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1. Der Anstold zum Technologieprogramm

 Deutsches nationales Raumfahrtprogramm (1962 — 1966) und
EUROSPACE (1963 — 1966): zweistufiges Raumtransportsystem Junkers RT-8
(SANGER 1). Eugen Sanger war Berater bei Junkers.

» 1986 ESA Ratssitzung, UK schlagt Machbarkeitsstudien ftr zukinftige
wiederverwendbare Raumtransportsysteme vor, will HOTOL einbringen.

« BMFT will deutsche Position auf dem Gebiet klaren.
« MBB Raumfahrt wird um Stellungsnahme zu HOTOL gebeten.

» E. Hogenauer beauftragt D. Koelle mit Analyse des HOTOL-Vorschlages.
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1. Der Anstold zum Technologieprogramm

* D. Koelle und H. Kuczera schlagen statt HOTOL in Anlehnung an Junkers RT-8
das Konzept SANGER (I1) als zweistufiges Raumtransportsystem mit
luftatmender Unterstufe vor.

* H.A. Hertrich vom BMFT initiiert die ,,Hertrich-Studie* 1986-1987:
,,Ermittlung von Schltsseltechnologien als Ansatzpunkte fir die Industrie bei der
Entwicklung kiinftiger Uberschallflugzeuge unter Bericksichtigung moglicher
Hyperschallprojekte”. Betrachtet werden vier Leitkonzepte (LK) im Bereich
M, = 2,2 bis 12,5.

 Deutsches Hyperschalltechnologie-Programm 1988 — 1995 mit LK3 der
Hertrich-Studie (M_, = 5 - 6) als Unterstufen-Leitkonzept von SANGER:
Systemstudien, Technologiestudien, Machbarkeitsuntersuchungen im Labormali-
stab. Leitung: D. Koelle 1988 — 1991; H. Kuczera 1991 — 1994; P. Kania 1994-
1995.
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2. Die SANGER (1) -ldee

» Europaische Autonomie beim Start von Raumtransportsystemen als
geo-strategischer Ansatz.
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2. Die SANGER (I1) -ldee

» Schematische Flugbahn:

70 kan/450 km Transfer Orbit %’

Stage Separation
Mach 6.6 in 34 km

Pull-up maneuver

glide back %

e |
cruise back J for 6° traj. angle
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— f -
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_ _Ede
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EHHuHK/RAeS/25.4.2013



3. Struktur des Hyperschalltechnologie-Programms

 Urspriingliche Planung (1988):

1988 1993 2000 um 2003/2005
PHASE | PHASE 1I .L PHASE Il
ENTSCHEIDUNG UBER ENTSCHEIDUNG UBER ENTSCHEIDUNG UBER ENTSCHEIDUNG UBER
TECHNOLOGIEPROGRAMM DEMONSTRATORKONZEPT ENTWICKLUNG DES HYPERSCHALLGERAT
VOLLTRIEBWERKS
ENTWICKLUNG UND
- FLUGERPROBUNG
- rg&”&%‘ﬁ%’;‘é’: - ’-— g’;ﬁ"%mm —a{ MIT VERFUGBAREM |
(ZELLE) TL-TRIEBWERK
FLUGERPROBUNG .
ZUKUNFTIGES
BMFT- ’ »| TECHNOLOGIE- . . TECHNOLOGIE- DEMONSTRATOR . RAUMFAHRT-
STUDIEN EINZELVORHABEN‘} EINZELVORHABEN . ?RF[E'LE#E:K TRAGERSYSTEM
e r— n ENTWICKLUNG UND
PROG BAU EINES |
1 VERSUCHSANLAGEN |~ DEMONSTRATIONS. || BODENVERSUCHE
TRIEBWERKS
A 'y A
UBERPRUFUNG ERSTLAUF ERSTFLUG
DES KONZEPTS DEMONSTRATIONS- TECHNOLOGIE -
TRIEBWERK DEMONSTRATOR
TECHNOLOGIE-
GRUNDLAGEN TECHRALOBE.
REIFUNG
TECHNOLOGIE-
VERIFIKATION — | * TECHNOLOGE- .
ANWENDUNG

» Gesamter Mitteleinsatz (F6rder- und Eigenmittel) bis 1995: ~ 500 Millionen DM.
7
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3. Struktur des Hyperschalltechnologie-Programms

» Organigramm (1988):

EHHuHK/RAeS/25.4.2013
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3. Struktur des Hyperschalltechnologie-Programms

* DFG-Sonderforschungsbereiche (1989 — 2003):

- RWTH Aachen

(- TU Braunschweig)

- TU und UniBw Minchen
- Uni Stuttgart

e Internationale Partner:

- CFD Norway (N)

- Raufoss (N)

- Volvo (S)

- Saab-Scania (S)

(- TsAGI, Raduga in Russland)
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4. Das zweistufige Raumtransportsystem SANGER

* Dreiseiten-Ansicht:

Om 10m 20m 30m 40m 50m

» Konfigurations- und GroéRenvergleich:

EHHuHK/RAeS/25.4.2013

CAVs:
HYTEX [2 SHNGER
2/ g TST0-
[ System
- 60m
RVs:
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L gom  Shuttle SMGRR
il
il
I
1 ‘} HERMES
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I
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4. Das zweistufige Raumtransportsystem SANGER

 Kenndaten der SANGER-Gesamtkonfiguration (Version 4/92):

lower stage upper stage _l
fuselage iength 82,5 m 32,45 m
fuselage height 45m 540 m
fuselage width 144 m 520 m |
span width 45,1 m 17,7 m B
engines Turbo/RAM (LH2) Rocket (LH2/LOX) |
number 5 1
thrust 500 kNmax each 1500 kN
payload 115 to unmanned: 7 to

gross take-off weight

410 to (with upper stage)

115 to

et i
L L

EHHuHK/RAeS/25.4.2013

11



4. Das zweistufige Raumtransportsystem SANGER

* (Heil3e Primar-) Struktur der Unterstufe: _ f“",_/ﬂ"'

Front Area
Integral Tank

/L

/
Fr-Aluminum Frames
and Corrugated
Fr-Al Skin /

i

|
/ 5(\\
~ & %
e / / \ s
Titanium Frames s CFRP-Frames and <
Sliffened and SI'FCB-SW Stringer-Stiffened -

SiC-Shell Titanium Skin CFRP-Skin

Wing Box
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4. Das zweistufige Raumtransportsystem SANGER

 Das urspringliche parallele Antriebs-Konzept:

Boundary Layer
B;umlar\,r Layer '/ Channels Ramiet
/f Engine
i e P - S L / l,'
! s
i : :x/ MACH 1.5

Beide Konzepte: | " T
Turbobetrieb bis M_ = 3,6,
Staustrahlantrieb bis

M, =6,8.

TRIEBWERKSANORDNUNG

flap Turbojet Engine

» Das endgultige (MTU-) koaxiale Kombinationsantrieb-Konzept:

) Ram Duct After-/Ramburner Expansion Ramp
Diverter Duct

S ~_
\\

: L Vs
: \‘-———-——t . '.l .
/ i L
Inlet \
2D-Nozzie
Front Closure Mechanism Turbo Enging Rear Closure Mechanism
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

 Das Widerstandsproblem: Null-Widerstand C,, =f (M, ).

c.o2 _ '
ootek- - - T wtoRue Kritische Bereiche:
cotef 1ot T ‘ S Transschall

und Hyperschall.

0.014F
0.012F
0.01F

0.008}

0.006}
afterbody

fairing

drag coefficient Cno at zero lift

0.004F

0.002F

-

O l l s [l |
0 1 2 3 4 5 s} 7
Mach number M _

—Malnahme im Transschallbereich: Heckver- o
kleidung der Oberstufe zur Widerstands- ’
verringerung.

afterbody
-~ tairing
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

 Luftatmender Hyperschallflug mit Vorkoérper-Vorkompression der Einlaufan-
stromung: hochgradige Kopplung von Auftrieb und Antrieb, das Cayley‘sche

Entwurfsparadigma ist ungultig.
Vergleich der Kraftpolygone fur den stationdren Horizontalflug (schematisch):

SANGER Il im Hyperschall-Bereich:

Klassisch:
A V. Cog net thrust
s
T I]lI:lISI
/1\ thrust-lift ~ L] s /

SR — \
= —\_ggi . N
inlet drag

- Z weight
\ lift

T~ drag
N . :
Y1 _ centrifugal force

(g-reduction)

6“

= Trimmung: Antriebs-integriert oder Zellen-autonom?

EHHUHK/RAES/25.4.2013 15



5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

» Schub-Koeffizient und Schubvektor-Winkel tiber der Flug-Machzahl.

Thrust Coefficient, CFGX

1.1

£jector Nozzie

1.0 - /X‘
/7

0.9

0.8 /

0.7 1 1 1 i

1

0 1 2 3 4

Flight Mach Number, Ma__

5

Thrust Vector Angle, A

10
[
O
-10
-20
~30
40 + / e e

/ Single expansion ramp nozzle! l

- 5 0 j i 1 1 1 H i |

0 1 2 3 4 5 6 7

Flight Mach Number, Ma__

= Kritische Bereiche: Transschall und Hyperschall!

EHHuHK/RAeS/25.4.2013
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

* Reibungseffekte sind von sehr grofl3er Wichtigkeit, starke Koppelung mit
thermischen Effekten!

l/radwatwn cooling

forebody

b.1l.diverter/bleed

S i

iniet

radiation cooling
expansion ramp/base

T

radiation cooling

nozzle

internal
cooling

Thermal state of the

= Der aul3ere Stromungsweg ist strahlungsgekunhit, surface

der innere aktiv (Problem des Thermalhaushaltes). /\\

. Thermal-surface
—=Das Konzept des thermischen Zustandes ef‘fectsifn.walh and Th;[umcatuza:sdon
I near-wall viscous flow n
der Oberflache (TW und 6T/6n|gw) ersetzt das and thermo-chemical materials
Stanton-Zahl-Konzept. P hem{\/
—=Thermische Oberflacheneffekte: laminar-turbulente pe’fn‘jf:jgferij;gce
Transition, Reibungskrafte, Grenzschichtdicken, properiies: emissiviy.
StoR/Grenzschicht-Wechselwirkung, Abldsung. i e———
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

 Der Effekt der Strahlungskihlung: strahlungsadiabate Temperatur auf dem
Vorkorper, und der Einfluss der laminar-turbulenten Transition
(M,=6,8,H=33km).

Untere Symmetrielinie 200
bis zum Einlauf: Tw [K] ¢
A |
—
PN rem— * o w o
- O laminar, perfect gas, ¢t=0
- a lurbulent, perectgas, ¢=0
' .S +  laminar, real gas, £=0
= Die Wandtemperatur 1600 o lmim reer  ons
beeinflusst auch die v labden,  realgas, € = 0.85
Anstromung des Einlaufes 67— witchrsl il
und die von Trimm- 1000 \-— WPt i
und Kontrollflachen. 1 i R
4\ ﬁdv"'”"“'v—*--*——vm-—--—-v._,__,v
= Die Windkanalsimulation 500 - - 0 | — B i
ist nicht maglich, auch nicht die . I i it R
theoretische Vorhersage der Y0 i T
Transitionslage, NASP/X-30: .
Faktor 2 im GTOW! ° !

0 61 02 03 04 05 06 07 0©B 09 1.0

(M.A. Schmatz et al., 1991) X/L
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

* Die Auswirkung der Oberflachentemperatur auf den Reibungswiderstand.

¢ - 10° [+ L] l

el }—:;—Lﬂ——":;:iy
- 1
\ F\&\“\o
S 1 U A A R P

Lt 11

. "\C

- \\m\

. e
2.0 =0 e des S S— 4

: ;r\.t;l.a--——— R =

. Sl — v = —A

- A __A"“—-__wh\h
10~ [ERS (RN S Y ""ﬁ o N S-——.._

- (M.A. Schmatz et al., 1991)

o
o
-
o
v}
o
w
<
F-N
o
w
o
s3]
o
~t
(=
Lo 2]

08 10
x/L

= GrolRer Anteil des Reibungswiderstandes am Gesamtwiderstand!
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

« Strahlungskihlung vs. Wellenwiderstand = Materialkonzept.

2000‘Tr ) Moo-—- 6.8

untere Symmetrielinie

T (K] Kurzzeitbelastung
Titan (101¢K)
1600 Tras Mo =4.5
_ Langzeitbelastung
Tras Mo =6.8 Titan (800K)
1200 /
TryMe=4.5 & Y—L 7 /

800-\/ ¢ ? —]

Onm |{5m IlOn l20- ISO- lAO- l50- [601 Im- y80-

konventionelle Keramik
oder Super1egierungen!

100 X

Schlanke Konfigura-

$ a—— Titan Limit
6 X

tion, kleiner Nasenra-
dius, kleine Flugelvor-
derkanten-Radien,

/ﬁ
| 1

— .

Doppeldelta- ~ 3pitze in fortschritt-

flugel.

/Titan Limi

t

{Kunz, MBB)

= Problem der Edney V/VI und Edney IV Wechselwirkungen!

EHHuHK/RAeS/25.4.2013
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

* Problem der Rampenstromung: Uberschall-Kompressionsrampen (Einlauf,
Trimm- und Kontrollflachen) = sprunghafter Anstieg des Druckes und der
Einheits-Reynoldszahl und damit Anstieg der Warmelasten und der Wand-
schubspannung (im Extremfall Gefahr der Oberflachen-Erosion), dazu in den

Ecken Edney VI Wechselwirkung!

—=Beispiel Temperaturspriinge

an den Rampen eines Einlaufs (400
(ohne die Edney VI Wechselwirkung!) ™

1200

(H.-U. Georg, 1996)

1000

200

=Ausweg: C/SIC Keramik-
Einlaufbauteile. 600

400

EHHuHK/RAeS/25.4.2013
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B
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E——
: Ramp 1 : 2 : 3 ; M. =70 |
Z 4 H =35 [km]
[:D £=0.285
Turbuient B/AL 1
Generic intake Model
0 G.08 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

* Die mogliche Verformung des Vorkorpers aufgrund der Temperaturdifferenzen
unten/oben und die aerothermoelastischen Eigenschaften der Zelle.

3+ Ahpgse [M]

/ __‘-\H_‘____‘-_
5 - E effect of
5 1 g insulation
3 = (bottom)
B & - = & -
1 -5 5 HE = :>Ausnutzur_1_g der yer
HE 2|E 8l¢ 3 formung fur statisch
g =g K =|= . . . ptae
0 8 3 indifferente Langsstabilitat
primary, + secondary + trim im HyperSCha”:
static + aero. load Verrlngerung des

Trimmwiderstandes.
(W. Staudacher, J. Wimbauer, 1993)

M>1

M_»1

——

M<1
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

 Einlauf-Vorkompression durch den Vorkorper

und die Nettoschub-Empfindlichkeit.

Vorkorper-Vorkompression

(e = 9,4°): bei M = 6,8 Verkleinerung
der Einlauf-Fangflache um Faktor zwei von
38,8 m2auf = 20 m2. Aber daftir sehr hohe
a-Empfindlichkeit! Einfluss der statischen
und der dynamischen Aerothermo-
elastizitat des Vorkorpers?!

= Flugregelung mdoglich?

EHHuHK/RAeS/25.4.2013

1 1 1t

1.00

0.80

Ll L 1l lgl |
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(R. Schaber, 1994)
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

* Der Antrieb und seine Komponenten.

 Einlauf: Edney V/VI und Edney IV
Wechselwirkungen (shock-on-lip
Problem!).

* Innenstromungen: viskose und
thermischen Oberflacheneffekte.

—Hohe mechanische und thermische Lasten,
extremer Leichtbau, aktive Kuhlung, grof3e
Formtreue bei Einlauf und Duse erforderlich!

EHHuHK/RAeS/25.4.2013
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5. Ausgewahlte Ergebnisse der Technologie- und Systemstudien

« Empfindlichkeiten allgemein, im Hintergrund ist )
der sehr kleine Nutzlast-Faktor des TSTO-Systems SANGER (2 — 4 Prozent).

L/D=5.0
Mtake off
[to]
400 1.35 nominal:
L/D=5.5
nominal: 1
300
. /)y s
200 S //
1.22 /
nominal:1
100 _0-8 o
s realistig
A range
—
0 - A P\ .
" caseA caseB m t
0.45 0.5 0.55 m—e"-‘-p—L
take off

(H. Lifka, 1987)

EHHuHK/RAeS/25.4.2013

ATOGW [%]
+ 10 -
+8 — specific fuel /@ /%
consumption y
*e : y Ve 's/trgural
+4 - /./ weight
W ,
+ 2 — " g;ort:;

0 —
- N\
-2 - /.1% \\
4_/ /\\\
/ net thrust
-6 — N
3 1 Y Y Y
| | i I £
-10 -5 0 +5 +10 +15 + 20
AL )gagis [%]

(W. Staudacher, J. Wimbauer, 1993)
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6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept

 Perspektiven und Grob-Planung der Meilensteine des angestrebten europaischen
(ESA) TSTO-Programms ,,Future European Space Transportation Investigations
Programme (FESTIP)*:

- Herbst 1995 Bodentest des Antriebs beim AEDC (free-jet test von Einlauf,
Brennkammer mit 50 cm & und Ddse).

- Ende 1995 Ende von Phase | des Technologieprogrammes.

- 1996 — 2005 Phase Il (FESTIP I und I1), Technologieentwicklung, Entwicklung
und Bau von Experimental-Vehikeln (EV).

- 1997 Erstflug von EV1, 2000 von EV2, 2003 von EV3.
- 2005 - 2020 Phase 111 des Technologieprogramms, Technologiereifung.
- 2006 Beginn der Entwicklung des TSTO-Systems SANGER.

- 2016 Erstflug und Systemidentifikation/Enveloppendffnung bis 2020, reguléarer
Einsatz ab 2020.

EHHUHK/RAES/25.4.2013 26



6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikations-Konzept

* Themen des TEV-Berichtes (70 Textseiten, 61 Referenzen, 64 Bilder, 28 Tabellen):
- Das Referenzkonzept.

- “beyond the reference concept”-Betrachtungen bis M_ = 12,5 mit Uberschall-
Staustrahlantrieb)

- Das Entwurfsproblem des Referenzkonzeptes.
- Technologieforderungen des Referenzkonzeptes und der Experimental-Vehikel.

- Potentiale und Defizite der Bodensimulationsanlagen und der numerischen
Simulation.

- Technologieentwicklungs- und Verifikations-Strategien.

- Zulassungsfragen (Experimental-Vehikel, TSTO-System SANGER).

EHHUHK/RAES/25.4.2013 21



6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept

» Das Entwurfsproblem des Referenzkonzeptes (1):

- Sehr grol3e Empfindlichkeiten der SANGER-Unterstufe hinsichtlich
Aerodynamik (laminar-turbulenter Ubergang!), Antrieb und Antriebs-
integration bei gleichzeitiger sehr stark nichtlinearer Kopplung der Auftriebs-
und Antriebsfunktion (das Cayley‘sche Entwurfsparadigma ist ungaltig!).

- Die statischen und dynamischen aerothermoelastischen Eigenschaften von Zelle
und Antriebssystem sind von sehr grof3er Wichtigkeit, aber sehr problematisch:

-- spate Strukturtests, soweit sie tUberhaupt moglich sind,

-- die rechnerische Bestimmung ist nur flr ideal-elastische, nicht aber fur
real-elastische Strukturen moglich (Flgestellen-Problem!),

-- sehr kleiner Nutzlast-Faktor des TSTO-Systems.

- Die klassische Definitions- und Entwicklungsvorgehensweise des Flugzeugbaus
ist nicht mehr anwendbar.

EHHUHK/RAES/25.4.2013 28



6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept

 Potentiale und Defizite der Bodensimulationsanlagen und der numerischen
Simulation. Sehr Kkritisch, risikoreich und teilweise unmaéglich sind:

- Bestimmung und Verifikation von Lage und Form des laminar-turbulenten
Ubergangsgebietes, des Reibungswiderstandes, der viskosen Einlaufanstromung,
der Effektivitat der aerodynamischen Trimm- und Kontrollflachen, der
thermischen Lasten.

- Die Zellen-Antriebsintegration (Vorkompression, Aerothermoelastik).
- Realistische Versuchsanlagen-Verifikation des Ram/Scram Einlaufs.

- Realistische Versuchsanlagen-Verifikation (free-jet testing) des Ram/Scram
Antriebssystems (Einlauf, Triebwerk, Dise) (2 m Durchmesser, 30 m Lange).

- Versuchsanlagen-Test und -Verifikation der statischen und speziell der
dynamischen aerothermoelastischen Eigenschaften der heiRen Primar-
struktur (80 m Lange, T yuwr = 1000 K).
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6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept

» Technologieentwicklungs- und Verifikations-Strategien (1):
- Entwicklung eines nach-Cayley‘schen Entwurfsparadigmas.

- Sehr weitgehender Einsatz rechnerischer Simulation (disziplinare und multi-
disziplindre numerische Simulation und Optimierung): Transfer-Modell-Ansatz
= Virtuelles Produkt.

- Ausbau der stromungsphysikalischen und der strukturphysikalischen
Modellbildung (Grundlagenforschung!). Entwicklung der ,,Heil3en Experimental-
technik (HET)".

- Gezielte Entwicklung und Einsatz von Experimental-Vehikeln (Datenakquisition,
Technologieverifikation, Gewinnung konfigurativer und operativer Erfahrung).

- Sehr tiefgehende System- und Empfindlichkeitsanalysen schon in den ganz frihen
Definitions-Subphasen!

* Im Technologieprogramm unter-
suchte Experimental-Vehikel:
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6. Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept

» Technologieentwicklungs- und Verifikations-Strategien (I1):

- Um den geo-strategische SANGER-Ansatz umzusetzen,
ist das Folgende erforderlich:

-- Langfristige Bedarfs- und Anforderungs-Planung.

-- Europa-weites pragmatisches und Fahigkeits-orientiertes VVorgehen.
-- Langerfristige und kontinuierliche Technologie-Entwicklung.

-- Langerfristige und kontinuierliche Grundlagen-Entwicklung.

-- Kohéarente Versuchsanlagen-Strategie (Erstellungszeiten!).

-- Kohéarente Experimental-Flugzeug-Strategie (Erstellungszeiten!).

» Geschatzter Mittelaufwand ftr Phase 11 (1996 — 2005): 4,38 Milliarden DM.

» Geschatzter Mittelaufwand fir die Entwicklung des TSTO-Systems SANGER:
~ 45 Milliarden DM = 25 Prozent (TRANSCOST-Modell, D. Koelle).

= 20 Jahre bis zum Erstflug. Generell sehr grol3e Risiken: technologisch,
operationell, terminlich, finanziell, politisch!

EHHUHK/RAES/25.4.2013 31



7. Das Ende (1)

» Phase | des Hyperschalltechnologie-Programms wurde (wie geplant) Ende 1995
beendet.

 Der geplante ,,free-jet” Test des Antriebs beim AEDC konnte nicht mehr erfolgen.

 FESTIP war dann keine eigentliche Fortsetzung des Programms. FESTIP | von 1995
bis 1998 mit einem internationalen integrierten Team in Ottobrunn war im wesent-
lichen Konzeptstudien von raketengetriebenen Raumtransportsystemen gewidmet.

o ,,Technologien fur kinftige Raumtransportsysteme TETRA* und
,»2Ausgewahlte Systeme und Technologien flr kinftige RTS-Anwendungen ASTRA*
wurden 1998-2001 und 2001-2003 vom Bund und einigen Landern gefordert.

 Die Hyperschall-SFBs in Aachen, Munchen und Stuttgart liefen 2003 aus.
» Graduiertenkolleg ,,Aero-thermodynamische Auslegung eines Scramjet-

Antriebssystems fir zuklnftige Raumtransportsysteme®, S, AC, K, M, 2005-2014.
(= USA: X-51A, X-43A)
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7. Das Ende (1)

« SFB TR40: ,,Technologische Grundlagen fur den Entwurf thermisch und mecha-
nisch hochbelasteter Komponenten zukunftiger Raumtransportsysteme*, M, AC,
S, K, GO, 2008 - befasst sich mit Raketenantrieben.

« SHEFEX (DLR) ist ein Wiedereintritts-Thema.
e Die Studien (EU) Lapcat, Lapcat Il (Long-Term Advanced

Propulsion Concepts and Technologies) befassen sich mit Mach 5 und 8 Uber-
und Hyperschall-Transportfluggeraten, ahnlich das SpaceLiner-Konzept (DLR).

» Der geo-strategische Ansatz von SANGER ist in D/EU kein Thema mehr.
 Das Technologieentwicklungs- und Verifikationskonzept hat keine direkte
Verwendung gefunden. Sollte so etwas wie SANGER einmal erforderlich werden,

kann die erforderliche Technologie nicht aus dem Armel geschiittelt werden!

* Der luftatmende Hyperschallflug ist und bleibt eine faszinierende und
technologisch auf3erst herausfordernde Thematik.
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