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Übersicht: Ultraleichtbau großer, entfaltbarer Raumfahrtstruktu-
ren ist eine grundlegende Voraussetzung für die Realisierung in-
novativer Solar Sail Antriebskonzepte. Neben der Funktionalität
der Entfaltungstechnik und der Entwicklung von Steuerungskon-
zepten spielen Leichtbauaspekte und deren technische Umsetzung
eine Schl̈usselrolle f̈ur zuk̈unftige Solar Sail Missionen. Aufbau-
end auf der erfolgreichen Bodendemonstration eines ESA-DLR
Technologietr̈agers in 1999/2000 wird die Weiterentwicklung bis
hin zu einer Demonstrationsmission im Erdorbit vorangetrieben
[2]. Das DLR Institut f̈ur Strukturmechanik beteiligt sich an dem
Folgeprojekt mit der Entwicklung, Verifikation und dem Bau von
ultraleichten, entfaltbaren Masten (CFRP Booms) und den ex-
trem d̈unnen Segelsegmenten. Als Systemverantwortlicher für die
Durchführung des Folgeprojekts wurde die Kayser Threde GmbH,
München beauftragt.

1 EINLEITUNG

Solar Sail Konzepte nutzen die Impulsübertragung sola-
rer Photonen auf eine reflektierende Fläche als innovati-
ves Antriebskonzept. Da der Ursprung der Antriebsquel-
le nicht wie bei konventionellen Verfahren an Bord mit-
geführt werden muss, sondern im Raum in nahezu unbe-
schr̈anktem Umfang zur Verfügung steht, bieten Solar Sails
insbesondere bei Langzeitmissionen mit hohem Energiebe-
darf eine interessante Alternative zu chemischen Antrieben.
Die nutzbare Schubkraft ist jedoch aufgrund der sehr gerin-
gen Ruhemassen der reflektierten Photonen extrem klein.
Erst über die Missionsdauer kann infolge der permanent
wirkenden Beschleunigung oder Verzögerung eine signi-
fikante Geschwindigkeitsänderung erreicht werden. Solar
Sail Konzepte sind aufgrund der enormen ingenieurwissen-
schaftlichen Herausforderungen bisherüber das Stadium
theoretischer Designstudien und einiger Funktionsmodel-
le nicht hinaus gekommen. Extremer Leichtbau, die Ent-
wicklung und Verifikation sicherer Entfaltungskonzepte für
große, membranartige Raumfahrtstrukturen, die Sicherstel-
lung der Langzeitbeständigkeit der eingesetzten Materiali-
en unter Weltraumbedingungen und nicht zuletzt die Ent-
wicklung von Steuerungskonzepten und Missionsplanun-
gen sind wichtige Aufgaben, die in Vorbereitung auf eine
erste Solar Sail Mission bearbeitet werden müssen.

Die extremen Anforderungen an Solar Sail Technologien
sind vergleichbar mit den Restriktionen einer ganzen Rei-
he m̈oglicher Anwendungen im Bereich entfaltbarer Raum-
fahrtstrukturen. Die Entwicklung von Solar Sail Technolo-

BILD 1: ESA-DLR Solar Sail Technologieträger 1999/2000. Sub-
Systeme Entfaltungsmodul, entfaltbare Masten und Segel.

gien nimmt daher eine Schlüsselposition ein, die z. B. zur
Realisierung zuk̈unftiger entfaltbarer Solar Arrays, Sun-
shades, Antennen und Reflektoren oder langer, ausfahrba-
rer Masten genutzt werden kann. Erste Designstudien ha-
ben z. B. gezeigt, dass die Boom-Entfaltungstechnologie
für zuk̈unftige SAR-Fernerkundungsmissionen (Synthetic
Apertur Radar) potenziell geeignet ist [5].

2 ANFORDERUNGEN UND DESIGN

Die Beschleunigung eines Solar Sails resultiert aus dem
Wirkungsgrad des Segelsη, dem StrahlungsdruckpS und
dem Verḧaltnis zwischen Gesamtmasse des Raumfahrt-
ger̈ats und der reflektierenden Flächeσ gem̈aßa = η pS/σ.
Für eine optimale Beschleunigung muss daher die Gesamt-
flächenlastσ sehr klein sein. Der Wirkungsgradη hängt im
wesentlichen von den optischen Eigenschaften des Segels
und dessen homogener Spannung und Ausrichtung ab. Zu
starke Segelspannkräfte k̈onnen allerdings zur̈uberm̈aßi-
gen Ausbildung geknitterter Bereiche innerhalb der Segel-
fläche f̈uhren und deshalb den Wirkungsgrad negativ be-
einflussen. Dar̈uber hinaus erfordern hohe Spannkräfte ent-
sprechend massive Stützstrukturen, deren Gewichte sich
über ihren Anteil an der Massenbilanz wiederum nach-
teilig auf die Beschleunigung auswirken können. Ana-
lysen f̈ur mittelfristige Solar Sail Missionen bilanzieren
die notwendigen Gesamtflächengewichte auf mindestens
σ = 10 . . . 20 g/m2 und Segelgr̈oßen bis zu 125 m x 125 m
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[4]. Diese Werte zeigen deutlich die enormen Herausfor-
derungen, mit denen sich die Ingenieure konfrontiert se-
hen: Zum einen m̈ussen neuartige Technologien entwickelt
werden, die die sichere Entfaltung großer membranartiger
Flächen im Weltraum erm̈oglichen. Gleichzeitig soll die
Entfaltungsstruktur extrem leicht sein und sich innerhalb ei-
nes sehr kleinen Volumens auf konventionellen Launchern
transportieren lassen. Darüber hinaus m̈ussen die einge-
setzten Ultra-Leichtbaustrukturen ihre Langzeitbeständig-
keit unter z. T. extrem unterschiedlichen Umgebungsbedin-
gungen unter Beweis stellen. Eine weitere Herausforderung
bedeutet die Realisierung eines Steuerungskonzepts, das in
der Lage ist, große flexible Solar Sails sicher und energie-
sparend aucḧuber lange Zeitr̈aume hinweg zu manövrieren.

Das von ESA und DLR gemeinsam entwickelte So-
lar Sail Konzept sieht ein quadratisches Segel vor, dass
durch vier entfaltbaren CFK Masten (CFRP Booms) auf-
gespannt wird. Die Masten, die eine spezifische Masse von
nur 100 g/m haben, werden im entfalteten Zustand durch
die Segelspannkräfte axial belastet. Ein zentrales, ebenfalls
in CFK-Leichtbautechnologie ausgeführtes Entfaltungsmo-
dul, beinhaltet im gestauten Zustand die Booms und die
vier dreieckigen Segelsegmente. Obwohl während der Bo-
dendemonstrationsphase nur eine 20 m x 20 m Variante ge-
baut wurde, basierte das Design und die Auslegung auf den
Annahmen eines 40 m x 40 m Segels (Bild 1). Segelfolien
mit unterschiedlichen Wandstärken wurden erfolgreich ge-
testet: 12µm Mylar, 7,5µm Kapton, 3µm PEN (Polyethy-
lennaphtalat).

3 ANALYSEN

3.1 Segelfl̈ache

Für die Effektiviẗat des Solar Sail Antriebskonzepts ist die
homogene Spannung der Segelmembranen sehr wichtig.
Bei sehr d̈unnen Folien enstehen zwangsläufig geknitter-
te Bereiche infolge der Querkontrationskopplung bei mehr
oder weniger einachsig wirkenden Zugspannungen, wie sie
bei dem ESA-DLR Konzept in den Ecken der einzelnen Se-
gelsegmente eingeleitet werden. Geknitterte Bereiche der
Segelmembranen können nicht nur Auswirkungen auf die
Güte der Reflektion und somit auf den Wirkungsgrad des
Segels haben. Auch aus thermischen Gründen ist eine ge-
nauere Analyse geknitterter Bereiche notwendig, da nicht
auszuschließen ist, dass sich durch die Ausbildung von Fal-
ten geometrische Muster ergeben, die lokal zu einerÜber-
hitzung des Materials führen (7→hot spots). Die Berech-
nung der komplexen, hochgradig nichtlinearen Vorgänge
bei der Ausbildung lokaler Knittermuster in der Segelmem-
bran ist f̈ur das gesamte Segel kaum möglich. Daher wird
auf eine vereinfachte Knittertheorie zurückgegriffen, die
durch Variation der Elementeigenschaften solange iterativ
die Steifigkeitenändert, bis keine negative zweite Haupt-
spannungσ2 in der Segelmembran auftritt. Das Ergebnis
dieser iterativen Vorgehensweise ist in Bild 2 dargestellt.
Ausgehend von einem isotropen Material erfolgt zunächst
die Analyse der Hauptspannungen und ihrer Trajektori-
en. In Abḧangigkeit des Vorzeichens der zweiten Haupt-

geknitterter Zustand

gespannter Zustand

Trajektorien der

Hauptspannungen

BILD 2: Iterative Segelanalyse der Hauptspannungstrajektorien.
Gespannte und geknitterte Bereiche.

spannung wird anschließend für jedes einzelne Element ei-
ne Fallunterscheidung zwischen

”
vollständig gespanntem“

(σ1, σ2 > 0) und
”
geknittertem“ (σ1 > 0, σ2 < 0) Zu-

stand durchgeführt und entsprechend modifizierte Material-
gesetze zugewiesen. Nachteilig erweist sich, dass eine Kon-
vergenz nicht immer gegeben ist. Für das dargestellte Er-
gebnis waren z. B. 42 Iterationen notwendig. Verlässliche
Aussagen̈uber die Amplituden und Wellenlängen des Knit-
termusters und damit auf die Effizienz der Reflektion sind
auf Grundlage dieser vereinfachten Berechnung allerdings
nicht ausreichend m̈oglich und m̈ussen in einer detaillier-
ten, lokalen Analyse untersucht werden. Die Auswertung
der Rechnung f̈uhrt auf ein Verḧaltnis von 56,1 % zwischen
den vollsẗandig gespannten Bereichen und der nominellen
Segelfl̈ache. Wie in Bild 2 zu erkennen ist, befindet sich der
gespannte Bereich näherungsweise innerhalb des Innkrei-
ses der dreieckigen Segelsegmente und die geknitterten Be-
reiche entstehen im wesentlichen an den Segelrändern hin
zu den Mastspitzen.

Die Forderung nach einem ultraleichten, membranarti-
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gen Solar Sail f̈uhrt zwangsl̈aufig zu einer Struktur, die
im Verhältnis zu ihrem Volumen eine extrem große Ober-
fläche besitzt und folglich im intensiven Strahlungsaus-
tausch mit ihrer Umgebung steht. Gute Reflektionsgrade
lassen sich mit Aluminiumbeschichtungen erreichen, die
allerdings durch ein ung̈unstiges Verḧaltnis zwischen Ab-
sorptionsgrad und Emmissionsgradα/ε > 1 die Segelfo-
lie stark aufheizen. Minimale und maximale Temperaturen,
thermale Gradienten aber auch transiente Ereignisse wie
Licht-/Schattenwechsel m̈ussen bei der Auslegung und Ma-
terialwahl daher besondere Beachtung finden. Die Gleich-
gewichtstemperatur einer einseitig bestrahlten, ebenen Se-
gelfläche l̈asst sich folgendermaßen abschätzen:

Tsail = 4

√
α cS cos ϑ

σS(εfront + εback)
,(3-1)

α : Absorptionsgrad der bestrahlten Seite,

εfront : Emissionsgrad der bestrahlten Seite,

εback : Emissionsgrad der unbestrahlten Seite,

ϑ : Anstellwinkel des Segels,

σS : Stefan-Boltzmann-Konstante,

= 5, 67051 · 10−8 W/m2K4,

cS : Strahlungsleistung pro Fläche.

Für die Ermittlung der Segelgleichgewichtstemperatur
muss im erdnahen Orbit neben der Solarkonstanten (≈
1360 W/m2) sowohl die Albedo als auch die Erdinfrarot-
eigenstrahlung berücksichtigt werden. F̈ur eine beidseitig
mit Aluminium beschichtete Segelfolie (Herstellerangabe:
α ≈ 0, 12, ε ≈ 0, 05) ergeben sich bei vollständiger Se-
gelanstellung entlang der Strahlungsrichtung (ϑ = 0◦) be-
reits Gleichgewichtstemperaturen von mindestens183◦C,
die von den Segelmaterialien ertragen werden müssen. We-
gen der quadratischen Gesetzmäßigkeit der solaren Strah-
lungsintensiẗat kommt deshalb dem Thermaldesign des Se-
gels eine sehr wichtige Bedeutung zu. Solar Sail Missionen,
insbesondere wenn sie in relativer Sonnennähe bis hin zu
0,2. . . 0,3 AU reichen, erfordern daher zur Kühlung eine gut
emittierende und wenig absorbierende Segelrückseite, etwa
eine Chrombeschichtung, und darüber hinaus eine genaue
und sichere Lagekontrolle. Wegen ihrer Bedeutung für den
Thermalhaushalt und die Steuerbarkeit muss im Vorfeld ei-
ner Solar Sail Mission außerdem die Langzeitbeständigkeit
und Degradation der thermo-optischen Eigenschaften unter
Weltraumbedingungen untersucht werden.

3.2 Entfaltbare CFRP Booms

Das Design der entfaltbaren Booms sieht vor, dass sie
flachgedr̈uckt und aufgerollt innerhalb eines sehr klei-
nen Volumens gelagert und transportiert werden können.
Zum Einsatz kommen kohlenstofffaserverstärkte Kunst-
stoffe (CFK), die in Form von ultra-d̈unnen Prepregschich-
ten mit einem konventionellen Autoklavverfahren zu zwei
Halbschalen ausgehärtet werden. Die Halbschalen werden
im Anschluss an den F̈ugungsflanschen miteinander ver-
klebt. Der Laminataufbau besteht aus einer Kombination

Fall 1: Erdorbit, Tag

Fall 2: Erdorbit, Nacht

x

y

zs

SI SII

BILD 3: Fallbeispiel: Thermalanalyse eines CFRP Boomquer-
schnitts mit

”
schwarzer“ und beschichteter Oberfläche.SI : solare

Strahlung.SII : terrestrische Strahlung.

von 0◦- und±45◦-Schichten. Neben g̈unstigen Einfl̈ussen
auf das Beulverhalten der sehr dünnwandigen Struktur er-
folgt die Wahl des Laminataufbaus im wesentlichen aus
der Anforderung, die Verkrümmung bei einseitiger ther-
mischer Belastung zu minimieren. Sehr geringe Wärme-
ausdehnungskoeffizienten in Boomlängsrichtung sind des-
halb eine wichtige Voraussetzung (CTE1 ≈ 0). Genauso
wie bei den Segelmembranen spielt auch bei den CFRP
Booms die thermale Belastung und die Langzeitbeständig-
keit für die Auswahl der Materialien eine wichtige Rolle.
In Bild 3 ist die statische Temperaturverteilung im Boom-
querschnitt bei einem thermalen Lastfall dargestellt, wie er
im unteren Erdorbit infolge solarer und terrestrischer Be-
strahlung zu erwarten ist. Im Rahmen von Entwicklungs-
tests wurden bereits Beschichtungsmaßnahmen untersucht
(siehe Bild 1 und Abschnitt 4), die den Thermalhaushalt
der CFK-Struktur g̈unstig beeinflussen, aber auch Schutz
gegen̈uber weiteren Umwelteinfl̈ussen, etwa atomaren Sau-
erstoff, bieten.

Das strukturelle Boomdesign basiert auf den Anforde-
rungen der Solar Sail Bodendemonstration [3]. Obwohl
während der Demonstrationsphase nur 14 m lange Booms
gebaut wurden, erfolgte das Design für eine L̈ange von
28 m. Die Querschnittsgeometrie folgt nach einer Ge-
wichtsoptimierung unter der Erfüllung einer gewissen Min-
destbiegesteifigkeit. Es ist wichtig, darauf hinzuweisen,
dass die Boomgeometrie aufgrund sehr enger Volumen-
vorgaben im gestauten Zustand restringiert ist und deshalb
das momentane Gewicht von ca. 100 g/m bei freier Opti-
mierung und Querschnittsgestaltung noch gesenkt werden
kann. Aufgrund ihrer Bedeutung für das Gesamtkonzept
kommt der stukturmechanischen Berechnung der Booms
eine wichtige Bedeutung zu. In der Regel werden Steifig-
keitsrestriktionen, z. B. in Form minimaler Biegesteifigkei-
ten, und Festigkeitsanforderungen formuliert. Global be-
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trachtet, k̈onnen die Booms durch Definition der Balken-
steifigkeitenEIx, EIy, GJz undEA durch ein einachsiges
Balkenmodel beschrieben werden. Die Belastungsgrenzen
hingegen, sind bei dem dünnwandigen Profil ausschließ-
lich durch die Beulstabiliẗat gekennzeichnet, die als wesent-
licher Bestandteil der strukturmechanischen Beschreibung
im Detail analysiert werden muss. Der möglichst genauen
Erfassung des Beulverhaltens ist deshalb aus leichtbauspe-
zifischen Gr̈unden eine zentrale Bedeutung beizumessen.
Implizite und explizite Finite Elemente Methoden werden
zur Analyse des Stabilitätsverhaltens der Booms eingesetzt
(ANSYS/LS-DYNA).

Grunds̈atzlich ist die Berechnung jedes beliebigen
Schnittkraftzustandes m̈oglich. Bei den verḧaltnism̈assig
langen Booms spielen jedoch die antimetrischen Quer-
kraftanteileFx undFy genauso wie die Torsionsbelastung
Mz eine untergeordnete Rolle. Obwohl die Booms infolge
der Segelspannkräfte durch eine axial wirkende Druckkraft
Fz belastet sind, spielen für die Auslegung hauptsächlich
die BiegemomenteMx und My eine wichtige Rolle. Die
Biegemomente entstehen nicht nur aus eineräußeren out-
of-plane Belastung. Auch die axialen Spannkräfte Fz er-
zeugen bei geometrisch großen Deformationen der Segel-
struktur in Kombination mit Segel- und Boomexzentri-
zitäten

”
innere“ Biegemomente, die für das Design berück-

sichtigt werden m̈ussen. Aus der Argumentation, dass die
Querkr̈afte

”
klein“ sind, folgt, dass auch die Gradienten der

Biegemomente
”
klein“ sind. Die Berechnung kann deshalb

in guter N̈aherung an einem Boomsegment vorgenommen
werden, f̈ur das ein konstanter Schnittkraftzustand ange-
nommen wird. Zur Krafteinleitung wird an einer Seite des
untersuchten Abschnitts ein starres Schott modelliert. Auf
der anderen Seite werden symmetrische Randbedingungen
angenommen. Im allgemeinen ist die Ausnutzung von Sym-
metrien bei der Behandlung von Beulproblemen nicht oh-
ne weiteres m̈oglich, da auch unsymmetrische Beulmuster
ein energetisches Minimum einnehmen können. Aus Effizi-
enzgr̈unden wird hier dennoch von dieser Möglichkeit Ge-
brauch gemacht, zumal einige gerechnete Beispiele keine
signifikanten Unterschiede gezeigt haben.

Zunächst erfolgt die Berechnung der statischen Lösung
infolge einer beliebigen BelastungMx, My, Fz. Aus den
Ergebnissen k̈onnen in einfacher Weise die nominellen Bal-
kensteifigkeitenEIx, EIy und EA abgeleitet werden. Im
Anschluss daran wird eine lineare Eigenwertbeulanalyse
durchgef̈uhrt. Die Berechnung der Eigenwerte und Eigen-
formen dient zum einen der Definition der Belastungsberei-
che f̈ur die nachgeschaltete nichtlineare Berechnung. Des
weiteren werden die Eigenformen zur Definition von geo-
metrischen Imperfektionsmustern verwendet, die zur Initi-
ierung der nichtlinearen L̈osung erforderlich sind. In die-
sem Fall werden die ersten beiden Eigenformen ausgewer-
tet und jeweils mit einer maximalen Imperfektionsampli-
tude in der Gr̈oße der Wandstärke aufgebracht. Die geo-
metrisch imperfekte Struktur wird im Anschluss durch ei-
ne nichtlineare implizite FE Rechnung bis zum Verzwei-
gungspunkt gef̈uhrt. Der Verzweigungspunkt kennzeichnet
diejenige Last, bei der das System instabil reagiert und

z x

y

BILD 4: Nichtlineare Beulanalyse der CFRP Booms: out-of-plane
Biegung.

unter Ausbildung eines Beulmusters in eine energetisch
günstigere Lage großer Deformationen wechselt. Die Er-
mittlung des Nachbeulverhaltens verfolgt zwei wesentliche
Zielsetzungen: Zum einen erlaubt erst die qualitative Deu-
tung des Nachbeulbereichs in Verbindung mit der Definiti-
on eines Beulkriteriums eine Aussageüber die Sensitiviẗat
der Struktur in Bezug auf Beulphänomene. Des weiteren
können auch jenseits des Verzweigungspunktes stabile De-
formationsmuster auftauchen, die noch nicht zu einer loka-
len Überschreitung der Festigkeitsgrenze führen, sodass es
im Sinne eines Leichtbaudesigns möglich ist, diese Berei-
che gezielt in die Dimensionierung miteinzubeziehen.

Für den Lastfall einer einachsig wirkenden Biegebelas-
tung My ist das Ergebnis der Beulanalyse in Bild 4 in
Form einer Last/Verschiebungs-Kurve dargestellt. Es wer-
den haupts̈achlich ebene und stark gekrümmte Bereiche des
Querschnitts durch eine Druckkraft belastet. Offensichtlich
ist der Flanschbereich in der Lage, das Nachbeulverhalten
derartig zu beeinflussen, dass eine Laststeigerung auch jen-
seits des Verzweigungspunktes beiMy,cr=59,8 Nm ertra-
gen werden kann. Erst bei einem deutlich höheren Deh-
nungsniveau kommt es zum sukzessiven Kollabieren. Beim
Lastfall Mx werden hingegen im wesentlichen elliptische,
verḧaltnism̈aßig schwach gekrümmte Bereiche durch ei-
ne Kompressionslast beaufschlagt. Der Verzweigungspunkt
befindet sich beiMx,cr=89,1 Nm. Im Gegensatz zum Last-
fall My erfolgt das Durchschlagen auf die Nachbeulkurve
schlagartig unter Ausbildung eines typisch rautenförmigen
Beulmusters. Das zugehörige Lastniveau ist dabei so ge-
ring, dass bei kraftgesteuerter Belastung die Stabilitäts- und
Festigkeitgrenzen identisch sind. Die Beulanalyse des Last-
falls Fz nimmt eine Stellung zwischen den beiden Biege-
lastf̈allen ein. Zwar bildet sich auch hier ein spitzer Pike bei
einer kritischen Last vonFz,cr=2000 N aus, jedoch k̈undigt
sich das Kollabieren durch die lokale Ausbildung

”
kleiner“,

stabiler Beulen unmittelbar vor dem Durchschlagen an.
Wenn das Strukturverhalten von streuenden Eingangs-

größen signifikant beeinflusst ist, kann eine deterministi-
sche Dimensionierung in Kombination mit Sicherheitsfak-
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toren zu unbefriedigenden Ergebnissen führen. Probabilis-
tische Analyseverfahren bieten deshalb neben der konven-
tionellen Strukturoptimierung zusätzliche Einsparpotenzia-
le, um im Sinne der globalen Zielsetzung ein möglichst
leichtes Design zu realisieren. Die detaillierten Berechnun-
gen des Boom-Beulverhaltens haben z. B. gezeigt, dass
die Resultate sehr sensitiv auf Parametervariationen rea-
gieren. Die Ber̈ucksichtigung eines konstanten Sicherheits-
faktors kann daher zu einer sehr konservativen Restriktion,
aber auch zu einer Unterschätzung des Pḧanomens f̈uhren.
Deshalb werden probabilistische Methoden bei der Dimen-
sionierung der CFRP Booms berücksichtigt, indem signi-
fikante Strukturparameter unter Annahme bestimmter sta-
tistischer Verteilungsfunktionen definiert werden. Zur Er-
mittlung der probabilistischen Boomsteifigkeiten und Beul-
grenzen werden folgende Parameter berücksichtigt:

• variierende Schalenwandstärken infolge von Faser-
flächengewichtsschwankungen der CF-Prepregs,

• CFK Materialdaten in Abḧangigkeit der Prepregable-
gegenauigkeit ẅahrend der Fertigung der Halbschalen,

• geometrische Fertigungstoleranzen des Boomquer-
schnitts,

• geometrische Imperfektionsamplituden für die nichtli-
neare Berechnung der Beullast,

• Lastexzentriziẗaten infolge einer Querschittsverdreh-
ung zur nominellen Belastungsrichtung.

Die probabilistischen Simulationen werden mit einer
Monte Carlo Methode mit Latin Hypercube Samplingund
dem Probabilistik-Modul von ANSYS durchgeführt. Die
Auswertung der Analyse für die beiden Biegelastfälle in-
klusive der Ableitung von A-Werten ist in Tabelle 1 ange-
geben. Es ist wichtig, darauf hinzuweisen, dass die statis-
tische Formulierung der probabilistischen Eingabeparame-
ter in direkter Verbindung zu den Qualitätsanforderungen
an die Struktur steht und — ẅahrend der Designphase —
zun̈achst relativ konservativ angenommen wird. Auf die-
se Weise k̈onnen z. B. Fl̈achengewichtsschwankungen der
CF-Prepregs im Rahmen des detaillierten Designs berück-
sichtigt und gleichzeitig als Freigabekriterium einer Waren-
eingangskontrolle definiert werden. Auch als Input für eine

CFRP Booms: Probabilistische Strukturanalyse
einachsige

”
Balkenparameter“ σ̂M s A-Wert

nominelle EIx,nom [Nm2] 5073 430 4236
Steifigkeit: EIy,nom [Nm2] 5318 442 4380
linearisierte EIx,Sec [Nm2] 4989 426 4185
Sekantensteif.: EIy,Sec [Nm2] 4742 390 3908

Mx,cr [Nm] 95,0 11,3 70,5Beulmoment:
My,cr [Nm] 57,0 6,1 40,3

TAB . 1: Probabilistische Boomanalyse: MittelwertêσM , Stan-
dardabweichungens und A-Werte. Die nominelle Steifigkeit be-
zieht sich auf einen linearelastischen Boom ohne Imperfektions-
verteilung. Die Sekantensteifigkeiten folgen aus den linearisierten
Steifigkeiten eines mit geometrischen Imperfektionen versehenen
Booms beim nichtlinearen Verzweigungspunkt (Beullast) [6, 7].

FoS=2.0

FoS=1.5

FoS=1.0

z x

y

BILD 5: Entwicklung einer Versagenspolare für die CFRP Booms
auf Grundlage einer probabilistischen Beulanalyse der Verzwei-
gungslasten.

den Boomsübergeordnete Systemanalyse sind die proba-
bilistischen Berechnungen auf Boom Subsystemebene von
großer Bedeutung. Systemseitig ist es aus Effizienzgründen
nicht sinnvoll, die Booms detailliert durch Schalenelemente
abzubilden. Hingegen ist es nicht ohne weiters möglich eine
Aussagëuber das Boomversagen unter beliebigen System-
lasten zu treffen oder Systemoptimierungen durchzuführen,
wenn das lokale Beulverhalten nicht im Rahmen einer ein-
achsigen Balkenformulierung berücksichtigt wird. Die pro-
babilistischen Berechnungen können daher benutzt wer-
den, ein Boom-Fehlerkriterium (boom failure mode enve-
lope) auf Grundlage der einachsigen Balkenbelastungen
auf Boom Subsystemebene zu etablieren. Dieses Kriterium
wird dann einer Solar Sail Systemanalyse zugänglich ge-
macht und erlaubt die Berechnung der Festigkeitsreserven
bei einer allgemeinen Belastung. In Bild 5 ist das Ergebnis
einer probabilistischen Beulanalyse imMx,My-Raum der
Booms dargestellt. Die elliptischen Linienzüge kennzeich-
nen ein einfaches Versagenskriterium, wie es unter Verwen-
dung der einachsigen probabilistischen MittelwerteM̂x,cr,
M̂y,cr und eines Sicherheitsfaktors (FoS = Factor of Safe-
ty) ermittelt werden kann. Die Berechnung der Festigkeits-
reserve (MoS = Margin of Safety) kann in einem frühen
Designstadium auf Grundlage einachsiger probabilistischer
Untersuchungen erfolgen (Tab. 1) oder während des detail-
lierten Designs durch Entwicklungstests bestimmt werden
(Tab. 3):

MoSBoom ≡

√
M̂2

x,crM
2
x + M̂2

y,crM
2
y

FoS· (M2
x + M2

y )
− 1.(3-2)

3.3 Solar Sail Gesamtsystem

Bilanziert man das Strukturgewicht eines 40 m x 40 m So-
lar Sail auf Grundlage einer spezifischen Boommasse von
ca. 100 g/m und dem Gewicht einer konventionellen 7,5µm
Kaptonfolie als Segelmaterial, so wird deutlich, dass be-
reits diese beiden Komponenten ein gemeinsames Flächen-
gewicht von ca. 18,7 g/m2 aufweisen, das der Forderung
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nachσ = 10 . . . 20 g/m2 gegen̈ubersteht. Die Notwendig-
keit nach weiteren Gewichtsreduzierungen wird umso deut-
licher, wenn zus̈atzliche Massen für die Entfaltungstech-
nik und die Payload angenommen werden. In Tabelle 2
ist die Abscḧatzung f̈ur eine im folgenden durchgeführte
Fallstudie angegeben, die ein Gesamtflächengewicht von
ca. 60 g/m2 inklusive 10 kg Payload aufweist. Für die Di-
mensionierung sind zwei generelle Fragestellungen von be-
sonderer Bedeutung:

1. Wie groß ist die notwendige Segelspannung?Sie
muss ausreichend groß sein, damit die Segelfläche
auch unter Belastung eben bleibt und der Wirkungs-
grad des Segels optimal ist. Zu große Spannkräfte
können allerdings durch Faltenbildung den Wirkungs-
grad negativ beeinflussen. Darüber hinaus muss die
Supportstruktur (Booms) steifer und schwerer dimen-
sioniert werden. Die weitere Reduzierung der Folien-
dicke ist daher sehr wichtig, da unter der Annahme
einer minimal einzuhaltenden Segelspannung die re-
duzierte Dicke in direkter Weise das Gewicht des Se-
gels, aber auch die Auslegungslast der Supportstruk-
tur und daher deren Masse betrifft. Die Ermittlung der
optimalen Segelspannung folgt aus der Optimierung
der Solar Sail Beschleunigung. Da die Segelspannung
sowohl einen Einfluss auf den Wirkungsgrad als auch
auf die Massenbilanz hat, muss nicht zwangsläufig das
leichteste Solar Sail Design auch tatsächlich die Maxi-
mierung der Beschleunigung bedeuten.

2. Wie groß ist die minimal einzuhaltende erste Ei-
genfrequenz?Designoptimierungen, wie sie hier dar-
gestellt werden, m̈unden zwangsläufig in sehr flexible
Strukturen, die sich sehr nah an der statischen Sta-
bilit ätsgrenze aufhalten. Demzufolge sind die ersten
Eigenfrequenzen extrem niedrig und die Amplituden
und Ausschwingzeiten aufgrund geringer Dämpfungs-
werte sehr hoch. Anforderungen an die Systemstei-
figkeit in Form von minimal einzuhaltenden Eigen-
frequenzen oder tolerierbaren dynamischen Deforma-
tionen, wie sie aus der Analyse der Manövrierfähig-
keit von realistischen Steuerungskonzepten eines kon-
kreten Designs abgeleitet werden müssten, sind ge-
genẅartig nicht verf̈ugbar.

Für die Fallstudie wird angenommen, dass das Segel
in seinem Grundzustand durch Kräfte verspannt ist, die
in den Booms eine axiale Druckbelastung vonFz =
10 N erzeugen. Die erste Hauptspannung in den Segel-
membranen erreicht dann einen Minimalwert vonσ1 >

Fallstudie: Massenbilanz und Fl̈achengewiche
Sub-Sys.: Sail Booms Modul Payl.

∑
m [kg]: 14,9 11,4 46,8 10,0 83,1

σ [g/m2]: 10,6 8,1 33,4 7,1 59,4

TAB . 2: Fallstudie: Abscḧatzung der Massenverteilung und der
Flächengewichte der Sub-Systeme eines 40 m x 40 m Solar Sail
inkl. Payload. Segel:1400 m2 Kaptonfolie (7, 5 µm.). Booms: 4 x
28 m entfaltbare CFRP Booms (100 g/m).

Boomfehler-
kriterium, Margin
of Safety (MoS)

BILD 6: 40 m x 40 m Solar Sail,σ ≈ 60 g/m2. Lastfall
”
air drag“,

300 km LEO.

0, 0345 N/mm2(= 5 psi). Die erste Eigenfrequenz korre-
spondiert gut mit dem Biegemode eines axial belasteten
Balkens. Sie beträgt für die untersuchte Struktur (Tab. 2)
ca. 0,067 Hz. In diesem vorgespannten Grundzustand ist
das Solar Sail verschiedenen Lastfällen unterworfen. F̈ur
eine Demonstrationsmission im unteren Erdorbit spielen
z. B. Einflüsse der Restatmosphäre und damit verbunden —
je nach Luftdichte —

”
air drag“ Kr̈afte eine wichtige Rolle.

Bei voller Anstellung des 40 m x 40 m Solar Sail ist nach
konservativer Abscḧatzung z. B. in einem unterer Erdorbit
bei 300 km Ḧohe mit einer

”
air drag“ Kraft von ca.7, 4 N

bzw. einem Druck auf die Segelfläche von5, 25·10−3 Pa zu
rechnen. Die eigentliche Belastung aus dem solaren Strah-
lungsdruck kann in diesem Fall nahezu vernachlässigt wer-
den; sie ist bei bei 1 AU mehr als zwei Größenordnungen
geringer als die

”
air drag“-Kr̈afte in 300 km Ḧohe. In Bild 6

ist die Ermittlung der Boomfestigkeitsreserven (mit FoS=1)
auf Grundlage des eingeführten Fehlerkriteriums in Glei-
chung 3-2 f̈ur den konkreten Lastfall dargestellt. Die Be-
lastung kennzeichnet somit in etwa denjenigen Moment,
wenn das 40 m x 40 m Segel in 300 km Höhe durch die
Restatmospḧare aufgebl̈aht wird und die Booms infolge der
Biegebelastung an der Boomwurzel beulen und abknicken
(MoS=+0,26). Die Durchbiegung an den Boomspitzen be-
trägt ca. 2,7 m und an den Boomwurzeln entstehen out-of-
plane Biegemomente von ca. 45,2 Nm.

Das Resultat der transienten Analyse eines frei im Raum
schwebenden 40 m x 40 m Solar Sail, das durch den so-
laren Strahlungsdruck bei voller Anstellung im Erdorbit
beschleunigt wird, ist in Bild 7 dargestellt. Das plötzli-
che Einsetzen der Impulsübertragung auf die Segelfläche
bei t=0 s f̈uhrt zu einer dynamischen Systemantwort, die
durch ein ausgeprägtes Schwingungsverhalten infolge der
Massentr̈agheiten geprägt ist. Im Gegensatz zu der Annah-
me eines starren Solar Sails, wie esüblicherweise verein-
facht für Missionsanalysen angenommen wird, zeigt die
Struktur ein sehr flexibles Verhalten, das durch die sehr
geringen Eigenfrequenzen und Dämpfungswerte gekenn-
zeichnet ist. Die Impulsanregung zu Beginn des Ereignis-
ses schwingt nur sehr langsam ab und die Beschleunigung
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BILD 7: 40 m x 40 m Solar Sail,σ ≈ 60 g/m2. Transiente Analyse
eines Beschleunigungsmanövers bei 1 AU.

pendelt um den theoretischen Wert eines starren Segels
(a = η F/m ≈ 0, 13 mm/s2). Die Analyse zeigt allerdings
auch, dass sich die Biegebelastungen an den Boomwur-
zeln selbst bei Berücksichtigung der dynamischen Effekte
weit entfernt von den Belastungsgrenzen aufhalten, sofern
der Startorbit ausreichend hoch gewählt wird und sich Ein-
flüsse der Restatmosphäre ausschließen lassen. Die sehr ge-
ringe Beschleunigung sorgt auch bei dem angenommenen
hohen Fl̈achengewicht von ca. 60 g/m2 für eine Geschwin-
digkeitsdifferenz∆v, die durch lineare Zunahmëuber die
Zeit permanent zu einer Geschwindigkeitserhöhung bzw. -
verringerung beitr̈agt.

4 Verifikationen

Das Herstellungskonzept der Booms basiert auf einer
konventionellen CFK Technologie unter Verwendung von
extrem d̈unnen, unidirektionalen Prepregs. Zur Auswahl
stehen die Standardkombination T300/Epoxid (EF =
230 GPa) und eine hochmodulige Variante M30/Epoxid
(EF = 294 GPa). Das aktuelle Boomdesign basiert auf den
T300-Prepregs, sodass durch Einsatz der steiferen M30-
Fasern die Eigenschaften der Booms ohne großen Aufwand
noch weiter gesteigert werden können. Die Prepregs wur-
den bisher nicht f̈ur den Einsatz im Weltall qualifiziert, so-
dass eine Reihe von Anstrengungen initiiert wurden, um die
Einsatzf̈ahigkeit f̈ur die unmittelbaren Solar Sail Missions-
ziele der In-Orbit Demonstrationsphase nachzuweisen. Fol-
gende Tests wurden im Rahmen der Materialuntersuchun-
gen bisher durchgeführt:

• Statische Zugversuche:konventionelle Materialun-
tersuchungen an T300/Epoxid- und M30/Epoxid-
Coupons unter normalen Umgebungsbedingungen zur
Ermittlung der CFK Steifigkeiten und Festigkeiten.

• Ausgasungstests nach ECSS-Q-70-02A:Untersu-
chungen an T300/Epoxid- und M30/Epoxid-Proben in
Bezug auf TML- (Total Mass Loss) und CVCM-Raten
(Collected Volatile Condensable Material).

• Thermal/Vakuum Alterungstests nach ECSS-Q-
70-04A: visuelle Inspektion thermisch zyklierter
T300/Epoxid Couponproben, im Anschluss Zugtest in
nomineller Boom L̈angsrichtung innerhalb eines Tem-
peraturbereichs von [−196◦ C; +100◦ C].

Die CFK Steifigkeits- und Festigkeitstests dienen zur
Kontrolle der theoretischen Annahmen. Es konnte eine sehr
gute Übereinstimmung mit den Erwartungen festgestellt
werden. Dar̈uber hinaus werden die Tests als Maßnahme
einer fertigungsbegleitenden Qualitätssicherung, z. B. als
Wareneingangskontrolle, definiert. Im Sinne der probabi-
listischen Designphilosophie (siehe Abschnitt 3.2) konnte
z. B. nachgewiesen werden, dass die experimentell ermit-
telten statistischen Abweichungen geringer sind, als die für
die probabilistische Auslegung auf Boom-Subsystemebene
angenommenen Toleranzgrenzen der CFK Materialdaten.
Beide Prepregsysteme haben den Ausgasungstest nach
ECSS-Q-70-02A bestanden. Die nach ECSS-Q-70-04A
thermisch zyklierten Proben wurden einer visuellen Inspek-
tion unterzogen. Beschädigungen konnten nicht nachge-
wiesen werden. Im Anschluss an die thermische Alterung
wurden Zugversuche in nomineller Boomlängsrichtung in
einem Temperaturintervall von [-100◦ C; +100◦ C] durch-
geführt. Als Stichprobe konnte sogar ein Zugversuch bei
-196◦ C realisiert werden. Die gemessenen CFK Steifig-
keiten und Festigkeiten lassen keinen Rückschluss auf ei-
ne Degradation der Materialeigenschaften im untersuchten
Temperaturintervall infolge der thermischen Alterung zu.

Theoretische Untersuchungen haben gezeigt, dass die
einseitig bestrahlte, sehr dünnwandige und leichte Schalen-
struktur grunds̈atzlich thermischen Problemen ausgesetzt
ist. Kritisch ist dabei die inhomogene Temperaturbelastung,
die zu einer Verkr̈ummung des Booms führen kann, aber
auch die Verteilung der absoluten Temperaturen zu bewer-
ten. Aus diesem Grund wurden Coatingmaßnahmen unter-
sucht, die neben der Verbesserung der thermischen Eigen-
schaften zus̈atzlich einen Schutz gegen die Umgebungsbe-
dingungen, z. B. atomaren Sauerstoff, bieten. Die Beschich-
tung mit einer d̈unnen Kaptonfolie, die ein g̈unstigesα/ε-
Verhältnis aufweist, konnte erfolgreich in den Fertigungs-
prozess der Booms integriert werden, ohne das Gewicht der
Booms entscheidend zu erhöhen. Beschichtete und unbe-
schichtete Boomabschnitte wurden im Solar Simulator des
DLR einer einseitigen Strahlungsleistung von 1400 W/m2

ausgesetzt (1 AU). Der Vergleich der Temperaturverläufe
zeigt, dass die Coatingmaßnahme das Temperaturniveau
deutlich nach unten verschiebt, und die Unterschiede zwi-
schen sonnenzugewandter und abgewandter Boomseite ge-
ringer ausfallen, als bei der unbeschichteten Variante. Die
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BILD 8: Strukturelle Biegetests und Thermal/Vakuum Entwicklungstests an Boomabschnitten. Coatingmaßnahmen wurden erfolgreich
für eine Anwendung unter Weltraumbedingungen getestet [1, 8].

Aufzeichnung der absoluten Temperaturen deutet zwar auf
leichte Abweichungen zu den theoretischen Erwartungen
hin, jedoch verlaufen alle gemessenen Temperaturen in ei-
nem ertragbaren Bereich. Alle untersuchten Boomabschnit-
te haben den Test ohne erkennbare Schädenüberstanden.

Zum Nachweis der Boomsteifigkeiten und der Beullas-
ten werden Querkraftbiegetests und Eigenfrequenzmessun-
gen an Boomsegmenten mit einer freien Länge von ca. 2 m
definiert. Teilweise werden die Tests unter dem Einfluss
der thermischen Zusatzbelastung einer einseitig wirkenden
Strahlungsquelle, wie sie bei einer Solar Sail Anwendung
im Erdorbit erwartet wird, durchgeführt. Die Temperatur-
verteilung wird gem̈aß einer theoretischen Analyse auf bis
zu 100◦C eingestellt. Grunds̈atzlich kann das nach den
Beulberechnungen erwartete Verhalten tendenziell bestätigt
werden: Der LastfallMx führt zu einem schlagartigen Kol-
labieren nach Erreichen der Beulgrenze. Bei BiegungMy

hingegen, verḧalt sich der Boom viel toleranter und es
kommt zur Ausbildungüberkritischer Nachbeulbereiche,
d. h. selbst nach Eintreten des Beulfalls sind weitere Last-
steigerungen m̈oglich. Auch in Bezug auf die absoluten
Beullasten kann eine gutëUbereinstimmung mit den theo-
retischen Erwartungen festgestellt werden. Der degradie-
rende Effekt einer einseitig wirkenden Wärmequelle auf die
beulkritischen Momente ist signifikant (Tab. 3). Einflüsse
auf die Boomsteifigkeiten konnten hingegen nicht festge-

CFRP Booms: Testergebnisse Biegetests
kritische Beulmomente [Nm] σ̂M s

Mx,cr 83,9 3,14. . . ohne Thermallast:
My,cr 51,5 3,51
Mx,cr,t 76,9 1,25. . . inkl. Thermallast:
My,cr,t 42,6 2,66

TAB . 3: Test der beulkritischen Momente [1]: MittelwertêσM

und Standardabweichungens. Im Bereich der Boomwurzel wur-
den die Booms auf der druckbelasteten Seite teilweise mit einer
Strahlungsquelle auf ca. +100◦C aufgeheizt.

stellt werden. Ẅahrend der Tests wurden die Boomab-
schnitte mehrfach in den̈uberkritischen Beullastbereich be-
lastet. Reduzierte Steifigkeiten und Beullasten liessen sich
nicht nachweisen. Selbst ein absichtlich zerstörter Boom
war in der Lage, 92 % der Beullast vor der Zerstörung zu
tragen ohne dabei deutlich an Steifigkeit einzubüßen. Das
Boomdesign ist also ausgesprochen schadenstolerant.

Es darf allerdings nicht verschwiegen werden, dass
sich die homogene Krafteinleitung in die sehr dünnwan-
dige und steife Schalenstruktur während der Biegestests
und der dynamischen Eigenfrequenzmessungen als beson-
ders schwierig herausgestellt hat. Um eventuelle Geome-
trietoleranzen der Boomschale auszugleichen, wurde eine
Krafteinleitungsvorrichtung benutzt, die um diey-Achse

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2003, Deutsche Gesellschaft für Luft- und Raumfahrt, M̈unchen, Deutschland, 17.-20. Nov 2003 8



BILD 9: Patentiertes
”
upside-down“ Boomentfaltungskonzept. Reduzierung der Komplexität durch Vermeidung von Mechanismen.

eine mechanische Klemmung vorsieht, und um diex-
Achse eine pneumatische Pressung realisiert. Setzeffek-
te waren insbesondere bei Biegung um diex-Achse zu
beobachten, sodass die Nachgiebigkeit der Lagerung die
Auswertung der BiegesteifigkeitEIx deutlich beeinflusst
hat. Obwohl die BiegesteifigkeitEIy mit 5308 Nm2 (s =
±109 Nm2) bzw.5256 Nm2 (s = ±96 Nm2) inklusive ther-
mischer Zusatzlast gut innerhalb der Erwartungen liegt, las-
sen die Schwierigkeiten der experimentellen Steifigkeits-
bestimmung bei Biegung um diex-Achse weitere wich-
tige Schl̈usse auf die Anforderungen der Boomwurzel an
das Interface des Entfaltungsmoduls zu: Um die guten
Steifigkeitseigenschaften der Booms zu nutzen, muss das
Boomroot-Interface in der Lage sein, die Kräfte vollsẗandig
und ohne Setzeffekte in die CFK Schale abzusetzen.

5 AUSBLICK

Die abgescḧatzte Massenbilanz in Tabelle 2 zeigt deutlich,
dass f̈ur erste Solar Sail Missionen weitere Gewichtsredu-
zierungen notwendig sind. Dies betrifft sowohl die Segel
als auch die Booms, im besonderen aber die Entfaltungs-
mechanismen und die Nutzlast.

Eine Gewichtsreduzierung bei den Segeln ist vor allem
durch reduzierte Wandstärken zu erzielen. Bei NASA ent-
wickelte und durch SRS Technologies vertriebene CP1 Fo-
lien (Clear Polyimid) sind z. B. bis zu einer Dicke von5 µm
erḧaltlich und weitere Reduzierungen werden angestrebt.
Der Nachweis der Langzeitbeständigkeit der Beschichtun-
gen ist eine der wesentlichen Aufgaben bei der Entwick-
lung der Segel.

Neben der Verwendung steiferer Fasersysteme und La-
minattypen lassen sich Gewichtsreduzierungen bei den ent-
faltbaren Booms besonders durch ein konisches Design
über die Booml̈ange erwarten. Die in Bild 6 dargestellte
Auswertung der Festigkeitsreserven macht deutlich, dass
die Belastungen nicht homogenüber die Booml̈ange ver-
teilt sind. Die f̈ur die Auslegung besonders wichtigen Bie-
gemomente werden zu den Boomspitzen hin immer kleiner.
Durch ein modulares Toolingkonzept und durch die Defini-
tion verschiedener Boomklassen kann auf unterschiedliche
Anforderungen reagiert werden [3]. Skalierbarkeit — so-

wohl bei der Fertigung als auch bei der Analyse und dem
Design — ist eine besondere Stärke des Boomkonzepts,
die sich im Sinne der Leichtbauphilosophie einsetzen lässt
und k̈urzlich im Rahmen einer Designstudie für eine SAR-
Anwendung unter Beweis gestellt werden konnte [5].

Bez̈uglich der potenziellen Nutzlasten können Miniatu-
risierungstrends dazu beitragen, das Gesamtgewicht eines
Solar Sail Spacecraft weiter zu reduzieren.

”
Picosatelliten“,

die weniger als 1 kg wiegen, basieren auf technologischen
Entwicklungen im Bereich der Mikroelektronik und Mikro-
mechanik.

Die größten Einsparpotenziale sind jedoch bei der Entfal-
tungstechnik zu erwarten. Neben dem Leichbauaspekt muss
das Entfaltungsmodul in der Lage sein, die Subkomponen-
ten Sails und Booms sicher und kontrolliert zu entfalten.
Funktionaliẗat und Leichtbauaspekte müssen daher glei-
chermaßen berücksichtigt werden. Das Boomentfaltungs-
modul besteht aus einer zentralen Trommel, auf der alle vier
Booms gemeinsam aufgerollt werden. Im Rahmen der Bo-
dendemonstration konnte die Funktionalität erfolgreich ve-
rifiziert werden. Leichtbauaspekte werden durch den konse-
quenten Einsatz von CFK Teilen berücksichtigt. Basierend
auf dem generellen Konzept sind die Booms während der
Entfaltung an der Schnittstelle zum Modul allerdings nur
teilentfaltet und m̈ussen daher durch eine Führung gesẗutzt
werden. Die vollen Biegesteifigkeiten können sich erst im
Anschluss an den Entfaltungsvorgang ausbilden, wenn die
Booms durch einen speziellen Mechanismus eingespannt
werden. Kritisch ist zu beurteilen, dass die Steifigkeit der
Booms an der Boomwurzel nur nach aber nicht während
des Entfaltungsvorgangs zur Verfügung steht und deshalb
eine geometrisch genaue und gerichtete Entfaltung beson-
ders bei sehr langen Booms, wie sie für mittelfristige An-
wendungen notwendig sein werden, erschwert wird. Ein
großer Vorteil der Booms gegenüber aufblasbaren Struk-
turen, n̈amlich das prinzipielle Verm̈ogen, auch ẅahrend
der Entfaltung relativ hohe Lasten zu tragen und somit
ein sicheres und kontrolliertes Entfalten zu unterstützen,
wird dadurch teilweise aufgehoben. Beim aktuellen Design
werden mit fortschreitender Entfaltung immer mehr Mas-
sen (Sails und Booms) translatorisch bewegt. Eine Selbst-
entfaltung durch Nutzung gespeicherter Formänderungs-
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energie ist deshalb insbesondere bei zunehmenden Aus-
fahrlängen nicht m̈oglich, sodass schwere und komple-
xe Antriebsmechanismen mitgeführt werden m̈ussen. Der
Komplexiẗatsgrad und das Gewicht ist insgesamt relativ
hoch. Die Reduzierung der Mechanismenanzahl ist deshalb
nicht nur eine Zielsetzung der Risikominimierung. Auch
aus leichtbauspezifischen Gründen ist ihr eine zentrale Be-
deutung beizumessen.

Ein alternatives Entfaltungskonzept sieht daher vor, die
Speichertrommeln nicht an den Boomwurzeln, sondern je-
weils an der Boomspitze zu realisieren (Bild 9). Auf die-
se Weise k̈onnen die Biegesteifigkeiten an den primär be-
lasteten Boomwurzeln auch während des gesamten Aus-
fahrvorgangs dargestellt werden und z. B. zum parallelen
Entfalten der Segelfolien genutzt werden. Darüber hinaus
lässt sich bei gleichzeitiger Realisierung eines zur Boom-
spitze konischen Boomdesigns insgesamt ein kleinerer Vo-
lumenbedarf im gepackten Zustand erreichen. Der Platzbe-
darf wird durch den gr̈oßten Querschnitt bestimmt, der aber
in diesem Fall erst am Ende der Packungsprozedur aufge-
rollt wird. Der energetische Aspekt der in den Booms ge-
speicherten Form̈anderungsenergie wird bei dem Alterna-
tivkonzept effektiver genutzt. Im gestauten Zustand steht
ein Maximum an gespeicherter Energie zur Verfügung.
Nach dem

”
upside-down“ Konzept m̈ussen mit fortschrei-

tender Entfaltung immer weniger Massen bewegt werden,
sodass die gespeicherte Energie für eine Selbstentfaltung
ausreicht. Obwohl es trivial erscheint, bedeutet das sukzes-
sive und kontrollierte Freigeben des longitudinalen Boom-
freiheitsgrades eine besondere Herausforderung. Nachteilig
ist zu bewerten, dass für ein kontrolliertes Entfalten eben-
falls Führungsmechanismen notwendig sind, die nach der
Entfaltung an den Boomspitzen als Einzelmassen verblei-
ben und sich deshalb negativ auf die dynamischen Eigen-
schaften des Sailcraft auswirken. Schwierig dürfte sich au-
ßerdem die Synchronisierung der einzelnen Trommeln rea-
lisieren lassen.

Das Abwerfenüberfl̈ussiger Teile und Mechanismen
nach erfolgter Entfaltung ist sicher eine sehr effektive Me-
thode der Gewichtseinsparung. Besonders bei einem Start
aus dem Erdorbit muss das Kollisionsrisiko allerdings sehr
genau analysiert werden.

Das Abspannen der Booms mit Seilsystemen (7→ rig-
ging) ist im Sinne des klassischen Leichtbaus sehr effektiv,
da die tragende Struktur im Idealfall nur Zug- und Druck-
lasten zu tragen hat und Biegemomente vermieden wer-
den. Abspannungskonzepte bergen jedoch ein sehr hohes
Maß an Risiken bei der Entfaltung in der Schwerelosigkeit
und sind deshalb schwierig im Rahmen einer automatischen
Entfaltung zu etablieren.

Aus ingenieurwissenschaftlicher Sicht bedeutet die For-
derung nach einem Solar Sail Gesamtflächengewicht von
σ = 10 . . . 20 g/m2 nach wie vor eine enorme Her-
ausforderung. Jedoch ist auf Grundlage der gegenwärtig
zur Verfügung stehenden Designkonzepte und eingeleite-
ten Trends die Entwicklung einer ultraleichten Entfaltungs-
technologie als notwendige Voraussetzung für ein Solar
Sail Antriebskonzept aus heutiger Sicht sicher positiv zu

bewerten, wenngleich eine Reihe notwendiger Entwick-
lungsarbeiten nach wie vor zu leisten sind. Als nächster
konsequenter Schritt planen ESA und DLR die Demonstra-
tion der Solar Sail Entfaltungstechnologie im Erdorbit un-
ter Weltraumbedingungen. Die Kayser Threde GmbH wur-
de als Systemverantwortlicher mit der Durchführung des
Projekts beauftragt. Parallel dazu wird die Entwicklung der
Schl̈usseltechnologien in Vorbereitung einer ersten Solar
Sail Mission weiter vorangetrieben.
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