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1. VORWORT

Im Jahre 2000 begann die Experimental Raumfahrt
Interessengemeinschaft e.V. mit ihrer Hybridraketen-
triebwerks Forschung. Die ERIG konstruierte eine Reihe
von Entwicklungsstufen und Testserien um Erfahrung und
Wissen zu sammeln, um ein effizientes Triebwerk zu
entwickeln. Dieses Papier liefert Informationen Uber die
funktionellen Prinzipien, die Entwicklungsstufen, die
Testeinrichtung und einige Informationen Uber die nachste
Generation Hydra 3-X.

2. HYBRID RAKETENANTRIEBE

2.1. Der Aufbau
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BILD 1. Kombination aus Fest- und Flussigtriebwerk
2.2. Vor- und Nachteile

Die Vorteile eines Hybridraketentriebwerkes sind zum
einen die einfache Bauweise, die Regelbarkeit und die
Explosionssicherheit. Weitere Vorteile ergeben sich im
vergleichsweise  glnstigen  Anschaffungspreis  der
Komponenten.

Nachteile ergeben sich durch die umfangreich
durchzufiihrenden thermodynamischen Berechnungen
der Duse und der Brennkammer, den nur schwer exakt zu
steuernder  Oxidatorfluss und die sehr hohen
Verbrennungstemperaturen von Oxidator und Brennstoff.
Unter anderem bedingt durch die geschichtete Strémung
innerhalb  der Brennkammer ergibt sich eine
vergleichsweise geringe Effizienz.

3. GESCHICHTLICHE ENTWICKLUNG
3.1. Hydra1

Hydra 1 war ein im Labor getestetes Demonstrations-
triebwerk um sich die Grundlagen eines Hybridtriebwerkes
anzueignen und zu erforschen. Der Brennstoffblock hatte
einen Durchmesser von 3cm und eine Lange von 10cm.
Es besaB keine verlangerte Nachbrennkammer und nur
eine einfache Edelstahldlise. Flr das Triebwerk wurden
als Brennstoff PE und PMMA getestet. Als Oxidator wurde

Sauerstoff verwendet. Fir die Zindung wurde ein System
mit Wasserstoff als Zindgas und einer Ziindkerze zum
Entflammen des Wasserstoff-Sauerstoffgemischs
verwendet.

Diese Experimente waren der erste Schritt auf dem Weg
zu einem eigenen Hybridtriebwerk.

BILD 2.

Hydra 1 Brenntest

3.2. Hydra2

Das Ziel der Hydra 2 war Probleme mittels eines kleinen
Triebwerkes, das alle Charakteristiken der zukinftigen
Version besitzt, zu 16sen. Aus diesem Grund bestand das
Triebwerk aus einem Einspritzkopf, einer Brennkammer,
zuséatzlichen Komponenten zur Verldangerung der
Nachbrennkammer, einer Wirbelplatte und einer Duse. Es
wurden verschiede Mdglichkeiten der Einspritzung, des
Treibstoffes und verschiedene Léngen der
Nachbrennkammer, sowie verschiedene Materialen der
Dise, Nachbrennkammer und der Wirbelplatte
untersucht.

Das Triebwerk hatte eine Ladnge von 30cm und einen
Durchmesser von 6cm. Es bestand aus Stahl mit einem
hohen Sicherheitsfaktor, der nur bei Experimenten
genutzt wird. Getestet wurde auf einem horizontalen
Teststand mittels zwei magnetischen Ventilen, dadurch
bestand die Médglichkeit mit halbem oder vollem
Oxidatorfluss zu brennen. Die Messung der Testdaten
erfolgte Uber einen Kraftsensor fiir den Schub und einem
Drucksensor zur Bestimmung des Kammerdruckes.
Gezilndet wurde per pyrotechnischem Ventil.

Aus den Hydra 2 Tests resultierte ein Triebwerk mit
Lachgas als Oxidator und HTPB (Hydroxyl-Terminiertes
Polybutalen) als Brennstoffblock. Eine Duschkopf-
einspritzung wurde als die beste Lésung fir unser Projekt
angesehen. Aus Kostengrinden und aufgrund des hohen
VerschleiBes wurde Pertinax als  Wirbelscheibe
verwendet. Als Hitzeschutz in der Nachbrennkammer
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Die Duse wurde aus Grafit

wurde Kork verwendet.
gefertigt.

BILD 3. Hydra 2 Brenntest

3.3. Hydra3

Wie bereits in der Hydra 2 getestet, wird ein flUssiger
Oxidator (Lachgas) und ein fester Treibstoff (HTPB)
verwendet. Grund fur die Verwendung von Lachgas ist der
schon bei Zimmertemperatur hohe Dampfdruck von 50
bar und die einfache Handhabung. Der feste Treibstoff
enthélt HTPB und metallische Zusatze (2). Der flissige
Lachgas Oxidator wird Gber einen Durchflussregler in die
Einspritzdlse eingespeist. Das pyrotechnische Ventil, der
Preheater, 6ffnet bei Zindung die Einspritzdise (1),
erhitzt und verdampft das HTPB und verbrennt dabei
komplett. Die Einspritzdiise verdampft den flissigen
Oxidator, welcher nun mit dem gasférmigen HTPB
reagiert.

BILD 4.

Schnittansicht Hydra 3

Der Verbrennungskanal ist Sternférmig, wodurch eine
groBere Oberflache entsteht und somit der Schub erhéht
wird. Um die Verbrennung effizienter zu gestallten ist eine
Wirbelplatte (3) am Ende der Verbrennungskammer
angebracht. Sie sorgt fir eine Verwirbelung der
Brenngase innerhalb der Nachbrennkammer. Wegen der
extremen Temperatur in der Nachbrennkammer ist diese
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mit einem Kork-Epoxy Hitzeschutz (4) verkleidet. Die
Duse (5) ist eine der kritischsten Komponenten neben der
Einspritzdise. Sie muss die heiBen Gase ertragen,
beschleunigen und auf AuBendruck entspannen. Durch
die Verwendung einer Laval-Duse wird das Gas zunéchst
am Diisenhals auf Schallgeschwindigkeit gebracht und
danach rasch auf héhere Machzahlen am Duisenende
beschleunigt. Zusatzlich wird das Gas am Disenende auf
den AuBendruck entspannt.

Basierend auf einem Brenntest vom 17ten September
2005 erreichte dieser Raketenantrieb auf dem Teststand
einen Schub von circa 1300 N und einen spezifischen
Impuls von 230s.

BILD 5.

Hydra 3 Brenntest

3.4. Hydra3-X

Dies wird der erste flugféhige Antrieb. Es wird ein groBes
Augenmerk auf leichte Konstruktion gelegt bei
gleichzeitiger Stabilitdt. Der Lachgastank wird aus
Kohlefaser gefertigt, die Brennkammer wahrscheinlich
aus Aluminium. Wir sind zuversichtlich eine Héhe von
10km mit diesem Treibwerk, eingebaut in unsere
Mephisto Rakete, nach einigen Testlaufen zu erreichen.

Derzeit laufen die Fertigung des neuen isotensoiden
Kohlefasertanks und der Triebwerkshille. Nach einem
Komplettausfall der Nachbrennkammer bei einem der
letzten Brennversuche werden nun mit Hochdruck neue
Konzepte zur Warmeisolierung untersucht. Aufgrund der
hohen Schubdaten ist auch eine Uberarbeitung der Diise
nétig geworden. Die Wirbelscheibe wurde mittlerweile aus
Grafit gefertigt und hat einen ersten Test erfolgreich
bestanden. Weiterhin ist diese nun in ihrer Position durch
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einen eingeschweiBten Ring festgelegt, um die Belastung
des Hitzeschutzes durch axiale Krafte zu verhindern. Die
Zufuhr des Oxidators kann nun Uber ein elektronisch
regelbares Ventil nahezu stufenlos gesteuert werden.
Dies soll zum einen als Sicherheitsventil dienen und zum
anderen mehr Kontrolle wahrend des Brennvorganges
Uber den Oxidatorfluss ermdglichen.

BILD 6.

Mephisto mit eingebauter Hydra 3-X

4. TESTSTAND

Unser eigener Teststand fir die Hydra Testlaufe befindet
sich in Norddeutschland. Der Antrieb ist vertikal an einem
Kraftsensor  aufgehdngt. Der obere Teil der
Verbrennungskammer ist mit einem Drucksensor
versehen, wodurch eine Messung des wichtigen

Brennkammerdruckes erméglicht wird.

BILD 7. Hydra 3 Teststand
Seit Mitte dieses Jahres verfugen wir Uber ein gréBeres
Teststandsgeldnde. Durch hierauf befindliche rollbare
Uberdachungen kénnen nun auch Tests bei schlechtem
Wetter durchgeflihrt werden.

Um exaktere Messdaten zu gewinnen wird nun auch eine
gesonderte Aufhdngung des Tanks an einem Kraftsensor
ermdglicht. Dadurch lasst sich zu jeder Zeit der exakte
Massenfluss des Oxidationsmittels bestimmen. Zuséatzlich
sind weitere Drucksensoren geplant.
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BILD 8.

Teststandsgelande Uberblick

BILD 9.
5. HYDRA MEETS MEPHISTO

Die Mephisto ist die leistungsféhigste Konstruktion in
einer Serie von erfolgreichen Experimentalraketen der

ERIG. Sie dient der ERIG als Grundstufe und
Erprobungstrager fur die Weiterentwicklung von
Héhenforschungsraketen. Das Ziel dabei ist, binnen

weniger Jahre 10.000m Flughdhe zu erreichen und die
transportierte wissenschaftliche Nutzlast sicher zur Erde
zuriickzubringen. Zum Erreichen einer Flughdhe von
10.000m soll als Antrieb die Hydra 3-X eingebaut werden.
Zurzeit wird sie mittels eingekaufter Feststoffantriebe
unter anderem als CAN-Sat Trager genutzt. Sie verflgt
auBerdem Uber ein Rlckkehrsystem, Telemetrie/-
command und einen GPS-Empféanger.
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