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KURZFASSUNG 

 

Das Aerospace Team Graz ist ein Studententeam an der TU Graz und hat sich als Ziel
gesetzt, mit einem eigens entwickelten Hybrid-Raketenantrieb am Spaceport America 
Cup, dem weltweit größten Wettbewerb für interdisziplinäre Raketentechnik, 
teilzunehmen.  

Da die Entwicklung eines solchen Antriebs ein großes und aufwendiges Projekt ist, wurde 
das Raketensystem in verschiedene Subsysteme unterteilt. Um die Arbeit für das 
Studententeam mit dem Studium besser vereinbaren zu können, bearbeiten mehrere 
Teammitglieder ihre Bereiche in Form von Bachelorarbeiten in Kooperation mit 
verschiedenen Instituten. Diese Zusammenarbeit ermöglicht es besser auf das 
bestehende Know-how der TU-Graz zuzugreifen. 

Diese Arbeit befasst sich mit der Entwicklung der Brennkammer des Hybrid-
Raketentriebwerks des Aerospace Team Graz. Dabei wurde im Rahmen dieser Arbeit 
eine Untersuchung der aufgrund der Verbrennung wirkenden Belastungssituation 
gemacht und auf Basis dieser eine Brennkammer entwickelt. 
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ABSTRACT 

 

The Aerospace Team Graz is a student team at Graz University of Technology and has
set itself the goal of participating in the Spaceport America Cup, the world's largest 
competition for interdisciplinary rocket technology, using a self-developed hybrid rocket 
engine.  

Since the development of such a propulsion system is a large and complex project, the 
propulsion system was divided into various subsystems. In order to make the work for the 
student team more compatible with their studies, several team members combine their 
work with their Bachelor thesis in cooperation with various institutes. This cooperation 
allows for a better access to the existing know-how of TU-Graz. 

This thesis deals with the development of the combustion chamber of the hybrid rocket 
engine, the Aerospace Team Graz. Within the scope of this work, an investigation of the 
load situation acting due to the combustion was made and a combustion chamber was 
developed on the basis of this. 
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VORWORT 

 

Die vor Ihnen liegende Arbeit „Brennkammer für ein Hybrid Triebwerk“ befasst sich mit 
der Entwicklung einer Brennkammer für den Hybrid Raketenantrieb des Aerospace Team 
Graz. 

Das Aerospace Team Graz ist ein Studententeam, das ich im Dezember 2019 
gemeinsam mit 12 anderen Studenten gegründet habe und mittlerweile bereits über 60 
Mitglieder hat. Ein Ziel des Aerospace Team Graz ist die Entwicklung eines eigenen 
Hybriden Raketenantriebs. 

Diese Arbeit befasst sich mit der Brennkammer dieses Antriebs und entstand in 
Kooperation des ASTG mit dem Institut für Thermische Turbomaschinen und 
Maschinendynamik. 

Um die Sprache dieser Dokumentation einheitlich zu halten, wurden soweit sinnvoll alle 
englischen Fachbegriffe auf Deutsch übersetzt. 

Bedanken möchte ich mich hier bei Professor Heitmeir für die Betreuung von Seite des 
ITTM. Von Seite des Aerospace Team Graz möchte ich mich beim Modul Propulsion 
insbesondere bei Daniel Kaiser, dem Modulleiter für Propulsion, bedanken.  

 

Valentin Nimmervoll 

 

Graz, Dezember 2020 
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