per Saldo derzeit eine erheblich hdohere Trocken-
und Startmasse auf, als vergleichbare Raketenfahrzeu-
ge [23], [24].

Bei zweistufigen Fahrzeugen sind die Unterschiede
zwischen . Start- und Trockenmasse geringer als bei
Einstufern. Horizontal startende Zweistufer mit luftat-
menden Antrieben weisen geringere Start- und Trok-
kenmassen auf, als horizontal startende Raketenfahr-
zeuge.

Die folgenden Gegeniiberstellungen der Systemcharak-
teristika von SANGER mit denen anderer Fahrzeuge
unterscheidet zwischen dem Transport in den niedrigen
Erdorbit LEO (z.B. der Bahn der geplanten Weltraum-
station mit einer Hohe von 450 km und einer Inklinati-
on von 28,5°), dem geostationdren Orbit GEO (einer
dquatorialen Kreisbahn in 36000 km Hdhe bei der die
Bahngeschwindigkeit so ist, daB ein Satellit liber der
sich drehenden Erde still steht) und dem geostationdren
Transferorbit GTO als einer hochelliptischen Uber-
gangsbahn zwischen z.B. 200 und 36000 km. In den
Vergleich werden Verlustsysteme und wiederverwend-
bare Systeme, Vertikalstarter und Horizontalstarter so-
wie Konzepte mit luftatmendem Antrieb einbezogen.




Bild 9: ARIANE 5 und ARIANE 5/HERMES (nach
(25D

LEO-Transport

Generell 1st der Nutzlasttransport von der Erde in den
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niederen Erdorbit mit einer reinen Beschleunigungs- -

mission (ohne Cruise-Phase) energetisch am glinstig-
sten, D.h. Trigerfahrzeuge ohne Reiseflugfdhigkeit ha-

ben unter sonst gleichen Voraussetzungen einen gerin-

geren Treibstoffoedarf als Fahrzeuge mit Reiseflugfi-
higkeit. Dieses wiederum bedeutet niedrigere Fahr-
zeugmassen und damit verbundene geringere Entwick-
lungs- und Produktionskosten.

Aus operationellen Griinden strebt man fiir kiinftige
Raumtransporter eine kleine Stufenzahl an. Fiir den
Transport in LEO stehen daher ein- und zweistufige
Trigerfahrzeuge im Vordérgrund der Uberlegungen.
Dariiberhinaus wird allgemein davon ausgegangen, daB
Horizontalstarter den operationellen Aufwand filr War-
tung, Zusammenbau, Startvorbereitung etc. im Ver-

gleich zu Vertikalstartern verringern. Im Grunde ge-
nommen sind damit aber nicht die horizontal startenden
Fahrzeuge' ansich gemeint, sondern Wartung, Uberho-
lung und Zusammenbau in horizontaler Lage. Bei-
spielsweise kOnnten auch horizontal landende Vertikal-
starter, die parallel gestuft sind, in horizontaler Lage
gewartet und zusammengehaut werden, wie z. B. beim
Shuttle II vorgeschlagen (Siehe Bild 10}.

Ein wesentlicher operationeller Unterschied zu den Ho-
rizontalstartern wiare dann das Aufrichten am Startturm
und vor allem die Notwendigkeit des Startturms selbst.
Das Aufrichten allein diirfte nicht wesentlich aufwendi-
ger sein als die Positionierung einstufiger Horizontal-
starter auf einem Starthilfsgerit (z.B. einem nicht an-
getriebenen Schlitten bei HOTOL), den diese Fahrzeu-
ge in der Regel zur Einsparung des wegen der hohen
Startmasse notwendigen schweren Startfahrwerkes ver-
wenden.

Generzll sind zweistufige Trigerfahrzeuge bei gleichen
Randbedingungen, d.h. Zielorbit, Nutzlastkapazitat,

‘Antriebskonzept etc. leichter als Einstufer. Mit zuneh-

mendem Fortschritt in der Strukturtechnologie nihem
sich beide Fahrzeugtypen an. In Bild 11 ist dieser
Sachverhalt beispielhaft dargestellt,

Im Vergleich zu Raumtransportern mit reinem Rake-
tenantriecb haben Trigerfahrzeuge mit luftatmendem
Antrieb den Vorteil eines ungleich hdheren brennstoff-
speziﬁkschen Impulses, speziell im unteren Machzahlbe-
reich /.
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L PAYLOADS ON PALLETS
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STEP 3 - CARGO LOADING

PR S

¥

STEP 4 - TOW TO PAD

Bild 10: Startvorbereitung eines Vertikalstarters in ho-
rizontaler Position [26]

! Siehe Anhang 8.1, Raumtransporttechnik




Nachteilig wirken sich der in Bezug auf Hoéhe und Ge-
schwindigkeit begrenzte Einsatzbereich der [uftatmen-
den Triebwerke sowie die verglichen mit reinen Rake-
tenantrieben sehr hohen Triebwerksmassen aus, die
durch die Lufteintrittskanéle (Diffusoren) bedingt sind,
die fiir den Flug in grofien Hohen wegen der niedrigen
Luftdichte einen groBen Querschnitt haben miissen. Bei
einstufigen Raumtransportern, deren Triebwerke auch
in sehr groBen Hohen und bei Machzahlen bis (ber
Ma=20 noch fiir die Beschleunigung bis zur Orbitalge-
schwindigkeit ausreichenden Schub liefern sollen, fiihrt
dies bei der derzeitigen Technologie dazu, daB die
MassenerhShungen die Vorteile des hdheren brenn-
stoffspezifischen Impulses zunichte machen. D.h.,
Fahrzeuge mit reinem Raketenantrieb schneiden besser
ab als dis luftatmenden Einstufer. Dies zeigen u.a. Re-
sultate in [27], [28] und [29]. In den beiden letztge-
nannten Referenzen wird angemerkt, dafl sich die Vor-
teile des luftatmenden Antriebsprinzips nur bei gestuf-
ten Fahrzeugen, bei denen der luftatmende Antrieb in
der unteren Stufe zurdckbleibt, herauszukristallisieren
beginnen.

1970's 8T8 - Near-Term 1992 Advanced
Technology Technotogy Technotogy
[ 7
g §S8TO

[
Gross Liftoff
Weight, Mib

Two-stage

i i 1 i 3
0 10 20 30 40 50 860 70
Dry weighl reductions from $TS, percent

Bild 11: Strukturmassen von Ein- und Zweistufern
{nach [29])

Die LEO-Transportkapazititen verschiedener Triger-
fahrzeuge bzw. Trigerfahrzeugkonzepte sind in Tabel-
le 4 fiir den unbemannten Nutzlasttransport verglei-
chend gegeniibergestellt, Es bestiitigt sich, dafl Verlust-
fahrzeuge (ARIANE 5 und H-II) die hdchsten Nutzlast-
verhiltnisse aufweisen, Das angefiihrte EARL-Konzept
verwendet fiir den unbemannten LEO-Transport eine
wiederverwendbare, geflligelte Unterstufe und eine
Verlustoberstufe (155 der ARIANE 5). Das Nutzlast-
verhiltnis dieses teilweise wiederverwendbaren Tréiiger-
fahrzeuges ist nicht wesentlich schiechter als das der
angefiihrten Verlusttriiger. Dagegen sinkt natiirlich das

3
™

Nutzlastverhilinis drastisch, wenn bei ballistischen
Verlustfahrzeugen anstelle der eigentlichen Nutzlast ei-

" pne wiederverwendbare Oberstufe verwendet wird.

Deutlich wird dies beim Vergleich des angegebenen

Nutzlastverhéltnisses fiir den Triger H-1I mit dem der -

Kombination H-II/Hope sowie fiir ARIANE 5 mit
ARIJANE S5/HERMES (Tabelle 5),

Bei Projekten unterschiedlicher Konzeption und unter-
schiedlichen Reifegrads ist allerdings ein bewertender
Vergleich charakteristischer Parameter wegen unter-
schiedlicher Technologien und unterschiedlicher Basis-
annahmen oft schwierig. Dies gilt besonders fiir das
bei Raumfahrzeugen oft (und auch in den hier angege-
benen Tabellen) herangezogene Verhiltnis von Nutz-
masse zu Startmasse. Die Angaben sollen ein Gefiihl
fiir die Grofienverhiltnisse und die daraus ableitbaren
betrieblichen Bedingungen geben. Zur direkten verglei-
chenden Bewertung eignen sie sich nicht. '

Das angegebene Nutzlastverhiltnis fiir SANGER in die
200 km Kreisbahn liegt z.B. etwa im selben Bereich,
wie es gegenwirtig fiir die horizontal startenden Ein-
stufer HOTOL bzw. ASTROS angegeben wird.

~Zumindest fiir HOTOL, gehdren dazu aber wesentlich

anspruchsvollere Technologieannahmen flir die Struk-
tur als bei SANGER. HOTOL ist ein Trigerkonzept
mit luftatmendem Antrieb, ASTROS ein reines Rake-
tenfahrzeug,

Nur innerhalb emner Typklasse (ELV, VTOHL,
HTOHL...) von Trigern steht ein héheres Nutzlastver-
hiltnis fiir ein leistungfihigeres System. Bei Verlustra-
keten bedeutet ein héheres Nutzlastverhiltnis z.B. ei-
nen geringeren Material- und Treibstoffaufwand fir
das (verloren gehende) Fahrzeug, der allerdings mit ei-
ner entsprechend aufwendigen Technologie zu erkaufen
ist.

Bei wiederverwendbaren Fahrzeugen mufl aus opera-
tionellen Griinden (Lebensdauer, Wiedereintrittsfahig-
keit, Bergungssyteme gegebenenfalls Fahrwerke und
Fliigel) ein héherer Aufwand getrieben werden, der
sich in gegeniiber Verlustraketen kleineren Nutzlastver-
hiltnissen niederschligt.

Die Gegeniiberstellung der Nutzlastkapazititen in den
niederen Erdorbit fiir bemannte Missionen in Tabelle 5
zeigt, daff die voll wiederverwendbaren, vertikal star-
tenden Raketenfahrzeuge ein hoéheres Nutzlastverhalt-
nis haben als das SANGER/HORUS-M-Konzept. Dar-
liberhinaus ist hier zu erwiihnen, daff in der Nutzlastan-
gabe fiir SANGER/HORUS-M im Gegensatz zu
ARIANE 5/HERMES die Masse fiir. die Crew enthal-
ten ist. ‘




GEQ-Transport

Der Transport von Nutzlasten in den geostationiren
Orbit erfolgt entweder {iber einen (mit einem gefliigel-
ten Fahrzeug nicht sinnvollen) Direktsinschufl in den
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GTO (z.B. 200 km x 36000 km) aus dem dann mit Hil-

fe eines Apogiumsantriebs (einer im erdfernsten Bahn-
punkt geziindeten Raketenstufe) die Zirkularisierung,
das heifit die Aufweitung der hochelliptischen GTO-
Bahn in die eigentlich gewiinschte, kreisformige geo-
stationdre Bahn erfolgt, oder iliber eine LEO-Parkbahn
mit anschlieBendem Einschufl einer Transferstufe in die
Transferellipse und Zirkularisierung im Apogium.
Letztgenanntes Verfahren erfordert einen hdheren
Energieaufwand.

Zusitzlich ist die vorhandene Inklination des Systems,
das heifit die Neigung der Bahn zur Aquatorebene ab-
zubauen, Der Energie- bzw. Treibstoffaufwand (und
damit auch die Fahrzenggrofe) fiir den Abbau der In-
klination ist fiir kleine Winkel proportional 1/cos{i}) mit
i=Inklination des GTO. ‘

Laut [16] erfolgt der EinschuB in den GTO mit Hilfe
von HORUS-C und weiteren Oberstufe(n) mit ca. 17°
Inklination. Diese Inklination mufl beim Einschufl} in
den GEO auf 0° abgebaut werden, Dies erfordert etwa
10 % mehr Treibstoff fiir 17° Inklination im Vergleich
zu 7° Inklination (z.B. filir einen konventionellen Start
von Kourou aus). D.h. ein Start von Kourou erlaubt im

Vergleich zu SANGER bei gleicher GTO-Masse der
Nutzlast eine hdhere Masse im GEO zu Missionsbe-
ginn, Dies kann entweder in zusitzliche Ubertragungs-
leistung oder mehr Treibstoff fiir eine lingere Dauer
der Lage- und Bahnregelung umgesetzt werden.

Der Direkteinschuff von Nutzlasten in den GTO erfolgt
bislang ausschliefilich mit Verlustsystemen (z.B.’
ARIANE 4), Ein Konzept fiir ein teilweise wiederver-
wendbares System fiir den GTO-Direkteinschuff ist
EARL (Buropean Advanced Rocket Launcher), das ei-
ne wiederverwendbare, gefliigelte Unterstufe und eine
Verlustoberstufe (H155 der ARIANE 5) verwendet.
SANGER als voll wiederverwendbares System trans-

- portiert die GEO-Nutzlasten dagegen zunichst in eine

LEO-Parkbahn (200 km, 17° (?)). Der Weitertransport
erfolgt mit einem Verlustantriebsmodul. Damit begrin-
det sich auch das fiir diese Anwendung deutlich gerin-
gere Nutzlastverhiltnis von SANGER gegeniiber
ARIANE oder EARL, siche Tabelle 6.

Ein Vergleich einiger Hauptdaten derzeit verwendeter
bzw. projektierter Triger ist fiir die drei Anwendungs-
gebiete LEO-Transport, bemannt und unbemannt, so-
wie Transport in den GEO in den folgenden Tabellen
angegeben. [30], [31], [321, [33], [34], [35], [36]
{371, [38].




trieb, Starthilfsgerdt erforderlich

Fahrzeug m [Mg] mn/m0 (%) Orbit, Inklimation |Bemerkungen Lit.
Sdnger /Horus-C 6,0 1,64 460km, 28,5° HTO, Zweistufer, voll wiederver- (16]
7,7 2,10 200km, 17° wendbar, luftatmender Antrieb,

Reiseflugfdhigkeit, Nutzlast
hoch = Nutzlast zuriick

Ariane 44L 8,5 1,81 370km, VTO, Verlusttréger (35]

Atlas Centaur IIX 6,1 185km, 28,5° VTO, Verlustgerat [36,17]

Delta II (3920) 3,4 185km, 28,5° VTO, Verlustgeridt [36,17]

Titan IV 17,4 2,05 185km, 28,5° VTO, Verlustgerit [(36,17]

Ariane 5 18,0 2,43 550km, 28,5° VTO, Verlustgerat [25]

H-II 10,6 4,08 250km, 28,5° VTO, Verlustgerdat (30]

H-II/Hope 1,7 0,65 250km, 28,5° VTO, wiederwerwendbare gefliigelte [30]
Oberstufe, Riickkehrnutzlast = 1,2Mg

EARL 16,5 3,31 VTO, wiederﬁerwendbare gefliigelte [31]
Unterstufe, Verlustoberstufe

ASTROS 14,0 2,55 HTO, Einstufer, Raketenfahrzeug, [32]
Starthilfsgerdt erforderlich, :
Riickkehrnutzlast = 14 Mg

Hotol 7,0 2,50 HTO, Einstufer, luftatmender An- [33]

Tabelle 4: LEO-Transportkapazitdt verschiedener Trdgerfahrzeuge, unbemannte Missionen




kehrnutzlast = 11,4Mg

Fahrzeuqg m [Mg] mn/m0 (%) Orbit, Inklination |Bemerkungen Lit.

Sanger /Horus—-M 3,0 0,82 460km, 28,5° HTO, Zweistufer, luftatmendér An- [16]
trieb, Reiseflugfdhigkeit, Nutz-
lastangabe enhdlt Masse der Crew
(1 Pilot + 3 Astronauten)

Space Shuttle 21,8 1,10 2B80km, 28,5° VTO, teilweise wiederverwendbar, [(17]
gefliigelter Orbiter, max. 7 Astro-
nauten, Rickkehrnutzlast = 14,5Mg

Energija/Buran 30,0 1,23 180km - VIO, teilweise wiederverwendbar, {37}

v ' geflligelter Orbiter, Rilckkehrnutz-
last = 20,0Mg
Ariane 5/Hermes 3,0 0,64 550km, 28,5° Rickkehrnutzlast = 1,5Mg, Nutz- [25]
' ‘lastangabe enthdlt Masse der Crew
nicht
EARL 5,0 1,00 VTO, voll wiederverwendbar, Rlick- [31]
21,0 2,84 550km, 28,5° kehrnutzlast = 5,0Mg
Shuttle II 11,4 1,12 500km, 28,5° VTO, voll wiederverwendbar, Rick- (34}

Tabelle 5: LEO-Transportkapazitidt verschiedener Tridgerfahrzeuge, bemannte Missionen
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Fahrzeug m_ [Mg] m /m0 (%) Orbit, Inklination |Bemerkungen Lit.

Sdnger /Horus-C 2,3 0,63 200 x 36 000km, HTO, Zweistufer, voll wiederver- -1 [16]
17° (?) wendbar, luftatmender Antrieb,
Nutzlasttransport in den GEO mit
Verlustantriebsmodul

Ariane 44L 4,2 0,89 200 x 36 000km, VTO, Verlusttrdger, Nutzlast- [25)

7° massenangabe bzgl. Einfachstart [35]
Atlas Centaur II 2,6 GTO VTO, Verlusttrager [36,17]
Delta 0,7 : GEO VTO, Verlusttrager [36]
Titan IV IUS 2,4 ' GEO , VTO, Verlusttridger, IUS ... zwei- [36]

stufiger Feststoff-Transferantrieb

Titan IV Centaur 4,5 . GEO VTO, Verlusttriger {36] ©
shuttle IUS 2,3 GEO , _ [38] B
Ariane 5 6,8 0,92 200 x 36 000km VTO, Verlusttrdger, Nutzlast- [25]

10° massenangabe bzgl. Einfachstart [35]
EARL 5,5 1,11 ' : VTO, teilweise wiederverwendbar [34)]

Tabelle 6: GTO- bzw. GEO-Transportkapazitdt verschiedener Trdgerfahrzeuge




4.2 Technologische Problembereiche

Ein Projekt SANGER stellt in einem sehr weiten Tech-
nologiebereich auferordentlich hohe Anspriiche, von
denen viele beim heutigen Stand noch nicht erfiillt wer-
den kdnnen, Das Projekt kann von daher nur als Lang-
fristvorhaben verstanden werden, dem vor einer Reali-
sierung eine ausreichende Vorlanfphase gegeben wer-
den mulB, wenn kein unakzeptables technisches Risiko
eingegangen werden soll. In dieser Studie werden in
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diesem Zusammenhang nur die beiden meist diskutier- -

ten Problembereiche angesprochen, die Aerothermody-
namik und die Antriebstechnik.

Wihrend bei der aerothermodynamischen Auslegung
wenigstens teilweise auf praktische Erfahrungen zu-
riickgegriffen werden kann, ist die Technologie der
luftatmenden Hyperschallantriebe vélliges Neuland.
Die diesbeziigliche Diskussion unter 4.2.2 wurde daher
etwas ausfithrlicher gehalten.

4.2,.1  Aerothermodynamische Auslegung

Wenn Nutzlasten mit vertikal startenden Verlusttrigemn
in den Weltraum transportiert werden, erfolgt der Flug
normalerweise im sogenannten Gravity Turn, das
heifit, ohne einen Anstellwinkel zur Flugbahn. Die ein-
zige aerodynamische Grofle, die von Interesse ist, ist
der Widerstand. Beim Erreichen hypersonischer Ge-
schwindigkeiten ist die Luftdichte bereits so gering,
daf} praktisch keine fiir diesen Bereich der Aerodyna-
mik typischen Probleme auftreten,

Dies ist grundsitzlich anders bei wiederverwendbaren
Fahrzeugen, die auf dem Riickweg einen Hyperschall-
flug durch die zunehmend dichtere Atmosphiire ma-
chen und dabei ihre kinetische Energie abbauen miis-

Fahrzeng abzugebenden kinetischen Energie auf die
Luft tibertragen wird. Die Form der klassischen Wie-
dereintrittsfahrzeuge ist dann derart ansgebildet, daB
diese heifle Luft mdglichst wenig mit der Auflenhaut
wechselwirkt.

Die konstruktive Behandlung des Problems wird durch
die hier nicht 1m Detail zu erdrternden physikalischen
Probleme erschwert, die eine zufriedenstellende Simu-
lation der Vorginge am Boden sehr aufwendig wenn

‘nicht unmoglich machen. Auch die theoretische Be-

handlung ist, von einfachen Spezialfillen abgesehen,
dullerst aufwendig. Etfst in neuester Zeit beginnen sich

- Maoglichkeiten zu einer problemnahen Behandlung mit

sen, Einen nochmals wesentlich gréferen technologi-

schen Schwierigkeitsgrad bieten horizontalstartende,
luftatmende Fahrzeuge, die bereits beim Start typische
Hyperschallprobleme der duBeren und inneren (Trieb-
werke) Aerodynamik iberwinden miissen.

Der Problembereich der Hochgeschwindigkeitsaerody-
namik wird wegen der das Strdmungsfeld malfigeblich
charakterisierenden thermodynamischen Prozesse oft
als Aerothermodynamik bezeichnet. Hauptprobleme
sind der Schutz gegen die hohen Temperaturen von
mehreren tausend Grad und die Vermeidung zu grofier
Wirmeflilsse in das Fahrzeug,

Die fiir die Wiedereintrittskapseln und in #hnlicher

Form auch beim Shuttle erarbeitete Problemldsung

sieht stumpfe Korperformen vor, bei denen abgeldst
vor dem Fahrzeugbug ein sehr starker Verdichtungs-
stofy vorhanden ist, in dem ein grofer Teil der vom

groflem Rechenaufwand auf Hochstleistungscomputern
abzuzeichnen,

Die erwihnte stumpfe Konfiguration fithrt zu einem
kleinen Verhiltmis von Aufirieb zu Widerstand, das
heifit, einer schlechten Gleitzahl, Bei SANGER muf
nun flir beide Stufer eine relativ hohe Gleitzahl er-
reicht werden.

Fiir die Unterstufe EHTV ergibt sich das daraus, da8
der geforderte Reiseflug wegen der erforderlichen
Triebwerksgrofie und dem klein zu haltenden Treib-
stoffverbrauch nur moglich ist, wenn der aerodynami-
sche Widerstand méglichst gering ist und gleichzeitig
ein mdglichst groBer Teil der Fahrzeugmasse von den
Flligeln getragen wird,

Fiir die Oberstufe ergibt sich die Forderung nach einer
hohen Hyperschallgleitzahl aus der Forderung einer
Riickkehr nach Europa, das beifit, einer groBen Seiten-
reichweite,

Hobhe Gleitzahlen im Hyperschallbereich sind aber mit
dem Konzept des stumpfen Korpers nicht zu erreichen.
Aus diesem Grund haben die SANGER Stufen und alle
dhnlichen Konzepte verhdltnisméBig spitze Konfigura-
tionen. Die Folge ist eine starke Verschirfung der

- oben genannten technischen Probleme insbesondere der

Berechnung der Grenzschicht, des Hitzeschutzes und
des Wirmehaushalts, die noch durch wesentlich héhere
Anforderungen an die flugmechanischen Eigenschaften
verstirkt werden. Eine Beherrschung aller mit diesen
Problemkreisen zusammenh3ngenden Fragen dirfte
heute nur schwer moglich sein und erfordert bis zu ei-
ner eventuellen Realisierung von SANGER erhebliche
Entwicklungsarbeit zumindest auf der Seite der
Werkstoffe und der Rechenverfahren (CFD). Die vor-
geschlagene Entwicklung eines Demonstrators als
erstem Schritt zu einem System SANGER muf} als
absolut notwendig angesehen werden,




4.2.2  Kombinationsantriebe

Die fiir die SANGER-Unterstufe in Betracht zu- zie-
henden Antriebskonzepte unterliegen in erster Linie ei-
ner Optimierung zwischen den Schubanforderungen
aus der gewiinschten Mission, der Art und Masse des
Brennstoffes, auflenaerodynamisch glinstiger Integrier-
barkeit und technischer Realisierbarkeit.

Die wichtigsten Missionsrandbedingungen sind in die-
sem Fall horizontaler Start in Europa, Reiseflug bei
Ma = 4,4 in 26 km Hohe bis in Aquatornihe, Be-
schleunigungsméglichkeit auf Ma = 6,8 zum Absetzen
eines Raumtransporters als Trigerlast in 31 km Héhe
und Riickflug, wobei insgesamt etwa eine Flugstrecke
von 6 000 km vorgesehen ist.

Eine solche Mission ist nur von einem luftatmenden
Antrieb, bestehend aus einer Kombination von Turbi-
nen-Luftstrahlantrieb  (TL)  fiir - den  unteren
Machzahlbereich bis Ma = 3,3 und einem Staustrahl-
antrieb (Ramjet) fiir den Bereich darliber, treibstoff-
glnstig zu erfiillen.

Die generelle Wirkungsweise des thermodynamischen
Arbeitsprozesses von Turbo- und Staustrahlantrieb, be-
stehend aus Verdichtung der vom Einlauf zugefiihrten
Luft, Aufheizung durch Verbrennung und Expansion
der Abgase in einer Dlse, ist gleich. Beim Start bzw.
bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten besteht keine
bzw. nur ztt niedrige Stauverdichtung zum Erhalt eines
effizienten Arbeitsprozesses, so daf hier ein durch eine
Turbine angetriebener Verdichter notwendig ist (Tur-
bobetrieb), Mit zunehmender Flugmachzahl steigt die
Stauverdichtung an und unterstiitzt zunichst den Tur-
bobetrieb bis in den Uberschallbereich hinein, wirkt
dann jedoch aufgrund des progressiv steigenden Stau-
temperaturniveaus dadurch begrenzend auf den reinen
Turbobetrieb, dafl} bei aus Materialgriinden begrenzter

2.  Turbojet/Ramjet
in paralleler Anordnung

3 Turbofan/Ramjet
in koaxialer Anordnung mit im Staubetrieb durch-
stromtem Fan-Bypass.

Die Hauptbestandteile eines jeden dieser Antriebe sind
der Einlaufdiffusor, die Luftkanile fiir den Turbo- und
den Staustrahlteil, das Turbotriebwerk, die Staubrenn-
kammer und die Dilise. Zusammen bilden sie ein An-
triebssystem, das aufgrund des weiten Flugmachzahl-
bereichs in allen Teilen flexibel zusammenarbeiten
muf. Da die Innenabmessungen der Kanalquerschnitte
fiir den Turboteil und den Staubrennkammerteil auf ei-
nen jeweiligen Auslegungsbetriebspunkt (Design) fest-
gelegt werden milssen, ist eine Anpassung an die unter-
schiedlichen AuBenbedingungen jeder Flugphase durch
Verstellbarkeit des Einlaufs und der Dise erforderlich,
analog jener in heutigen Uberschallflugzeugen ange-
wandten Technik, jedoch unter erheblich schwierigeren
Randbedingungen beziiglich erhéhter Druck- und Tem-
peraturbelastung.

Der Einbau von bis zu flinf Antriebsaggregaten in
kompakter' Anordnung unter der Flugzeugzelle 1Bt so-
wohl rechteckige Einlauffangquerschnitte als auch
rechteckige Dilisenhalsquerschnitte als bevorzugte In-
stallation erkennen mit einer Kanalgeometriefolge:
rechteckig - rund - rechteckig,

Der Einlauf ist als Rampenkeileinlauf ausgebildet, des-
sen Mehrfachklappensystem die Lage der dufleren Ver-
dichtungsstéfe der Flugmachzahl optimal anpassen
mulfl. Die Dise stellt eine asymmetrisch abgeschnittene
Rechteck-Lavaldiise dar, deren unterer verkiirzter Teil
zur Verstellung des Halsquerschnittes und der Diver-
genz dient und deren verldngerter oberer Teil als fester

- Bestandteil der Zellenunterseite eine Expansionsrampe

Turbineneintrittstemperatur aber steigender Verdich-

tungstemperatur die Aufheizspanne in der Brennkam-
mer des Turbotriebwerks und damit die mdgliche
Energiezufulr abnimmt. Eine dem Turboteil nach-
oder parallelgeschaltete Verbrennung mul} die weitere
Energiezufuhr bernehmen und fithrt in einer Uber-
gangsphase (Ma = 3 bis 4) zu einem Abschalten des
Turbobetriebs hin zu reinem Staustrahlbetrieb.

Filir die vorgegebene Flugmission einer Unterstufe
SANGER haben sich aus einer Reihe méglicher An-
triebskombinationen drei Varianten als giinstigste L6-
sung ergeben [39].

1. Turbojet/Ramjet
Turbojet und Staustrahl in koaxialer Anordnung

bildet und damit den sehr weit gespannten Expansions-
bereich (Diisendruckverhiltnisse von 3 bis ilber 600)
abdecken muf,

Beziiglich der Einlauf- und Disenkonstruktion erwei-
sen sich die Xonzepte mit koaxialer Anordnung des
Turboantriebsteils als neutral, wihrend die parallele,
rdumlich {ibereinander gestaffelte Anordnung von Stau-
und Turboteil insbesondere im mit ca, 2 800 K heille-
sten Triebwerkskanal eine komplexere Doppeldiise mit
giner Mittelklappe und doppeiseitigen Querschnittsver-
stellung erfordert . Die Kanalumschaltung im Einlauf-
teil erfordert zudem hierbei groBe Klappenstellberei-
che.

Damit liegen Priferenzen bei einer koaxialen Anord-
nung von Turbo- und Stautriebwerkskanal. Auch hier




muB im Staustrahlbetrieb das Turbotriebwerk vor der
heifien Eintrittsstrémung (ca. 2 000 K bei Ma = 6,8)
abgeschottet werden. Wihrend der Turbojet als Ganzes
verschlossen wird, soll im Turbofankonzept nur das in-
nere Basistriebwerk fiir die heifle Strémung bei Staube-
trieb gesperrt werden, d. h. die Fan-Schaufeln verblei-
ben in der Stromung des Staukanals. Der Fan besteht
dabei aus zwei gegenliufigen Rotoren, deren Blattver-
stellung eine flexible Betriebsanpassung sowie wider-
standsarme Segelstellung erméglichen mufi, Im Staube-
trieb milssen die Fan-Schaufein aktiv gekiihlt werden.
Die Komplexitit eines solchen Turbotriebwerks mit
Ausfithrung als Drei-Wellen-Triebwerk mit gegenliufi-
ger Turbine sowie die Kiihlung des Verstellfans enthal-
ten gegeniiber dem reinen Turbojet-Konzept ein erhdh-
tes Entwicklungsrisiko.

Es kann daher davon ausgegangen werden, daB beziig-
lich der Entwicklung des Turboantriebs die am wenig-
sten riskante Variante eines Einkreis-Turbostrahlan-
triebs (Turbojet) favorisiert werden wird. Dabei ist die
Technologie moderner militirischer Strahlantriebe die
Ausgangsbasis, Jedoch stellt auch ein solcher Turboan-
trieb eine Neuentwicklung dar. Die Verdichterendstu-
fen sind hierbei mit ca, 1 000 K einer etwa 400 K hé-
heren Temperatur ausgesetzt als bisher {iblich. Da
Wasserstoff als massenspezifisch = hochenergetischer
Brennstoff einzusetzen ist, missen-auch Brennkammer-
technologie und Brennstoffregelung diesbeziiglich ent-
wickelt werden, Die Turbine muB, solange kein kera-
mischer Werkstoff einsetzbar ist, mit einem Teil der
Verdichterhochdruckluft gekiihit werden. Hierbei wird
vorheriges Abkithlen (Rickkiiblung) dieser Luft mittels
Wasserstoff erforderlich, da beim Hyperschallflug kei-
ne kalte Umgebungsiuft zur Verfiigung steht.

Wasserstoff mufi ebenfalls im Staustrahlbetrieb den
Thermalhaushalt des gesamten Antriebs balancieren,
d.h, Kihlung aller heifien Oberflichen im Staukanal
wie Einlaufklappen, Staukanalinnenfliche, Triebwerks-
gehiduse, Staubrennkammer- und Disenwinde. Hierbel
ist von indirekter Kiihlung mit gesondert {ber
LH,/Luft Wirmetauscher riickgekiihlter Kiihlluft fiir
HeiBteile bis zur Staubrennkammer und Diise und von
direkter Kiihlung durch Wasserstoff selbst flir letztere
auszugehen, Sinnvollerweise ist hierfiir die Kiihlkapa-
zitit des momentan zur Energiezufuhr benstigten Was-
serstoffs zu nutzen.

Abschitzungen zeigen auf, daB unter der Vorausset-
zung mittelfristig weiterentwickelbarer Hochtempera-
turlegierungen die Kithlkapazitiit ausreicht. Flir die ma-
ximal zuldissigen Temperaturen heutiger. Werkstoffe
muB hier jedoch mit einem Engpall gerechnet werden.

Daher ist der Thermalhaushalt des Antriebs als vor-
dringliches Problem zu sehen und steht in Wechselbe-
ziehung zur Minimierung der zu kiihlenden Strukturen
und der Wahl verfiigharer hochwarmfester Werkstoffe
auf Metall-,Silizium- und Kohlenstoffbasts.

Die Beherrschung thermischer Dehmungen sowie der
HeiBluft- bzw. Heifigasleckmengen an allen verstellba-
ren Klappensystemen ist nicht gering einzuschitzen.

Das gréfite Bauvolumen des Antriebes wird vom Ein-
lauf mit seinen Strémungskanidlen zum Turboteil und
der Staubrennkammer hin eingenommen. Die Festle-
gung seiner Geometrie bei erforderlichen Mindestlén-
gen fiir verlustarme, abiOsungsfreie Stromungsfilhrung
sowie die Ableitung rumpfnaher Grenzschicht fiir einen

- stérungsfreien Turbobetrieb stellen hier ein zentrales

Auslegungsproblem dar, das im Zusammenwirken mit
dem Experiment zu l18sen sein wird,

Ebenso mufy die Betriebscharakteristik der gewihlten
Diisenkonfiguration fitr alle Betriebspunkte experimen-
tell validiert werden, da insbesondere bei einer schrig
abgeschnittenen Diise Richtungsschwankungen des
Schubvektors auftreten werden, die entweder dber ae-
rodynamische Steuerflichen oder aber iiber eine diisen-
inhidrente Schubvektorsteuerung balanciert werden
missen.

Die angesprochenen Problemkreise zeigen, daB fiir die
technische Realisierung eines SANGER Unterstufen-
antriebs erhebliche Entwicklungsschritte vollzogen

~werden miissen.

Die gewihlte Zweistufigkeit des SANGER-Konzeptes
und damit antriebsseitige Trennung in luftatmend ange-
triebene Unterstufe und raketengetriebene Oberstufe
grenzt dieses Projekt gegeniiber einstufigen Konzepten
wie NASP (National Space Plane, USA) und HOTOL
(GroBbritannien) scharf ab. Letztere benGtigen eine auf
einem Fahrzeug installierte Antriebskombination, die
den gesamten Flugkérper von Flugmachzahl O bis 25
fiihrt.

Fiir Flugbereiche oberhalb Ma = 7 wird der Einsatz
von Staustrahltriebwerken mit Uberschallverbrennung
vorgesehen, Auch sind Antriebe auf der Basis von LA-
CE (Liquified Air Cycle Engine) mit Luftverfliissigung
und -zerlegung denkbar.

Dies zeigt wie insbesondere Missionskonzept und An-
triebsentwicklung in Wechselwirkung stehen, So wird
auch der Antrieb einer SANGER-Unterstufe auf deren
Mission hin ausgelegt und abgestimmt, wobei die
Streckenlinge eines unbeschleunigten Reisefluges we-
sentlich in den Brennstoffverbrauch eingehen wird.




Abschiitzungen des Treibstoffverbrauchs an Hand rech-
nerischer Flugsimulation im Bereich des Staustrahlbe-
triebs von Ma = 3 bis Ma = 7 zeigen, daf} ein gleich-
miBig beschleunigter Flug Treibstoff einspart [40]. Die
Einsparungen werden umso gréfer, je mehr auf Aus-
putzung des maximal mébglichen Beschleuni-
gungspotentials des Staustrahlantriebs und je weniger
auf eine zurlickgelegte Strecke Wert gelegt wird.

.Diese Tendenz 1duft langen Reiseflugstrecken entge-
gen.

4.2.3  Werkstoffprobleme

Der Technologiebereich Werkstoffe und Bauweisen hat
neben der Antriebstechnik eine Schliisselfunktion und
stellt besonders unter dem Aspekt des Thermalschutzes
eines der gréfiten Risiken fiberhaupt fiir die Entwick-
lung von kiinftigen Raumtransportsystemen dar. Das
Konzept des SANGER ist nur zu verwirklichen, wenn
es gelingt, hochtemperaturbelastbare Strukturen mit ex-
trem geringen Flachengewichten aus Werkstoffen mit
hohen massenspezifischen Kennwerten zu entwickeln.

Werkstoffe

Der abzudeckende Temperaturbereich beginnt bei ca.
-250°C fur Strukturen des Fliissigwasserstoff-Tanks
und reicht bis ca. 1800°C im Bereich der Staupunkte
von Fligel- und Rumpfnase beim Wiedereintritt der
Oberstufe. Fiir Temperaturen bis zu 1200°C werden
weiterzuentwickelnde Metall-Legierungen einsetzbar
sein und ihren Platz als Primdrwerkstoff auch weiterhin
einnehmen. Es besteht jedoch ein erheblicher Bedarf
bei der Entwicklung eines dauerhaften Oxidations-
schutzes und der Technologie der Faserverstirkung.
Speziell im Vergleich mit den USA kann fiir die soge-
nannten MMC (Metall Matrix Composites) eine Tech-
nologieliicke festgestellt werden.

Einen weiteren Schliisselwerkstoff stellen die Faserke-
ramiken CMC (Ceramic Matrix Composites) dar. Ho-
-he Temperaturbestindigkeit und hohe = spezifische
Kennwerte machen sie neben den C/C-Verbunden, also
in Kohlenstoff eingebetteten Kohlefasern, zu den aus-
sichtsreichsten Kandidaten fiir Thermalschutzsysteme
und fir hochbelastete Bauteile im Antriebsbereich.
Hier steht die Entwicklung jedoch noch ganz am An-
fang. Hoher Entwicklungsbedarf ist vor allem bei
Oberflichenschutzsystemen flir die carbonfaserver-
stirkten C/C- bzw. siliciumearbidfaserverstiirkten
C/SiC-Werkstoffen zu sehen. Ein Durchbruch bei den
SiC/SiC-Faserkeramiken, also in Siliziumcarbid einge-
lagerten Siliziumcarbidfasern, ist erst mit der Ent-
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wicklung neuer, temperaturbestéindigerer Fasern, deren
Festigkeit auch oberhalb 1200°C erhalten bleibt, zu er-
wartern.

Fiir SANGER sind lasttragende Strukturen und Trieb-
werksstrukturen aus beiden Schlisselwerkstoffen vor-
gesehen, um die Forderung nach geringstmdglicher
Masse erfiillen zu kdnnen. Lassen sich fiir die meisten
MMC-Anwendungen auch unverstirkte Metallbauwei-
sen - wenn auch mit hGheren Flichengewichten - reali-
sieren, gibt es fiir ungekiihlte, heifle CMC-Strukturen
keine Alternativlésungen. Da die Eigenschaften dieser
Werkstoffe sehr stark von der jeweiligen Technologie
bei der Herstellung abhingen, ist es unbedingt erfor-
derlich, in Deutschland das entsprechende Know How
aufzubauen bzw. zu erweitern.

Der insgesamt sehr hohe Entwicklungsbedarf, der aus
nationaler Sicht vor allem gegeniiber den fiihrenden
Herstellern in den USA (MMC), Japan (Faserherstel-
lung) und Frankreich (CMC) besteht, erscheint trotz
europiischer und weltweit zunehmender Kooperations-
bereitschaft nach wie vor notwendig, da alle wichtigen
Technologieentwicklungen auch unter gesamtwirt-
schaftlichen und militirischen Gesichtspunkten betrach-
tet werden missen. Die Verfiigbarkeit der eventuell
unter Geheimhaltung erzielten Technologien, die fiir
SANGER besonders risikobehaftet sind, darf nicht von
der politischen Grofiwetterlage abhingig sein.

Bauweisen

Bei den Bauweisen werden die Thermalschutzsysteme
(TPS) einschlieBlich der heiflen, tragenden Strukturen
sowie die Tank- und Triebwerksstrukturen als Schliis-
seltechnologien angesehen. Aufgrund der hdheren ma-
ximalen Temperaturbelastungen und enger Toleranzen
ist fiir den Hitzeschutz die reine Kachelbauweise des
Shuttle Orbiters fiir SANGER nicht ausreichend. Zu
den wichtigsten Anforderungen zihlt neben der absolu-
ten Ausfallsicherheit eine niedrige flichenspezifische
Masse (das sog. Flichengewicht), da eingesparte TPS-
Masse direkt der Nutzlast zugeschlagen werden kann.
Neben den flugerprobten Keramik-Kacheln bilden Mul-
tiwalls aus diffusionsgeschweifiten Metallfolien eine
mégliche Alternative fiir ein passives Thermalschutzsy-
stem. Das Material der Deckschicht begrenzt den An-
wendungsbereich auf 540°C (Titan) bzw. ca 900°C
(Superlegierungen)., Die Befestigung der Multiwalls
kann mechanisch durch Bolzen- oder Bajoneft-Verbin-
dungen erfolgen, wobei Fragen der Betriebssicherheit
und Inspizierbarkeit noch geldst werden miissen.
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Ist aufgrund der aerodynamischen Aufheizung beim
langen Hyperschallflug eine aktive Kilhlung notwen-
dig, liegen die erforderlichen Flidchengewichte jedoch
sehr hoch, auflerdem ist die Fertigungstechnologie und
Fiigetechnik in Europa fir ein integriertes Réhrensys-
tem derzeit nicht verfiigbar,

Aus heutiger Sicht ist ein mittieres TP‘S—I;Iiichenge—
wicht fiir das Gesamtsystem von ca. 10kg/m™ realisier-
bar (Bild 12). Die von MBB anvisierten Werte fiir
SANGER liegen deutlich darunter. Erfahrungen aus
der Shuttle-Entwicklung und der verschiedenen Stufen
der HERMES-Projektphasen zeigen jedoch, daf die
mittleren Flichengewichte gegeniiber der urspriinglich
projektierten Version eher zu- als abnehmen (Bild 13).

Der relative Anteil der tragenden heiflen Strukturen
fiegt im Vergleich zum Space Shuttle beim HORUS
deutlich hoher. Geringstmbgliche Massen milssen
durch die Herstellung groBfldchiger, diinnwandiger, in-
tegralversteifter Banteile aus Faserkeramik angestrebt
werden, wenn die projektierten Flichengewichte einge-
halten werden sollen,

Im Vergleich zur flugerprobten Technologié des Space
Shuttle liegen die Strukturmassen (bezogen auf die
Masse bei Stufentrennung) fiir HORUS deutlich niedri-
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ger und im Bereich moderner, ungefliigelter Raketen-

stufen. Sie konnen derzeit ohne detaillierte Firmenan-
gaben nicht nachvollzogen werden. lm Bereich der
Zellenstrukturen kann in Europa nur auf geringe Erfah-
rungen mit Hochtemperatur-Strukturwerkstoffen zu-
riickgegriffen werden. Schliisseltechnologien sind hier
die Herstellung groBflichiger Integralbauteile aus CFK
und Titanlegierungen sowie wirmedehnvertrigliche
Bauweisen.

Fiir den Kryo-Tank in Membran-Bauweise besteht
noch ein hoher Entwicklungsbedarf, speziell fiir die
Entwicklung eines geeigneten dreidimensionalen

Schweifiverfahrens. Die verwendeten Werkstoffe miis-

sen gegen Wasserstoffversprédung resistent sein und
ein unkritisches Mikroriiverhalten bei tiefen Tempera-
turen aufweisen.

Fir die Triebwerke kommt der Entwicklung von Fa-
serkeramik-Bauteilen (Einlauf, Diise) hichste Pioritit
v, Weitere Schwerpunkte bilden Verbesserungen auf
werkstofftechnologischem Gebiet (MMC, Hochtempe-
ratur-Oxidationsschutz) und die konstruktive Gestal-
tung der Ramjet-Strémungskanile einschiieBlich Ein-
lauf und Expansionsdiise,

4.3 Technik und Logistik des Betriebs
Einer der wesentlichen Griinde flir die weit {iber den
urspriinglichen Vorstellungen liegenden Kosten des
amerikanischen Space Transportation Systems Space
Shuttle waren die anfédnglich nicht ausreichend analy-
sierten Betriebsvorgiinge. Darauf weisen insbesondere
die ausfithrlichen Untersuchungen des Shuttle-Systems
in den QTA-Studien hin [12].

Bemerkenswerter Weise drohte im Zusammenhang mit
der im ESA Langzeitplan LTP vorgesehenen Errich-
tung einer In Orbit Infrastruktur (I0I) der gleiche Feh-
ler. Die seit einiger Zeit anlaufenden Untersuchungen
zum Betrieb der IO] zeigen eine Tendenz zu steigenden
Kosten und eine anfangs starke Unterschitzung des
Aufwands {5],

Neben den Fragen des Piloten- und Astronautentrai-
nings gehOren hierher die Detailuntersuchungen der be-
trieblichen Abliufe, bei denen in Bezug auf eine Be-
wertung des SANGER vor allem der EinfluB der Fahr-
zeuglage auf den Aufwand bei Wartung und Startvor-
bereitung untersucht.werden mufl. Es leuchtet ein, daB
die fiir den Vertikalstart notwendigen Anlagen vie] auf-
wendiger und vom betrieblichen Ablauf her unflexibler
sind als eine flugzeugdhnliche Startvorbereitung, bei
der das Fahrzeug einfach an einen gerade verfligharen
freien Platz gerollt und von geeigneten Hilfsfahrzengen
her versorgt wird, Welches Ausmal} dieser Unterschied
quantitativ hat, muf} jedoch noch eingehender studiert
und mit durch dieses Verfahren bedingten Nachteilen,
wie z.B. der Notwendigkeit eines filr das volle Startge-
wicht auszulegenden Fahrwerks und Fliigels verglichen
werden.

Von der betrieblichen Analyse her erweist sich die Ab-
schitzung der Zuverldssigkeit des Systems als von fun-
damentaler Bedeutung. Dies wird derzeit durch die
beim US-Shuttle aufgetretenen Probleme erneut be-
lenchtet und beeinflufit die in den USA laufenden Ent-
scheidungsprozesse erheblich.

Dabei ergibt sich ein Zielkonflikt zwischen der kosten-
miéligen Optimierung des Transportsystems selbst und
der Optimierung des Betriebsablaufs.

Ein voll wiederverwendbares Transportsystem ist in je-
dem Fall ein teures Hochleistungssystem, mit dem ein
wirtschaftlicher Betrieb nur moglich ist, wenn ein mit
wenig Personal auskommender Routinebetrieb mit ho-
hen Flugfrequenzen realisiert werden kann. (In der
Luftfahrt heifit es: "Ein Flugzeug gehort in die Luft!™),
Bei begrenztem Bedarf bedeutet das aber, dafl, um die
betriebswirtschaftlich notwendige Auslastung zu si-
chern, nur wenige Exemplare der Transportfahrzeuge




bendtigt werden, an die aulerordentlich hohe Zuverlis-
sigkeitsanforderungen zu stellen sind.

Unabhdngig von den an anderer Stelle zu diskutieren-
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den Sicherheitsfragen bedeuten wenige Fahrzeuge eines

Hochleistungssystems ein hohes Risiko fiir die Durch-
fiihrung eines Groflprojekts, das von der plinktlichen
Abwicklung mehrerer Fliige abhingt. Wenn ein in Se-
rie produzierter Verlusttriger sein Ziel nicht erreicht,
ist genau eine Mission fehlgeschlagen. Wenn aus einer
Flotte von zwei Trigerfahrzeugen (wie z.B. fiir HER-
MES geplant) eins ausfillt, so verliert man langfristig
50% der Transportkapazitit. Dies Risiko diirfte fiir
Projekte, die auf routinemiBige Versorgung angewie-
sen sind (bemannte Raumstation, kommerzielle Starts)
zu hoch sein. Wie auch OTA hervorhebt [6], ergibt
sich bei einer (bisher nicht erreichten und nicht nachge-
wiesenen) Zuverlissigkeit des U.S.-Shuttles von 98%
ein 50/50 Risiko, einen weiteren Shuttle innerhalb der
nichsten 34 Fliige zu verlieren, das heifit noch vor
oder bei Beginn der Aufbauphase der Space Station.

5. Umweltbelastung

Die aligemeinen Bemihungen zur Erforschung des

5.1 Belastung durch Lirm
Von einem Transportsystem SANGER sind zwei For-
men der Lirmbelastung der Umgebung des Flugkorri-

dors zu erwarten.

- Lirmentwicklung der Triebwerke beim Start

- Der "Uberschallknall” unter der iberflogenen

menschlichen EinfluBles auf die Umwelt im Zusammen-

hang mit der zu erwartenden Zunahme des Luftver-
kehrs und der Planung supersonischer und hypersoni-
scher Transportsysteme haben die Frage aufgeworfen,
inwieweit die geplanten und in der Entwicklung stehen-
den Transportsysteme Auswirkungen auf die Umwelt,
d.h. insbesondere auf die Atmosphire haben.

Dies betrifft sowohl die direkten Emissionen von Ga-
sen, Staub und Wasserdampf durch die Triebwerke,
die in der Umgebung des Flugkdrpers durch hohe Aus-
trittstemperaturen und Verwirbelungen gestdrte Che-
mie und Dynamik der Luft als auch die Lirmbelésti-
gung und die Errichtung der erforderlichen Infrastruk-
tur am Boden.

Auf eine quantitative Abschitzung der Umweltbeein-
flussung durch das Transportsystem SANGER wird an
dieser Stelle verzichtet, da zu diesem Thema eine
Studie im Auftrag des BMFT unter Mitwirkung des
MPI fiir Meteorologie Hamburg, des MP] fiir Chemie
Mainz, MBB, IABG, MTU und anderen erstellt wird,
Mit einem Endbericht hierzu ist zum Februar 1991 zu
rechnen.

Flugstrecke

Zur Lirmentwicklung der Triebwerke liegen erste Ab-
schiitzungen vor, die noch nicht zur VerSffentlichung
freigegeben sind [39]. Ohne aber auf Einzelheiten ein-
zugehen, 1Bt sich feststellen, daB auf Grund der Trieb-
werksbauart die Lirmentwicklung noch iiber den bei
einem Start der Concorde entstehenden Lirmpegel hin-
ausgeht.

Damit ist klar, daf SANGER in dieser Beziehung
simtliche heute giiltigen Vorschriften verletzt und auf
keinen Fall etwa von einem reguliren Flughafen im
Landesinneren her betrieben werden kann.

Dieser Sachverhalt kann aber mdglicherweise toleriert
werden, da schon aus einsatztechnischen Griinden nor-
malerweiser ein Start von einem moglichst siidlichen
Flughafen her in siidliche Richtung angestrebt wird,
das heifit in Richtung auf die offene See. (Vergleiche
Bild 2).

In Bezug auf den seinerzeit im Zusammenhang mit
dem Uberschallflugverkehr sehr intensiv diskutierten
“Uberschallknall®, der entsteht, wenn der als "Bugwel-
le" vor dem Fahrzeug stehende Stofkegel den Erdbo-
den erreicht, liegen die Verhiltnisse glinstiger als bei
Uberschall-Verkehrsflugzeugen.

Zwar ist die Intensitit auf Grund der FahrzeuggrifBe
und der hohen Geschwindigkeit besonders hoch, ande-~
rerseits ist der Winkel der Stofiwelle zur Flugbahn we-
gen der hdheren Machzahl aber flacher als etwa bei der
Concorde und wird daher auf dem Weg bis zum Erd-
boden stirker geddmpft. Dieser Effekt wird natiirlich
durch die groBe Flughohe, in der SANGER fliegen
muBl, noch weiter verstirkt.

%
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5.2 Umweltbeeinflussung der Atmo-
sphiire, inbesondere der Ozon-
schicht

5.2.1  Bisherige Forschungsaktivititen

Die Diskussion um die Beeinflussung der Atmo-

sphirenchemie durch den Flugverkehr begann mit den
Projekten zur Einfiihrung von Uberschallverkehrsflug-
zeugen. Solche SST (Supersonic Transport) miissen

in denen andere, bisher weniger untersuchte Gesetzma-
Bigkeiten gelten als in der Troposphére, in der sich das
Wettergeschehen und alle bisher diskutierten anthropo-
genen Einfliisse abspielen. SANGER wird ebenfalls in
diesen Hoéhen fliegen, ist aber sonst nicht unmittelbar
mit einem SST-Betrieb zu vergleichen, da er andere
Triebwerke und andere Betriebsweisen hat. Im folgen-
den sollen aber dennoch die Ergebnisse der ersten Dis-
kussionen um die Beeinflussung der Hochatmosphére
referiert werden, um eine erste Diskussionsgrundlage
zu geben.

aus technischen Griinden in sehr grofien Héhen fliegen,

Injection Altitude, km

NO
Injection
Cl,, ppbv Rate 12 17 20 23 27 30 34 Ky

1.1 0 +0.0 +0.0 +0.0 +0.0 +0.0 +0.0 +0.0 +0.0

1.1 500 ©o+0.1 +0.1 ~3.0 -~5.1

1.l 1000 +0.2 -2.2 —6.3 ~9.4

L1 2000 +0.2 —~4.9 ~13.1 -16.6

1.1 4000 +0.1 —10.8 -24.7 v -26.3

kR | ¢ o~14 ~1.4 ~1.4 ~1.4 —1.4 ~1.4 ~-1.4 -1.4

31 00 -1.3 -2.1 ~3.8 —5.4 -5.9 —5.6 -5.0 =3.6 y
3.1 1000 .—i2 -3.1 ~6.8 -9.8 -10.9 -9.7 ~8.4 -7.3 I
3.1 1500 ~1.1 —4.3 ~10.0 —14,1 —~14.6 ~-13.2 ~11.2 ~9.6 :
3.1 200G -~1.1 ~5.5 -13.2 ~18.3 -18.3 - 16.6 —14.0 ~11.8

i1 4000 ~1.1 —~11.0 -23.5 -303 - -29.6 -25.7 -21.2 —18.5

7.9 0 ~3.1 -5.1 5.1 =51 -3.1 =3.1 -5.1 ~5.1

7.9 500 —4.9 ~53 . =—-63 -74 -7.7 -7.5 ~7.1 -6.8

7.9 1000 ~4.8 —~3.8- -8.5 ~10.8 ~11.4 -10.8 -9.8 -9.0

7.9 1500 —4.7 -6.7 —11.2 —13.0 -15.0 -13.9 ~12.4 —1L1

7.9 2000 ~4.6 -7.5 -13.8 =185 -18.5 -17.0 © -150 -13.1

7.9 ., 4000 —4.4 —12.1 ~24.7 -30.6 -29.5 -26.7 -23.0 ~19.6

14.7 ¢ —12.2 -12.2 -12.2 -12.2 -12.2 -12.2 ~12.2 —-12.2

14.7 500 ~1L9 ~11.3 ~11.] -11.2

14.7 1000 =117 ~10.9 -11.7 - ~13.0

14.7 2000 ~11.3 -11.3 ~15.5 —18.4

14.7 4000 -10.7 —14.3 —25.2 . =27.7
21.6 Yy ~23.6 —23.6 ~23.6 ~23.6 -23.6 ~23.6 -23.6 - -23.6
216 500 -23.1 -20.5 ~ —17.8 -16.2
216 1000 —-22.7 -18.5 —16.2 -15.7 :
218 - 2000 . =218 167  ~17.3 ~19.6 I,
AN 4000 -20.4 —17.2 -25.7 —~28.5 ‘ 2

Percent Ozone Change Above Chlorine Background ' |

K 1500 +0.3 -2.9 —8.6 -127  ~-13.2 - -118 ~-9.8 -8.2

7.9 1300 +0.4 -1.6 -6.1 -9.9 -9.9 ~8.8 -7.3 -6.0

Bild 14: Prozentuale Verinderung der vertikalen Ozonsiule durch verschiedene Emissionsraten von Stickoxiden

durch stratosphirische Transportsysteme in verschiedenen Hohen fir unterschiedliche Hintergrundkonzentrationen |
von Clx bei 50 km Héhe [41]. (Injection rate hat Dimension Molekeln/(cm” s)), o




Die Diskussion um die moglichen Auswirkungen einer
Flotte von SST auf die Ozonkonzentration der Strato-
sphiire begann in den 60er Jahren mit der Arbeit von
McDonald an der Universitit von Arizona auf Nach-
frage der National Academy of Sciences (NAS). Die
wesentliche Fragestellung betraf das schon erwihnte
Problem der Erzeugung von Kondensstreifen und der
Folgen fiir den Strahlungshaushalt, Der Effekt wurde
zu jener Zeit als vernachldssigbar betrachtet,

Durch die Entwicklung der Concorde und der Tupolev
144 wurde die Problematik Ende der 60er Jahre aktu-
ell. Dort enstanden zum ersten Mal auch Fragen nach
der Bedrohung der sog. Ozonschicht. Der Schwerpunkt
lag auf der Betrachtung des HO,-Zyklus als Verursa-
cher des Abbaus,

1970 bestanden in den USA (Boeing) Planungen zur
Entwicklung einer Flotte von 800 Flugzeugen, insbe-
sondere fiir die Nordatlantikrouten, die bis zum Zeit-
raum 1985-90 in Betrieb genommen werden sollten.
Mit diesem Szenario ergaben erste Modellrechnungen
eine globale Ozonreduktion von ca. 4 Prozent.

Ein wesentliches Potential der Ozonzerstdrung identifi-
zierte die Arbeit von Johnston, der mit der Annahme
einer Flotte von 500 S8Ts (Supersonic Transports; 7
Stunden./ Tag in 20 km Hohe) einen Eintrag von 2
. Millionen Tonnen Stickoxid pro Jahr und damit eine
Qzonreduktion um 50 Prozent errechnete [42]. Die Be-
rechnungen beriicksichtigten nur den katalytischen Ab-
bau von Ozon innerhalb des NOx-Zyklus. Da die
Kopplung mit anderen Zyklen, die sich auch kompen-
sieren kénnen, nicht einbezogen wurde, muf} diese
Zahl als zu hoch angesehen werden [43]. Verbesserun-
gen im Rahmen des CIAP-Programmes ergaben 1975
Werte um 12 Prozent [44].

Einen Uberblick {iber Modellergebnisse im Zeitraum
von 1974-82 zeigt [45], Fast immer wurde ein globaler
Ozonabbau errechnet, 1975 von bis zu 12%. Diese
Spitzenwerte sind auf die schon erwihnte Berlicksichti-
© gung nur eines katalytischen Abbauzyklus zuriickzu-
fiihren. Bei den in den Jahren 1978 und 1981 ange-
wandten Modellen wurde aber sogar eine Ozonproduk-
tion berechnet. Die aktuellsten Ergebnisse (hier 1982)
zeigen allerdings eine Reduktion der Ozonschichtdicke
von bis zu 8%. Die Differenzen in den Modellergeb-
nissen zeigen die Schwierigkeit der Modellierung eines
Systems, in dem gekoppelte dynamische und photoche-
mische Prozesse wirken.

Neueren Modellergebnissen von [41] und [46] liegen
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Rechnungen mit den ein- und zweidimensionalen Che-
mie-Strahlungs-Transport Modellen des Lawrence Li-
vermore National Laboratory (LLNL) zugrunde. Als
variable EingangsgrOfen dienen dort der jihrliche
Treibstoffverbrauch, der Emissionsindex von NO
(Gramm NO'7€ pro  Kilogramm  verbrauchtem
Treibstoff), die FlughShe und die geographische Breite
der Emissionen. Alle Daten beziehen sich hier auf die
in den Quellen angegebenen Flugzeug- und Trieb-
werkstypen.

Bild 14 zeigt eine Tabelle der prozentualen Verinde-
rung der globalen vertikalen Ozonsfule als Funktion
der Emissionshéhe und Emissionrate ). Die Hinter-
grundkonzentration der Chloratome und -molekiile CI
in 50 km Hohe wurde auf 3.1 ppbv (parts per billion
per volume) auf den ungefdhrén globalen Wert von
1988 festgelegt (1960: 1.1 ppbv; Tendenz je nach
CFC-Emissionsszenario auf 7.9, 14.7 oder 21.7 ppbv
steigend). Bei Betrachtung der Ergebnisse fiir die aktu-
ellen Konzentrationen von Cl_ fillt auf, daBl fiir mittle-
re Emissionsraten (500-1500 Molekiile pro cm° und
pro Sekunde; Emissionsindex = Emissionsrate / 100)
die Hoéhenbereiche um 27 km am empfindlichsten fiir
den NOx-Eintrag sind. Dort treten Reduktionen fiir
Ozon von 5.9-14.6 % auf, Die beiden letzten Tabellen-
zeilen zeigen Beispiele fiir den Eigenanteil des katalyti-
schen Zyklus der Stickoxide am Gesamtbetrag der Re-
duktion. Dieser betrdgt flir eine Emissionsrate von
1500 Molekillen cm™ s~ ca. 80-90%.

Bei der zu erwartenden Anreicherung der Hintergrund-

konzentration von Cl_ durch die fortschreitende Frei-
setzung von CFC am Boden, deren Aufstieg in die
Stratosphidre und der dortigen Photodissoziation ver-
stirkt sich der Ozonabbau auf bis zu 31% in ca. 23 km
Héhe. Bei diesen GroBenordnungen sind die urspriing-
lichen Gleichgewichtsbeziehungen bereits stark gestort.
Die Genauigkeit der Modellergebnisse kann hier in
Zweifel gezogen werden, allerdings zeigt die GroBen-
ordnung bereits, dal auch niedrige zusitzliche Emis-
sionen durch Transportsysteme dramatische Verinde-
rungen zur Folge haben kdnnen. Wesentlich ist, daf} in
allen Betrachtungen gekoppelte Effekte berficksichtigt
werden milssen, um eine realistische Abschétzung der
gesamten Auswirkungen zu erhalten.

Bild 15 zeigt eine Tabelle, die dén Effekt von zusitz-
lich eingebrachtem Wasserdampf auf die Ozonvermin-
derung durch Stickoxidemissionen hat. Der Beitrag
von Wasserdampf an der Ozonreduktion ist um zwei
bis drei Gréfienordnungen kleiner als der der Stickoxi-
de. Bei gleichzeitigem Eintrag von Wasserdampf und

/ Im englischen als Injection Rate bezeichnet.
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Stickoxiden wird der Gesamtabbau gegeniiber der allei- s H,0 und HO_ verlangsamen den NOx-Zyklus,
nigen Wirkung der Stickoxide durch zusitzlichen Was- - verstiirken aber den CIO -Zyklus,
serdampf reduziert, d.h. H,0 wirkt in der Kopplung
beider Abbaureaktionen dem Abbau durch die Stick- *= N,0 und NO, verlangsamen die CIO - und
oxide entgegen. Diese Verminderung betrigt zwischen HO, -Katalyse. ii
3und 14 % der alleinigen Reduktion durch NO..
Auch dieses Beispiel zeigt, daBl die Einzeleffekte nichi ®  NO_ verstirkt die Ozonreduktion oberhalb von |
unbedingt additiv zu behandeln sind. [41] fassen die 20 fom, verhindert aber den Ozonabbau bzw. |
wesentlichen Interaktionen wie folgt zusammen: erzeugt Ozon unterhalb von 20 km Héhe. «
|
Injection Rate Ozone Column Change e
Qzone W
NO H,;0 ' Column By H,0 By NO By Both :
17 km Altirude
0 0 8.7287 0 0 0
0 206,000 8.7209 =0.05
500 0 8.6429 ~0.98
500 206,000 8.6436 ~0.92 i
1500 0 8.4262 -3.47
1500 206,000 8.4407 -3.30
4000 0 7.7777 . ~10.90
4000 206,000 7.8053 ~10.58
) 20 km Altitude ‘
0 206,000 8.7204 -0.0%
500 0 8.4603 -3.01
500 206,000 B.4964 —~2.66
1500 ¢ - 7.8613 —9.54
1500 206,000 7.9381 : -8.06
4000 0 6.5448 ~25.02
4000 206,000 6.6631 —~24.03
. 23 km Altitude
0 206,000 8.719¢6" —0.11
3500 1] 8.3084 -4.81
300 206,000 8.36%94 -4,12
1500 ¢ 7.4799 ~14.31 :
1500 206,000 7.5995 —12.94
4000 0 6.0352 . —-30.86
4000 206,000 6.1395 -29.66
' 30 km Altitude
0 C 206,000 8.7157 ~.15
500 Q 8.2894 -5.03
500 206,000 8.3519 ~4.32
1500 0 7.5629 ~13.36
1500 206,000 7.6808 —12.01
4000 g 6.4067 —26.60
4000 206,000 6.5217 : ~25.28

Bild 15:  Effekt der Emission von Wasserdampf im eindimensionalen LLNL-Modell. [41].




Beispiele fiir c;ikie Ergebnisse des zweidimensionalen
LLNL-Modells ? von [41] zeigen die Bilder 16a und b.
Im unteren Teil der Abbildungen ist die Anderung der
lokalen Ozonkonzentration (Januar) mit der Hhe und
der *geographischen Breite nach einer Injektion von 1.8
Mt NOz pro Jahr zwischen 21-24 km (Bild 16a)
und 24-27 km (Bild 16b) dargestellt. Der obere Teil
der Abbildungen zeigt die Konzentrationsinderungen
in Abhéngigkeit von der Breite und der Jahreszeit. Der
Eintrag erfolgte im Breitenbereich von 37° - 49° nérd-
licher Breite. Dies ist die Zone, in der die griBte Ver-
kehrsdichte zu erwarten ist.

In Bild 16a wird deutlich, daB die maximale, lokale
Reduktion ca. 30% und die maximale Reduktion der
Siule ca. 22% betrigt. Der schmale Korridor des Ein-
trags in der ndrdlichen Hemisphire erzeugt eine Ozon-
reduktion von 4-5% in den mittleren Breiten der stidli-
chen Hemisphire. Der mittlere globale Ozonabbau be-
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tragt 8.6 %. Fiir InjektionshShen zwischen 24 und 27
km steigen die Betrige fiir den Abbau sogar auf 45%
in der FlughShe und im Breitenbereich des Eintrags.
Der Transport der Schadstoffe in die sfidliche Hemi-
sphire bewirken dort Reduktionen analog denen des
anderen Szenarios,

Aus dem Vergleich der Modellergebnisse wird klar,
daf} durch den Schadstoffeintrag in Hohen oberhalb des
Maximums der vertikalen Ozonkonzentration der Ozo-
nabbau in der Héhe des Maximums genauso stark ist,
als wilrde der Eintrag direkt dort stattfinden. Darliber
ist die Ozonreduktion sogar wesentlich hdéher (bis
45%). Hinzu kommt, daB oberhalb des Maximums ein-
gebrachte Stoffe (insbesondere schwere Partikel wie
Wassertropfchen und Eiskristalle) in die unteren -
Schichten sedimentieren und dort ebenso wirksam wer-
den konnen.
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Prozentuale Verinderung der lokalen Ozonkonzentration (Januar) fiir eine N02-Emissionsrate von 1.8

Mt pro Jahr in 21-24 km Hohe (a) und 24-27 km Hohe (b) im Breitenbereich von 37°-49° nordlicher Breite [41]

i

fir Flotren von einigen 100 Uberschaliflugzeugen entsprechen.

*)

Das LLNL-Modell arbeitet mit Emissionsraten statt mit Flugzeugflotten. Die Menge von 1,8 Mt/Jahr dirfte etwa den dblichen Annahmen ’

Die Menge von 1,8 Megatonnen/Jahr entspricht einer Emissionsrate {lnjection rate} von 1500 [Mofekefn/(cmS s/l
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Bild 17: Modellergebnisse der Anderungen der zo-
nal gemittelten, vertikalen Ozonsfule im Jahresveriauf
(a), der lokalen Konzentrationen im Januar (b) und im

-30 .

Juli (c) fiir den Rechnungszeitraum 1990-2025 und

Verkehrszenario 11 [47].")

Die Variation des Ozonabbaus liber die Jahreszeiten
zeigt in den Breiten der urspriinglichen Emissionen ei-
ne geringe Abhingigkeit, je groBer die Entfernung
vom Queligebiet, desto stirker beeinflussen die Trans-
portprozesse den lokalen Abban.

Crutzen und Brithl [47] verwendeten drei Szenarien als
Basis fiir Modellrechnungen mit einem zweidimensio-
nalen Chemie-Dypamik Modell, Hier soll nur das dnt-
te Szenaric erwihnt werden, da sich die beiden ersten
auf keine Emissionen durch Flugzeuge bzw. mur Emis-
sionen von subsonischen Transportsystemen beziehen.

Dem dritten Szenario liegen Emissionen von supersoni-
schien Flugzeugen in der oberen Troposphire und unte~
ren Stratophére nach einer Extrapolation von Verkehrs-
szenarien nach [48] zugrunde. Hinzu kommen die
schon erwihnten Eintrige nach [41] mit einer Hohe
des maximalen Eintrags bei 27 km. Es wurde ange-
nommen, dafl die Entwicklung der Hintergrundkonzen-
trationen der anderen Spurengase den aktuellen Trends
folgt (z.B. CH, und N,0 und die CFCs). Der Berech-
nungszeitraum ist 1990-2025, die Emissionen durch
hypersonische Flugzeuge erfolgen ab dem Jahr 2010,

Die errechnete Abnahme des lokalen atmosphirischen
Ozongehalts betrigt maximal 35% im Winter in 28 km
Hohe (Bild 17b). Die giobale Reduktion liegt dadurch
in nbrdlichen Breiten im Frihjahr bei ca. 15% (Bild
17c). In der Zone der Eintrige steigt die Konzentration
von NX = NO, + HNOjund HyO um mehr als 150%
bzw. 100%, wobei die ErhShung des stratosphirischen
Wasserdampfes oberhalb von 30 km Hohe durch die
hypersonischen Flugzeuge mehr als 50% betragt. In
diessm Hohenbereich kann daher die Anreicherung
von Wasserdampf und damit die Bildung von Polaren
Stratosphiirischen Wolken durch Flugzeugemissionen
stark unterstiitzt werden,

5.2.2  Schlufifolgerungen

Die vorangehende Ubersicht iiber die wesentlichen
photochemischen und dynamischen Prozesse in der At-
mosphire, insbesondere in der Stratosphiire und die
qualitativen Effekte eines anthropogenen Eintrags so-
wie deren quantitative Abschitzungen aufgrund von
Modellrechnungen mit den zur Zeit am weitesten ent-
wickelten Modellen zeigen, daf} der Analyse mglicher
Stérungen der natiirlichen Prozesse grofie Aufmerk-
samkeit gewidmet werden muB. Die Zonen, in denen
ein Verkehrsbetrieb von hypersonischen und supersoni-
schen Transportsystemen geplant ist, sind aufgrund

¢}

Dss *"Mainzer Modell® rechnet mit stetiger Zunshme des Unterschali-Luftverkehrs bis 2010 und Einfihrung von 500 Uber-

/Hyperschallflugzeugen ab 2070, die im Berelch zwischen 30° und 50° Nord operieren,




niedriger Hintergrundkonzentrationen der atmosphiri-
schen Gase und der dynamischen Struktur der Strato-
sphire sehr empfindlich gegeniiber Verinderungen,
Hier muBl beachtet werden, dafl die Prozesse relativ
langlebig sind und eine Anreicherung von Zusatzstof-
fen zwar kurzfristig vernachlissigbare Folgen, langfri-
stig aber irreversible Stérungen des Systems zur Folge
haben kann (Beispiel: ‘Ozonloch"). '

Schwerpunkte bei der Erforschung der Umweltbeein-
flussung durch hypersonische Raumtransportsysteme
wie SANGER sind daher:

o Entwicklung von detaillierten Flugszenarien.
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Bestimmung der individuellen Emissionen fiir de-
finierte atmosphérische Hohenbereiche.

Bestimmung der indirekten Verdnderungen der at-
mosphirischen Chemie und Dynamik in der Fahr-
zeugumgebung als 'Zusatzeffekt',

Modellierung und Messung einer gestdrten atmo-
sphérischen Chemie und Dynamik unter Anwen-
dung der entsprechenden Betriebsszenarien.

Beriicksichtigung der Aspekte des Umweltschut-
zes bei den Einsatzplinen,




6. Wirtschaftlichkeitsanalvse und
politische Aspekte
6.1 Wirtschaftlichkeitsanalyse

Als ein Argument fiir den Einsatz von wiederverwend-
baren Raumfahritransportsystemen werden| deren Ko-
stenvorteile gegeniiber Verlustraketen angefThrt.

Ziel einer Wirtschaftlichkeitsuntersuchung fiir das
Raumtransportsystem SANGER ist damit primir, eine
Kostenvergleichsrechnung zwischen verschiedenen al-
ternativen Transportsystemen zu ermdglichen.

Der Umfang und die Methodik der Kostenrechnung
hingt dabei davon ab, vor welchem Hintergrund der
Kostenvergleich erfolgt: Soll die Wirtschaftlichkeit
zweier alternativer Transportsysteme verglichen wer-
den, dann sind im Grunde die gesamten Kosten und da-
mit auch die Forschungs- und Entwicklungskosten bei-
der Systeme in die Rechnung einzubeziehen, auch
wenn eines der beiden Systeme bereits vollstindig ent-
wickelt ist und dessen F&E-Kosten bereits angefalien
sind.

Einer solchen sachlich richtigen Rechnung kdSnnten
aber bestimmte Hindemisse entgegenstehen. Richtet
sich das Interesse bei politischen Entscheidungspro-
zessen eher auf eine miglichst effiziente Verwen-
dung eines heute oder zukiinftig zur Verfiigung ste-
henden Budgets, mubB sich ein Vergleich auf die in
der Zukunft anfallenden Kosten beschriinken. So-
fern es darum geht, aus betriebswirtschaftlicher Sicht
zu entscheiden, welches System eine vergleichbare
Transportleistung in der Zukunft zu geringeren Kosten
erbringen kann, sollten aber auch in diesem Fall die
Forschungs- und Entwicklungsaufgaben in die Berech-
nung mit einbezogen werden.

Da dabei nur einem neuen System die F&E-Kostenda-
ten voll angerechnet werden, kann diese Rechnungsva-
riante ein bereits bestehendes System bevorteilen. Eine
solche Vorgehensweise kann aber dann gerechtfertigt
sein, wenn das Ziel darin besteht, die zur Verfligung
stehenden Budgetmittel méglichst wirtschaftlich einzu-
setzen,

Eine dritte Variante ergibt sich, wenn lediglich Pro-
duktions- und Betriebskosten der Systeme verglichen
werden, die F&E-Kosten also fiir die Entscheidungsfin-
dung nicht betrachtet werden. Dies ist in der z.B.
durch Arianespace, Spotimage oder dhnliche Unterneh-
men vertretenen kommerziellen Raumfahrt derzeit {ib-
lich, Betriebswirtschaftlich aber nur vertretbar, wenn
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die F&E-Kosten der zu vergleichenden Systeme die
gleiche GréBenordnung hitten, Ist das nicht der Fall,
dann mag eine Nichteinbeziehung des Forschungsauf-
wandes in betriebswirtschaftlich geprigte Kalkiile etwa
mit dem Argument gerechtfertigt sein, daff solche Ko-
sten als Teil der staatlichen Forschungspolitik eine In-
vestition in die Zukunft von Gesellschaft und Volks-
wirtschaft darstellen und sich damit einer Skonomi-
schen Bewertung entziehen. Vom betriebswirtschaftli-
chen Standpunkt ist eine derartige Argumentation
falsch. Denn auch die staatlichen F&E-Kosten miifiten
letztlich in irgendeiner Form bewertet werden. Ge-
schieht dies nicht direkt im Rahmen einer auf tatsichli-
che Auszahlungen bezogenen Kostenrechnung, o miis-
sen sie in einer vergleichenden umfassenden Kosten-
Nutzen-Analyse des Projektes Beriicksichtigung finden.
Diese hat die Aufgabe, sicherzustellen, daff dasjenige
Projekt durchgefithrt wird, welches das bessere Ko-
sten-Nutzen-Verhiltnis aufweist. Festzuhalten bleibt al-
so, daf} die Forschungs- und Entwicklungskosten in ir-
gendeiner Form beriicksichtigt werden sollten.

. Ein Kostenvergleich kann grundsitzlich auf Basis der

Gesamtkosten (Lebenszykluskosten) eines Systems
oder der Durchschnittskosten (Kosten pro Flug/Start) -
erfolgen.

Eine HaupteinfluBgréBe bei der Kostenermittlung von
Raumtransportsystemen ist die Anzahl der Starts, die
wihrend eines Bezugszeitraums durchgefiihrt werden
sollen. Dieser Zeitraum kann z.B. ein Jahr sein oder
die gesamte Lebenszeit des Systems. Im letzteren Fall
spricht man in der englischen Literatur von den "Life
Cycle Costs". Als Vergleichsbasis fiir GroBprojekte
werden diese zunehmend herangezogen.

Zur groben Charakterisierung der Kostenfunktionen
kann folgendes angenommen werden: Ein wiederver-
wendbares System ist normalerweise durch erheblich
hohere F&E-Kosten als ein Verlustsystem gekenn-
zeichnet, mull dafiir aber, wenn es richtig konzipiert
ist, wesentlich geringere Betriebskosten aufweisen. Da-
her existiert eine kritische Anzahl von Starts, die min-
destens durchgefiihrt werden miissen, bis sowohl die
Gesamtkosten als auch die Kosten pro Start eines wie-
derverwendbaren Transportsystems unter demen von
Verlustsystemen liegen. Dieser Schwellenwert fiir die
Vorteilhaftigkeit des einen oder des anderen Systems

- verindert sich allerdings je nachdem, welche Kosten

einem Start zugerechnet werden, also etwa alle F&E-
Kosten, nur ein Teil davon oder nur die Produkti-
onskosten fiir das Fluggerit.




Wegen der Abhéngigkeit der Ergebnisse von den Aus-
gangsdaten (z.B. jahrliche Startrate) kann eine Kosten-
vergleichsrechnung nur auf der Basis von Bedarfsprofi-
len vorgenommen werden, deren Bereitstellung fiir Zu-
kunftssysteme natiirlich oft sehr schwierig ist.

Fiir die Durchfﬁhrung der Wirtschaftlichkeitsanalyse
sind rechtzeitig und eindeutig festzulegen:

- Auswahl der in den Vergleich emzubemehenden
Alternativsysteme

- Auswahl der einzubez,iehenden Kostenelemente
und Ermittlung der entsprechenden Daten

6.1.1  Emrwicklungskosten

Kostenschiitzungen fiir Projekte einer Grfie wie SAN-
GER, fiir die gleichzeitig nur begrenzt auf vorhandene
Erfahrungen zuriickgegriffen werden kann, sind natur-
gemif} problematisch.

Die im folgenden zitierten Daten wurden mit Hilfe des
bei MBB entwickelten Transcostmodells gewonnen, al-
- so einem Verfahren, das versucht, fiir bestimmmte
Projekttypen wie z.B. Flugzeuge, charakteristische Ko-
stenelemente aus vorhandenen Erfahrungen in die Zu-
kunft zu extrapolieren. Die zu ermittelnde Griifle ist
die fiir die Projektentwicklung erforderliche Arbeits-
zeit. Dabei werden einerseits allgemeine Erfahrungs-
werte einbezogen und andererseits Analogien zu reali-
sierten Projekten, also z.B. Space Shuttle oder X-15,
herangezogen. :

"~ Obwohl héuﬁg behauptet wird, daf analytische Metho-
den, bei denen die zur Projektentwicklung erforderli-
chen einzelnen Arbeitsschritte aufgelistet und einzeln

abgeschiitzt werden, besser sind, zeigt die Erfahrung, -

daB auf diesem Weg im Frihstadium von Projekten zu
niedrige Kosten geschitzt werden. Fiir die hier durch-
gefithrte Untersuchung kommt es mehr auf einen Ver-
gleich der Gréfienordnungen verschiedener Alternativ-
projekte an, Dafiir sind die {iber Transcost gewonnenen
~ Datén als ausreichend anzusehen. Die ermittelten Wer-
te kdnnen dabei den wahren Wert sowohl {iber- wie
unterschreiten.

Im Jahre 1987 wurden die Entwicklungskosten auf
rund 13 Mrd. Accounting Units fiir die SANGER-

1

Unterstufe und HORUS geschitzt™), gut zwei Drittel

davon fir die Entwicklung der Unterstufe, der Rest Tur |

die Entwicklung von HORUS (bemannt) unter Berfick-
sichtigung der durch HERMES méglichen Erfahrungen
und Einsparungen sowie verfiigbarer Einrichtungen.
Fiir die unbemannte Version CARGUS waren keine
Kosten enthalten, da diese zom damaligen Zeitpunkt
als Derivat der H155 Stufe der ARIANE 5 geplant
war, mit bescheidenen Kosten fiir die entsprechenden
Moedifikationen.

Aktuell werden die Kosten fiir die gesamte Entwick-
lung von SANGEI% von MBB auf mindestens 22
BAU[S0] geschitzt /. Sie haben sich damit gegeniiber
fritheren Angaben in etwa verdoppelt. Allerdings lie-
gen den neueren Angaben auch andere technische
Realisierungskonzepte zugrunde. So wird fiir die unbe-
mannte Lésung mittlerweile ebenfalls eine geﬂugelte,
aus HORUS-M abgeleitete Oberstufe HORUS-C an-
stelle der fritheren nicht rlickkehrfahigen Raketenober-
stufe CARGUS vorgeschlagen. Die Zahlen sind in et-
wa kompatibel mit den Entwicklungskosten, die in ei-
ner ESA Studie genannt werden, in denen ein SAN-
GER i#hnliches System mit einem entsprechenden Ein-
stufer verglichen wird [49].

Zum Vergleich: Der Finanzrahmen (Entwicklungspro-
gramm und  Vorbereitungsprogramm) fiir die
ARIANE 5 betriigt It. ESA knapp 5 BAU[90] [50]. Fiir
die Entwicklung von HERMES werden von ESA
knapp 5,5 BAU[90] angegeben [51].

Die Entwicklung von SANGER wiirde also in etwa das
doppelte der Enthckinng von ARIANE 5§ und HER-
MES kosten.

Fir den Bau eines Demonstrators wiirden It. MBB zu-
sitzlich zum Finanzrahmen deés z. Zt. laufenden Hy-
perschalltechnol ogxepro ramms weitere 2,5 Mrd. DM
(1,6 Mrd. §) benotzgt

6.1.2  Startkosten SANGER

Die Startkosten von SANGER werden von MBB mit

23 MAU[90] oder 24,8 Mio $§ fiir die bemannte Versi-
on Horus-M und 20,8 MAU[50] oder 22,5 Mio $ fiir
die unbemannte Version HORUS-C angegeben [15].
bzw. mit rund 30 Mio. $ als grobem Richtwert (Space

‘News vom 05.11.90). In beiden Fillen werden 12

! ‘MB8 SANGER Studienergebnisbericht; -

BMFT Klausurtagunyg 27./28.4. 138}’ . '

/ MBB in Space Néws 5.11.90, §. 8
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Starts pro Jahr zugrundegelegt, Bei einer Verringerung
der Startrate auf die Hilfte erhohen sich die Startkosten
um ca. 25 %.

Filir die Unterstufe EHTV wird bei diesen Schatzungen
eine Lebensdauer von 500 Fligen angenommen und
fiir die Oberstufe 120. Wiirde man tatsichlich nur ei-
nen Bedarf von 15 Fliigen pro Jahr haben, so wilrde
das bedeuten, daB ein EHTV den gesamten Bedarf be-
friedigen witrde und dann noch {iber 33 Jahre betricben
werden miifte, um die angegebenen Kosten zu errei-
chen. Da man aus betriebstechnischen und Risikogriin-
den sicher mehr als ein EHTV anschaffen muf, wiirde
sich die dafiir anzusetzende Lebensdaver entsprechend
verlingern. Obwohl bei Flugzeugen derartige Lebens-
dauern vorkommen, kann eine solche Annahme fiir den
"Urvater" eines neuen Systems, also am Beginn der
Lernkurve, als unrealistisch angenommen werden, Ein
Indiz daflir ist auch die augenblickliche Diskussion um
das amerikanische Space Shuttle, dall nach den derrzei-
tigen Planungen ebenfalls eine Lebensdauer von ca. 30
Jahren erreichen wird, aber bergits jetzt trotz noch we-
sentlich geringerer Flugzahl des einzelnen Gerlits er-
hebliche Diskussionen beziiglich Zuverlissigkeit und
Uberalterung auslést,

Die Startkosten teilen sich wie folgt auf;

Vehicle Cost amortization: 7,6 MAU (33 %)
Refurbishment/Spares:4,2 MAU (18 %)
Direkte Betriebskosten;7,7 MAU (34 %)
Indirekte Betriebskosten:3,5 MAU (15 %)

Die Kosten fiir Refurbishment/Spares sind hier ge-
trennt ausgewiesen, obwohl sie zu den Betriehskosten
gehbren. Dies erscheint filr weitere Untersuchungen
auch zweckmifig, da bei der Ermittlung dieser Kosten-
arten aufgrund weniger Erfahrungswerte die grofiten
Unsicherheiten bestehen.

SANGER soll von der operationellen Fihigkeit bis zu
40 Fliige pro Jahr bei 2 Fluggeriten (Vehicle Sets)
durchfiihren kénnen, d.h. pro System 20 Fliige pro
Jahr, Zum Vergleich: Mit den Raketen der ARIANE-
Familie wurden bisher seit 1979 insgesamt 40 Starts
durchgefiihrt,

Die bheutigen Preise fiir einen ARIANE 4-Start liegen
je nach Nutzlastkategorie zwischen 50 und 90 Mio. §
[71. Im glinstigsten Fall ergeben sich damit Transport-
kosten von ca. 11000 $/kg in den LEO (=8 Mg mit
ARIANE 44L).

Bei einer Nutzlastmasse von 7,7 Mg (H.QRUS-C) und
optimaler Auslastung wiirden sich fiir SANGER spezi-

fische Transportkosten von ca. 3000 b1s 4000 $/kg
Nutzlast ergeben (unbamannt)

Entwickiungs- plus Startkosten pro Jahr -
ESA LTP aktualisiert und extrapoliert

4000

3500 HERMES Ops.

3000+

2500

Kosten [MAUS0]

2004 = 2010 2016 = 2022
Jdahr :

Bild 18: Abschatzung der jahrlichen Kosten des Sy»
stems ARIANE 5/HERMES

Entwickiungs- plus Startkosten pro Jahr
LTP aktuell+8anger (Quelie siehe Text)

4000

Sanger bem,

8angerunb, |

HERMES Ops.

3500

3000

Kosten [MAU-80}

0‘ ¥ N i
1992 1998

Bild 19: Aiaschﬁfzung der jahrlichen Kosten bei Ein-
fiihrung des Systems SANGER ab 2010

Fiir die bemannte Version ergeben sich bei maximaler
Auslastung und einer Nutzlast von 3 Mg spezifische
Transportkosten ca. 8000 bis 10.000 $/kg. Sie wiirden
sich damit in der GrBenordnung der gegenwirtig fiir
das U.S.-Shuttle genannten Preise bewegen, die aller-
dings mit Sicherheit nicht kostendeckend sind.




6.1.3  Systemkosten
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Unter Benutzung der angegebenen Daten und unter

Annahme einer "plausiblen” Verteilung der Entwick-

lungskosten fiir SANGER, so, daB das laufende For-

schungsprogramm direkt in die Demonstratorentwick-
lung fibergeht und bis zum Jahr 2010 zu einem einsatz-
fahigen System fiihrt, wurden die jahrlichen Kosten
und die von 1992 an anfallenden Lebensdauerkosten
bis zum Jahr 2022 abgeschitzt. Dabei wurde das im
Kapitel 3 angegebene Bedarfsprofil benutzt,

Bei SANGER wiirde sich, wenn die heute giiltigen Ko-
stenschitzungen nicht {iberschritten werden, der ge-
wiinschte Verlauf von deutlich absinkenden Kosten
nach Abschlul der Entwicklungsphase einstellen.
Trotzdem wire ein System SANGER wegen der hohen
Entwicklungskosten bei Betrachtung der Lebensdauer-
kosten {iber den ganzen Kontrollzeitraum hinweg teurer

~ als die Alternative ARIANE 5/HERMES. Diss ist das

Bild 18 zeigt die jahrlichen Kosten bei "planméBiger” . .

Weiterfilhrung des ESA LTP cohne Zusatzentwicklun-
gen. Bild 19 zeigt die bendtigte Budgetentwicklung,
wenn zusitzlich das SANGER System entwickelt wird.
Im Bild 20 ist die Entwicklung der Lebensdauerkosten
bei alleiniger Abstitzung auf ARIANE 5/HERMES
bzw. bei Einfihrung von SANGER angegeben.

Der Kostenverlauf nach Bild 18 zeigt den prinzipiell
unerwiinschten Verlauf, der sich bei alleiniger Abstili-
zung auf die derzeit in Entwicklung befindlichen Syste-
me ergibt. Selbst bei der hier angenommenen sehr vor-
sichtigen Abschitzung der Startzahlen gehen die jihrli-
chen Kosten fir ARIANE S/HERMES nach Abschiufl
~ der Entwicklungsphase nicht zurick.

Akkum. Entwickiungs- u. Startkosten
ESA LTP aktuell allein oder plus SANGER

60
Rt aad
ESALTP
509 ~I
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e ‘
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b4 20 : ‘..‘__,-"
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1992 1998 2004 2010 2016 2022
Jahe
Bild  20:  Lebensdauerkosten  der  Systeme

ARIANE S/HERMES und des SANGER

bereits von der Space Shuttle Entscheidung her bekann-
te Dilemma. Raumtransportsysteme miissen iiber sehr
lange Zeitriume bewertet werden, wobei aufler den
Kosten sicher weitere Kriterien herangezogen werden
miissen (Siehe Shuttle).

Neben den weiter unten behandelten politischen Ge-
sichtspunkten stehen heute im Zusammenhang mit
Raumtransportsystemen auch Fragen des internationa-
len Wettbewerbs und des Exports im Vordergrund. Die
dabei manchmal 2zu findenden, scheinbar rein
privatwirschaftlichen Argumentationen sind allerdings
vorliufig mit groBer Vorsicht aufzunehmen. Privatwir-
schaftlich organisierte Firmen wie Arianespace, zu de-
ren Eignern auch die franzdsische Raumfahrtagentur
CNES gehort, kommen z.B. fiir die Entwicklungsko-
sten der ARIANE nicht auf und wieweit die Preise we-
nigstens die laufenden Kosten decken, ist zum Teil
schwer nachzupriifen. "Exporterfolge” kOnnen daher
aus dem Blickwinkel des Steuerzahlers durchaus frag-
wiirdig sein.

Andererseits kOnnte eine mit kostendeckenden Preisen
auf dem Weltmarkt konkurrenzfihige Weltraumtrans-
portfirma durchaus ein auch volkswirtschaftlich attrak-
tives Unternehmen sein. Wettbewerb heifit in diesem
Bereich allerdings immer Verdringungswettbewerb, da
die weltweit vorhandene Transportkapazitit die kom-
merzielle Nachfrage um schitzungsweise das Doppelte
{ibersteigt. Wenn man ein System SANGER in diesem
Sinne fiir einen Weltmarkt konzipiert, knnte es beim
Erreichen eines entsprechend grofen Anteils der Ge-
samtnachfrage durchaus erfolgversprechend sein.

6.1.4 Logistik

~ Sind die Logistik-Kosten im Rahmen einer allein auf

den Raumtransporter SANGER bezogenen Betriebsko-
stenanalyse vielleicht eher von geringerer Bedeutung,
so kénnen sie unter dem Gesichtspunkt des Kostenver-
gleichs zwischen einem in Europa horizontal startenden
System und einem auferhalb Europas startenden Sy-
stem zu einemn wichtigen Kostenfaktor werden.

Logistik-Kosten entstehen durch den zeitgerechten
Transport der zum Betrieb notwendigen Ressourcen an




ihren Einsatzort. Fir ein Raumtransportsystem konnen
dies vor allem Kosten bei folgenden Aktivititen sein:

- Transporte beim Bau der Infrastruktur

- Transporte beim Betrieb der Infrastrukiur

- Transport des Tragersystemns zum Startplatz
- Transport der Nutzlast zum Trigersystem

Auf den ersten Blick scheint es plausibel, dal solche
Transportkosten bei Bau und Betrieb einer Raumtrans-
portinfrastruktur von Europa aus geringer sind als bei
der Abwicklung von einer liberseeischen Basis aus.

Wihrend im Gegensatz zu Kourou besondere Trans-
portkosten fiir die Versorgung der Beschiiftigten in Eu-
ropa praktisch nicht anfallen diirften, kdnnten aber an-
dere Transportkosten durchaus fast gleich bleiben, Es
1t z.B. zu kléren, ob es tatsichlich einen erheblichen

kostenmiBigen Unterschied macht, wenn etwa hoch-’

empfindliche Teile statt innerhalb Europas von Europa
nach Siidamerika transportiert werden. Ein Grund fir
diese geringen Kostenunterschiede bei bestimmten Gii-
tern kOnnte die Tatsache sein, dafl die relativ hohen
Verpackungskosten unabhingig von der Entfernung
sind.
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den als Diskussionsbasis folgende Beteilignngsschliissel
angegeben (MBB-Entwurfsiiberpriifung S, 11-14).

- D 40 %
- F 30 %
- GB 15%
- IT

15 %

Sonstige Teilnahmeléinder sind per Subkontrakt enthal-

. ten :

Solche Kostenvergleiche hingen aber auch entschei-

dend davon ab, wie ein System SANGER von Europa
aus operieren kann, da es z.B. aus Lirmgriinden doch
von weiter siedlungsentfernten, kiistennahen Plétzen
ans eingesetzt wird. Dann miifite nimlich die Bodenin-
frastruktur ebenfalls dorthin transportiert werden,

6.1.5  Finanzierung

‘® Aktuelle Finanzierung:

Das BMFT beabsichtigt, bis zu 220 Mio. DM fiir die
Phase 1 zur Verfiigung zu stellen, Davon entfallen rd.
50 Mio. DM auf Konzeptstudien mit 100 % Forderung
und etwa 170 Mio. DM auf Technologievorhaben mit
80 % Forderung. Die Eigenbeteiligung der Industrie
betriigt dementsprechend etwa 40 Mio. DM. Die DLR
will sich mit etwa 85 Mio, DM beteiligen, so daf sich
insgesamt ein Finanzvolumen von etwa 350 Mio. DM
ergibt. Im Rahmen von bilateralen Kooperationen sind
jetzt Vertrige iber kleinere Beteiligungen Schwedens
und Norwegens unterzeichnet worden. Mit Italien lau-
fen Verhandiungen {iber eine 15 bis 20 % Beteiligung.

= Zukiinftige Finanzierung:
" Flir die Zukunft ist vorgesehen, das Hyperschalltech-

nologieprogramm als europiisches Projekt in die ESA
einzubringen, das ab 1993 starten soll. Von MBB wer-

Bei geschitzten 25 Mrd. § fir die gesamte Entwick-
lung von' SANGER wiirde dies bei einer 40% Beteili-
gung der BRD ungefihr 10 Mrd. $ oder (den hentigen
niedrigen Dollarkurs von ca. 1,50 DM zugrundegelegt)
etwa 15 Mrd. DM erfordern. Angesichts dieser Gro-
fienordnung stellt sich die Frage nach der Eigenbeteili-
gung der Industrie. Nimmt man eine durchschnittliche
Eigenbeteiligungsquote von 10 bis 20 % an, so wiirde
dies von der deutschen Industrie Mittel in Hohe von
1,5 bis 3 Mrd. DM erfordern. Aus 6ffentlichen Mitteln
wiren immerhin noch 12 bis 13,5 Mrd. DM zu finan-
zieren. -

6.2 Politische Aspekte

Die Luft- und Raumfahrtindustrie gilt als technologi-
scher Schliisselbereich. Ein Hochtechnologieland wie
die Bundesrepublik kénne es sich daher - so die allge-
meine Argumentation - nicht leisten, bei wichtigen
Schiiisseltechnologien abstinent zu sein. Aufgrund der
langen Entwicklungszeiten, der hohen Vorlaufkosten
und des mit neuen Entwicklungen verbundenen Risikos
milsse der Staat in Vorleistung treten.

Bei einem Projekt wie SANGER geht es unter
industriepolitischen Gesichtspunkten auch darum, wel-
cher technologische Beitrag von SANGER im Hinblick
auf zukunftsorientierte Technologien zu erwarten ist,
da staatliche Fbrderung dann als besonders "effizient”
angeschen  wird, wenn mit ihr eine moglichst hohe
Breitenwirkung erreicht wird. Im Gegensatz zu der

zeitweilig iberbetonten Beachturig mbghcher-technols:

gischer Auswirkungen auf anderen Gebieten, die iiber~
spitzt darin gipfelten, die teflonbeschichtete Bratpfanne
als Ergebnis der Raumfahrtforschung darzustellen,
muf} man aber beachten, daf} der Hauptanwendungsbe-
reich der Raumfahrttechnologie eben die Raumfahrt
ist, '

. Hinsichtlich des sogenannten Spin-off-Potentials ist bei

SANGER in erster Linie an Beitrige zur Entwicklung
eines Hyperschall-Flugzeuges zu denken, das 1t. MBB
zumindest bei Beginn der Diskussion als echter und ge-

planter Synergie-Effekt und nicht als "Abfallprodukt™ " -




gesehen wurde [11]. Wie weiter oben bereits ausge-
fihrt, ist die zukiinftige Nutzbarkeit eines Hyperschall-
flugzeugs aber sehr problematisch. Der eventuelle dies-
beziigliche Synergieeffekt von SANGER ist daher
kaum belastbar. Eine vielleicht noch zu untersuchende
Méglichkeit wiren Anwendungen der Hyperschalltech-
nologie im Verteidigungsbereich. Zumindest im Falle
des U.S. amerikanischen DoD scheint man aber auch
in dieser Beziehung eher zuriickhaltend zu sein.

Da in fast allen Raumfahrt treibenden Nationen an Hy-
perschalltechnologiekonzepten gearbeitet wird, kann es
notwendig sein, diese Technologie unter Wettbewerbs-
gesichtspunkten zu fordern. Eine Uberbetonung des
Wettbewerbsgedankens birgt in diesem Zusamrmenhang
allerdings die Gefahr, einem Mitldufereffekt aufzusit-
zen, d.h. jede Nation fordert bestimmte Projekte, weil
auch andere Nationen dies tun. Insofern kommt der
sorgfiltigen Uberpriifung des Umfangs der fiir SAN-
GER erforderlichen ErschlieBung von neuen Technolo-
gien bzw, Weiterentwicklung vorhandener Technologi-
en erhebliche Bedeutung zu.

Die fiir Deutschland propagierte Rolle als Systemfith-
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stration nationaler Fihigkeiten, der autonome Zugang
zu nachgewiesenen oder mbglichen Schifisseltechnolo-
gien und damit verbundene Fithrungsanspriiche waren

 bisher wichtige Entscheidungskriterien. So ist im ESA

rer - im Bereich der Transportsysteme wire dies das.

erste Mal - erfordert eine Beteiligung von. mindestens
30%. Diese Groflenordnung beriicksichtigt aber nur die
Belange eines effizienten Managements. Soll dariiber-
hinaus auch eine Fithrerschaft auf technologischem Ge-
biet angestrebt werden, so wiirde dies eine Beteiligung
in einer Grofenordnung von etwa 40% erfordern.

Aufgrund der starken Abhéngigkeit der Raumfahrtin-
dustrie von Sffentlichen Auftrigen wiirde ein Grofpro-
jekt wie SANGER fiir die beteiligten Raumfahrtfirmen
(im wesentlichen DASA) erhebliche Beschéftigungs-
wirkungen haben. Eine Rechtfertigung mit positiven
Beschiftigungseffekten allein kann allerdings als Be-
griindung nicht ausreichen, obwohl in der Tat, auf-
grund der derzeitigen unsicheren Situation im Hinblick
auf COLUMBUS und HERMES, SANGER eine Alter-
native fiir die Beschiftigungssituation der deutschen
Raumfahrtindustrie darstellen konnte. Sollten CO-
LUMBUS und HERMES planmiifig realisiert werden,
so wiirden die Rilckflisse an die deutsche Industrie ge-
gen Ende dieses Jahrzehnts zuriickgehen, so daf auch
in diesem Falle positive Beschéftigungswirkungen fiir
den Auslastungsgrad der Raumfahrtindustrie von Vor-
teil wiren. Hierbei wéren allerdings noch Wirkungen
aufgrund des sich abzeichnenden kostenintensiven Be-
triebs der Infrastruktur zu beriicksichtigen.

Nach den bisherigen Erfahrungen z.B: beim Apollo-
Programm, dem Shuttle und auch dem ESA-LTP spie-
len bei den groflen Raumfahrtprojekten politische Ar-
gumente eine wesentliche Rolle [1},{3]. Die Demon-

" handlungen

Long Term Plan die Forderung nach europdischer Au-
tonomie im Weltraum verankert und imm OTA-Report
"Access to Space" [6] heiBt es (S.79): "The develop-
ment of space transportation systems is a national
achievement that signals a nation's status as a space
power, able to develop and use advanced 1echnology.”
und weiter: "Although only the United States and the
the Sovier Union are currently able 1o send humans to
and frbm space, ESA, France, Germany, Japan and
the United Kingdom are all in various stages of
developing their own reusable launch systems, which,
if successful, would be capable of transporting human
crews.”

Neben der Wettbewerbsfihigkeit wird die demonstrier-
te Fahigkeit zur Autonomie auch als Basis fiir eine
partnerschaftliche Kooperation gesehen. Damit wird
zum Teil versucht, den Fiihrungsanspruch auch objek-
tiv zu begriinden, wie z.B. bei Chenard [7]: "It (der
Erfolg der ARIANE) could perhaps be used to demon-
strate that companies and government agencies from
many countries can work in reasonable harmony, pro-
vided that one senior partner remains firmly in char-
ge”. Auch beim Projekt SANGER gehérte die Forde-
rung nach "Eignung fiir eine autonome, europdische,
bemannte Raumfahrt" von Anfang an zu den zentra-
len Spezifikationen, Eine Begriindung fiir diese Forde-
rung wird jedoch in den Projektbeschreibungen nicht
gegeben.

Wihrend bei der Entstehung des Projekts der ARIA-
NE-Rakete die Brechung des amerikanischen Mono-
pols fiir die Triger von Kommunikationssatelliten ein
durch die negativen Erfdhrungen bei den ersten Ver-
Uber Startmdglichkeiten europdischer
Nachrichtensatelliten klar begriindbares Ziel war, ist
eine analoge Situation fiir SANGER eigentlich nicht er-
kennbar. Wegen des fiir SANGER nach den ersten Ab-
schitzungen als zu eng anzusehenden europiischen
Marktes, empfiehlt sich bei diesem Projekt eigentlich
eine (iber Europa hinausgehende Kooperation. Wieweit
dabei ein vorher anzustrebender Status der Autonomie
hifreich oder vielleicht auch schidlich sein wiirde,
miifite in sondierenden Verhandiungen geklirt werden.
Dies wiirde auch amerikanischen Uberlegungen entge-
genkommen, wie sie z.B. im OTA-Report "Access to
Space" [6] (S.79) angesprochen werden: "Today, be-
cause other countries have developed their own indige-
nous launch capabilities, reducing much of the compe-
titive edge the United Stares once held, and progress in
space will continue to be expensive, cooperating on
space transportation and sharing costs could be benefi-




cial”, Und speziell zu Thema Aerospace Planes, zu de-
nen in diesem Kontext auch SANGER gehért, wird aus-
gefiihrt (8.81): “A joint development program with one
or more of these partners might allow the United Stares
to develop an aerospace plane faster and with lower
cost to the United States than the United Stares could
on its own”.

7. Entscheidungsalternativen

In der Folge der Beschliisse zum ESA Longterm Plan
(LTP) ist Deutschland durch die Beteiligung am HER-
MES-Projekt heute wieder deutlich in der Trigerent-
wicklung engagiert.

Die Problematik liegt dabei darin, daB die HERMES
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Beteiligung von derzeit 27 % eine finanziell beachtliche '

Groflenordnung hat, die aber doch nicht ausreicht, um
einen mitgestaltenden EmnfluBl zu gewinnen.

In der augenblicklichen sowohl finanziell wie konzep-
tionell kritischen Situation . des HERMES /ARJANE 5§
Projekts wire es zweifellos niitzlich, wenn auBer der
alles iiberschattenden finanziellen Diskussion auch
technische Alternativen zu dem auf Konzepten der 60er
Jahre (vergleiche z.B. Shuttle oder Dyna Soar) beru-
henden HERMES-Projekts in die Betrachtung einbezo-
gen werden konnten,

Die im Rahmen der vorliegenden, als Problemanalyse
konzipierten, Studie herausgearbeiteten Probleme zei-
gen fiir SANGER einen Reifegrad, der eine Einbezie-
hung dieses Projekts als Alternative zu den im Rahmen
des ESA-LTP begonnenen Projekten ausschliefit,

Die vorliegenden Unterlagen zeigen aber andererseits,
daB mit SANGER ein fiir Industrie und Forschung
brauchbares Leitkonzept fiir die Erarbeitung eines zu-
kiinftigen Trégersystems vorliegt. Sollte es sich als not-
wendig erweisen, daB die Planung fiir HERMES und
ARIANE S zeitlich und inhaltlich signifikant verindert
werden muf}, sollten auch tiefgreifende Planungsalter-
nativen in Richtung auf moderne Entwicklungen wie
SANGER, NASP, HOTOL einbezogen werden.

Mogliche Entscheidungsalternativen sind vor zwei Hin-
tergrundszenarien zu sehen, die die Dringlichkeit fiir
die Beschaffung neuer Transportsysteme beeinflussen:

Szenario 1: Stagnation

Die kiinftige Entwicklung des Transportbedarfs
fiir unbemannte Nutzlasten wird als ungefdhr
gleichbleibend, der Bedarf fiir bemannte Trans-
portaufgaben eher als sinkend eingeschatzt.

Bessere Transportsysteme wiren wiinschenswert
aber nicht dringend. Die entsprechenden Entwick-
lungskosten wiren mit den zu erwartenden kleine-
ren direkten Betriebskosten nur schwer zu recht-
fertigen.

Vor dem Hintergrund des Szenario 1 wire zu entschei~
den:

Alternative 1.1: Staatliche F6rderpolitik setzt an-
dere Priorititen.

Die laufenden Entwicklungen im Bereich der Tri-
gertechnologie werden mit den geringstmdglichen
Mittelzuweisungen auch unter Aufgabe aktuell
giiltiger Zielvorstellungen fortgesetzt. Das Hyper-
schallprogramm lduft 1992 aus, Das BMFT (die
DARA) nimmt lediglich koordinierenden EinfluB
auf Hochschulforschung (SFB's) und DLR.

Alternative 1.2: 'Kontinuitét der staatlichen For-
derpolitik.

Die laufenden Entwicklungen werden mit den ge-
ringstm&glichen Anderungen, gegebenenfalls zeit-
lich gestreckt, fortgesetzt. Die Grundlagenarbei-
ten fir Zukunftsalternativen (SANGER) werden
aber ziigig weiter betrieben und insbesondere auf
internationale Kooperation mit 'maBgebendem
deutschen Einflu hin entwickelt. Die Entwick-
lung eines Demonstrators wird konsequent aber
mit geringer Prioritdt untersucht.

Szenario 2: Leistungsschau und Exploration

Der Transportbedarf fiir unbemannte Nutzlasten
wird als noch ansteigend, der fiir bemannte Mis-
sionen als deutlich ansteigend eingeschitzt. Be-
mannte Mond- und/oder Marsmissionen werden
durchgefiihrt, Die Voraussetzungen fiir neue,
grofBtechnische Nutzanwendungen der Raumfahrt
(z.B. grofie, geostationdre Plattformen, Energie-
satelliten) werden geschaffen.

Die Entwicklung ]eistungsﬁihigerer und beziiglich
- der spezifischen Kosten deutlich billigerer Trans-




Vor

den:

porisysteme wiéren eine notwendige Vorausset-
zung fiir diese Szenario.

dem Hintergrund des Szenario 2 wirs zu entschei-

Alternative 2.1: Moderate Zukunftsorientierung

Die derzeit laufenden Programme werden mit den
notwendigen Anderungen und gegebenenfalls zeit-
lich gestreckt, bis zur Erreichung der urspriingli-
chen Zielsetzung fortgefiihrt. Parallel wird das
Hyperschalltechnologieprogramm konsequent
fortgesetzt und nach Mdglichkeit bereits mit den
anderen Entwicklungsarbeiten im Rahmen des
LTP abgestimmt. Zum friihestmdglichen Zeit-
punkt wird die Entwicklung eines Demonstrators
auf européischer Ebene vorangetrieben.

Alternative 2.2: Agressive Zukunftsorientierung

Die derzeit laufenden Programme werden mit den
gréBtmoglichen Anderungen in Richtung auf mo-
dernere Alternativen und nur im unvermeidbar
notwendigen Umfang fortgesetzt. Auch um den
Preis einer deutlichen Zurlicknahme der im LTP

_ vereinbarten Ziele.

Das Hyperschallprogramm wird mit Nachdruck
fortgesetzt und internationalisiert. Das Demon-

stratorprogramm wird mit erster Prioritit voran-

getrisben.
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Weitere Aspekte der Entscheidungsfindung

Technikfolgenabschitzung befalit sich mit den Riick-
wirkungen technischer Grofivorhaben auf die in den
vorangehenden XKapiteln behandelten Bereiche der
Technik und wissenschaftlichen Technologie selbst, so-
wie auf andere Dimensiomen der gesellschaftlichen
Wirklichkeit, In der im Auftrag des BMFT vom VDI
durchgefiihirten Analyse der Hyperschalltechnologie [52]
wird definiert: "Technikfolgenabschitzung nimmt in
einem ersten Schritt den Stand der Technik als Grund-
lage, um die sich aus ihr entwickelnden Moglichkeiten
auch in wirtschaftlicher, gesundheitlicher, Skologischer
und sozialer Hinsicht aufzuzeigen”. Aufler der in den
vorstehenden Kapiteln bereits ausfiihrlich behandelten
Technik selbst werden in [52] die folgenden Dimensio-
nen aufgefihrt, die fiir eine Technikfolgenabschitzung
zu einem System SANGER relévant sind:

- Okonomische Dimension

- Okologische Dimension

- Soziale Dimension

- Politische Dimension

Die aus diesen Dimensionen ableitbaren Wertmafistabe
milssen bei den filligen Entscheidungen mit herangezo-
gen werden. Um dies tun zu kdnnen, miissen aber zu-
nichst weitere Daten ermittelt werden.
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9. Anhinge
9.1 Exkurs Raumtransport Technik

Die Hauptaufgabe eines Raumtransportsystems besteht
darin, einem Orbitalsystem die notwendige Energie zu
vermitteln, die seiner Flugbahn eatspricht. Diese Ener-
gie besteht aus der potentiellen Energie, die notwendig
ist, um das System gegen die Schwerkraft auf die ent-
- sprechende Bahnhdhe anzuheben und aus der fiir die
GeschwindigkeitserhOhung nétigen kinetischen Ener-
gie,

Praktisch nutzbare Orbits sind nur in HGhen mit nahe-
zu vernachlissigbarem Luftwiderstand mdglich. Ein ty-
pischer niedriger Orbit (Engl. Abkiirmung LEO (Low
Earth Orbit)) ist eine Kreisbahn in 200 km Héhe, die
eine Bahngeschwindigkeit von = 7,8 km/s erfordert.

Um diese Bahn zu erreichen, ist jedem Kilogramm
Masse eine Energie von =32 MJ zuzufiihren. Stellt
man sich vor, daB diese Bahn durch einen Schufl von
der Erdoberfliche erreicht werden sollte, so mifte
dem Geschol bei Vernachlissigung des Luftwider-
stands dazu eine Anfangsgeschwindigkeit von 7,8 +
1,95 = 9,75 [km/s] erteilt werden, Bedenkt man, dafl
eine Wirmemenge von 14 MIJ geniigt, um ein Kilo
Aluminium zu verdampfen, so heifit das, daB einer
Aluminium-Konstruktion mehr als das Doppelte der zu
threr Verdampfung notwendigen Energie zuzufiihren
und bei der Riickkehr zur Erde auch wieder abzufiih-
ren ist!

 Die Beschleunigung eines Fahrzeugs im leeren oder
auch im lufterfiillten Raum ist nur nach dem Reaktions-
prinzip mdglich. Eine sogenannte "Stiitzmasse” muf
entgegen der gewlinschten Beschleunigungsrichtung
ausgestoflen werden, Die dabei entstehende Reaktions-
kraft beschleunigt das Transportfahrzeug.

Die bisherige Raumfahrt bedient sich als Transportmit-
tel ausschliefilich der Rakete. Bei der Rakete dient die
im Treibstoff gespeicherte Energie bei der Verbren-
nung dazu, die Verbrennungsprodukte des Treibstoffs
als Stiitzmasse auszustofen. Der Treibstoff bildet also

" gleichzeitig die Stiitzmasse, die demzufolge in der gan-

zen bendtigten Menge mitgefithrt werden muf.

Je grofier die Ausstrdmgeschwindigkeit der Stiitzmas-
se, umso héher ist der mit einer bestimmten Menge
ausstromender Masse erzielbare Schub. Der spezifi-
sche Impuls des Triebwerks, der die mit der Rakete
erreichbare Transportleistung ganz wesentlich be-
stimmt, ist dann hoch. Mit einem der diesbeziiglich be-~
sten Treibstoffe, flissigem Wasserstoff (LHz), ver-
brannt mit flissigem Sauerstoff (LOX), erreicht man in
dem bisher vielleicht am weitesten entwickelten Rake-
tenmotor einen spez. Impuls von > 4400 N/(kg/s)
(Space Shuttle Main Engine SSME).
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Bild 21: Abhéngigkeit des spez. Impulses*) von der
Ma-Zahl (Nach {1})

Nach der sogenannten Raketengleichung, die auch als
Ziolkovski-Gleichung zitiert wird, ist das Verbiltnis
der Raketenmasse bei Brennschluff M‘o zur Startmasse
MO eine Funktion der bei Brennschluf} erreichten Ge-

in Siteren Darsteflungen wird der Spez. Impuls in [s] angegeben, was aus der Gleichsetzung der Masseneginheit [kgl it der Krafteinheit

{kp] resuitierte. Ausgeschrieben lautet die MaQeinheit dann [kp/tkg/sl]. Nach Einfiihrung des internationalen MaBsysterms mu3 die Kraft in
Newton angegeben werden, wihrend das Kilogramm ausschlieBlich eine Masseneinheit ist. Der Spez. impuls hat dsher das Ma

IN/tkg/sl], was sich wegen I N = 1 kgm/s? auch als Geschwindigkeit m/s schreiben 1883, Die beiden MaBangaben unzerschelden sich

somit durch die Einheit der Erdheschieuniguny. Spez Impuls {s] * 8,81 = Spez. impuls IN/tkg/s}]. Die auf die Einheit m/s gekiirzte

Angabe des Spez. Impulses stellt gleichzeltiy die Ausstrémgeschwindigkeit der Verbrennungsgase dar.



Y

schwindigkeit V{ und des spez. Impulses I_ .
oben erwihnten 9,75 [km/s] mit einem Trie%werk mit
1. = 4400 [m/s] mit einer einstufigen Rakete zu errei-

$ i .
chen wiirde sich ergeben:

My /Mg = exp-(Vy Ngp) = exp(-2,2) = 0,11

Das bedeutet, dall die gesamte Fahrzeugtrockenmasse
(also ohne die Treibstoffanteile) einschliefilich der
Nutzlast ju diesem (sehr glinstig gerechneten) Fall nur
11% der Startmasse sein diirfte. Bedenkt man, dal ein
vergleichbarer Wert bei modemen GroBflugzengen in
der Nihe von 0,4 liegt, so erhdlt man ein Gefiihl fiir
die Problematik des Raumtransports.

Die  ARIANE 5 wird nach den derzeitigen Angaben
beim Start ein Verhiltnis (Trockenmasse+ Nutzlast) /
Startmasse von ca, 0,14 erreichen, bei einem Ig  der
Starttriebwerke (Feststoffbooster) von weniger als
2700 N/(kg/s).

Dafl dennoch eine Nutziast in den Orbit gebracht wer-
den kann, wird durch das Stufungsprinzip erreicht, in-
dem nicht mehr bendtigte Konstruktionsmasse unter-
wegs abgeworfen wird, Die die Nutzlast enthaltende
. Brennschlufimasse im Orbit ist in diesem Fal] mit 29,3
Mg angegeben, wihrend die Startmasse bei 718 Mg
liegt, Man erhilt: Mb/MO = 20,3/718 = 0,04]. Nur
etwas liber 4 % der Startmasse gelangen also in den Or-
bit.

Bei den in der Luftfahrt verwendeten Strahltriebwerken
fithrt das Fahrzeug den Brennstoff nur als Energieliefe-
rant mit, wihrend die auch in diesem Fall bendtigte, zu
beschleunigende Stiltzmasse im wesentlichen aus der
Umgebungsluft entnommen wird /. Berechnst man
auch fir diesen Fall einen spez. Impuls als Verhiltnis
von Schub / Brennstoffrnassendurchsatz, so erhilt man
einen gegeniiber dem Raketentricbwerk um etwa eine
GroBenordnung hoheren Wert (Siehe Bild 21). Dies
auszunutzen ist die Grundidee der sogenannten "luftat-
menden Raumfahrt-Triger", wie z.B. des SANGER
EHTV. Das zu lsende Problem besteht dann w.a. dar-
in, mit entsprechenden Triebwerken den fiir den Flug
in den Weltraum bendtigten Geschwindigkeitszuwachs,
zumindest zum grofien Teil, bereits wihrend des
Durchfliegens der Erdatmosphire zu erreichen.
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Um die

9.2 Die chemischen Vorgénge in der
oberen Troposphére und in der

Stratosphire

Der groBte Teil der zu erwartenden Emissionen super-

- sonischer und hypersonischer Transportsysteme wird in

der oberen Troposphére (8-18 km) und der unteren bis
mittleren Stratosphire (15-40 km) auftreten. Diese bei-
den Teile der Atmosphire unterscheiden sich durch ex-
trem unterschiedliche Gaszusammensetzungen, chemi-
sche Reaktionsabliufe und Transportprozesse.

In der Troposphire befinden sich ca. 80-90 % der ge-
samten atmospharischen Masse und fast der gesamte
Wassergehalt. Die Gase sind horizontal und vertikal
gut durchmischt. Hier findet das Wettergeschehen, d.h.
starke Luftmassenbewegungen und die Wolkenbildung
statt. Im Gegensatz zur Troposphire nimmt die Tempe-
ratur in der Stratosphare mit der Hohe zu, so daB die
Stratosphiire wie eine groBe Inversionsschicht wirkt
und vertikale Luftbewegungen stark geddmpft werden.
Die Erwidrmung mit der Hohe wird durch die Absorpti-

‘on solarer UV-Strahlung durch Sauerstoff (02) und

Ozon (03} hervorgerufen. Die Energiemifuhr durch
Strahlung treibt in der Troposphire im wesentlichen
die globale Zirkulation, in der Stratosphare die kom-
plexe Photochemie an, Dynamische und chemische
Prozesse wechselwirken dabei stark miteinander.

Die stratosphirische Ozonchemie stellt den wesentli-
chen Angriffspunkt anthropogener Emissionen in die-
sem Hohenbereich dar. Das Maximum der mittleren

-Ozonkonzentration liegt bei 15-25 km, d.h. eine Ozon-

reduktion in diesem Bereich hitte empfindiiche Aus-
wirkungen auf die gesamte Ozonsiule und damit auf
das Absorptionsvermdgen fiir ultraviolette Strahlung,

Die Ozonbildung in der Stratosphire erfolgt durch An-
lagerung von einatomigem Sauverstoff an ein Saver-
stoffmolekill unter Zuhilfenahme eines Stofipartners,
z.B. einem anderen Molekiil (Bild 22a). Die Ozonzer-
stérung wird durch Spaltung des Molekiils durch elek-
tromagnetische Strahlung (<1200 nm), durch eine
Stofireaktion (Bild 22b) oder durch die katalytischen
Abbauzyklen bewirkt (Bild 22¢). Die Ozonzerstdrung
und -bildung ohne die katalytischen Zyklen sind Be-
standteil des 'Chapman-Zyklus'. Die Katalysatoren
reagieren mit Ozon zu einem Zwischenprodukt, dieses
wiederum mit Sauerstoff zu dem urspriinglichen Kata-
lysator und Sauverstoff, Die Katalysatoren gehen somit
unverindert aus der Reaktion hervor. Die wesentlichen
Katalysatoren sind HO,,, NO,, ClO_ und BrO,.

Der aus dem Brennstoff stammende Antefl an der Stitzmasse betrégt bei einem Steustrahltriebwerk mit Wasserstoff als Brennstoff nur -~ . .

w 2,3% und kann daher in erster Néherung vernachlfssigt werden.
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1, Spaltung von 83 durch Licht ~.

lichh + 03 —— 0+0;

Sauerstoff Formel: 04
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Formel: 0 2.StoBreaktion von 0 und O3

Qzonbildung erfolgt in 2 Schritten

1. Spaltung van Oz in 2 Atome O

03+0 — (7, + 0,

Netto: Licht + 203 ———— 30,

UV-Licht + 0 — 0+0

2. Anlagerung von 3 an 0; .
{Hierzu ist 3. StoBpartner M erforderlich}
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Bild 22: Schematische Darstellungen der Ozonbildung (a), der Ozonzerstdrung in einer reinen Sauerstoffatmo-
sphire (b) und der Ozonzerstorung in einem katalytischen Abbauzyklus (c) [53].
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Bild 23: Relative Bedeutung der verschiedenen
Spurengasgruppen fiir den Ozonabbau in verschiedenen
Hghen [54].

Die Bedeutung der einzelnen Katalysatoren fiir den
Ozonabbau in verschiedenen Hohen zeigt Bild 23. Die
Hohenabhingigkeit wird von den Gaskonzentrationen,
den Umgebungstemperaturen und -driicken und der
Strahlungszufuhr bestimmt.

Die erwithnten Prozesse sind untereinander und mit ei-
ner Vielzahl anderer chemischer Resktionen stark ge-
koppelt, die bei einer Modellierung des Ozonabbaus
durch Verfopderung der Hintergrundkonzentrationen
der Spurengase beriicksichtigt werden miissen,

Die wichtigsten zwei Gruppen sind Reaktionen von Ka-
talysatoren mit Katalysatoren, Quellgasen oder Ozon,
wobel die Reaktionsprodukte in Bezug auf die katalyti-
sche Ozonzerstbrung inaktiv sind (Reservoirgase) und
Reaktionen, bei denen ein Radikal in XO {iberfithrt
wird, ohne daf der entsprechende Ozon-Abbaupfad
durchlaufen wird.

Hinzu kommen Reaktionen an der Oberfliche von Par-
tikeln (Staub, Sulfatteilchen, Eiskristalle), z.B. an den
vorwiegend iiber der Antarktis auftretenden Teilchen
der Polaren StratosphérischenWolken (PSC). Im Zu-
sammenhang mit der Ozonausdlnnung im antarkti-
schen Frithling wird diesen Reaktionen ein grofler Bei-
trag zugeschrieben [55].

R SO

Uber die reine Chemie hinaus bewirkt die atmosphiri-
sche Zirkulation eine Umverteilung des Ozons von den
Hauptproduktionsgebieten in der tropischen, Stratosphi-
re zu den Polen und zu geringeren H&hen hin. Diese
mittieren Bewegungen variieren kleinrfumig und sind
abhiingig von den Jahreszeiten. Die daraus enstehenden
Vertikalprofile der Ozonkonzentration in verschiedenen
geographischen Breiten zeigt Bild 24. Das Maximum
der Konzentration liegt im Frithjahr der Nordbalbkugel
in mittleren Breiten bei ca. 20 km, zum Aquator hin
bei etwa 25 km Hohe, Im nérdlichen Herbst nimmt in
nérdlichen Breiten die lokale Konzentration um bis zu
50 nb ab. Dann ist die Schicht in 15-20 km Hohe am
Pol nahezn vollstindig ausgediinnt.

Der wesentliche Bestandteil der Emissionen durch
Triebwerksabgase eines Wasserstoffantriebes ist Was-
serdampf.

Es ist wichtig, den grundlegenden Unterschied der che-
mischen Reaktionen in der Troposphire, also dem un-
teren Bereich der Atmosphire und in der dariiber lie-
genden Stratosphire zu beachten. In die Troposphire
eingebrachter Wasserdampf wird relativ schnell durch-
mischt und ist hier nicht sehr stabil, Durch den hohen
Wasserdampfgehalt der nafiirlichen Troposphire sind
zusitzlich emittierte Mengen hier klimatisch unwirk-"
sam. In der oberen Troposphére kann die Bildung von

‘Kondensstreifen durch Gefrieren von Wassertropfchen

die lokale Strahlungsbilanz beeinflussen. Eiswolken
sind relativ transparent fiir kurzwellige, solare Strah-
lung (0.3-4 p), aber optisch undurchlassig fiir die lang-
wellige Abstrahlung des Untergrundes und wirken da-
mit als Verstirker fiir den Treibbauseffekt [56]. Bei den
gegebenen Startraten ist dieser Effekt klein, weil Eis-
wolken dieser Art bald verdunsten, denn die Umge-
bungsluft ist meist trocken. Eine Anreicherung von
Wasserdampf und das damit erzengte Potential fiir
kiinftige Wolkenbildung kann durch den langfristig ge-_
sehen geringen Eintrag vernachlissigt werden. Bei Ent-
wickiung eines hohen Verkehrsaufkommens kbnnte
dieser Effekt aber lokal von Bedeutung sein [57].

Die Hintergrundkonzentration von Wasserdampf in der
Stratosphére ist hingegen gering, und der Transport in
die Troposphére durch Sedimentation ist sehr langsam.

Wasserdampf ist zum einen ein Quellgas fiir das OH-
Radikal, zum anderen ein Reservoirgas, das Radikale
bindet (aber auch wieder freigeben kann) und mit der
Zeit in die Troposphare 'abregnet'. Ein Eintrag von
Wasserdampf in die Stratosphire kann somit zur Un-
terstittzung der Produktion von OH-Radikalen fithren,
die Bestandteil des katalytischen Abbauzyklus fiir Ozon
durch HOI. sind,
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Bild 24: Mittlere Vertikalverteilung von Ozon flir verschiedene ndrdliche Breiten, links: April, rechts: Oktober

[58].

Ein zweiter Effekt ist die Produktion der Oxide NOx
und HO,, durch Oxidation von Stickstoff der angesaug-
ten Luft und der Umgebungsluft im heilen Abgasstrahl
des Triebwerks. Quantitative Abschitzungen der er-
zeugten Masse sind auflerordentlich schwierig, da hier-
zu auBer den chemischen Prozessen im Triebwerk auch
die kleinrfumige Turbulenz im Umfeld des Flugkér-
pers bekannt sein muf.

In die obere Troposphire emittierte Stickoxide bewir-
ken nach dem aktuellen Kenntnisstand eine Ozonpro-
duktion, da dort zusitzlich eingebrachtes NO_ durch
Bildung von HNO 4 HO -Radikale bindet. So wird der
ozonabbauende HO -Zyklus behindert, und es wird
- vermehrt NOj gebildet, das durch Photolyse einatomi-
gen Sauerstoff freigibt, der zur Ozonproduktion not-
wendig ist [44].

Der Stratosphire zugefiihrte Mengen an Stickoxiden
und Wasserstoffoxiden unterstiitzen die schon erwéhn-
ten katalytischen Abbauzyklen. Je nach vorwiegender
Hé&he der Emission kann ein Zusatzbeitrag zur natiirli-
chen Konzentration einen mehr oder weniger groflen
Effekt haben (siehe Bild 23). Die Stickoxide tragen in
den untersten Schichten der Stratosphire (20-40 km)
bis zu 70% zur Ozonreduktion bei. Dieses Maximum
koinzidiert etwa mit dem Maximum der vertikalen
Ozonkonzentration. Eine Zufithrung von Stickoxiden
und die daraus folgende zusitzliche Ozonreduktion
hiingt hier daher stark von der relativen eingebrachten
Menge ab. In hoheren Regionen (ab ca. 50 km, d.h.

obere Stratosphire und Mesosphiére) dominiert der Ab-
bau durch den HO,-Zyklus. Da dort die Gaskonzentra-
tionen im allgemeinen sehr niedrig sind, k6nnen auch
geringe, von auflen zugeflihrte Mengen schon starke
Effekte haben. Dies gilt allgemein mit zunehmender
Hohe, bis zu den Hoéhen, bei denen die Ozonkonzen-
tration sehr klein wird, d.h., das natiirliche Gleichge-
wicht zwischen Ozonzerstérung und Ozonbildung wird
mit zunehmender Hbhe empfindlicher gegeniiber Ver-
inderungen. In groflen H8hen (Mesosphére, Thermo-
sphire) allerdings kénnen wieder andere Prozesse an-
geregt werden, die das dortige chemische und dynami-

" sche Gleichgewicht stGren und indirekt auch andere

Schichten beeinflussen.

9.3 Berechnungsgrundlagen des Ko-
stenvergleichs

Im Rahmen einer Lebenszykluskostenbetrachtung sind
alle wihrend der Lebensdauer eines Systems anfallen-
den Kostenarten zu berticksichtigen. Die Entwicklungs-

. kosten umfassen dabei alle Kosten filr die Entwicklung

und Qualifikation des Systems. Nach erfolgreicher
Qualifikation schlieBt sich die Produktionsphase an, die
alle Kosten der Herstellung des Trigersystems umfaBt.
Unter den Betriebskosten sind alle Kosten wihrend der
Betriebsphase - chne die Hardwarekosten des Triger-
systems selbst - zu subsumieren. Hierzu gehdren die
Kosten der Startvorbereitung, der Startdurchfiihrung
und alle sonstigen notwendigen Folgeaktivititen (wie




z.B. Kosten  far Refurbishment im Falle von
SANGER). Allgemeiner ausgedriickt umfassen die Be-
triebskosten alle. Kosten, die fiir die operationelle und

funktionelle Aufrechterhaltung des Systems anfallen.

Diese Kostenarten werden in der weiteren Betrachtung
dem Kostentriger - hier den Kosten pro Flug - verrech-
net, Hiufig wird statt dem Begriff Kosten pro Flug
auch der Ausdruck Startkosten synonym verwendet.
Die Kosten pro Fiug umfassen - falls alle Kosten einge-
rechnet werden - simtliche Betriebskosten, die sich in
fixe und variable Anteile aufspalten lassen. Die Pro-
duktionskosten werden im Rahmen der weiteren Ver-
rechnung den Kosten pro Flug zugeschlagen. Im Falle
der Trigerraketen (Wegwerfsystem) miissen sie in vol-
ler Hohe hinzugerechnet werden, wohingegen bei ei-
nem wiederverwendbaren System auf der Basis einer
angenommenen Flugrate des Systems eine Amortisati-
onsrate {Abschreibung) eingerechnet wird. Dies ist der
entscheidende Ansatzpunkt fiir die Senkung der
Transportkosten durch wiederverwendbare
Systeme, -

Die Entwicklungskosten kdnnen entweder auf die Pro-
duktionskosten unter Zugrundelegung einer geplanten
Produktionsstiickzahl umgelegt werden oder sie werden
als zusitzliche Amortisationsrate den Kosten pro Flug
zugeschlagen. Die Kosten fiir den Aufbau oder Anpas-
sung der Infrastruktur werden in der Raumfahrt unter
die Entwicklungskosten subsumiert und wiren dann -
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falls eine Umlage der Entwicklungskosten erfolgt - in

den Kosten pro Flug enthalten.

Die Abgrenzung zwischen Entwicklungskosten, Pro-
duktionskosten und Betriebskosten ist in der Praxis re-
lativ schwierig und u.U. je nach Projekt anders. Wich-
tig ist bei einer Lebenszyklusbetrachtung jedoch, daf
alle Kostenarten tberhaupt erfaBt werden. Schwierig-
keiten bereitet insbesondere die Abgrenzung der Pro-
duktionskosten. Falls z.B. zur Qualifikation die Pro-
duktion einer 1. Flugeinheit notwendig ist, so wiire sie
unter die Entwicklungskosten zu subsumieren. Weitere

Folge-Flugeinheiten wiren unter die Produktionskosten

zu subsumieren und dann dementsprechend weiter zu
verrechnen. Insbesondere anfgrund der Verschiedenar-
tigkeit zwischen einem wiederverwendbaren Triger
und einem Wegwerftriger ist es schwierig, eine allge-
meingiiltige Definition der einzelnen Kostenarten zu
finden.

In der amerikanischen Literatur wird daher auch zwi-
schen sogenannten non-recurring costs und recurring
costs unterschieden. Unter den non-recurring costs
werden bei wiederverwendbaren Trigern zusitzlich zu
den Entwicklungskosten auch die Produktionskosten
subsumiert, wohingegen die Produktionskosten eines
Wegwerfsystems wie die Betriebskosten zu den recur-

ring costs zihlen. Bel einem teilwiederverwendbaren
System wie dem Shuttle wird der Hardware-Anteil, der
bei jedem Flug ersetzt werden mull, unter die recurring
costs subsumiert. Der Anteil der Betriebskosten an den
recurring costs erhdht sich alsc entsprechend der Hau-
figkeit der Wiederverwendbarkeit.

Zu den Lebenszykluskosten gehdren auch eventuelle
Kosten flir Auierdienststeliung des Systems, Diese Ko-
stenart spielt in der Ranmfahrt bis heute eine geringe
Rolle, kénnte jedoch in Zukunft aufgrund der zuneh-
menden Bedeutung von Space Debris mdglicherweise
ein stirkerer Kostenfaktor werden.

® Die Lebenszykiuskosten umfassen:

Entwicklungskosten

» Enrwicklung

» Qualifikation und Erprobung
» Aufbau / Anpassung

» Infrastrukaur

Produktionskosten
» Kosten fiir Bau oder Herstellung
Betriebskaosten

» Kosten fiir operationelle und funktionelle Auf-
rechterhaltung

AuBerdienststellungskosten (Disposal)

Ein Hauptproblem bei der Kostenermittlung von
Raumfahrtsystemen liegt darin, daB die meisten RE-
Programme staatlicher Natur sind. Dies flihrt aufgrund
der haushaltsorientierten Erfassung der Kosten dazu,
daB die Entwicklungskosten bei dem weiteren Einsatz
des Systems nicht mehr berficksichtigt werden; sie blei-
ben als staatliche Investitionen in der weiteren Kosten-
erfassung auBer Betracht, So werden die Entwicklungs-
kosten der ARIANE-Familie von der ESA finanziert
und damit von den Mitgliedsléndem entsprechend ihrer
Beteiligung an dem jeweiligen Programm. Arianespace
trigt die Produktionskosten der Raketen und zahlt fiir
die Benutzung der Startanlagen von Kourou. Die nicht
von Arianespace getragenen Kosten werden zu zwei
Dritteln von der ESA und damit von den Mitgliedslin-
dern und zu einem Drittel von Frankreich finanziert.



Weitere Problempunkte bei der Ermittlung von Kosten-
daten sind:

- uneinheitliche Terminologie

Vermischung von Kosten und Finanzierung
Vermischung von Kosten und Preisen
unterschiedliche Kostenerfassung je nach Pro-
jekt/Programm bzw. im kommerziellen Trigerge-
schéft je nach Preispolitik ~ »
oder Grad der staatlichen Subventionierung des
Startsystems

im allgemeinen keine vollstindige und verursa-
chungsgerechte Kostenerfassung '

Zusammenhang zwischen den
BMEFT-Studien iiber kiinftige
Raumfahrtnutzungszenarien

9.4

Als Basis einer langfristigen Planung der kiinftigen
Entwicklung der Raumfahrt-Anwendungen und Kom-
ponenten wurde 1988 bei der DFVLR ein Studienpro-
gramm konzipiert, das Mdglichkeiten von Raumfahrte-
lementen in ihrer gegenseitigen Abhéngigkeit darstellen
sollte. Der Zusammenhang und die gegenseitigen Be-
einflussungen zwischen den verschiedenen geplanten
und z. T. schon in Durchfiihrung befindlichen Studien
ist in Bild 25 dargestellt. Die noch aus der Entwurfs-
phase stammende Abbildung ist mit Ausnahme von
zwel Namensinderungen (kohirente Weltrauminfra-
strukturszenarien = DORIS, RTS = AZURA) auch
nach der 1989 mit dem BMFT erfolgten Festschrei-
bung noch giltig.

Bei den Studien wird zwischen Planungsstudien und
Grundsatzstudien unterschieden. Die Planungsstudien
beziehen sich primar auf mogliche technische Szenari-
en und ihre Detaillierung. Die Angabe eines vorldufig
abgeschitzten Finanzierungsbedarfs solite ebenfalls
enthalten sein. Die Grundsatzstudien behandeln haupt-
sichlich juristische, vertragliche, finanzierungstechni-
sche und tbergeordnete politische Fragen.

Die Unterscheidung in IOC und Post I0C stellt eine
zeitliche Gliederung dar. Die auf das COLUMBUS-
Projekt bezogene "Initial Operation Capability" Phase
(I0C) ist durch den 1987 in Den Haag auf der ESA-
Ministerratsstagung verabschiedeten Long Term Plan
(LTP) festgelegt. Darin enthalten sind neben verschie-
denen Forschungs- und Anwendungssatellitenprojekten
vor allem die Infrastrukturelemente COLUMBUS,
ARIANE 5 und HERMES,

Dabeij enthilt "COLUMBUS" ein fest an die internatio-
nale Raumstation. FREEDOM der NASA angedocktes
druckbeaufschlagtes Labor (CM) hauptsichlich zur Mi-
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krogravitationsforschung und ein freifliegendes druck-
beaufschlagtes Labor (CFL), das ebenfalls im wesentli-
chen fiir Mikrogravitationsforschung eingerichtet ist.
Das freifliegende Labor (CFL) wird halbjahrlich zu
Wartungszwecken von HERMES aus versorgt. Im
Zeitraum von ca. 4 Jahren muf das CFL fiir grofere
Wartungsarbeiten an die Raumstation angedockt wer-
den. Die hauptsiichlich der Erdbeobachtung dienende
polare Plattform. ist ein weiteres, auf einer polaren
Bahn umlaufendes COLUMBUS-Element, fiir das kei-
ne bemannten Aktivititen vorgesehen sind. ARIANE 5
dient als Trigerfahrzeug fiir den Start der COLUM-
BUS-Elemente "freifliegendes Labor", "polare Platt-
form" und HERMES sowie fiir sonstige Satelliten in
unterschiedliche Orbits.

HERMES ist priméir als bemanntes Wartungsfahrzeug
fiir das freifliegende COLUMBUS-Labor CFL vorge-
sehen.

Ein Ausbau der JOC COLUMBUS-Elemente in Rich-
tung einer permanent bemannten européischen autono-

men Raumstation markiert den Beginn der Post-IOC
Phase.

Von den in Bild 25 aufgegliederten Planungsstudien
sind die folgenden abgeschlossen:

- Nutzungsszenarien (LERN)
- AZURA (RTS)

Die DORIS-Studie (kohdrente Weltrauminfrastruktur-
szenarien) wurde begonnen. Von den sonstigen Studien
ist unseres Wissens bisher keine in Arbeit.

Die DORIS-Studie soll, basierend auf den in der
LERN-Studie erarbeiteten Nutzungsszenarien, die zur
Erfilllung der daraus resultierenden Anforderungen an
notwendige Infrastrukturelemente (im Orbit, Betrieb,
Start usw.) definieren sowie alle geschitzten Kosten

den entsprechenden Verursachern zuordnen. Alternati-
ven fiir die Auslegung der Infrastrukturelemente sollen
dargestellt werden. In allen Fillen ist darauf zu achten,
daff die Infrastrukturelementé im Orbit, fiir Betrieb,
Start usw, aufeinander abgestimmt (kohérent) sind.

Die Abschlufiprisentation der LERN-Studie erfolgte im
November 1990. Da der AbschluBibericht der DLR
noch nicht vorliegt, kann nicht beurteilt werden, ob die
Anforderungen an die Infrastruktur hinreichend detail-
liert erarbeitet werden.

Die AZURA-Studie sollte verschiedenen zukiinftige
Trigerfahrzeugkonzepte vor allem technisch miteinan-
der vergleichen. Unter anderem ist auch das SANGER-
Konzept untersucht worden. Der Endbericht der Studie
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liegt vor. Die DARA plant die Studie weiterzufithren.
Es ist allerdings noch nicht bekannt wie die Aufgaben-
stellung und Finanzierung sein werden,

Insgesamt sollten die Planungsstudien fundierte Grund-
lagen fiir politische Entscheidungen im Bereich der

/O C

Programmatik von zukiinftigen Projekien liefern.. Da-
neben werden auch wertvolle Hinweise fiir die Forde-
rung von neuen Technologieentwicklungen erwartet.

Post 1 O C

Flanungsstuci/en Grunasatzstudiern
Nutzungsszenarien o
' (LERN)
Machbarkeit Anforderungen
0 I " kohéarente ‘
rientierungsrahmen ; ; — s
tor woiters | " Weltraumlnfragtruktur —— Grundsatzstudien
10C ~Entscheidungen | Szenarien
Machbarkeit Anforderungen ‘
§ [ _ [ |
; Transport— Orbitalsystern — Betriebssystermn —
; szenario szenarien szenarien
1 1 z
. [ | C T l
. [Transportbe — RTS " 3atelli wartbare bemannte
. ' atelliten .
| darfsmodell Studie Plattformen Systeme

Technologie Fu:E

Bild 25: BMFT-Szenarien der kiinfiigen Weltraumnutzung

Gratlk: DOFVIR  PT~.P
08.04,88 POST~10C.GEM



10.

Stichwortverzeichnis

ARIANE

ART-Programm

ATLAS

AZURA

Aerothermodynamik

Apogiumsantriebs

Arianespace

Autonomie

BURAN

Betriebskosten

C/C {Carbonfaser in Kohlen-
stoffmatrix)

C/SiC (Siliciumcarbidfaser in
Kohlenstoffmatrix)

CARGUS

CFD (Computational Fluid
Dynamics)

CFL (COLUMBUS Free Flying Lab)

CM (COLUMBUS Modul)

CMC (Ceramic Matrix Composites)

COLUMBUS

Cross Range(Siehe auch

. Seitenreichweite)

DELTA

DORIS

Demonstrator

Download

EARL

EHTV (European Hypersonic

Transport Vehicle)

ELV (Expendable Launch Vehicle)

ENERGIJA

Einlaufdiffusor

Emissionrate

Energiesatellit

Entwicklungskosten

Expansionsrampe

Faserkeramiken

Forderkonzept Hyperschall-

technologie

GEO (Geostationary Earth Orbit)

GTO (Geosynchronous Transfer Orbit)

GfwW

Gleitzahl

Gravity Tum

H-II

H155

HERMES

HOPE

HORUS (Hypersonic Orbital
Reusable Upper Stage)

HOTOL

HST (Hypersonic Transport)

HTOHL (Horizontal Take Off
and Horizonzal Landing)

20,42
8

20
3,17
27

23

16

17

20

17

30

30
9,42

4,14,27
3,16,17,58
58

30

16,17

10,20,27

20

19 :

27,42,47

17 ‘
23

9,27,43
7,22
17,20
28

36

47

41

28
30

0
10,16,20,23
10,16,20,23
8

27

27

20

23,42
17,42,47
20

9,17,19,23
14
2,9

22
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Hyperschalltransporter
Injection rate
Inklination
10C (Initial Operation Capability)
101 (In Orbit Infrastructure)
1US (Inertial Upper Stage)
Kacheln
Kleinsatelliten
Kombinationsantrieb
Kosten
LEO (Low Earth Orbit)
LTP (ESA Long Term Plan)
Lebenszykluskosten
MMC (Metall Matrix Composites)
Marsflige
Mondbasis
Multiwalls
NASP
Orient Express
Oxidationsschutz
PPF (Polar Platform)
Parkbahn
Ramjet (Staustrahlantrieb)
Raumstation
Rechteck-Lavaldiise
recurring costs
Refurbishment
Reiseflug
SSME (Space Shuttle Main Engine)
SSO (Sun Synchronous Orbit)
SST (Supersonic Transport)
ST8 (Space Transportation System)
Schubvektor
Seitenreichweite
Sicrsic
Sonnenenergiesatelliten
Space Debris
Space Shuttle
spezifischer Impuls
Startkosten
Staubrennkammer
Staustrahlantrieb (Ramjet)
Stiitzmasse
TITAN
TL (Turbinen-Luftstrahlantrieb)
TPS (Thermal Protection System)
Thermalschutz
Transferellipse
Turbo-Ramjet
Turbofan/Ramjet
Turbojet/Ramjet
VTOHL (Vertical Take off

and Horizontal Landing)
Wasserstoffversprédung
Zirkularisierung
Zusatznutzlast

9

.35

23
58

33

26

30

17

9

57
10,20,23,52
16,17,47
17,57
30

17,47
17,47
30
4,9,14

9

30

16

23

9,28

17

28

56
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10,27,28
52
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35

7,20
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10,20,27
30

17
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7,20
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28
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33
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