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Orion — kontrollierter Riicksturz zur Erde
In Bezug auf den SuW-Beitrag ,Orion — Erster Testflug erfolgreich” / Blick in die Forschung (SuW 2/2015)

Wolfgang Vieser

Die bemannte Raumfahrt hat sich in den letzten Jahrzehnten auf den erdnahen Weltraum konzentriert.
Seit der letzten Apollo-Mission 17 im Jahr 1972 haben sich keine Menschen mehr weiter als etwa 400
km von der Erde entfernt (Arbeitshdhe von Skylab, MIR oder ISS). Zwar gibt es mit Russland, den
USA und China drei Nationen, die schon Menschen ins All transportiert und sicher wieder zuriick-
gebracht haben, das einzige Land, das zurzeit routinemidfig bemannte Raumfahrt betreibt, ist
allerdings nur Russland.

Nach dem Ende der Space-Shuttle-Ara beginnen
die USA mit der Orion-Kapsel ein neues Raum-
fahrtprogramm, mit dem nach eingehender Testung
wieder Astronauten ins All gebracht werden sollen.
Das Projekt ist mittelfristig fiir Fliige zum Mond
bzw. Mars ausgelegt. Mit Hilfe einer mehrstufigen
Tragerrakete wird die Kapsel ins All transportiert,
absolviert dort ihre Aufgaben und stiirzt, geschiitzt
von Hitzeschilden und gebremst von Fallschirmen,
wieder zur Erde zuriick. Der Wiedereintritt in die
Erdatmosphére ist eine entscheidende und auch
sehr gefahrliche Flugphase. Ein groBer Teil der
kinetischen Energie soll dabei in Wérme umgewan-
delt werden, ohne die Kapsel dabei zu zerstoren.
Eine weitere Gefahrenquelle fiir die Astronauten
stellt die erhohte Strahlendosis jenseits der
schiitzenden Atmosphire dar. Prinzipiell ist eine
Abschirmung von Strahlung jederzeit durch genii- Riickkehr der unbemannten Orion-Kapsel nach
gend dicke Bleplaten zu ercichen. Allrdings ist  &orictr beemaler Umundung o e
eine Optimierung der Abschirmung notwendig, um  NASA/James Blair

bei moglichst wenig Masse einen moglichst hohen

Schutz zu gewihrleisten. Das der Erde am néchsten liegende Strahlungsfeld, das Astronauten bei
einem Einsatz jenseits der ISS durchqueren miissen, ist der Van-Allen-Strahlungsgiirtel. Die Strahlen-
belastung der Astronauten beim Flug durch dieses Feld lésst sich durch geschickte Wahl der Route,
eine kurze Verweildauer und durch Abschirmung minimieren.

Beide potenzielle Gefédhrdungen, der Wiedereintritt wie auch die Strahlenbelastung sollten mit Hilfe
des Exploration-Flight-Test 1 (EFT-1) der unbemannten Orion-Kapsel am 5.12.2014 untersucht
werden.

Im vorliegenden Material werden verdffentlichte Informationen genutzt, um den Start und den ersten
Orbit der Orion-Kapsel mit Hilfe eines Excel-Programms zu simulieren. Ein Bastelbogen der NASA
fiir jiingere Schiiler ergénzt das Material.

Ubersicht der Beziige im WIS-Beitrag

Physik Mechanik, Quantenphysik Newton-Gesetze, Raketengleichung, Van-Allen-Strahlungs-
zone, Radioaktivitét

Astronomie | Raumfahrt, Himmelsmechanik Kepler-Gesetze, Bahngeschwindigkeit auf einer Kepler-
Ellipse

Facherver- | Astronomie — Geographie Breitenkreise (= Bahngeschwindigkeit), Strahlungszonen

kniipfung Astronomie — Informatik (=Van-Allen-Strahlungsgiirtel), Karten, Projektionen und

ground track, Modellierung, Halbschrittverfahren, Excel-
Programmierung

Lehre Kompetenzen (Fachwissen, Erkennt- | Modellierung, Formeln anwenden, Methoden iibertragen,
allgemein nisgewinnung), Unterrichtsmittel Zusammenhinge erkennen, Java-Applet, Bastelbogen
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Bei bemannten Raumfahrtmissionen spielen der Schutz und die Sicherheit der Astronauten eine
entscheidende Rolle. Neben dem Start ist vor allem der Wiedereintritt in die Erdatmosphére eine sehr
gefihrliche Phase des Fluges, da wéhrend des Riicksturzes zur Erde das Material der Raumkapsel
enormen thermischen Belastungen ausgesetzt ist.

Eine weitere direkte Gefahr fiir die Astronauten wahrend des Flugs stellt die erhdhte Strahlendosis
jenseits der schiitzenden Atmosphére dar. Prinzipiell ist eine Abschirmung von Strahlung jederzeit
durch geniigend dicke Bleiplatten zu erreichen. Das maximale Startgewicht der Rakete limitiert jedoch
die Auswahl an Materialien und deren Dicke. Eine Optimierung der Abschirmung ist notwendig, um
bei moglichst wenig Masse einen moglichst hohen Schutz zu gewéhrleisten. Die der Erde am néchsten
liegenden Strahlungszonen, die Astronauten bei einem Einsatz jenseits der ISS durchqueren miissen,
sind die Van-Allen-Strahlungsgiirtel, die zuletzt im Jahr 2013 von den zwei NASA-Sonden Van Allen
Probe-A und Probe-B untersucht wurden.

Outer Belt
12,000 — 25,000 miles

GPS Satellites
12,500 miles

Geosynchronous Orbit (GSO)
NASA's Solar
Dynamics Observatory

Inner Belt . % N \ 22,000 miles
1,000 — 8,000 miles \ / é

Low-Earth Orbit (LEO)
International Space Station
230 miles

Van Allen Probe-A

Van Allen Probe-B

Darstellung der beiden Van-Allen Strahlungsgiirtel, die sich in einer Entfernung von 1600 km — 13000 km bzw. 19000
km — 40000 km iiber der Erdoberflache befinden. (Abbildung: NASA)

Die Van-Allen-Giirtel sind donutférmige Regionen, in denen energiereiche, geladene Teilchen vom
Magnetfeld der Erde eingeschlossen sind. In niedrigen geographischen Breiten um den Aquator herum
findet man in Hohen von 1600 km bis 13000 km hauptsichlich hochenergetische Protonen. In einer
Hohe von 19000 km bis 40000 km besteht der Van-Allen-Giirtel hauptséchlich aus Elektronen. Die
Strahlenbelastung ldsst sich durch geschickte Wahl der Flugroute, eine kurze Verweildauer und durch
Abschirmung minimieren. So wurde z.B. die Flugroute der Apollo-Missionen so gewéhlt, dass die
Astronauten nur sehr kurz im Van-Allen-Gilirtel verweilten und dort nicht durch die grofBite
Teilchendichte flogen. Eine Abschétzung iiber die Strahlenbelastung der Apollo-11-Astronauten beim
Flug durch die Strahlungsgiirtel findet man unter http://www.braeunig.us/apollo/VABraddose.htm.
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Beide potenzielle Gefahrdungen, der Wiedereintritt wie auch die Strahlenbelastung sollten mit Hilfe
des Exploration-Flight-Test 1 (EFT-1) der unbemannten Orion-Kapsel am 5.12.2014 untersucht
werden. Dazu wurde eine sehr exzentrische Flugellipse gewihlt, deren erdfernster Punkt in einer Hohe
von 5808 km und somit im inneren Van-Allen-Giirtel lag, wahrend sich der erdnédchste Punkt mit -23
km eigentlich unterhalb der Erdoberflache befand. Damit war gewahrleistet, dass die Kapsel auf dem
Weg zum Perigdum mit einer sehr hohen Geschwindigkeit in die Erdatmosphére eintauchen und von
Fallschirmen gebremst auf der Erdoberflidche landen wird. Die beim Riicksturz maximal auftretende
Bahngeschwindigkeit entsprach etwa 80 % der Riickkehrgeschwindigkeit von einer Mondmission.

Der Start erfolgte am 5.12.2014 um 12:05 UT von der Startrampe 37 in Cape Canaveral/Florida auf
einer geographischen Breite von 28° 29¢ 59*. Als Transportmittel wurde die zweistufige Delta IV
Tragerrakete in der Heavy-Ausfiihrung (Delta IV Heavy) gewihlt, die grofe Nutzlasten in eine
Erdumlaufbahn beférdern kann und bisher hauptséchlich fiir Spionagesatelliten zum Einsatz kam. Um
die Kapsel auf die oben beschriebene Flugbahn zu bringen, wurde sie nach dem Start zusammen mit
der zweiten Stufe der Delta IV Heavy fiir eine Erdumrundung auf eine erdnahe Umlaufbahn mit
Perigdum bei 185 km und Apogidum bei 888 km Erdentfernung gebracht. Das Ausbrennen der zweiten
Stufe fiihrte die Kapsel dann in die gewiinschte sehr exzentrische Flugbahn mit einem sehr groflen
Apogéum, von dem aus sie der Erde entgegenstiirzte und im Pazifik vor der Halbinsel Baja California
wasserte.

Zum Flug EFT-1 sind bisher nur wenige offizielle Flugdaten bekannt gegeben worden. Trotzdem kann
aus bisher veroffentlichten Daten zur Trigerrakete Delta IV Heavy und den Informationen zu den
Orbits ein realitdtsnaher Flugverlauf mit Excel simuliert werden. Die Informationen stammen Grof3-
teils von Veroffentlichungen der United Launch Alliance (ULA), einem ,,joint venture* aus Lockheed
Martin und The Boeing Company, die Raketen (Atlas & Delta) fiir den Transport von Nutzlasten ins
All entwickeln (Auftraggeber: Verteidigungsministerium, NASA, militdrischer Nachrichtendienst
NRO, Luftwaftfe u.a.). Eine weitere Quelle sind die Internetseiten www.spaceflight101.com, auf denen
iiber aktuelle Raketenstarts informiert wird.

Eine frei verfiigbare Information iiber den Orbit ist der sogenannte ,,ground track®, die Projektion der
Flugbahn auf die Erdkugel. Sie sollte den Schiilern von anderen Missionen (Apollo, ISS etc.) schon
bekannt sein, sorgt jedoch immer wieder fiir Irritationen, da die sinusformige Spur auf der Mercator-
Projektion der Erde eine stéindige Kurskorrektur der Raumfahrzeuge vermuten lédsst. Diese Vorstellung
lasst sich korrigieren, indem man die Flugbahn mit Hilfe einer Schnur auf einem Globus verfolgt. Die
sinusformige Spur auf der Karte fiihrt sehr schnell auf GroBkreise auf dem Globus, auf denen die
Raumfahrzeuge die Erde umrunden. Ein Java-Applet zum Thema ,.ground tracks* findet man auf:
http://satellite.tracks.free.fr/satrace/satrace.php?language=de.

EXPLORATION FLIGHT TEST ONE GROUND TRACK

© STAGE | BURN I STAGE 2 BURN l COAST

Entry
Interface Orion

Separation

=

Ground track des EFT-1 Flugs der Orion Kapsel. Von Cape Canaveral aus umkreiste die Kapsel auf einer erdnahen
Umlaufbahn einmal die Erde, um nach dem erneuten Ziinden der zweiten Stufe in eine sehr exzentrische Umlaufbahn
einzuschwenken und nahe der Halbinsel Baja California zu wassern. (Abb.: NASA)


http://www.spaceflight101.com/
http://satellite.tracks.free.fr/satrace/satrace.php?language=de
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Fiir die Programmierung der Simulation miissen zuerst die Eckdaten der Mission ermittelt werden. Der
Start flihrte in eine erdnahe Umlaufbahn, auf der die Kapsel die Erde in einer Entfernung zwischen
185 km und 888 km umrundete. Um die 21,2 t schwere Orion-Kapsel incl. zweiter Raketenstufe und
notwendigem Treibstoff fiir die zweite Ziindung auf diese Hohe zu bringen, war eine der schub-
kréftigsten amerikanischen Trigerraketen notwendig — die Delta [V Heavy.
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Schematischer Aufbau einer Delta IV Heavy: Drei Common Booster Cores (CBCs) bilden die erste Stufe. Sie werden
mit flissigem Wasserstoff (LH,) und fliissigem Sauerstoff (LO,) betrieben. Die zweite Stufe besitzt ein Triebwerk, das
auch mit LH; und LO, arbeitet. Als Nutzlast ist beim EFT-1 die Orion-Kapsel an Bord (rechter Einschub). Zusatzlich zur
normalen Ausfiihrung hat die Delta IV Heavy eine Rettungsrakete (LAS) an der Spitze, die im Notfall die Kapsel von
der Rakete abtrennen und aus dem Gefahrenbereich schieBen kann. (Abb.: ULA)

Die erste Stufe besteht aus drei Common Booster Cores (CBCs), die mit fliissigem Wasserstoff (LH,)
und Sauerstoff (LO,) betrieben werden und als Triebwerk ein RS-68 benutzen. Das RS-68 ist das
zweitstarkste Triebwerk weltweit, das mit LH,/LO, betrieben wird. Es kann 3,0 MN Schub auf
Meereshohe und 3,4 MN Schub im Vakuum erzeugen. Die CBCs sind je 41 m hoch bei einem
Durchmesser von 5,1 m, haben ein Leergewicht von 26,4 t und sind mit 29,5 t LH, (416 m3) bei -
253°C bzw. 173 t LO, (151 m’) bei -183°C gefiillt. Bei voller Leistung (102 %) werden von jedem
CBC ca. 0,84 t Treibstoff pro Sekunde ausgestoB3en.

Auf dem mittleren CBC sitzt die zweite Stufe mit der Orion-Kapsel. Die Antriebsstufe hat eine Hohe
von 13,7 m bei gleichem Durchmesser wie die erste Stufe und einem Leergewicht von 3,5 t. Auch die
zweite Stufe wird mit LH,/LO, betrieben, von denen 4,0 t LH, und 23 t LO, an Bord sind. Als
Triebwerk dient ein RL-10B-2, das einen Schub von 112 kN erzeugen kann. Dabei werden 3,5 kg LH,
und 20,6 kg LO, pro Sekunde verbraucht. An der Spitze der zweiten Stufe befindet sich das Service
Modul fiir die Orion-Kapsel, die Kapsel selbst sowie die Rettungsrakete. Zusammen ergibt sich fiir die
zweite Stufe eine Masse von 21,2 t, wovon die Kapsel 8,9 t beansprucht und den Astronauten einen
Raum von etwa 9 m’ zur Verfiigung stellt.

Damit der gewiinschte Erdorbit erreicht werden konnte, war eine Reihe von Schubkraft- und Lagever-
dnderungen wihrend des Flugs notwendig. Die Schubkraftregelung ist relativ gut dokumentiert,
wihrend die Bahndnderungen noch nicht ver6ffentlicht sind sondern mit Hilfe des Excel-Programms
selbst angepasst werden miissen.
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Der Testflug lasst sich grob in vier Phasen unterteilen:

e In der Startphase wird alles auBer der ersten Stufe in eine erdnahe Umlaufbahn gebracht.

e Es folgt eine Erdumrundung auf einer elliptischen Umlaufbahn mit Apogéum bei 888 km bzw. Pe-
rigdum bei 185 km {iber der Erdoberflache. Die Bahn ist um 28,8° gegen den Erddquator geneigt.

e Durch erneutes Ziinden der zweiten Stufe wird eine sehr exzentrische Umlaufbahn eingeschlagen,
die zu einem Apogéum in einer Hohe von 5808 km bzw. einem Perigdum bei -23 km fiihrt.
Der negative Wert fiir das Perigium bedeutet somit einen Einschlag auf der Erdoberfliche.

¢ Um den Einschlag auf der Erdoberfliche zu vermeiden, wird die Orion-Kapsel von der zweiten
Stufe abgetrennt und durch den Abstieg in der Atmosphére gebremst, um dann mit Hilfe von
Fallschirmen im Pazifik zu wassern.

Die Startphase und der erste Umlauf soll mit Hilfe eines Excel-Programms simuliert werden. Sie
Phasen laufen folgendermafen ab:

Vergangene Zeit nach dem Start

Ereignis/Beschreibung

00:00:00

Startmasse: 744,1 t

CBC:

Leermasse: 3-26,4t=179,2t
Treibstoff: 3-202t =606t
Gesamtmasse: 685,2 t
Zweite Stufe:

Leermasse: 3,5t

Treibstoff: 27,2 t
Gesamtmasse: 30,7 t

Orion: 21,2t

Rettungsrakete: 7 t

Alle CBCs laufen mit vollem Schub (102 %):
Gesamtschub: 10,03 MN
Gesamtverbrauch: 2,52 t/s

00:00:50

Mittleren CBC drosseln auf 55 % Schub
Gesamtschub: 8,73 MN
Gesamtverbrauch: 2,12 t/s

00:03:44

AuBere CBC drosseln auf 55 % Schub
Gesamtschub: 5,56 MN
Gesamtverbrauch: 1,38 t/s

00:03:54

AuRere CBC aus
Gesamtschub: 1,85 MN
Gesamtverbrauch: 0,46 t/s

00:03:56

AuRere CBC werden abgeworfen

00:03:57

Mittlerer CBC erhoht auf vollen Schub
Gesamtschub: 3,44 MN
Gesamtverbrauch: 0,85 t/s

00:05:14

Mittlerer CBC drosseln auf 55% Schub
Gesamtschub: 1,85 MN
Gesamtverbrauch: 0,46 t/s

00:05:30

Mittlerer CBC aus

00:05:33

Mittlerer Booster wird abgeworfen

00:05:49

Ziinden der zweiten Stufe
Gesamtschub: 112 kN
Gesamtverbrauch: 24 kg/s

00:06:20

Rettungsrakete wird weggesprengt

00:17:39

Zweite Stufe aus

bis 01:55:26

Erster Orbit
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Aus den obigen Daten lésst sich ein Diagramm iiber den zeitlichen Verlauf der Schubkraft und der
Beschleunigung erstellen:

Schubkraft 0 Beschleunigung
1,00E+07 |
35
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kg
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¥ 3
& 4,00E+06 515 //
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0:00:00 0:05:00 0:10:00 0:15:00 0:00:00 0:05:00 0:10:00 0:15:00
Zeit nach dem Start Zeit nach dem Start

Die Beschleunigung ergibt sich aus der Schubkraft, indem diese durch die noch vorhandene
Gesamtmasse geteilt wird. Dementsprechend muss der Massenverlust durch den Treibstoffverbrauch
oder das Absprengen von Raketenteilen (CBCs, Rettungsrakete...) beriicksichtigt werden. Dazu wird
in einer Excel-Tabelle jede Sekunde die aktuelle Gesamtmasse errechnet. Im beiliegenden Excel-
Programm findet man auf dem zweiten Tabellenblatt die Raketendaten im Laufe des Aufstiegs:

A B C D E F G H I J

1 Zeit CBC1/3Schub  CBC1/3 Verbrauch CBC1/3 Masse CBC2Schub CBC2 Verbrauch CBC2 Masse 5t2 Schub st2 Verbrauch 5t2 Masse

2 0:00:00 6,874BE+H06 1,7085E+03 4,5680E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2840E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
3 0:00:01 6,874BE+H06 1,7085E+03 4,5509E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2755E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
4 0:00:02 6,874BE+H06 1,7085E+03 4,5338E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2669E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
5 0:00:03 6,8748E+H06 1,7085E+03 4,5167E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2584E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
6 0:00:04 6,8748E+H06 1,7085E+03 4,4997E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2498E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
7 0:00:05 6,8748E+H06 1,7085E+03 4,4826E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2413E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04
8 0:00:06 6,8748E+H06 1,7085E+03 4,4655E+05 3,44E+06 8,5426E+02 2,2327E+H05 0,0000E+00 0,0000E+00  5,8900E+04

In Spalte A ist die vergangene Zeit nach dem Start abgelegt. Die Spalten B, C und D beschreiben den
Zustand der beiden duBeren CBCs zusammengenommen: Die Schubkraft in Newton (hier: 102 %), der
aktuelle Verbrauch in kg pro Sekunde und die Masse in kg zu Beginn dieser Zeitmarke. Die Masse
berechnet sich fiir Zeiten nach dem Start aus der Masse in der Zeile vorher, von der der Treibstoff-
verbrauch aus der Zeile vorher abgezogen wird. Die gleichen Gréfen werden fiir den mittleren CBC in
den Spalten E, F und G berechnet. Schubkraft, Verbrauch und Masse der zweiten Raketenstufe incl.
Kapsel und Rettungsrakete befinden sich in den Spalten H, [ und J.

Mit Hilfe der zur Verfiigung stehenden Schubkraft kann die Trigerrakete ohne weiteres die erforder-
liche Hohe der Umlaufbahn erreichen. Der Test eines senkrechten Starts soll das Halbschrittverfahren
erliutern, mit dem danach der realistischere Fall berechnet wird (sieche beiliegendes Excel-
Programm: Flug-sekrecht.xlsx).

A B C D E F G H 1 J

1 |Schritt Zeit Gesamtmasse Schubkraft Beschleunigung ay gy vy y Héhe

2 ] 0:00:00 744100 1,0312E+07 1,39E+01 1,39e+01  -8,B0E+00 2,03E+00 6,38E+06 0,00E+00
3 1 0:00:01 7415372072 1,0312E+07 1,39E+01 1,39e+01  -9,80E+00 6,14E+00 6,38E+H06 2,03E-03
4 2 0:00:02 738974,4144 1,0312E+07 1,40E+01 1,40E+01 -9,80E+00 1,03E+01 6,38E+06 8,17E-03
5 3 0:00:03 736411,6215 1,0312E+07 1,40E+01 1,40e+01  -S,B0E+00 1,45E+01 6,38E+06 1,85E-02
6 4 0:00:04  733848,8287 1,0312E+07 1,41E+01 1,41E+01  -9,80E+00 1,88E+01 6,38E+H06 3,30E-02
7 5 0:00:05 731286,0359 1,0312E+07 1,41E+01 1,41E+01 -9,80E+00 2,31E+01 6,38E+06 5,17E-02
8 6 0:00:06  728723,2431 1,0312E+07 1,42E+01 1,42E+01  -3,80E+00 2,74E+01 6,38E+06 7A8E-02
9 7 0:00:07  726160,4503 1,0312E+07 1,42E+01 1,42e+01  -9,80E+00 3,18E+01 6,38E+H06 1,02E-01
10 8 0:00:08  723597,6574 1,0312E+07 1,43E+01 1,43E+01  -8,B0E+00 3,63E+01 6,38E+06 1,34E-01
11 9 0:00:09 721034,8646 1,0312E+07 1,43E+01 1,43E+01  -9,80E+00 4,08E+01 6,38E+06 1,70E-01

=
(]
=
(=]

0:00:10  718472,0718 1,0312E+07 1,44E+01 1,44E+01  -9,80E+00 4,53E+01 6,38E+H06 2,11E-01



wissenschaft

in die schulen! D) STERNE UND

WELTRAUM

=== Mwli

In Spalte B ist die vergangene Zeit nach dem Start abgelegt, die Spalten C und D enthalten die aktuelle
Gesamtmasse der Rakete und die aktuelle Schubkraft, ermittelt aus den Informationen des zweiten
Tabellenblatts. Daraus errechnet sich die Beschleunigung (Spalte E), die nur in y-Richtung, also
senkrecht zum Boden wirkt (Spalte F). Dem entgegen wirkt die Erdbeschleunigung, die in Spalte G
berechnet wird. In Spalte I ist die Position der Rakete {iber dem Erdmittelpunkt angegeben, in Spalte J
die Hohe tiber dem Erdboden. Es gelten folgende Berechnungsvorschriften:

F
Beschleunigung = - - E2=D2:C2

MErde
T'Z

- G2 =6,671-10"11.597-102*: 1272
Hohe = 12 — 6378 - 103

gy =G-

Die Werte in einer Zeile geben bis auf die Geschwindigkeit die Werte der physikalischen Grofien zu
Beginn dieser Zeitmarke an. Die Geschwindigkeit wird auf halbem Weg zur nichsten Zeitmarke aus
den Beschleunigungen der aktuellen Zeitmarke bestimmt. Diese Geschwindigkeit dient zur
Berechnung des zuriickgelegten Wegs, der in der nichsten Zeitmarke eingetragen wird. Lediglich die
erste Zeile (Anfangsbedingungen) weicht von diesem Schema ab. Fiir die obige Tabelle ab Spalte E
ergeben sich folgende Formeln zur Bestimmung der Zellinhalte (X entspricht dem Wert: 6,671 -
10711.5,97-10%%):

E F G H 1 J
Beschleunigung ay gy vy y Hohe
=D2/C2 =E2 =X/1212 =0,5*(F2-G2)*1 =6378 103 =12-6378 - 103
=D3/C3 =E3 =X/13A2 =H2+(F3-G3)*1 =12+H2*1 =13-6378 - 10°
=D4/C4 =E4 =X/14"2 =H3+(F4-G4)*1 =13+H3*1 =14-6378 - 10°

Bei diesem, wie auch bei den folgenden Fliigen wurde der Luftwiederstand vernachldssigt, da keine
verldsslichen Werte bzgl. des c,-Werts der Rakete oder der angestromten Flache verdffentlicht sind.
Nach 2336 Zeilen bzw. nach einer Zeit von ca. 39 Minuten wird der Wert fiir die Hohe negativ, d.h.
die Kapsel landet nach einem Ausflug in iiber 2600 km Hohe wieder auf dem Erdboden:
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Die Schubkraft der Rakete reicht also ohne weiteres aus, die erforderliche Hohe der Umlaufbahn
erreichen. Damit die Orion-Kapsel auf dieser Hohe aber bleiben kann, muss sie eine nicht zu
vernachldssigende Bahngeschwindigkeit besitzen. Um die minimale bzw. maximale Geschwindigkeit
auf der Bahn zu berechnen, ist zuerst die grofle Halbachse der Umlaufbahn zu ermitteln. Mit dem
bekannten Erdradius ergibt sich:

Tperigium = TErde T+ 185 10°m = 6563 - 10°m

TApogium = TErde + 888" 103m = 7266 - 10°m

a=0,5" (Tperigaum * Tapogium) = 6914,5 - 10°m

Daraus lésst sich mit der bekannten Erdmasse und der Gravitationskonstanten die maximale Bahn-
geschwindigkeit im Perigdum bzw. die minimale Bahngeschwindigkeit im Apogédum berechnen:

= |G-M 2 ! —7987m
Umax = Erde rPerigéium a - S

2 1 m
VUmin = |G - Mgrge A — —a = 7214?
pogium

Diese Geschwindigkeiten erreicht man am besten, wenn die Rakete nach dem Start nicht senkrecht in
den Himmel steigt, sondern in Richtung Osten auf einer gekriimmten Bahn in das Perigdum der
Umlaufbahn fliegt. So wird schon wéihrend des Aufstiegs ein Teil der Beschleunigung zum Erreichen
der notwenigen Bahngeschwindigkeit genutzt. Ein Start in Richtung Osten hat den weiteren Vorteil,
dass die schon vorhandene Bahngeschwindigkeit der Erde aufgrund der téglichen Rotation der Erde
um ihre eigene Achse als Anfangsgeschwindigkeit der Rakete genutzt werden kann.

Tatséchlich verlief der Start nur um 5° Richtung Aquator geneigt, so dass im Rahmen dieser Ab-
schitzung von einem Start in Ostrichtung ausgegangen werden kann. Die Bahngeschwindigkeit eines
Punktes auf der geographischen Breite von Cape Canaveral (28° 29° 59) berechnet sich nach:

Lange des Breitenkreises

1 Tag
v = 27T Breitenkreis
24-3600 s
_ 2mr - cos(28° 29" 59")
V= 24-3600 s Aquater
_ 2mr - cos(28° 29'59")
V= 24-3600 s
m
v=408—
S

Die Delta IV Heavy hebt demnach schon mit einer horizontalen Anfangsgeschwindigkeit von 408 m/s
ab. Fiir die Simulation soll die Flugbahn in einer Ebene liegen, so dass die Bahnpunkte durch zwei
Koordinaten (x; y) festgelegt werden konnen. Der Ursprung des Koordinatensystems liegt bei dieser
Darstellung im Erdmittelpunkt, die y-Achse durchstofit die Erdoberfliche in Cape Canaveral.
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Leider ist nicht bekannt, in welcher Flugphase die Rakete unter welchem Neigungswinkel (elevation
angle) fliegt, so dass der Flugverlauf iiber ein Versuch-und-Irrtum-Verfahren angepasst werden muss.
Der Neigungswinkel bestimmt, unter welchem Winkel relativ zum Horizont die Raketenbeschleu-
nigung wirkt und gibt somit vor, wie deren Betrag auf die Beschleunigung in x-Richtung und y-
Richtung aufgeteilt wird. Als Anhaltspunkt fiir die zeitliche Anderung des Neigungswinkels wurde der
Flugverlauf der Apollo-4-Mission herangezogen:

8,E+06
T — T acTuaL !
———— NOMINAL —
T // \
9~ 7000 — o
! i S
804 6000 \ f %/
\,JELEVATION ANGLE OF EARTH-FIXED VELOCITY
3 A EARTH-FIXE] VEL{OCITJ’ T
g 644 Fs000 3 | — [
g | B ‘ |
ERNE T ‘ : 4,E+06 -
§ § 1 P | ] |
Z 48 4% 4000 |
I T I T T
= = | ! !
e E | P | Lol
|z T 7 i i
E 2 -ézooo || | |
2 _ | ]
ol I |
f | f 2,E+06 -
164 2000 ! ™ 1 I |
T = \ \’ I
4 e
" / \N“ L | |
04 1000 / : 1 1 .
A | |
Fl O-E400
’ oo T
16 = I ’
0 150 300 450 600
RANGE TIME, SECONDS +06 0,E+00 2,E+06

Links: Neigungswinkel der Saturn V Rakete bei der Apollo-4-Mission nach dem der Flugverlauf der Orion-Mission mo-
delliert wurde (Saturn V Launch Vehicle Flight Evaluation Report-AS-501 Apollo-4-Mission). Rechts: Koordinaten-
system der simulierten Erdumkreisung (schwarz). Der Koordinatenursprung liegt im Erdmittelpunkt, die y-Achse
durchstoBt die Erde (braun) am Startort Cape Canaveral.

Der modellierte Verlauf des Neigungs- . .

winkels wird in zwei Abschnitte 100 Neigungswinkel

unterteilt: In der ersten Phase bleibt %

der Winkel konstant bei 90°, d.h. die \

Rakete steigt senkrecht in den Him- % \

mel. Danach fillt der Winkel exponen- B \

tiell ab, bis die Rakete nahezu parallel £ 60

zur Erdoberfliche fliegt. Fiir die Mo- § 50 \

dellierung des Winkels sind zwei Para- §° 20 \

meter notwendig: 3 o \

Der Zeitpunkt T1, nachdem der senk-

rechte Aufstieg verlassen wird. 20

Eine Zeitspanne T2, nach der der Nei- 10

gungswinkel auf 45° abgeflacht ist. o | | | |
Der mit den Daten T1 = 20 und T2 = 0 150 300 450 600
90 simulierte zeitliche Verlauf des Zeit nach dom Start in s

Neigungswinkels fiir die Apollo-4-Mission ist in nebenstehendem Bild wiedergegeben.

Wenn die Missionszeit t iiber den Wert T1 hinausgeht, berechnet sich der Neigungswinkel a iiber die
Formel:
log10 0,5

—9gpn°. 10kt-T1] i —
a=90°-10 mit k T2 —T1

Vor dem Zeitpunkt T1 ist der Neigungswinkel 90°.
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Da der Missionsverlauf sehr stark von der Wahl des Neigungswinkels abhéngt, ist es eine reizvolle
Aufgabe fiir die Schiiler, die richtige Aufstiegsvariante zu finden. Der Einfluss des Neigungswinkels
auf die Aufteilung der Beschleunigungen zeigt untenstehendes Bild:

Die Rakete hat sich vom Startpunkt entfernt, so dass
die x-Achse mit der Verbindungslinie Erdmittel-
punkt/Koordinatenursprung — Rakete einen Winkel o
B (hier: 78,54°) einschlieBt. Senkrecht auf dieser y=1854° |3
Verbindungslinie und durch den Ort der Rakete Rakete[ . _5g° = Horizont
verlduft der Horizont. Der Neigungswinkel a — ¢
markiert den Winkel zwischen dem Horizont und
der Raketenbeschleunigung (hier: 30°). Um die x-
bzw. y-Komponenten der Beschleunigung zu 4
erhalten, bendtigt man den blauen Winkel y. Der
Winkel zwischen ax und dem Koordinaten- Erde
ursprungsstrahl ist £, der Winkel zwischen a und
dem Koordinatenursprungsstrahl ist 90°-c.
Demnach gilt fiir y

a

y=p-090°-a)=a+p—90° 0 2 4 6 8

Damit ldsst sich der senkrechte Raketenstart zu einem zweidimensionalen Raketenflug umgestalten.
Dazu bendtigt man zu jedem Zeitpunkt den Neigungswinkel o und den Positionswinkel f. Der
Neigungswinkel wird iiber die oben beschriebene Methode ermittelt, fiir den Positionswinkel £ der
Rakete bei den Koordinaten (x;y) gilt:

tan(g) =2

Daraus ergibt sich folgende Excel-Tabelle (angehéngt als Flug-real.xlsx):

£ F G H ! J K L ™M N o P a R s T
1 |Beschleunigung  Winkel ax ay g & vx vy x y Abstand  Hohe Geschwindigkeit Positionswinkel Neigungswinkel Tune
1 |Beschleunigung  Winkel ax ay B & ux vy x y Abstand  Hohe Geschwindigkeit Positionswinkel Neigungswinkel Tune
2 1395401 1,57079633  849E-16  1,39E+01 -G,0018E-16 -3,79766186  4,08E+02  2,03E+00 0 638EX06 6373137 0 407,5119254 1,570796327 1,570796227 15
3 1296401 157073244  §,89E-04  1,39E+01 -0,000625984 -9,79765556  4,08E+02  6,14E+00  4,08E+02  6,38E+06 6378139,04  2,0434977 407,5533732 1,570732436 1,570796327 11,5
4 1405401 1,56572727  7,07E-02  1,A0E+01 -0,001251964 -9,79763652  4,08E+02  1,03E+01  8,ISE+02  6,38E+06 637814522 822189318 407,7066468 1,570668545 1,565855056 -0,00273664
s LA40E+01 155582741  2,10E-01  1,40E+01 -0,001878044 -9,79760459  4,08E+02  1ASE+01  1,22E+03  6,38E+06 637815558 18,5832678 408,0420715 1,570604643 1,556019096,
6 141E+401 15459893  349E-01  L,A0E+01 -0,002504432 -3,79755962  4,08E+02  1,88E+01  1,63E+03  6,38E+06 6378170,17 33,1748763 408,5609019 1,570540709 1,546244921
7 1416401 1,53621254  4,88E-01  1,41E+01 -0,003131337 -9,79750147  4,09E402  2,30E+01  2,04E+03  6,38E+06 6378189,04 52,0429959 409,2642491 1,570476721 1,536532143
8 1426401 1,52649671  6,27E-01  1,41E+01 -0,003758967 -3,79743001  4,09E+02  2,74E+01  2,5E+03  6,38E+06 6378212,03 75,2329413 410,1530774 1,570412658 1,526880276
9 1426401 151684141  7,66E-01  1,42E+01 -0,004387531 -9,79734503  4,10E+02  3,18E+01  2,86E+03  6,38E+06 6378233,79 102,78908 411,2282015 1,570348498 1,517289237
10 1436401 150724624  9,056-01  1,42E+01 -0,005017239 -9,79724658  4,11E+402  3,62E+01  3,97E+03  6,38E+06 637827175 134,754846 412,4902842 1,57028422 1,507758345
1 1436401 14977108 104E+00  1,43E+01 -0,005648297 -9,79713436  4,12E+02  4,07E+01  3,68E+03  6,38E+06 6378308,17 171,172759 413,9398362 1,570219801 1,498287322
12 1446401 148823469  1,18E+00  1,43E+01 -0,006280917 -9,7970083  4,13E+02  4,52E+01  4,09E+03  638E+06 6378349,08 212,084435 415,5772161 1,570155221 1,488875791
13 1448401 147881751  1,32E+00  1,43E+01 -0,006915305 -9,79686826  4,14E+02  4,97E+01  4,50E+03  6,38E+06 6378394,53 257,530601 417,4026322 1,570090458 1,479523378,
14 145E+01 146945888  146E+00  1,84E+01 -0,007551672 -9,79671414  4,16E+02  S5,A3E+01  4,92E+03  6,38E+06 6378444,55 307,551116 419,4161443 1,57002549 1,470229713

Die Spalten A bis E blieben unverdndert. Um die Beschleunigungen in x- und y-Richtung zu
berechnen, ist der oben beschriebene Winkel yin Spalte F zu ermitteln. Er setzt sich unter anderem aus
dem Positionswinkel aus Spalte R und dem Neigungswinkel in Spalte S zusammen: y = Spalte R +
Spalte S — 90°. Mit dem Cosinus des Winkels aus Spalte F wird ax (Spalte G), mit dem Sinus wird ay
(Spalte H) berechnet. Die Erdbeschleunigung muss auch auf die beiden Raumrichtungen aufgeteilt
werden. Mit dem Cosinus des Positionswinkels wird gx (Spalte I), mit dem Sinus wird gy (Spalte J)
berechnet. Um die Erdbeschleunigung am Ort der Rakete zu bestimmen, ist der Abstand zum
Erdmittelpunkt notwendig, der in Spalte O berechnet wird. Die Geschwindigkeiten und Orts-
koordinaten berechnen sich wie beim einfachen, senkrechten Fall. Die horizontale Anfangs-
geschwindigkeit durch Ausnutzen der Erddrehung wird als Anfangsbedingung in der Zelle K2
beriicksichtigt. Zur besseren Auswertung werden in den Spalten P und Q die Hohe tber der
Erdoberflidche und der Geschwindigkeitsbetrag ermittelt.
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Mit den Werten T1=1,5 und T2=111,5 ergibt sich ein Flugverlauf, der die Orion-Kapsel in den ge-
wiinschten Orbit transportiert:

Hohe
9,E+05

8,E+05 / \

7,E+05 / \
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5,E+05 / \

4,E+05 / \

N/ \
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1,E+05 /

0,E+00 /
0:00:00 0:20:00 0:40:00 1:00:00 1:20:00 1:40:00 2:00:00

Zeit nach dem Start

Hohe liber dem Erdboden in m

Der Vergleich mit der tatsichlichen geflogenen Kurve zeigt fiir den ersten Orbit eine gute Uberein-
stimmung;:
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Hohe der Orion-Kapsel tiber dem Erdboden im Laufe des Flugs. Der simulierte Orbit soll den Hohenverlauf bis zum
wiederholten Ziinden der zweiten Raketenstufe bei t = 1 h 55 min wiedergeben. (Abb.: NASA)
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Die Geschwindigkeit im Verlauf des Flugs entwickelt sich wie folgt:

Geschwindigkeit
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Zeit nach dem Start
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und es ergibt sich daraus
folgender Orbit:
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Mit dem verbleibenden Treibstoff 14sst sich nun die Orion-Kapsel in die exzentrische Umlaufbahn
beférdern, was hier nicht weiter verfolgt werden soll. Eine Erweiterung des Excel-Programms durch
Schiiler auf einen zweiten Orbit ist durchaus machbar. Wéhrend der Neigungswinkel wéhrend des
Ausbrennens der zweiten Stufe nicht bekannt ist, 14sst sich folgendes angeben:

01:55:26 Ziinden der zweiten Stufe
Gesamtschub: 112 kN
Gesamtverbrauch: 24 kg/s

02:00:59 Zweite Stufe wird abgeschaltet
03:23:41 Abtrennung der Orion-Kapsel
04:14:35 Eintritt in die Erdatmosphare in einer Hohe von 122 km mit ca. 32000 km/h

Im Folgenden sollen die minimale Geschwindigkeit im zweiten Orbit berechnet werden, sowie die
maximale Geschwindigkeit beim Eintritt in die dichte Atmosphéire 122 km {iber der Erdoberfldche
(Entry Interface).
Tperigium = TErde — 23 * 10°m = 6355 - 10° m
TApogium = TErde T 5808 103m = 12186-103m
a=0,5" ("perigaum * Tapogium) = 9270,5-10% m

= l6-M 2 N 4734 z

Vmin = Erde rApogéium a - S
iy — : )=
Umax = Erde \122.103m+6378-103m a/ S

Mit nur 4,7 km/s durchflog die
Kapsel relativ langsam in 5808 km
Hohe (0,9 Erdradien) den Van-
Allen-Girtel. Im Bild rechts ist die
Strahlungsbelastung im &quator-
nahen Weltraum bis 7 Erdradien
von der Erde entfernt dargestellt.
Orion befand sich im orange-roten
Bereich (0,9 Erdradien entfernt,
auf einer um 28° zum Agquator
geneigten Bahn) und war somit
einer hohen Belastung ausgesetzt.
Auf diese Weise konnten die
Wissenschaftler die Strahlenbe-
lastung im Inneren der Kapsel
messen. Ergebnisse dieser Mes-
sungen sind noch nicht veroffent-

licht. AuBlerdem eingezeichnet ist  Strahlenbelastung im Van-Allen-Giirtel. Die X-Achse ist in Erdradien
die Bahnkurve der Apollo—l 1- skaliert. (Abb.: Joe Fennel). Zusatzlich eingezeichnet ist die Flugbahn

.. . . . . der Apollo11 Mission (Robert Braeunin
Mission, die die dichtesten Regio- P ( 9)

nen des Van-Allen-Giirtels um-
flog.
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Beim Eintritt in die Erdatmosphire betrdgt die Geschwindigkeit der Kapsel rund 9 km/s. Auf dem
Weg durch die Atmosphére wird sie innerhalb von 5 Minuten auf eine Geschwindigkeit von 133 m/s
abgebremst. Dies entspricht einer durchschnittlichen Bremsbeschleunigung von:

v — 7 m
a = =29 ")
S
Dabei legt sie einen Bremsweg von
v? —vd
s= = 1358 km
2a

zuriick, obwohl sie nur von 122 km auf 7 km herabfallt. Der Wiedereintrittswinkel kann somit

abgeschitzt werden:

) 122 km — 7 km .
sin(9¥) = 1358 km ->19 =49

Die Apollo-Missionen sind unter einem Winkel von etwa 6,5° in die Erdatmosphére eingetaucht,
Missionen, die aus dem erdnahen Weltraum kommen, sollten einen Winkel von etwa 2° einhalten.

Das eigentliche Bremsmanover iibernimmt die Atmosphére, die sich und auch den Schutzschild durch
Kompression und Reibung aufheizt. Dabei muss Hitzeschild Temperaturen von ca. 2200°C aushalten.

Ein Modell der Orion-Kapsel, das solche Temperaturen garantiert nicht aushélt, ist im Anhang zu
finden. Es handelt sich dabei um ein Papiermodell, das von der NASA zur Verfiigung gestellt wird.
(http://www.nasa.gov/audience/foreducators/topnav/materials/listbytype/Orion_Model.html#.VLVGQ
xaF8Tt)



http://www.nasa.gov/audience/foreducators/topnav/materials/listbytype/Orion_Model.html#.VLVGQxaF8Tt
http://www.nasa.gov/audience/foreducators/topnav/materials/listbytype/Orion_Model.html#.VLVGQxaF8Tt
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NASA’s New Spacecraft: Orion

The Orion spacecraft will launch aboard the Space Launch System
(SLS). Together they will serve as our nation's next generation
exploration vehicles transporting transport humans to asteroids,
the moon, Lagrange points — and ultimately to Mars.

Drawing from mare than 50 years of
Spaceflignt research and axperience, Orion features.
@zens of technology nnovations and cvancements such ss
unique He support, progulsion, thermal protection and avionics systems.
These advanced systems will support long-curation deep space missions, and
bring futurs crews home safesy,

The spacecraftincludes & crew madule, & service modus, a spacecrat connector, and a F
faunch abort system 9 an emerg tnelaunch
A or during ascent. The crew module can SUPROrt U to four astronauts for short cr
long-cluration spacefight missions. The service module is the powerhouse that fuels and /”
propels the spacecraft. I alsq stares the life-sustaining air and water that astronauis
nesd during space iravel. Additionally, the servics madule's structure wil provide
areas 1o mount scientfic experments ang cargo.

The Orion and SLS will take astronauts farther into-the solar system than
ever before, continuing America's journey of discovery.

To learn mare about human spaceflight at NASA visit:
www.nasa.gov/exploration
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Step-by-Step Assembly Diagram
Following these steps, align numbered tabs to
their corresponding locations in consecutive order:



http://www.braeunig.us/apollo/VABraddose.htm
http://www.nasa.gov/sites/default/files/files/orion_flight_test_press_kit%281%29.pdf
http://www.spaceflight101.com/eft-1-mission-data.html
http://www.nasa.gov/audience/foreducators/topnav/materials/listbytype/Orion_Model.html#.VLQEKnuaUhQ
http://www.nasa.gov/audience/foreducators/topnav/materials/listbytype/Orion_Model.html#.VLQEKnuaUhQ

