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SPL Raketentriebwerke aus der Schweiz

"Die Traume von gestern sind die Hoffnungen von
heute und die Realitéaten von morgen."
Robert H. Goddard, Raumfahrtpionier

Die Raumfahrt ist zur teuer, selbst eiserne Beflirworter der Raumfahrt sind heute dieser Meinung. In
den sechziger Jahren wurden mit Betragen mit denen heute gerade einmal eine Oberstufe entwickelt
wird, ganze Flotten von zuverlassigen Tragerraketen entwickelt. Technologisch gesehen ist nicht
einzusehen, weshalb ein kleines Raketentriebwerk 1000x teurer sein soll, als der Motor eines
Mittelklassewagens. Ein preisgiinstiger Zugang zum Weltraum fur Wissenschaft und Wirtschaft sehen
wir als Schliisselelement fur den Fortbestand einer innovativen, wettbewerbsfahigen Gesellschaft.

Das , Swiss Propulsion Laboratory SPL"

.Nichts sieht hinterher so einfach aus wie eine verwirklichte Utopie*
Wernher von Braun

In der Schweiz gab es bis dato praktisch keinerlei Aktivitaten auf dem Gebiet der zivilen
Raketenantriebe. Dies war einer der vielen Griinde, weshalb 1998 3 Ingenieure das Swiss Propulsion
Laboratory SPL griindeten. Heute umfasst das Kernteam mehr als doppelt so viele Mitarbeiter, zudem
arbeiten permanent 2-4 Studenten an, von SPL initiierten und betreuten, Projekten.

SPL hat sich zum Ziel gesetzt, kostengiinstige und zuverlassige Antriebskomponenten fiir kleinere und
mittlere Raketen zu entwickeln und zu testen. Dazu gehéren Brennkammern, Einspritzsysteme,
Zundsysteme, kryogene Ventile, Tanks, Gasbedriickungsysteme usw. sowie komplexe
Testeinrichtungen fir Raketentriebwerke. Dieses Ziel wird in enger Zusammenarbeit mit anderen
Firmen, Hochschulen und Universitaten verfolgt.

Das Programm gipfelt in der Endwicklung von Raketen der X-Bow Familie.

Projekte

"Real rockets have tanks"
Sue McMurray

SPL’s langerfristige Projekte sind die Tragerraketen der X-Bow Familie:

Die Familie der X-Bow Tragerraketen

X-Bow |

X-Bow ist abgeleitet von "crossbow (dt. Armbrust), friiher ein weitverbretetes Symbol auf Schweizer
Qualitatsprodukten.

In diesem ersten Projekt wird die Technologie, welche fiir den Transport von Nutzlasten in eine
erdnahe Umlaufbahn (LEO) notwendig ist, erarbeitet und getestet. Es handelt sich dabei um eine
einstufige Rakete, welche Nutzlasten von 25kg in eine Héhe von > 100km transportieren kann
(suborbital). Angetrieben wird sie von einem Kerosin/Flussigsauerstoff (LOX) Triebwerk mit ca. 8-10
kN Schub. Die gewonnenen Erfahrungen bei der Entwicklung dieses Systems sind
Grundvoraussetzungen fir die folgenden Projektschritte. Die Forderung des Treibstoffes erfolgt mit
Druckgas (Tridyne-Gasgemisch). Das Kerosin/LOX Triebwerk ist schwenkbar gelagert
(Schubvektorsteuerung).

X-Bow Il

Entwicklung und Bau einer zweistufigen, suborbitalen Rakete mit einem Startgewicht von ~1'500 kg.
Beide Stufen werden von steuerbaren Kerosin/LOX Triebwerken angetrieben. X-BOW Il ist
zusétzlich rollstabilisiert. Die Férderung des Treibstoffes erfolgt ebenfalls mit einem
Druckgassystem.

X-Bow Il

Entwicklung und Bau einer dreistufigen Rakete mit einem Startgewicht von ~10'000 kg welche
kleinere Nutzlasten ~20 kg in einen erdnahen Orbit beférdern kann. Die Treibstoffzufuhr der ersten




\ Stufe erfolgt mit einer Turbopumpe. Die oberen Stufen basieren im Wesentlichen auf X-BOW | & II. \

Ein paar Details zur X-Bow | Rakete:

Die X-Bow | ist eine einstufige Hohenforschungsrakete, konstruiert um kleinere Nutzlasten von 25 kg in Hohen bis zu 100
km zu transportieren (suborbital). Ihre Startmasse betragt ca. 250 kg, angetrieben durch ein LOX/Kerosin Triebwerk mit 8
kN Schub. Die Brennstoffzufuhr erfolgt Uber ein Druckgas System. Die Léange betréagt 4 m, der Durchmesser ist 0.36 m.
Das Triebwerk ist schwenkbar (Schubvektorsteuerung). Die Rollstabilisierung (Drehung um die Langsachse) erfolgt
aerodynamisch. Klicken Sie auf das Bild um mehr Uiber das Innenleben der X-Bow | zu erfahren (PDF Dokument).

Die X-Bow Raketen sind erklartes Ziel von SPL, stellen jedoch die langerfristigen Bemuhungen dar. Zur
Zeit konzentriert sich SPL vor allem auf die Erarbeitung des Know-Hows und der Entwicklung einzelner
Antriebskomponenten. Im Folgenden wird auf einige ausgewahlte Projekte der letzten Jahre
eingegangen.

Raketenantriebe mit flussigen Treibstoffen

"There's no such thing as too much thrust”
Dick Rutan

Warum flissige Treibstoffe?

Obwohl SPL auch Versuche mit sog. Feststoffmotoren unternommen hat, besteht die Kernaktivitét in
der Entwicklung von Antriebssystemen mit fliissigen Treibstoffen. Flissige Treibstoffe wie Kerosin,
Alkohol und flissiger Sauerstoff sind nicht nur preiswert, sie sind zudem auch umweltfreundlich. Was
bei den meisten festen Treibstoffen nicht der Fall ist. So produzieren beispielsweise die
Feststoffbooster des Space Shuttle und der Ariane 5 bei jedem Start viele Tonnen von Salzsaure.
Flussigraketentriebwerke sind wesentlich einfacher zu regeln und erlauben eine wiederholte Ziindung,
was eine wichtige Voraussetzungen fur das Einbringen von Nutzlasten in eine definierte Umlaufbahn
ist. Raketen mit fliissigen Treibstoffen sind zudem einfach zu transportieren ,da sie vom Prinzip her
Maschinen mit leeren Tanks darstellen. Dieser Aspekt ist wichtig, wenn die Transporte
grenziberschreitend erfolgen sollen. Dies ist in Europa der Regelfall, da so gut wie keine Startanlagen
fur Raketen existieren. Feststoffmotoren gelten als extreme Gefahrenguter, ein Transport eines fertigen
grossen Motors Uber 6ffentlichem Grund scheitert daher schon zu Beginn an der Birokratie und den
Bewillgungsverfahren. Fliissigraketen werden bequem am Startplatz betankt (oder enttankt).
Flussigtriebwerke erlauben vorgangige Tests bevor die Montage in die Rakete erfolgt. Feststoff- und
Hybridantriebe sind demgegeniber Unikate und nach einem Test verbraucht. Hier sind nur noch
statistische Aussagen zur Zuverlassigkeit mdglich. Betrachtet man Raketen als komplette Systeme
(Handling ect...) so sind die an sich in der Herstellung aufwandigeren Flissigraketen nicht teurer im
Vergleich zu Feststoffraketen.

SPL plant keine Versuche mit hybriden (ein Teil des Treibstoffes fest, der Andere fliissig) Motoren. SPL
ist der Ansicht, dass hybride Raketenmotoren vor allem die Nachteile der Flissigtriebwerke und der
Feststoffmotoren miteinander kombinieren.

Zundsysteme

Die Entwicklung von Raketentriebwerken beginnt in der Regel bei den Ziindeinrichtungen der Antriebe.
Erratisches Zundverhalten kann unter Umstanden zur Zerstérung des Triebwerkes und dessen
Umgebung fiihren. SPL hat deshalb viel Zeit in die Entwicklung zuverlassiger Ziindsysteme investiert.
Die Zunder sind an sich kleine Raketentriebwerke und werden in unserem Fall meistens mit
gasférmigen Komponenten betrieben und mittels Hochspannung geziindet.



Ein Zundsystem betrieben mit Kerosin und gasformigem Aktuelles Ziindsystem welches mit Ethan/Sauerstoff bzw.
Sauerstoff. Die sechs radialen Flammen sorgen fiir eine Wasserstoff/Sauerstoff betrieben werden kann. Auf dem Bild
sofortige gleichférmige Zindung in der sieht man wie die Flamme aus dem Einspritzkopf eines
Raketenbrennkammer (welche man hier nicht sieht) Triebwerkes mit 4 kN austritt. Der eigentliche Ziinder
befindet sich links und besteht aus einer Kupferlegierung.

Misch- und
Brennkammer

Dieses Triebwerk wurde primdr zu Demonstrations- und Schulungszwecken gebaut. Ein
fast identischer Aufbau kommt allerdings auch als Ziinder in unseren Kerosin/fliissig
Sauerstoff Triebwerken zum Einsatz. Als Treibstoff wird Ethan und Sauerstoff, bzw.
Wasserstoff und Sauerstoff verwendet (beide gasférmig).

Regenerativ gekuhltes 2.5 kN Ethanol/LOX Triebwerk
In Zusammenarbeit der der Fachhochschule beider Basel FHBB wurde ein regenerativ gekihltes

Raketentriebwerk mit 2.5 kN Schub entwickelt. Treibstoff ist LOX/Ethanol (Alkohol). Die Brennkammer
wird mit dem Alkohol gekuhlt. Bei diesem Konzept wurde bewusst ein low-cost Ansatz gewéhlt. So ist
die Brennkammer vollstandig aus Aluminium gefertigt und nicht aus teuren Kupferlegierungen.

A

Die Einzelteile des Triebwerkes. Es ist komplett zerlegbar ~ Der innere Liner der Brennkammer mit den gefrasten

und kann somit nach jedem Einsatz inspiziert werden. Kuhlkanalen. Der Dusenhals ist mit einem genaustens
Besonders wichtig ist die Inspektion der Kiihlkanéle welche bearbeiteten Sattelstiick umschlossen. Die Temperatur der
bei anderen Konstruktionen nicht zuganglich sind. Klicken  Flissigkeit in den Kuhlkanalen kann mit kleinen

Sie auf das Bild um eine gréssere Version zu sehen. Thermoelementen gemessen werden. Klicken Sie auf das
Bild um eine gréssere Version zu sehen.



| i e XA
3,2,1.. Zindung! Eine Ubersicht des Testaufbaus. Man sieht links die
Testlauf der Brennkammer mit reduziertem Kammerdruck. — gefrorene LOX Leitung. Das Triebwerk ist auf einem
Hier wurde der Einspritzkopf nur teilweise mit Einspritzdiisen Messtisch montiert mit welchem der Schub gemessen
bestuckt. Klicken Sie aufs Bild um einen Film des Testlaufes werden kann. Klicken Sie auf das Bild um eine grossere
zu sehen (7.3 MB, Realmedia) Version zu sehen.
4 min hires Realmedia Film (7.3 Mb) .
4 min lowres Realmedia Film (2.6 Mb) .

X-Bow | Triebwerk

Dieses Triebwerk kommt im X-Bow | zum Einsatz. Es liefert einen Schub von tber 8kN und wird mit
LOX/Kerosin betrieben. Es ist mit dem oben beschriebenen Ziindsystem beliebig oft wieder startbar.
Die schwenkbare Treibstoffzufuhr erlaubt ein Auslenken des Triebwerkes um +/- 10°
(Schubvektorsteuerung). Die Flugbahn des X-Bow | kann also genau gesteuert werden. Dies kann fr
wissenschaftliche Experimente wichtig sein. Das Triebwerk weist eine thermische Leistung von 43 MW
auf, also die Leistung eines mittleren Flusskraftwerkes!

Eckdaten des Triebwerkes:

Kammerdruck 2 MPa (20 bar)

Schub 8 kN (Meereshdhe)
Kammerdurchmesser 140 mm

Disenhals 56 mm
Glockendise,Expansionsverhaltnis1:5.8

Massenstrom 3.5 Kg/sec LOX/Kerosin
Schubvektorsteuerung 2 Achsen +/- 10°

Ein Ansichtsmodel des Triebwerkes. Der Einspritzkopf Vom X-Bow | Triebwerk sind 2 Varianten geplant. Die erste

(Injektor) auf der rechten Seite ist schon voll einsatzbereit.  kostenglinstigere Variante verwendet eine ablativ gekuhlte

Bei der rechtwinklig abgekropften Leitung handelt es sich ~ Brennkammer, die zweite Variante arbeitet mit einer

um die Kerosinzufuhr. Das LOX wird zentral zugefuhrt. regenerativ gekuhlten Brennkammer. Auf dem Bild ist der
innere Kupferliner einer solchen regenerativ gekuhlten
Variante sichtbar.
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Die Kuihlkanéle im Kupferliner werden mit einem elektrisch  Die ersten Tests wurden mit einer nicht gekihlten

leitenden Wachs ausgegossen. Danach wird galvanisch dickwandigen Brennkammer durchgefiihrt. Diese Ubersteht
eine dicke Schicht Nickel aufgetragen. Diese ist es auch, selbst heftigste Verpuffungen und ist somit perfekt geeignet
welche die mechanischen Belastungen aufzunehmen hat.  Ziindsequenzen zu testen. Da die Kammer nicht gekuhlt ist,
Nach erfolgter Beschichtung wird das Wachs wieder sind nur kurze Brennzeiten von bis zu 3 Sekunden mdglich.
ausgeschmolzen. Dies ist im Moment die am hochsten

entwickelte Art Leichtgewicht-Brennkammern herzustellen.

Die Triebwerke des Space-Shuttle und der Ariane 5 werden

nach dem gleichen Verfahren hergestellt.

Tridyne Gasbedriickungssystem

Bei Raketen mit flissigen Treibstoffen muss dieser unter hohem Druck in die Brennkammer
eingespritzt werden. Dies kann mittels Pumpen (zum Beispiel Turbopumpen) oder mittels
Druckgasférderung geschehen. Bei letzterer werden die Treibstofftanks mit einem Gas (in der Regel
Helium oder Stickstoff) bedrlickt und der Treibstoff so in die Brennkammer eingespritzt. Dieses Gas
muss also in speziellen Hochdruckbehaltern in der Rakete mitgefuihrt werden. Wéhrend der
Gasentnahme kihlt sich das Gas im Hochdruckbehalter ab, es verliert an spezifischem Volumen. Somit
steigt der Gasverbrauch, was sowohl die Kosten wie auch das Gewicht erhéht.

Mit Tridyne kann man diesem Effekt entgegenwirken indem das Gas nach der Expansion wieder
erwarmt wird. Bei Tridyne wird dem Arbeitsgas ein kleiner Prozentsatz Wasserstoff/Sauerstoff
beigemischt welches dann in einem Katalysator zur Reaktion gebracht wird und somit das Gas erhitzt.
Der H2/02 Anteil ist so gering, dass er unter der Ziindgrenze liegt, es benétigt den Katalysator um die
Reaktion zu starten. Das Gasgemisch kann so vorgemischt sicher im Tank gelagert werden. Der
Katalysator besteht aus porésen Pellets von ca. 2.mm Durchmesser die eine extrem grosse spezifische
Oberflache von ca. 200 m2/Gramm besitzen. Diese ist mit einem Edelmetall beschichtet, an dessen
Oberflache die Reaktion stattfindet. SPL hat ein Patent angemeldet, welches von diesem Prinzip
gebrauch macht.

Katalysatorgehéause gefiillt mit beschichteten Pellets. Das  Ein Blick durch ein Mikroskop auf ein gespaltenes Pellet. An
Gehause wurde in der Mitte von der Hitze braunlich verfarbt der Peripherie sieht man die Beschichtung mit dem aktiven
(sog. Anlauffarbe). Die Eintritts- und Austrittstemperatur wird Edelmetall. Unten befindet sich eine Millimeterskala

mit Thermoelemente gemessen.

Turbopumpen

Gasgeforderte Raketenantriebe sind eine gute Losung fir kleine und mittlere Raketen. Bei grésseren
Systemen werden die Treibstofftanks zu schwer (sie missen ja den ganzen Einspritzdruck aushalten).
Hier kdnnen Turbopumpen ihre Vorteile ausspielen. Es handelt sich hier um Zentrifugalpumpen die
durch Gasturbinen angetrieben werden. Speziell das Pumpen von kryogenen Flissigkeiten stellt eine
besondere Herausforderung dar. Turbopumpen sind daher wohl die anspruchvollsten Komponenten die
heute in Raketen eingesetzt werden und kénnen das Gesamtsystem wesentlich verteuern. Auch hier
mochte SPL aber das Gegenteil beweisen und entwickelt in einem langerfristigen Projekt low-cost
Turbopumpen. Hierzu wird an der Fachhochschule Beider Basel FHBB eine Testanlage fir
Gasturbinen entwickelt.

Raketenantriebe mit festen Treibstoffen



Bei festen Treibstoffen sind Oxidator und Brennstoff nicht getrennt sondern zusammen in einem
Kunststoffbinder eingeschlossen. Das ganze Gehause fungiert als Brennkammer und muss daher
entsprechend isoliert werden und die Brennkammerdriicke aushalten. Daher weisen Feststoffmotoren
in der Regel ein schlechteres Voll- / Leermasse Verhdltnis auf. Auch ist ihr sprezifischer Impuls tiefer
als bei Flussigtriebwerken. Einmal hergestellt sind sie aber fast beliebig lange lagerbar, was sie vor
allem fur den militarischen Bereich ideal macht. SPL hat diverse Versuche mit festen Treibstoffen
durchgefiihrt, welche mit dem Test des 12 kN "Tethis 1" Motor abgeschlossen wurden. SPL konzentriert
sich nun auf die Entwicklung von Flissigantriebe und deren Komponenten. Das erarbeitete Know-How
war aber sehr wichtig und hat SPL schon manche Tire zu industriellen und staatlichen Partnern
gedffnet.

Zuander

Zunder fir Feststoffmotoren missen den Treibstoff innert Bruchteilen von Sekunden an der ganzen
Oberflache entziinden kdnne. Sie miissen daher innert kiirzester Zeit grosse Energie- und Gasmengen
freisetzen kdnnen. SPI hat zwei Typen von Zindern entwickelt, ein sog. pyrogener Zinder (siehe
Beschreibung "Tethis-I Ziinder") und einen neuartigen Ziinder aus gesintertem
Magnesium/Teflon-Pulver (siehe Beschreibung Tethis Motor).

Ziinder von grésseren Feststoff-Raketanmotoren sind hdufig selber kleine Raketenmotoren. So auch der Ziinder
zum TETHIS-l Motor. Ein kleiner, elektrisch geziindeter Initialziinder bringt eine gréssere Menge schnell
abbrennenden Trelbstoffes (Grain) zur ZUndung. Die heissen Verbrennungsgase treten aus den sechs klelnen
Diisenoffnungen aus und zinden wiederum den Treibstoff des eigentlichen Raketenmotors. Bei sohr grossen
Triebwerken, z.B. die SRB's des Space Shuttle, erfolgt die Zindung zusitzlich Gber weitere Zwischenschritte. Der

Treibstoff fir den TETHIS-I Ziinder wurde von SPL entwickelt und weist eine sehr hohe Abbrenngeschwindigkeait
ven > 30 mmi/s bei 70 bar auf.

12 kN Feststoffmotor "Tethis I"

Der "TETHIS-I" Raketenmotor ist ausgelegt fir einen Gesamtimpuls von 17'000 Ns und einen
maximalen Schub von 12 kN. Die Dise hat eine leichte Glockenform und ist an seiner engsten Stelle
mit einem Graphit-Einsatz ausgestattet. Der Treibstoff ist aufgeteilt in vier Sektionen und hat eine
Gesamtmasse von ca. 8 kg. In dieser Konfiguration kam eine Mischung aus Ammoniumperchlorat,
Alu-Pulver, HTPB Binder usw. zum Einsatz.

. L
Der Motor unter vollem Schub von 12 kN (1.2 Tonnen). Der Schubmessbank mit montiertem Tethis | Motor nach dem
maximale Schub war etwas grosser als erwartet und so Testlauf. Die Einrichtung wird heute auch im

kann man auf dem Video erkennen wie der 2.5 Tonnen Flussigprogramm eingesetzt.
schwere Sockel sich leicht hebt. Klicken Sie auf das Bild um
einen Film zu starten (800 kB, benétigt Real-Player)




Eines der vier Treibstoffsegmente. Das Segment welches  Bild des eingesetzten Ziinders bestehend aus gesintertem

dem Zinder am néachsten war, enthielt zuséatzlich Magnesium- und Teflonpulver. Gemischt mit reaktiven
CATOCENE, ein Katalysator welcher die Metallen wie Magnesium oder Aluminium verhalt sich Teflon
Abrandgeschwindigkeit erhéht. als leistungsfahiger Oxidator und ist alles andere als inert!

Der Zunder brachte den Motor innert 30 ms auf den vollen
Schub von 12 kN.

Infrastruktur

"Rocket science is rocket science, but rocket finance
is by far the hardest part of the equation.”
Geoffrey V. Hughes, Rotary Rocket Co.

Allgemeines

Der Schubpriifstand und die weiteren Raumlichkeiten der SPL sind auf dem Gelande und in den
Gebéudlichkeiten der ARO TECHNOLOGIES angesiedelt. Dadurch hat SPL Zugriff auf eine breite
Palette an technischer Infrastruktur. Das fangt an bei modernsten CNC Frés- und Drehmaschinen,
umfasst auch samtliche géngigen Einrichtungen und Schweissverfahren fur die Metallbearbeitung und
geht Uber Pneumatik und Hydraulik bis zu Elektrik und Elektronik. Das Ganze wird erganzt durch ein
umfangreiches Arsenal an Mess- Prif- und Testeinrichtungen.

Teststand flr Triebwerke

Der Schubprifstand verfligt uber eine spezielle
Schalldampf-Einrichtung, die es erlaubt die
extreme Gerauschentwicklung der Testlaufe auf
einen industrietiblichen Wert zu reduzieren. Ein
Triebwerk mit 10 kN Schub erzeugt ca. 140 dB
Schalldruck in einem Abstand von 50 m.

Der Abgasstrahl wird in einem Rohr von 1.75 m
Durchmesser und 10 m Lange aufgefangen. Die
heissen Gase werden durch Einspritzen von
Wasser abgekihlt und gelangen nach dem
Durchstrdmen von Schikanen ins Freie. Das
Schalldampferohr steckt in einem 12 m
Stahlkontainer wobei die Zwischenraume mit 40
Tonen Sand gefllt sind.




Das zu prifende Triebwerk wird auf dem Tisch
der Prifbank aufgebaut und Gbertragt seinen
Schub auf eine elektronische
Kraftmesseinrichtung. Durch die besonders
konstruierte Prifbankmechanik wird eine
praktisch reibungs- und hysteresefreie und damit
ausserst prazise Erfassung der Schubkrafte
ermdglicht. Eine eingebaute Kalibriervorrichtung
sorgt fur die dauernde Verlasslichkeit der
Messresultate. Das Triebwerk feuert dabei in
einen ausziebaren Tubus der wiederum im
eigentlichen Schalldampferrohr miindet.

Die Prufbank sitzt auf einem massiven Sockel
aus Stahl und Beton der seinerseits fest mit der
30 Tonen schweren Fundamentplatte der
Prifstandszelle verbunden ist. Die Gesamtmasse
der Priifstandszelle und der
Schalldampfeinrichtung betragt gegen 100
Tonen.

Die momentane Ausbaustufe erlaubt das Messen
von Triebwerken bis 30 kN. Durch Verlangerung
des Schalldampfsystems und Anpassungen an
der Priufbank kann der Testbereich bis auf ca.
120 kN erweitert werden.

Im orangen Container befindet sich die Schalldampfeinrichtung. Der graue Container mit vorgelagertem Ventilator ist die
eigentliche Testzelle. Im Hintergrund die Raumlichkeiten mit der Messdatenerfassung.

Waéhrend der eigentlichen Testphase dirfen sich keine Personen in der Testzelle aufhalten weshalb die
Testanlage ferngesteuert wird. Die ganze Steuerung, Uberwachung sowie die Messdatenerfassung
befindet sich in einem fir diesen Zweck ausgertiisteten Biirocontainer der in einem gewissen Abstand
neben der Testzelle steht.

Partner

e Ohne die Unterstiitzung von ARO Technologies wére das Unternehmen SPL wohl nicht méglich.
ARO Technologies gewahrt SPL vollen Zugang zu ihren Werkstatten. Samtliche Lokalitaten von
SPL sind auf dem Gelande von ARO angesiedelt.

e Australian Space Reserach Institute ASRI. SPL ist am Projekt Ausroc 2.5 als Berater und
Lieferant diverser Komponenten beteiligt. ASRI stellt SPL seine Startanlagen in Woomera zur
Verfligung.

e Fachhochschule Beider Basel FHBB. Mit FHBB wurden bereits diverse Facharbeiten
durchgefiihrt. Die zerlegbare regenerativ gekiihlte Brennkammer ist ein Beispiel. Im laufenden
Semester entwickeln zwei Gruppen einen Teststand fir Turbopumpen bzw. einen
Stufentrennmechanismus fir den X-Bow 1.

e TALIS-Institut. Mit TALIS ist eine Partnerschaft im Projekt "Enterprise” geplant.

e Diverse andere industrielle und staatliche Partner.

Kontakt

WWW: www.spl.ch
allg. E-Mail: info@spl.ch
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Nutzlastverkleidung

Die Nutzla=twerkleidung enthalt die eigentliches
Mutzlast [z.B. Experimente |und das Bergungs-
system. Oas Bergungssystem erlaubt mehrere

korfigurationen:
®*  Eergen der Hutzlast alleine
®*  Eergen derHutzlast und Nawionik

®*  Eergen der ganzen Rakete

Navionik

Helium Tank

Der kugelfdrmige Helium Tank bestelt aus einer metallischen
Inmenhdlle welche mit Kewvladfasern urmwickelt ist urn der
Belza=tung won 30 MPa Innendruck zu widerstehen. Zwei
Gewindeanschlisse sind an den innernen metallischen Teil
de=s Tankes geschweisst. Das Helium wird durch die Tridyme-
Heizung aufgeheizt urn der Abkidhlung wahrend der Expansion
de=s Gases entgegenzuwir ken.

Die Nawionik enthalt alle Systeme die zur Steusrung der
Rakete notig sind: Telemetrie, GRS, Tragheitsnawvigation,
Batterien usw. Ein Bordcomputer mit einem Echtzeit-
Betriebsystem [Wx-Works)] steuert alle Subsystems wis
Schubwe ktorsteusrung, Yertile, Fluglageregelung us.w.

LOX Tank

Der LOX-Tank besteht mus einer metallischen Innenhdlle
walzhe mit Kohlefasern umwickelt ist um der Belastung durch
die Oruckbeaufschlagung zu widerstehen. Schwallblache
werhindern das herumschwappen des flissigen Sauerstoffes
im Tank. Der Tank ist integrierter Bestandteil der Aus=senhllle.

Tridyne Heizung

Ourch die Expansion wird das Helium stark abgekihlt und
werliert =0 an spezifischem Yolumen. 0. h. man bendtigt
zusstzliches Gas welches das Gewichtsbudget belastet.
Tridyne wervwendet ein Gasgemisch aus wenigen Prozenten
Wasserstoff und Sauerstoff welches dem Helium beigeflgt ist.
Dieses wird dann in einem Katalysator werbrannt und =omit
d== Helium erhitzt. Der Prozentsatz won 02/H2 werglichen mit
derm Anteil des Heliums ist =0 gering, das=s e=s unter nor malen
Bedingungen nicht reagieren kann, e= bendtigt dazu zwingend
den Katalysator. Dadurch ist es nun midglich das gesanmte
Germisch gefahrlos in einem Tank urterzubringen. Nicht nor
d=a=s ausstrémends Gas wird aufgeheizt, sondern auch das im
Tank werbleibende Ga=s. Oer Katalysstor besteht aus

kerami kkugeln welche mit Edel metallen beschichtet sind.

Kerosin Tank

Der Kerosintank ist aus Kohlefaser-Composite
hergestellt. Er ist ein integrales Bestandteil der
Aussenhdlle. Durch einen zentralen Tunnel wird
die LOX-Leitung zum Triebwerk gefihrt. Schweall-
bleche werhindern das Herumschwappen des
Treibstoffes im Tank

LOX-Kerosin Triebwerk

H-Bows | wird won einem LOX/Kerosin Triebwerk mit
2 kN Schub angetrieben. Oie Brennkammer hat einen
Durchrmes=ser won 140 mm, der Ddsenhals ist S8 mm
woait, Oer Brennkarmmerdruck betragt ~2 MPa. Die
Di=e ist eine 20% Glockendlse mit einem
Expansionswverhaltnis won 1:5.6. Sein Gewicht
betragt ungefabht 7 kg. Brennzeit ~50 Sek.
[Ge=samtimpul=: 400 kN Sek]. Die Brennkammesr
be=steht aus Silica/Phenol | ist ablativ gekidhlt und
das einzige Bestandtzil welches nach einem Flug
ersetzt wearden muss. Mittelfristig ist der Einsatz won
CC-Composites geplant. Oas Triebwerk ist schwwean-
kbar gelagert [Schubwektor Steuerung]. E= wird
durch ein elektrisches Zindsystem gezindest,
wielches es erlaubt mehrere Meustarts duchzufdhren.

LOX Ventil

D== LOX Yertil ist ein pneumsatisch betatigtes
hugelweartil. Die Steusrvertile und Positions-
sensoren sind integrierter Bestandteil des
Gehause=s. YWertil und Antrieb sind thermisch
woneinander isoliert.

-Bow |
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