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Vorwort

Die Anwendung des reinen Raketenantriebes in der Flugtech-
nik krankt gegenwdrtig an den baulich bedingten Beschrinkungen
der Auspuffgeschwindigkeit und der Fluggeschwindigkeit.

Die Auspuffgeschwindigkeit wird wegen der thermischen Be-
anspruchungen der Triebwerke nicht bis an die physikalisch mog-
lichen Grenzen gesteigert,

Die Fluggeschwindigkeit ist wegen der mechanischen Bean-
spruchungen der Zelle noch nicht Uber die Schallgeschwindigkeit
hinausgekommen.

Auf Grund eingehender physikalischer und physikalisch~-che-
mischer Untersuchungen werden einige Moglichkeiten erdrtert, die
sich beim Uberschreiten beider Grenzen fiir den Raketenantrieb von
Fernkampfflugzeugen erdéffnen,

Weiter werden einige Bauvorschlige gebracht, die das Uber-
winden der gegenwdrtigen Beschrinkungen erleichtern sollen.

Diese Untersuchungen zum Problem des Raketen-Fernkampfflug-
zeuges entstanden als Gemeinschaftsarbeit der beiden Verfasser in
den Jahren 1937 - 1941 und waren zusammen mit dem Inhalt des UM -
3509 ~ Berichtes filir einen zweiten Band der 'Raketenflugtechnik™"
des Erstverfassers bestimmt.

Infolge kriegsbedingter Umstidnde wurde der Buchdruck ver-
schoben und die Ergebnisse der Arbeit wurden im vorliegenden Be-

richt auszugsweise mitgeteilt.
SMisip

Ainring (Oberbayem), August 1944.






Vorwort zur zweiten deutschen Auflage

Habent sua fata libelli.-

Auch dieses Buch, das die deutsche Offentlichkeit nun fast zwan-
2ig Jahre nach seiner Entstehung in Fragmenten vor sich sieht, hat eine
reich bewegte und fiir unsere Zeit kennzeichnende Geschichte.

Im Jahre 1935, als Raketentechnik noch eine Beschidftigung fiir Nar-
ren und Tridumer war, erhielt der damals in Wien lebende Erstverfasser
von weitblickenden Persdnlichkeiten der Forschungsabteilung des vorma-
ligen Reichsluftfahrtministeriums eine Einladung, in Deutschland eine
Forschungsstédtte fiir Raketenflug aufzubauen und zu leiten.

Im Jahre 1936 begannen im hintersten Winkel der Liineburger Heide,
in Trauen bei FaBberg, die Bauarbeiten fiir dieses Institut, und im Jah-
re 1941 stand - bis auf den letzten Ziegel nach den Angaben des Erst-
verfassers gestaltet - eines der fiir die damalige Zeit wohl modernsten
und reichstausgestatteten Institute fiir Forschung auf dem Zwischenge-
biet von Luftfahrt und Raumfahrt.

Wahrend etwa derselben Zeit, in den Jahren 1937 bis 1941, entstand
hier aus der Zusammenarbeit der beiden Verfasser die Urschrift dieses
Buches, die mit einem Umfang von rund 900 Seiten als eine Programm-
schrift der vorgesehenen Arbeiten und Ziele des neuen Institutes ge-
dacht war, vor allem des Zieles, Luftfahrt stetig weiterzuentwickeln
bis zu den AuBenstationen der Erde, zur Raumfahrt. Dem Zeitgeist fol-
gend, muBten dabei die milit&rischen Verwendungsmoglichkeiten der Ra-
ketenfernflugzeuge in den Vordergrund gestellt werden. Kaum die Verfas-
ser konnten damals jedoch ahnen, da8 unter ihren Hidnden die Programm-
schrift nicht eines einzelnen wissenschaftlichen Institutes, sondern die
der groB8ten Industrien der mdchtigsten Industriestaaten der Erde fiir die
folgenden Jahrzehnte entstanden war.

Zundchst wurden vier Kopien des umfangreichen Urmanuskriptes an die
unmittelbar interessierten Stellen des Reiches verteilt. Bereits Ende
1941 liefen die Druckmaschinen des altrenommierten Miinchener Verlagshau-
ses, das seit Beginn der dreissiger Jahre die Verdffentlichungen des
Erstverfassers zu betreuen pflegte. Aus Kriegsgriinden war zunidchst eine
beschrinkte und geheime Auflage gedruckter Exemplare filir die Zwecke des
Reichsluftfahrtministeriums vorgesehen, bis spdtere Auflagen, wie man
hoffte, der Welt zur Verfiigung stehen konnten.

Es kam nie soweit.- In dieser zwielichtigen Zeit, wo unter dem
Schutz militdrischer und politischer Geheimhaltung persdnliche Ehrgeize
und Intrigen ihre Orgien feierten, war es eifersiichtelnden Fachgenossen
mdglich, die schon angelaufenen Druckpressen zum Stehen zu bringen. Der
Erstverfasser wurde pldtzlich vor die Alternative gestellt, entweder auf
die Herausgabe seines Buches, die Weiterverfolgung seines persdnlichen
Arbeitsprogramms und auf die kiinftige Mitarbeit des Zweitverfassers zu
verzichten, oder aber das soelen aufgebaute Institut schlagartig zu ver-
lassen.

Eine als Lockmittel fiir Willfihrigkeit in Aussicht gestellte '
Reichsprofessur lehnte er ab. Da ein verzweifelter Appell an das Reichs-
luftfahrtministerium erfolglos verhallte, wdhlten beide Verfasser im
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Jahre 1942 den bitteren Weg der Treue zu ihrem Werk. Die von der Deut-
schen Forschungsanstalt fiir Segelflug in Ainring im kritischen Augen-
blick groBziigig gebotene Gastfreundschaft gestattete zwar keine Fort-
setzung der kostspieligen Raketenversuche, jedoch konnte dort wenig-
stens im Jahre 1944 der vorliegende Auszug aus dem urspriinglichen
Manuskript als "Geheime Kommandosache UM 3538 der Deutschen Luftfahrt-
forschung" erscheinen und in rund hundert Exemplaren an die interes-
sierten deutschen Stellen verteilt werden.

Im Jahre 1945 vollendete sich das deutsche Drama. Anscheinend wur-
den sowohl die vier verteilten Handschriftexemplare der vollstédndigen
Uriassung als auch die Mehrzahl der hundert gedruckten Ausziige beim
Einriicken der Feindtruppen von deutschen Dienststellen verbrannt.

Wenig spidter wurden auch die wesentlichen Eimrichtungen des Traue-
ner Forschungsinstituts von den Besatzungstruppen abmontiert, ins Aus-
land verbracht und die baulichen Anlagen gesprengt.

Das erste Institut fiir Forschung zwischen Luftfahrt und Raumfahrt
samt seinen wissenschaftlichen Unterlagen war damit durch Feuer und Dy-
namit in sinnloser Weise vernichtet worden. Seine Schopfer lebten zu-
nichst als Unbekannte auf einem oberbayrischen Dorf und ab Ende 1946
als Gdste des franzdsischen Luftfahrtministeriums in Paris.

Indessen hatte der deutsche Vernichtungsbefehl nicht alle hundert
Exemplare des in Deutschland als Forschungsbericht verteilten Buchaus-
zuges erreicht. Einige Stiicke gelangten in die Hdnde der verschiedenen
Besatzungstruppen und wurden von den betreffenden Lindern zundchst wei-
terhin als Geheimbericht gehiitet, bis im Jahre 1947 ein unerwarteter
Zwischenfall eintrat.

Ein Oberst der russischen Luftwaffe floh nach Westeuropa und be-
richtete in sensationeller Weise */, daB einige Exemplare des Raketen-
bomber-Berichtes in die Hénde der russischen Truppen gefallen seien,
eine russische Ubersetzung des Berichtes daraufhin in den Kreml gelangt
sei und Marschall Stalin veranlaBt hitte, seinen Sohn Wasilij und ihn
selbst, Oberst Tokaev, zu beauftragen, die beiden Verfasser dringend
nach Moskau zu holen. Da diese jedoch inzwischen in Paris lebten, war
es zu keiner Kontaktaufnahme gekommen und Oberst Tokaev hatte sich sei-
ner Aufgabe durch Flucht iiber Westberlin nach London entzogen.

Die Indiskretionen des russischen Offiziers hatten zur Folge, daB
andere Nationen nun die Geheimhaltung des Berichtes aufhoben, eine eng-
lische Ubersetzung zunichst von USA-Behdrden weiteren Kreisen zugéng-
lich gemacht wurde und schlieBlich sogar mit Zustimmung der Verfasser
bei Robert Cornog,Santa Barbara,Califor-
nien, 6ffentlich erschien und durch die A merican Rocket
Society 1in New York vertrieben wurde. Eine entsprechende franzd-
sische Ubersetzung gab der S ervice de Documentation
Industrielle et Technigque des franzdsischen Luft-
fahrtministeriums in Paris heraus.

+) G. A, Tokaev,"Stalin means war?", Verlag
George Weidenfeld & Nicolson, Ltd, London 1951.
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Damit begann das Buch nun rasch entsprechend seiner urspriinglichen
Zielsetzung, wenn auchk ausschlieBlich auBerhaldb Deutschlands, als
Programmschrift der wissenschaftlichen und technischen Entwicklung der
Luftfahrt zur Raumfahrt wirksam zu werden.

Bald erfuhr man insbesondere aus USA, teilweise auch aus Frankreich
und England, und seltener aus RuBlland Einzelheiten iiber die schrittweise
Realisierung von wissenschaftlichen Teilproblemen und technischen L&sun-
gen, die erstmals im UM 3538 angegeben oder zumindest dort empfohlen wor-
den waren:

Aerodynamische Schlittenversuchsbahnen (test slids), gaskinetische
Strémung (free molecular flow), thermochemische Strémung (aerothermo-
chemistry), Hyperschallflug (hypersonic flight), extrem diinne, unge-
pfeilte Fliigel mit scharfer Profilnase und plankonvexe Rumpfformen mit
ebener Unterseite fiir sehr schnelle Flugzeuge, Brennstoffe auf der Ba-
sis der Anfangselemente des periodischen Systems, insbesondere Verbin-
dungen von Bor, Lithium, Aluminium, Metall-Athyle (HiCal- und Zipp-
fuels), atomare Treibstoffe (free radicals), Ozon als Verbrennungs-
stoff, Zwanglaufkiihlung der Raketenbrennkammern, charakteristische Lén-
gen derselben, Energieabzapfung aus der Brennkammer zum Antried der
Hilfsaggregate des Raketenmotors, Hochdruck-Raketenbrennkammern,
schwingende Hyperschall-Flugbahnen (skip-flight), Wasserdampf-GroB8start-
raketen, usw.

Dies sind einige Einzelziige moderner Luftfahrt- bzw. Raumfahrt-
Technik, deren Ursprung man heute zu Unrecht oft auBerhalb Deutschlands
vermutet.

Aber nicht die Anzahl zum Teil origineller Einzelgedanken allein
haben das Buch seit 1945 in vielen Lindern der Erde fiir den Luftfahrt-
forscher und Luftfahrtingenieur begehrt gemacht.

In zunehmendem MaBe ist es die Grundkonzeption des Raketenfernflug-
zeuges selbst, auf dessen wirtschaftliche Bedeutung als Verkehrsflug-
zeug von deutsch-amerikanischer Seite nachdriicklich hingewiesen worden
ist, und dessen wachsende militdrische Bedeutung sich unter den Be-
zeichnungen " Boos t-Glide-Rocket","Engin
Semi Ballistique","T--4-A","X15 " usw. in den
verschiedensten Lindern umsomehr in den Vordergrund schiebt, je mehr
die bemannten oder unbemannten aerodynamischen Bomber durch Flugabwehr-
korper und die ballistischen Fernraketen durch anti-missile-missiles
bedroht bzw. unbrauchbar werden.

Die ureigene technisch-kulturelle Bedeutung der Raketenfernflug-
zeuge diirfte indes darin liegen, daB8 sie den Weg weisen,mit bemannten
Geriten bis in die AuBenstationsbahnen der Erde vorstoBen zu kodnnen und
damit die bemannte Raumfahrt einzuleiten.

Der Erstverfasser hat einige, im UM 3538 nicht enthaltene Fragmen-
te der Urfassung, die besonders in diese Richtung weisen, nach 1944 ver-
o6ffentlicht ("Bewegungsgesetze der Raumfahrt", Interavia, Jg.4, H.T7, S.
416-418, Genf 1949, und "Atlas konkreter Bahnen von Raketenflugzeugen
bis zur AuBenstation und zuriick", Forschungsreihe der Nordwestdeutschen
Gesellschaft fiir Weltraumforschung, H.3, Friedrichstadt/Eider 1951).

Diese Teile sind in dem vorliegenden Band nicht enthalten, der tat-
sdchlich nur eine vollig unveridnderte photomechanische Reproduktion des
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UM 3538 darstellt, naturgemidB auch ohne jeden Versuch einer Berich-
tigung oder Ergidnzung, die heute, nach fast zwanzigjdhriger intensiv-
ster Bearbeitung dieser Probleme in der ganzen Welt, ja auch hoffnungs-
los erscheinen miiBte.

Dementsprechend sind manche Teile des Buches inzwischen veraltet
und ko6nnen nurmehr Anspruch auf historisches Interesse erheben. Sie wur-
den trotzdem nicht weggelassen.

Wir haben selbst den urspriinglichen Titel unveré&ndert gelassen, ob-
wohl er der Entstehungszeit des Buches entsprechend nur auf die militédri-
sche Seite der Raketenfernflugzeuge hinweist - die i{ibrigens fiir die Ver-
teidigung Europas heute offenbar noch wichtiger als vor zwanzig Jahren
ist -, wdhrend uns in Deutschland die friedlichen Seiten der Raketen-
fernflugzeuge heute wesentlich ndher stehen, insbesondere die von Walter
Dornberger vertretene Anwendung als absolut schnellstes irdisches Ver-
kehrs- und Transport-Flugzeug und ganz besonders die Anwendung als Zu-
bringerflugzeug zu bemannten ErdauBenstationen.

Gerlingen-Schillerhohe bei Stuttgart
Oktober 1957

hreve b k«av o
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I, Grunds&dtzliches.

Dem Prinzip der reinen Rakete, die den antreibenden Mas-
gsenstrahl ausschliesslich aus den an Bord des fliegenden Gerdtes
mitgefiihrten Kraftstoffmassen bildet, ist das Gebiet jener Flug-
geschwindigkeiten bedingungslos vorbehalten, die die Schallge-
schwindigkeit vielfach ilibertreffen., Die reine Rakete ist aber
auch bei niedrigeren Geschwindigkeiten besonders dann wettbe-
werbsfdhig, wenn sehr grosse oder nur kurzzeitige Antriebskriaf-
te verlangt werden oder Umgebungsluft liberhaupt nicht zur Verfii-
gung steht, z.B. unter Wasser oder ausserhalb der merkbaren Erd-
atmosphdre. Diese besonderen Eigenschaften haben dem Raketenan-~
trieb ein breites wehrtechnisches Anwendungsgebiet vorbehalten,
dag sich etwa mit folgenden Punkten umreissen ldsst:

Antrieb von Geschossen und Bomben, wobel der wenige Sekun-
den dauernde, verhdltnismidssig starke Antrieb meist von Pulver-
raketen geleistet wird.

Zusatzantrieb von Schrauben- oder Strahlflugzeugen mit Wir-
kungszelten von meist unter einer Minute, wofiir Fliissigkeitsrake-
ten mit Presstankbetrieb Verwendung finden.

Zusatz- oder Hauptantrieb fir Wasserfahrzeuge mit mehrminu-
tiger Wirkungsdauer, sodass Raketenmmotore mit Pumpenfdrderung der

Kraftstoffe, jedoch ohne hohe Auspuffgeschwindigkeiten bendtigt
werden,

Hauptantrieb von Lufttorpedos gegen Erd-, See-~ und Luftziele,
mit mittleren bis langen Antriebszeiten, wobei sehr hohe Auspuff-
geschwindigkeiten nur fiir ganz grosse Reichweiten wichtig sind.

Hauptantrieb von Jagdflugzeugen oder Bombenflugzeugen, z.B.
als Jagdabwehr in sehr grossen Flughdhen oder als Fernkampfflug-
zeug liber ausserordentlich grosse Entfernungen. Sowohl Antriebs-
zeiten als auch Auspuffgeschwindigkeiten stellen an den Raketen-~
flugmotor Zusserste Anforderungen. Das letztgenannte Anwendungsge-

biet, der Raketenbomber, wird im vorliegenden Bericht ndher be-
handelt.,

Reine Raketentriebwerke niitzen die mit den Kraftstoffen be-~



reitgestellte Energie grundsdtzlich sehr unvollstindig aus. Da

das Gerdt aber nicht durch die an Bord mitgeschleppten Energien,
sondern durch die mitgeschleppten Kraftstoffgewichte belastet wird,
kann men diesem Ubelstand durch Sonderkraftstoffe mit hdchstmtgli-
chem Energieinhalt in der Gewichtseinheit entgegenwirken. Die Ra-
ketenkraftstoffe stellen daher einerseits Energietriger von grisst-
roglicher Energiekonzentration in der Masse und im Tankvolumen dar,
und sind andererseits auch die Trédger jener Massen, aus denen der
antreibende Massenstrahl des Triebwerkes gebildet wird.

Je nach der Art der Einbringung dieser -~ im Tankzustand je-
denfalls fltissigen oder festen - Kraftstoffe in die Brennkammer
der Rakete kénnen verschiedene Arbeitsweisen von Raketenmotoren un-
terschieden werden, z.B. Raketen mit periodischem Betrieb, die durch
masgige Einbringungsarbeiten der Kraftstoffe, Temperaturbeanspru-
chungen der feuerberiihrten Wdnde, Auspuffgeschwindigkeiten und Schii-
be ausgezeichnet sind; und Raketen mit kontinuierlichem Betrieb, mit
beliebig hohen, gleichbleibenden Feuergasdrilicken, hoher, konstanter
Auspuffgeschwindigkeit, hdchsten Schubkrédften bei gegebenen Abmes-
gsuneen und hochsten thermischen Beanspruchungen der Feuerwinde.

Nach diesen Beanspruchungen richtet sich die Bauart der feuer~
beriihrten Wdnde.

Die Bauart unter Ausnutzung der Warmekapazitit des Wandbau-
stoffes ergibt sehr einfache LOsungen, die aber rur bei periodischem
Betrieb oder im Falle kontinuierlichen Betriebes bei miéssigen Feu-
ertemperaturen und kurzen Betriebszeiten verwendbar sind. Beispiels~
weise beginnt die 20 mm starke Metallwand des Diisenhalses einer Pul-~
verrakete mit 2800°K Feuertemperatur und 4000 kcal/m2h° Wdrmef{iber-
gangszahl an der feuerberiihrten Oberfldche zu schmelzen nach einer
Zeit von 2, 4, 8, 10, 14 bezw. 90 Sekunden, wenn sie aus Al, Ag, Cu,
Fe oder Ni, Pt bezw. Ir besteht, wie man durch Rechnung finden und
durch Versuche nit Schweissbrennern qualitativ nachpriifen kann.

Die Feuerwand-Bauarten unter Anwendung feuerfestester Baustoffe
ergeben e¢twas verwickeltere Anordnungen und etwas lédngere Betriebszei~
ten, die in diesem Fall meist durch chemische Verdnderungen des Bau-
stoffes begrenzt sind. Feuerfesteste Baustoffe mit ihren Schmelz-



OC? die in diesem Zusammenhang von Interesse wiaren,

sind beispielsweise: Berylliumoxyd (2500), Molybddn (2600), Zir-
konoxyd (2700), Magnesiumoxyd (2800), Thoroxyd (3050), Titankar-
bid (3140), Rhenium (3170), Wolfram (3380), Zirkonkarbid (3500),
Tantalkarbid und Hafniumkarbid (3900) und Graphit (4000). Mit die-~
~=1n 8toffen kbnnen auch die Betriebszeiten unter Ausnutzung nicht
svationdrer thermischer Verhdltnisse noch weiter erstreckt werden,
zlu friher angegeben wurde.

punkten in

Die Bauart unter Anwendung von fldchigen Kuhlminteln um den
Feuerwidnden nihert sich den aus dem Verbrennungskraftimaschinenbau
pekannten Vorkehrungen zur Beherrschung helsser, hochgespannter
Feuergase, sie ist aber ebenfalls auf midssige Feuertemperaturen
und mdssige Feuerdriicke beschrénkt, beil denen der Warmefluss durch
die Feuerwand idberall unter etwa 1 PS/cm2 bleibt und daher die
Kiihlmittelgeschwindigkeit nicht iiber rund 10 m/sec zu steigen
braucht.

Die Feuerwand-Bauart unter Anwendung zwangsldufiger Kiihlmit-
telfilhrung in Kandlen von vorzliglich eindimensionaler Erstreckung,
die alle feuerberiihrten Wande praktisch liickenlos bedecken, bletet
die IMoglichkeit, auch jene hohen Warmefliisse durch die Feuerwinde
noch zu beherrschen, die beil der Anwendung hochwertiger Raketen-
kraftstoffe in Gleichdruck-Raketen unvermeidlich entstehen, und
die wgit uber 1 PS/cm2 hinausgehen, im Diisenhals sogar bis zu 10
PS/c:ma und mehr betragen kénnen. Diese Bauart der Feuerwinde von

Raketenmotoren wird bei den Entwiirfen der vorliegenden Arbeit be-
nutzt.

Neben dem Feuerwandbau ist die Forderung der Kraftstoffe in
die Brennkammer ein besonderes Problem der Gleichdruckraketen, zu
dessen Ldsung verschiedene Wege beschritten worden sind.

Lagerung des ganzen Kraftstoffvorrates in der Brennkammer
hat sich z.B. bei kurz wirkenden Pulverraketen bewidhrt. Drucktank-
forderung der fliissigen Kraftstoffe ist wegen der erheblichen Be-
hilter- und Pressgasgewichte nur bei missigen Betriebsdauern und
Feuergasdriicken méglich. Kraftstofférderung durch Gasdruckpumpen
beschrankt die Behiltergewichte und ergibt lingere Betriebszeiten



bel massigen Feuerdriicken Kraftstoffdrderung mit normalen Pumpen
und Turbinenantrieb erfordert besondere Turbinentreibstoffe oder
Abgasentnahme aus dem Feuerraum und bringt damit erhohte Kraft-
stoffverbrauche je Impulseinheit, erlaubt jedoch hohe Betriebs-
zeiten und Feuergasdriicke. Kraftstofforderung durch normale Pum-
pen mit Kihldampfturbinenantrieb, wobei der zum Turbinenantrieb
notwendige Dampf durch Verdampfung des Kiihlmittels in den Kiihlka-
ndler. der feuerberiihrten Brennkammer- und Feuerdiisen-Wdnde er-
zeugt wird, beschriankt weder Betriebsdauern, noch Betriebsdrilicke
oder Feuertemperaturen und gestattet die Herstellung hdchster Aus--
puffgeschwindigkeiten- Dies Verfahren wird den hier beschriebenen
Raketernflugmotoren zu Grunde gelegt.

Schliesslich zdhlt zu den grundsdtzlichen Bauwegen des
Gleichdruck-Raketenflugmotors, die auf verschiedene Weise geldst
werden kOnnen, auch die Wahl des verwendeten Ofendruckes. Die we-
gen der geforderten hohen Auspuffgeschwindigkeiten hier allein in-
teressierenden Hochdruckraketen mit Feuerdriicken iiber 50 at werden
praktisch bis zu Feuerdriicken von-100 at betrieben. Sie haben
kleine Abmessungen bei gegebenem Schub und sind sinnvoll besonders
in Verbindung mit hochstwertigen Kraftstoffen, wo die an sich hohe
Auspuffgeschwindigkeit bei einer Feuerdrucksteigerung von 10 auf
100 at beispielsweise um 22%, bei einer Drucksteigerung von 50 auf
100 at noch um etwa 6% erhboht werden kann. Ihr Anwendungsgebiet
liegt demnach besonders im raketenflugtechnischen Bereich, z.B.
fir Raketenbomber, wo die Forderung nach hohen Auspuffgeschwindig-
keiten am dringlichsten ist. Die hohen Forderleistungen zur Kraft-
stoffeinbringung sind unbedenklich, wenn sie mit Hilfe der erwihn-
ten Kithldampfturbine aus der Abfallenergie des zwangslidufig ge-
kiihlten Ofens gedeckt werden, Der spezifische Warmefluss vom Feuer
an die Feuerraumwinde wdchst unter der Einwirkung der steigenden
Gasdichte, Gasgeschwindigkeit; Gastemperatur und Gasstrahlung nshe-
zu proportional mit dem Feuerdruck. Daraus folgt die entscheidende
Schwierigkeit, dass der Schutz der feuerberihrten Wande mit wach-
sendem Feuerdruck immer kritischer wird, weil die WArmeabfuhr von
der Feuerwand an die Kiihlf'ltissigkeit nur etwa mit der 0,4-ten Po-
tenz der aufgewendeten Kuhlmitteldriicke wdchst, sodass sich prak-
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tische Grenzen fiir dis anwendbaren Feuerdriicke bel etwa 100 at er-
geben-

Ahnlich allgemeine Betrachtungen wie {iber das Triebwerk las-
sen sich auch liber die Zelle anstellen. Zu der grundsidtzlichen
Frage,; ob Sprengladungen mittels Raketen iiber grosse Entfernungen
mit Hilfe ungefliigelter, unbemannter Raketentorpedos oder durch
a1t Fllgeln versehene und bemannte Raketenflugzeuge befordert wer--
Jen sollen, ldsst sich sagen, dass bei dem riickkehrenden Flugzeug
Befdrderungsweite und ins Ziel gebrachte gesamte Zerstdrungsener-
gie ( Geschosswucht + Sprengstoffenergie ) bei gleicher Anfangs-
fluggeschwindigkeit etwa gleich gross wie beim Raketentorpedo wird,
also zu Gunsten des Flugzeuges die Erhaltung des Leergewichtes fiir
ei1ne Wiederverwendung und die vermutlich gr8ssere Treffgenauigkeit
spricht- Da der Herstellungsaufwand flir das Leergewicht welit hdher
als der fir Nutzlast und Kraftstoffladung wird, gibt dieser Grund
den Ausschlag. Wenn der Raketenbomber nicht in den Abflughafen zu-

riickkehrt,. wird seine Wurfweite beil gleichem v, sogar mehrfach gro-

0
Ber als jene des Raketentorpedos; wobei allerdings der Wuchtanteill
der ins Ziel gebrachten Zerstorungsenergie sinkt. Die Hussersten

mit dem Raketenbomber méglichen Wurfweiten sind dem Raketentorpedo

vollig versagt,

Der Raketenbomber soll sich von den heute {blichen, durch
Luftschrauben angetriebenen Bombenflugzeugen in folgenden wesent—
lichen Punkten unterscheiden: an Stelle des Luftschraubentriebwer-
kKes in der Rumpfnase tritt das Raketentriebwerk im Rumpfheck;
der Rumpt erhidlt halbogivale Geschossform mit verjlingtem Heckteil;
die Fliugel erhalten sehr diinne, keilformige Profile mit scharfer
Vorder-- und Hinterkante und sehr hoher Flichenbelastung zu Beginn
des Fluges; die Kabine ist als luftdichte Stratosphirenkammer aus--
gebildet.,

Als Startverfahren wurde zundchst der Start mit eigener Kraft
wie bei ublichen Schraubenflugzeugen in Erwdgung gezogen. Er fihrt
Jedoch wegen des weiten Spielraumes zwischen Start- und Landegewicht
2W sehr grossen Fligeiflachen und hohen Kraftstoffvarbrauchen im
“nterschal [fiugberei-h. Der Start mit eigener Kraft ir Lotrichtung
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hat nur noch den letzteren Nachteil, allerdings in besonders ho-~
hem Mass. Der Schleuderstart auf horizontaler Startbahn bis tber
die Schallgeschwindigkeit erscheint am glinstigsten und wird hier
vorausgesetzt. Durch diesen Start mit fremder Kraft geht ein be-
sonders energieverzehrender Teil der Flugzeugbeschleunigung nicht
auf Kosten des an Bord mitgefithrten Kraftstoffes, wodurch die
Re.chweite des derart katapultierten Flugzeuges ausserordentlich
anwdchst, wdhrend zugleich die Flugverhdltnisse der wdhrend des
Pluges stark absinkenden Fldchenbelastung angepasst werden kdnnen.

Als Flugverfahren wurden erwogen: Beschleunigung bis zu dem
Zeitpunkt, wo die Fluggeschwindigkeit gleich der Auspuffgeschwindig-
keit geworden ist, und anschliessender Flug mit gleichbleibender Ge-
schwindigkeit; ferner Beschleunigung bis zu solcher Geschwindigkeit,
dass der anschliessende antriebslose Gleitflug sich iiber den ganzen
verlangten, restlichen Flugweg erstreckt. Das letztere Verfahren lie--
fert bei gleichem Kraftstoffaufwand hohere Reichweiten und ein-
facheres Triebwerk und wird deshalb weiterhin vorausgesetzt.

Das Gesamtverfahren der Anwendung spielt sich etwa folgender-
massen ab: der Raketenbomber wird am Boden auf einer 3 km langen
horizontalen Startbahn mit Hilfe eines starken, durch rund 11 Sekun~
den wirkenden, erdgebundenen Raketenantriebes auf eine Geschwin--
digkeit von 500 m/sec gebracht, steigt dann unter einer zunichst
30 Grad gegen den Horizont geneigten, spdter flacher werdenden Bahn
mit voller Motorkraft auf 50 bis 150 km HOhe und erlangt dabei
Endgeschwindigkeiten bis zu mehr als zweifacher Auspuffgeschwindig-~
keit. Die Dauer dieses Aufstieges betridgt 4 bis 8 Minuten; in die-
ser Zeit werden in der Regel die gesamten, an Bord befindlichen
Kraftstoffvorrdte verbraucht. Am Ende der Aufstiegsbahn wird der
Raketenmotor abgestellt, und das Flugzeug setzt seinen Weg ledig-
lich auf Grund seiner kinetischen und potentiellen Energie als
eine Art wellenfdrmigen Gleitflug mit allmihlich abklingender
Schwingungsamplitude fort. Diese Bewegungsart erinnert an die Bahn
eines Ferngeschosses, das gleichfalls aus dhnlichen Hohen eine
durch Gleiten gestreckte Abstiegsbahn beschreibt. Wegen seiner Fliu-
gel gellt das auf der ballistischen Kurve absteigende Flugzeug an
den tieferen Luftschichten gl«#ichsam ab und wird wieder nach oben
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geschleudert, wie ein ldngs einer Wasseroberflidche rikoschetie-
render, flacher Stein, wobei widhrend des Eintauchens in die dich-
te Luft jedesmal ein Teil der kinetischen Energie verbraucht wird,
sodass die anfangs sehr weiten Spriinge allmdhlich klirzer werden
und schliesslich in einen stationidren Gleitflug iibergehen. Zu-
zleich nimmt die Fluggeschwindigkeit auf der viele tausend Kilo-
meter langen Gleitflugbahn von ihren hohen Anfangswerten bis zur
normalen Landegeschwindigkeit ab. Wenn die in gewissem Umfang vom
Fiihrer steuerbare Abstiegsbahn in Richtung auf das anzugreifende
Bodenziel liegt, werden im vorberechneten Augenblick die Bomben
vom Flugzeug geldst, und dieses kehrt in weitem Bogen zum Start-
platz oder einem anderen Landeplatz zurilick, wihrend die Bomben in
der urspriinglichen Flugrichtung dem Ziel zustreben. Auch bei sehr
grosser Entfernung zwischen Startplatz und Ziel werden die Bomben
erst kurz vor diesem geldst, sodass die verbleibende wahrschein-
liche Streuung des Flachenwurfes ausgeglichen werden kann durch
eine hohe Zahl von Wiirfen nach der zu zerstdrenden Flache, die
dabel nach einer Gauss'schen Wahrscheinlichkeitsglocke von Tref-
fern liberdeckt wird. Diese Kampfhandlung ist von Wetter und Ta-
geszeit am Ziel und von Feindeinwirkung vollstidndig unabhingig
durch die astronomische Orientierungsmoglichkeit in der Stra-
tosphidre, durch Flughohe und Fluggeschwindigkeit.

Aus den geschilderten Eigenschaften des Raketenbombers
folgt, dass hier nicht ein verbessertes Kampfflugzeug entwickelt
werden soll, welches allmdhlich eine der vorhandenen Typen er-
setzt, sondern dass eine Aufgabe geldst wird, fir die bisher iiber-
haupt keine LOsung vorlag, ndmlich die Beschiessung und der Bom~
benangriff iiber Entfernungen zwischen 1000 und 200CG0 km,

Mit dem einzelnen Raketenbomber konnen im Punktangriff,
z.B, von Mitteleuropa aus sehr fern liegende Punktziele, etwa
ein Schlachtschiff auf hoher See, eine Kanalschleuse, ja sogar

ein einzelner Mensch auf der anderen Erdhdlfte beschossen wer-
den.

Mit der weiterhin untersuchten Einheit von hundert Raketen-
bombern kdnnen im Verlauf von wenigen Tagen Pldchen bis zur Aus-
dehnung von Grosstiddten an beliebigen Orten der Erdoberfléche
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v6llig zerstdort werden.

II. Das Flugzeug.

1. Eigenschaften des Raketemnmotors.

Der grundsitzliche Aufbau des hier vorausgesetzten Raketen-
motors ist in Abbildung 1 in seinen wichtigsten Teilen dargestellt.
Der Brennstoff gelangt aus den Brennstofftanks in die Brennstoff-
pumpe, wird dort unter etwa 150 at Druck gesetzt und durch das Ven-
til 5 und den Einspritzkopf der Brennkammer kontinuierlich in die
Brennkammer gedriickt. Der Sauerstoff gelangt aus den diinnwandigen,
unisolierten Sauerstofftanks in die Sauerstoffpumpe, wird dort eben-
falls unter 150 at Druck gesetzt, durch die Ventile 6 und die Rohr-
biindel der Kondensatoren nach Erwidrmung auf etwa 0°C in den Ein-
spritzkopf und die Brennkammer gedriickt. Dort treffen sich beide
Kraftstoffe erstmals, vermischen sich und verbrennen zu einem Feu-
ergas von 100 at gleichbleibendem Druck und rund 4000°¢ Temperatur.
In der Feuerdiise entspannt das Feuergas auf sehr geringe Driicke und
bildet den treibenden Massenstrahl von 3000 bis 4000 m/sec Auspuff-
geschwindigkeit, dessen Riickdruck bei 245 bis 327 kg/sec Kraftstoff-
verbrauch einen Schub von 100 Tonnen liefert. Bei 90 Tonnen Kraft-
stoffvorrat kann das Flugzeug also durch 367 bis 275 Sekunden mit
diesem Schub angetrieben werden. '

Neben diesem Hauptprozess mit fast einer Million kcal/sec
Energieumsatz léuft,ein in Abbildung 2 schematisch dargestellter Ne-
benprozess von rund 20000 kcal/sec Energieumsatz zum Antrieb der
Forderpumpen, Seine in Abbildung 1 sichtbaren Einrichtungen kdnnen
von der Wasserpumpe ab verfolgt werden, die eine Wassermenge von
etwa 28 kg/sec unter 250 at Druck setzt, dieses Wasser am Diisen-
hals in das Kiihlkanalsystem der Feuerdiisenwand driickt, in dem es
gegen die Dlisenmiindung lduft und auf ungefihr 3OOOC erwdrmt wird.
Nach der Entnahme wird es mit noch {iberkritischem Druck wieder am
Dusenhals dem Kiihlkanalsystem der Brennkammerwand zugefiihrt, dort
weiter erwdrmt und in der Gegend des kritischen Druckes verdampft,
schliesslich am Einspritzkopf als hochgespannter und liberhitzter
Dampf entnommen, der Dampfturbine zugefiihrt, dort auf etwa 6 ata
entspannt und nach den fliissigsauerstoffgekiihlten Kondensatoren
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geleitet, wo es in fliissiges Wasser riickverwandelt wird und seine
betrdchtliche Restenergie an den Sauerstoff abgibt, um im geschlos-
genen Kreislauf wieder der Wasserpumpe zuzulaufen. Die Dampfturbine
treibt ilhrerseits auf gemeinsamer Welle die drei Pumpen. W&hrend
dieses Vorganges sind die eingezeichneten Ventile 3, 4, 5 und 6
offen und 1 und 2 geschlossen, wihrend 7 zum Schutz gegen Uberdreh-
zzhlen der Turbine spielt.

Der geschilderte Prozess kann mit Hilfe des Dampf-Anlassers,
der die erforderlichen kleinen Dampfmengen auf chemischem Weg er-
zeugt, eingeleitet werden, wobel die Ventile 3 und 4 geschlossen,
und 1, 2, 5, 6 und 7 offen sind.

Ausser den im zitierten Schrifttum [16 - 30] angegebenen Ein-
zelheiten sind folgende Umstinde zur Begriindung der vorgelegten Kon
struktion wichtig :

Der relative Wert verschiedener Feuerwandbaustoffe ist bei
gekilhlten Feuerwidnden durch den mdglichen Wérmefluss ¢-=A4 (tf—z‘kyd
bei gegebenem Tragvermdgen der Wand bestimmt. Ist die notwendige
Wanddicke d proportional dem Kehrwert der Kurzzerreissfestigkeit G
(Zugbeanspruchung) oder dessen Quadratwurzel (Biegebeanspruchung),
g0 sind mbgliche Wdrmefliisse und damit Baustoffwert verhiltig den
Produkten A(lr-%)G , bezw. A({s—x)/G. Darin sind A, ff und Greine
Stoffkennziffern, wihrend die Kilhlkantentemperatur {4, und damit auch
die ganze Wertungszahl von der jeweiligen Anordnung, Kiihlmitteltem-
peratur usw. abhdngen. In der heissdampfgeklihlten Brennkammer des
Raketenmotors liegen die Kilhlkantentemperaturen bei 500 bis 600°C.
Aus Abbildung 3 erkennt man die iiblichen warmfesten Metalle Chrom-
nickelstahl, Nickel, Ventilstahl usw. als hierfiir glinstig, wie auch
Bauerfahrungen bestdtigten, wdhrend die Platinmetalle noch besser
geelgnet erscheinen. Die theoretisch giinstigsten Stoffe Tantal,
Wolfram, Molybddn sind wegen chemischer Empfindlichkeit und teil-
weise schwieriger Verarbeitbarkeit tatsichlich wenig aussichts-
reich., In der heisswassergekiihlten Feuerdilse liegen die Kiihlkanten-
temperaturen wegen der besonders hohen Wdrmefliisse teilweise noch
bei 400 bis 50000, wo Abbildung 4 das Kupfer als uniibertrefflichen
Diisenwandbaustoff im Einklang mit praktischen Erfahrungen ausweist.
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Das Kiithlsystem der feuerberithrten Wande [21] ist durch die
hohen Warmefliisse vom Feuergas an die Feuerwand bedingt, die in
Abbildung 5 fiir den Gastl-Sauerstoff-Brand bei 100 at Feuerdruck
auf Grund rechnerischer Ermittlungen und praktischer Erfahrungen
dargestellt sind. Um beispielsweise eine Energie wvon 5 PS/cm2 durch
eine zwischen Feuerkante und Kilhlkante 1 mm dicke Kupferwand zu lei-
ten, ist schon ein Temperaturgefdlle (tp - %)) zwischen beiden Kan-
ten von 100°C erforderlich. Damit derartig diinne Feuerhiute die me-
chanischen Beanspruchungen aus Kiihlmitteldriicken und Feuerdriicken
aushalten, miissen sie in sehr geringen Abstdnden unterstiitzt wer-
den. Gleichzeitig muss der Warmefluss durch die feuerberiihrten Wiande
mittels einer genau vorgeschricbenen und sicher eingehaltenen hohen
Stromungsgeschwindigkeit des Kithlmittels hinter der Feuerhaut sicher-
gestellt werden. Beide Forderungen lassen sich durch das in Abbil~-
dung 1 dargestellte Kilhlkanalsystem mit zwangldufiger Kihlmittel-
fiihrung in R&umen vorziiglich eindimensionaler Ausdehnung erfiillen.
Der notwendige Ausgleich zwischen der mit abnehmender Strangzahl
wachsenden Zwangldufigkeit und den gleichzeitig wachsenden Kithlmit-
tel-Forderiiberdriicken ist dabei so gefunden worden, dass das Kiihl-
system der Dise aus mehreren Hundert parallel geschalteter Einzel-
kanale von nur wenigen Quadratmillimetern Einzelquerschnitt besteht,
die sich im engen Bereich des Diisenhalses noch teilweise vereinigen
und in den sehr weiten Feuerquerschnitten der Diisenmiindung wieder
mehrfach verzweigen, sodass der kleine Einzelquerschnitt jedes Kanals
immer ziemlich erhalten bleibt, jeder Kanal in Meridianrichtung der
Feuerdiise verlduft, und die gesamte Diisenoberflidche llickenlos mit
Kandlen bedeckt ist, deren feuerseitige Begrenzung die erforderliche
glatte und biegebeanspruchte Feuerhaut bildet. An der feuerberiihrten
Ofenoberfldache tritt die strenge Forderung nach Ebenflédchigkeit zu-
riick, sodass dort die statisch weit glinstigeren Kreisrohrquerschnitte
verwendet werden kdnnen. Dieser Umstand und der geringere Warmefluss
durch die Ofenwinde erlauben gréssere Wandstidrken der Feuerhaut und
damit grossere Einzelquerschnitte des Kilhlstranges, sodass die dann
notwendigen wenigen, parallel geschalteten Einzelstringe im Ver-
dampfungsbereich mit seinen mehrdeutigen und unstabilen Stromungs-
varhdltnissen hbhere Zwangldufigkeit der Kiihlmittelfiihrung sichern.
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Diese wenigen Kilhlrohre werden in Form von Verdampferschlangen
1iickenlos Uber die feuerberiihrte Ofenoberfldche gewickelt.

Man erkennt aus dissen Uberlegungen auch die Anforderungen
an das Kilhlmittel selbst. das hohe Wdrmekapazitdt, hohes Wirme~
leitvermogen und hohes spezifisches Gewicht haben soll, weswegen
z.B. Quecksilber vor Wasser Vorteile bieten kann.

Die Feuerdiise des Raketenmotors ist in Abbildung 1 und %
aus folgenden Grinden mit dem ungewdShnlich grossen durchschnitt-
lichen Offnungswinkel von etwa 60° dargestellt[?é‘]° Unabhingig
vion der Tatsache, dass um die feuerberiihrten Wande ein besonderer
Kithlstoff geleitet wird, der den Anforderungen bestmiglich ange-
passt ist, sind die eigentlichen Kilhlmittel doch die Kraftstoffe
selbst, an die das Zwischenkiilhlmittel seine Wdrme in den Pumpen
und besonders im Kondensator iibertrdgt. Die Wiarmeaufnahmefdhigkeit
der Kraftstoffe vor der Einbringung in den Verbrennungsraum ist
durchaus beschradnkt und betridgt nur wenige Prozente der Warmemen-
gen, die bei der Verbrennung im Verbrennungsraum frei werden. Man
muss daher dafiir sorgen, dass der gesamte sekundliche Warmedurch-
gang vom Feuergas durch die feuerberilhrten Wdnde des Ofens und der
Ausstromdiise an das Kihlmittel, der im Beispiel der Abbildung 2
mit 20%e angegeben worden war, kleiner bleibt oder hichstens gleich
wird der vorgegebenen Warmeaufnahmefdhigkeit der sekundlich ver-
brauchten Kraftstoffmengen. Dieser zu beherrschende Gesamtwirme-
durchgaeng ist proportional der feuerberiihrten inneren Oberfl&che
von Ofen und Diise. Durch Verkleinerung dieser Gesamtoberflédche
kann er daher verringert werden. Uber die beiden Anteile von Ofen
und Diise an der gesamten feuerberiihrten Oberflédche gilt folgendes:
nach allen Erfahrungen wird in einem weiten Bereich die Verbren-
nung im Ofen immer vollstindiger und damit Wirkungsgrad und Aus-
puffgeschwindigkeit immer grosser, je grisser das Ofenvolumen V,
im Verhdltnis zur engsten Querschnittsflidche f der Feuerdiise ist.
Wegen der durch die gegebene Warmeaufnahmefdhigkeit der Kraft-
stoffe als Kilhlmittel begrenzten, gesamten kithlbaren, feuerbe-
rihrten Wandfldche kann daher die Ofenoberfl&dche um so grdsser
sein, je kleiner die Diisenoberfldche ist, sodass die Summe beider
imrer unter dem zuldssigen Grenzwert bleibt. Nach Abbildung 2 und

v



betridgt der Gesamtwirmedurchgang durch die Feuerwdnde von 154000 cm2

Oberfliche beispielsweise 2% der umgesetzten Energie, was der zulds-
sigen Warmeaufnahmefdhigkeit der Kraftstoffe entsprechen mige, wobei
die durchschnittlichen Warmefllisse durch die Ofenwinde, bezw. durch
die Diisenwinde je fiir sich nahe bei 0,8 PS/cm2 liegen. ‘iirde men an
Stelle der kurzen 60°-Dise von 60000 cm® Oberfléche eine iibliche La-
veldise von nur 10° Offnungswinkel wihlen, so kSnnte deren Oberfli-
che von 345000 cm2 bei gleichbleibendem Wadrmefluss mit der gegebenen
Warmeaufnahmefihigkeit der Kiihlmittel nicht mehr vollig gekiihlt werden,
und fiir den Ofen bliebe iiberhaupt keine kiilhlbare Oberflédche librig.
Gleichzeitig wdre die lLdnge der Lavaldiise von 9720 mm rdumlich nicht
unterzubringen. Durch die Wahl grosser Feuerdilisenwinkel schafft man
also zundchst liberhaupt die Voraussetzung fiir den Bau kraftstoff-
gekiihlter Raketenmotoren, und weiterhin kann man das fir die Ver-
brennungsvollstindigkeit massgebende Verhdltnis Vo/fﬁsolange stei~
gern, wie die Zunahme des Ofenwirkungsgrades Jo/E nicht durch den

mit wachsendem Offnungswinkel sbnehmenden Diisenwirkungsgrad (Acg/Zg)/Jo
aufgewogen wird.

Das Pumpwerk des Raketenmotors besteht aus den drei Pumpen fiir
Brennstoff, Sauerstoff und Kiihlmittel und der Antriebsturbine fiir
diese Pumpen. Zum Speisen der Turbine wird das verdampfte Kiithlmit-
tel des Raketenmotors verwendet, wobei das benlitzte Brennkammersys-
tem mit Zwanglaufkiihlung gestattet, die Brennkammer als Hochdruck-
Strahlungs—-Dampfkessel mit Zwangsdurchlauf nach Art der Benson-
Kessel, La-Mont-Kessel, Velox-Kessel, Sulzer-Kessel usw. zu be-
nﬁtzen[?ﬂ » Die Ausnlitzung des verdampften Kithlmittels zum Betrieb
der Hilfsturbine hat gegeniiber der Anwendung einer besonderen Ener-
giequelle den Vorteil, dass der gesamte Kraftstoffverbrauch des Ra-
ketenmotors je Impulseinheit durch den Hilfsturbinenantrieb nicht
erhoht wird, wdhrend die Vorteile gegeniliber dem Verfahren, die Hilfs-
turbine aus dem Feuergas des Reketenmotors zu speisen, hauptsidch-
lich darin bestehen, dass eine Inanspruchnahme des Kiithlvermdgens der
Kraftstoffe zur Herabkiihlung des abgezweigten Feuergases auf die fiir
ein Turbinenlaufrad zuldssigen Temperaturen entfdllt, dass gleich-
zeitig die mit der Kondensation z.B. von Metalloxydddmpfen im Feu-
ergas verbundenen Schwierigkeiten verschwinden, dass die Warmeauf-
nahmefihigkeit der Kraftstoffe als Kithlmittel noch um den Betrag



der Pumparbeit erhoht wird, dass die grundsdtzliche Impulsver-
minderung des Feuerstrahles bei der Abspaltung eines Feuergastei-
les und Ubertragung von dessen Wiarmeinhalt auf das Restfeuergas
vermieden wird, und dass schliesslich der Bau der Hochdruck-Dampf-
turbine ungleich einfacher als der einer Hochdruck-Abgasturbine
ist- Da der Wirkungsgrad der mit Abfallenergie betriebenen Dampf-
turbine von etwa 12000 PS Wellenleistung nach Abbildung 2 sehr un-
wichtig ist, wdhrend sehr kleine Baugewichte verlangt werden, er-
gibt ein einfaches Curtisrad eine zweckmissige Ldsung. Die drei
Pumpen kOnnen wegen der sehr hohen Fordermengen von zusammen {iber
1000 m3/h trotz der hohen Forderdriicke als jeweils einstufige
Kreiselrdder ausgebildet werden, sodass das ganze Pumpwerk ein-
schliesslich der Turbinen aus vier Liufern auf gemeinsamer Welle
besteht, die mit etwa 12000 U/min umléuft. Dadurch kénnen Aussen-
gbmessungen und Gewichte des Gesamtaggregates in den Grenzen von
600 x 1200 mm, bezw. 500 kg gehalten werden.

Ausser den Anforderungen extremen Leichtbaues bieten Tur-
bine, Brennstoffpumpe und Wasserpumpe keine besonderen baulichen
Schwierigkeiten, wihrend beim Bau der Sauerstoffpumpe die Baustoff-
wahl, die Lagerung der bewegten Teile und die Zufiihrung der sieden-
den Fliissigkeit zur Pumpe besonders zu beachten sind. Als Baustoffe
fiir die Sauerstoffpumpe, die beil ~180°C ausreichend fest, dehnbar
und kerbschlagziéh sein miissen, geniligende Korrosionsfestigkeit auf-
weisen und in fliissigem Sauerstoff unbrennbar sein sollen, haben
8ich besonders Nickelbronzen, Aluminiumbronzen und Manganbronzen,
ferner Monelartige Legierungen und Reinnickel bewdhrt. Die Lagerung
der bewegten Pumpenteile wurde mit Riicksicht auf die Brennbarkeit
aller Schmiermittel im Fliissigsauerstoff mit Erfolg ausserhalbd des
Sauerstoffbereiches durch fliegende Anordnung der Pumpenwelle ge-
16st. Um den im Tankzustand siedenden fliissigen Sauerstoff zum
glatten Bintritt in die Pumpe zu zwingen, wurde eine Anordnung
gewdhlt, bei der der Sauerstoff iiber einen langen Weg in Richtung
eines Beschleunigungsfeldes der Pumpe zufliesst, z.B. am Priif-
stand aus grosserer Hohe oder im Flugzeug aus weit vorne liegen-
den Beh#ltern., Durch die allmihliche Druckzunahme in der Zulei-
tung bei nur ganz geringfiigiger Temperaturzunahme, tritt Unter-



26

kithlung des Sauerstoffes am Pumpeneinlauf ein, sodass er keine
Gase mehr ausscheidet.

In Abbildung 6 ist das Lichtbild der Versuchsausfiihrung einer
Fliussigsauerstoff-Hochdruckpumpe wiedergegeben, die als 6~stufige
Kreiselpumpe mit aussenliegendem Lager bei 15000 U/min etwa 5 kg/sec
Fliissigsauerstoff gegen 150 at Druck fordert und in Hunderten von
Versuchen ihre Eignung und Betriebssicherheit bewies.

Die Ziindmaschine des Raketenmotors ist in Abbildung 1 nicht
besonders dargestellt, weil sich die Ziindung auf das Anlassen be-
schrankt, und die einmal in Betrieb befindliche Brennkammer wie
ein Schweissbrenner weiterbrennt. Als grunds&tzliches Ziindverfah-
ren wurde die Einspritzung von solchen Stoffen in die Brennkammer
gewdhlt, die bei Beriihrung mit Luft oder Sauerstoff selbst ent-
flammen. Unter den hierfiir in Frage kommenden pyrophoren Substanzen,
wie Phosphorwasserstoffen, Silanen; Halogenazetylenen, Amalgamen
seltener Erden, Metallalkylen usw. wurde auf Grund eines Vorschla-
ges von H. Troitzsch Zinkdidthyl, Zn(CzHS)Q, ausgewdhlt und von F.
Zohrer eine geeignete Ziindfliissigkeit durch Verdiinnung des Stoffes
mit schweren Kohlenwasserstoffen (z.B. Maschinentsl), sowie eine
Ziindmaschine in Form einer kleinen Druckbombe mit Stickstoff-
Druckzusatz und fernbetidtigtem Ventil entwickelt, die beliebige
Ziinddauer und beliebig oft wiederholte Ziindung durch einfache Ven-
tilbetdtigung und dadurch bewirkte Einspritzung des Ziindstoffes
in die Brennkammer gestattet. Dieses Ziindverfahren zeichnet sich
durch sichere Wirkung und sehr weiches Einsetzen des Brandes aus.

Die praktischen Arbeiten zur Entwicklung des in diesem Ab-
schnitt beschriebenen Raketenflugmotores wurden vom Erstverfasser
in den Jahren 1933 und 1934 an der technischen Hochschule in Wien
aufgegriffen und fiihrten zundchst in kleinen Modellversuchen von
30 kg Schub zu beherrschbaren Feuerdriicken von 50 at und sehr ho-
hen Auspuffgeschwindigkeiten, wobei als Kraftstoffe Sauerstoff
(bis 150 at Einspritzdruck) und Gasdl (bis 500 at Einspritzdruck)
und als Feuerdiisen Lavaldiisen von kleinem Offnungswinkel verwen-
det wurden[19:]° Nach einer mehrjihrigen Pause, die dem Aufbau gro-
Berer Versuchsanlagen gewidmet war, wurden die Versuche im Jahr
1939 an der Flugzeugpriifstelle Trauen wleder aufgenommen. Der






Aufbau der Versuchsanlagen stand unter der Leitung von H. Zborowskij
die Konstruktion der Geridte unter Leitung von H. Zieblend; die Ver-
suchsdurchfiihrung leitete K. Hedfeld. Abbildung 7 zeigt eine f{fber-
sicht iiber die Priifstandshalle wihrend eines Versuches von einer
Tonne Schub und 5 Minuten Dauer. An wichtigsten Einrichtungen er-
kennt man links am Damm zundchst einen zylindrischen Behdlter von
2,5 m3 Inhalt fiir den Fliissigsauerstoff und unmittelbar rechts von
diesem den Zapfhahn filir die unterirdisch gelegene Grosstankanlage
des Fliissigsauerstoffes (siehe auch I1I,2). Der Betriebstank, aus
dem der Versuch eben gespeist wird, ist ein offener, unisolierter,
diinnwandiger Metallbehdlter, der - im Freien stehend -~ eine Sau-
erstoffverdampfung von 15 kg je Stunde und Quadratmeter benetzter
Tankwand aufweist und dessen widhrend des Versuches verdnderliches
Gewicht durch eine selbstschreibende Federwaage aufgezeichnet wird.
dus diesem Behilter fliesst der Fliissigsauerstoff durch das eigene
Gewicht und mit geringer Stromungsgeschwindigkeit der etwa 8 m tie-
fer stehenden, im Bilde sichtbaren Fliissigsauerstoff-Hochdruckpum-
pe zu. Hinter der Fdrderpumpe durchliduft der nun unter 150 at Druck
stehende Fliissigsauerstoff einen Wiarmeaustauscher, in dem ef?ﬁgs
vom Ofen kommende, warme Kiihlwasser erwdrmt wird, worauf er durch
eine grosse Zahl von Einspritzéffnungen in die Brennkammer gelangt.
Den entsprechenden Brennstoffweg verfolgend, sieht man am linken
Damm im Hintergrund den Brennstoff-Betriebsbehdlter von 1,0 m3 In-
halt, aus dem der Brennstoff unter dem eigenen Gewicht der Brenn-
stoff-Hochdruckpumpe zul&duft. Als solche wird hier eine Zahnrad-
pumpe verwendet, die das Gasdl bei 3000 U/min auf 150 at driickt.
Die Brennstoff~ und Sauerstoffpumpe wird im dargestellten Versuch
vorldufig durch einen gemeinsamen, zwischen den Pumpen stehenden
Gleichstrommotor von guter Regelbarkeit angetrieben, an dessen
Stelle spadter die Kiihlmittel-Dampfturbine tritt. Nach der Brenn-
stoffpumpe wird der Brennstoff ebenfalls durch eine grosse Zahl

von Einspritzoffnungen in die Brennkammer gedriickt. Die Brenn-
stoff~ und Sauerstoffstrahlen sind moglichst unter 90o gegenein-
ander gerichtet und haben anfdngliche Eintrittsgeschwindigkeiten
von rund 100 m/sec, wodurch rasche Zerstdubung und Vermischung
erzwungen werden. Im Ofen treffen die drei bisher verfolgten Me-
dien, Sauerstoff, Brennstoff und Ziindstoff aufeinander und



bilden das Feuergas. Der Feuergasdruck betrédgt wdhrend der dar-
gestellten Versuche bis 100 at bei einem V /f£'= 800 und rund 30°
Offnmungswinkel der provisorischen Expansionsdiise. Die nidchsten
Abbildungen 8 und 9 zeigen einen 1-Tonnen~Versuch von der Strahl-
seite her gesehen, 10 einen Kleinversuch mit Kithlmittelverdampfung,
Abbildung 11 zeigt die Ansicht eines 1-Tonnen-Versuches, wobei als
Brennstoff jedoch eine hochprozentige Aluminium-Gasdl-Dispersion
verwendet wird. Die Flamme leuchtet in diesem Falle stédrker, und
das entstehende Aluminiumoxyd beginnt in einigen Metern Entfernung
von der Diisenmiindung zu weissem Korundstaub zu kondensieren, der
sich weiterhin zu schweren weissen Wolken verdichtet. Abbildung 12
zelgt schliesslich eine sehr kurz belichtete Aufnahme eines Feuer-
strahls selbst, in dem man die auch mit freiem Auge gut sichtbaren
Uberschall-Versichtungslinien erkennt, die dem Abgasstrahl das Aus-
sehen eines grossen, blauleuchtenden Kristalles verschaffen.

Dag Schwergewicht der gestreiften praktischen Arbeiten lag
bisher im Bau von Brernkammern zur Herstellung und Beherrschung
von Feuergasen der erwdhnten hohen Energiekonzentrationen. Einer
Unwandlung des erreichten Wdrmeinhaltes in kinetische Strahlener-
gie, also einer sorgfdltigen Ausbildung der Feuerdiisen, konnten
noch keine Anstrengungen zugewendet werden.

Gelegentlich mitgemessene Kraftstoffverbrauche ergaben bei
sehr lang und v0llig konstant laufenden Versuchen wirksame Aus-
puffgeschwindigkeiten bis ¢ = 2400 m/sec bei rund 35 ata Feuer-
druck, Gasdl-Fliissigsauerstoff-Brand und bei k = P/pof‘= 1,43,
d.h. noch mangelhafter Mitwirkung des erweiterten Diisenteiles.

Bei den relativ kleinen « ~ Werten des Feuergases (ungefidhr
= 1,25) wiirden sorgfidltig geformte Feuerdiisen nach Abbildung 17
am Priifstand wenigstens P/pof‘= 1,6, im Flugzeug etwa P/pof‘= 1,75
liefern, sodass das erzeugte Feuergas wirksamen Auspuffgeschwin-
digkeiten von etwa 2700 m/sec am Boden und gegen 3000 m/sec im
Flugzeug entspricht.

Endlich zeigt Abbildung 12a die Versuchswicklung des Ver-
dampfersystems einer 100-Tonnen-Raketen-Hochdruckbrennkammer, die
Jedoch noch nicht in Versuchsbetrieb genommen werden konnte.


















2. Wirksame Auspuffgeschwindigkeit des Raketenmotors.

Ausssagen iliber Form und Wesen der physikalisch-—chemischen
Vorgdnge in der Dlise des Raketenofens, die zu einer Bestimmung
der wirksamen Auspuffgeschwindigkeit filhren k&nnen, setzen einige
EKenntnis iiber die Vorgdnge und den Endzustand der Verbrennungs-
gase im Ofen voraus-

Man muss annehmen, dass der allergrisste Teil der verflig-
baren Aufenthaltsdauer im Feuerraum von etwa 75 Millisekunden als
Aufbereitungszeit fiir Zerstdubungs-, Erwdrmungs-, Verdampfungs-,
Aufspaltungs=; Verwirbelungs- und Diffusionsvorginge der einge-
spritzten Kraftstoff- und Sauerstoffstrahlen verbraucht wird,
der geringere fiir die eigentliche Verbrennung und Gleichgewichts-
einstellung. Die vbollig aufbereiteten und vermischten Brennstoff-
und Sauerstoff-Molekiile oder —Atome treffen dabei ununterbrochen
aufeinander, reagieren miteinander, dissoziieren jedoch sofort
wieder, wenn keine Moglichkeit besteht, die freiwerdende Reak-
tionsenergie in inneren Freiheitsgraden unterzubringen, an an-
dere Korper abzugeben oder in Translationsenergie umzuwandeln,
Letzteres ist bei Atomzusammensttssen nach dem Schwerpunktssatz
erst in dem Augenblick mdglich; wo beim Zusammenprall nochein
drittes Atom oder Molekiil zugegen ist, sodass die nach der Re-
egktion noch vorhandenen Korperchen sich gegenseitig abstossen
kénnen, (Dreierstoss, Wandkatalyse, Austauschreaktion). Ein Mass
fiir das Zustandekommen irgendeiner Reaktion ist die wirksame Stoss-
zahl, die angibt, der wievielte Stoss anderer Teilchen auf ein
betrachtetes Molekiil im Durchschnitt die beabsichtigte Wirkung
auslost. Unter Z gewOlinlichen St0ssen, die ein Molekiil erfdhrt,
befinden sich ausserdem nach einer Faustformel von Geib [5])
Z2§/50M Dreierstdsse. Nach jeder Bildung eines neuen Molekiils
werden durch weitere Zusammenstdsse zundchst seine Rotations-
freiheitsgrade, spiter die Schwingungsfreiheitsgrade auf Kusten
ven Translationsfreiheitsgraden mehr und mehr mit Energie auf-
geflillt, bis schliesslich in einigen Fillen sogar wieder Disso-
2iation eintritt. Im Laufe einer ausreichend langen Zeit, die
abhidngig ist von der Zahl der wirksamen Stdsse, die ein Molekul
zum Zweck einer dieser Veranderungen erfahren muss, und von der
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Zeitdauer zwischen zwei solchen St0ssen, stellt sich dann im Ofen
ein - von Temperatur, Druck und Mischungsverhdltnis Kraftstoff/
Sauerstoff abhangiger - Gleichgewichtszustand ein, der in Bezug
auf Art, Zahl und Energiegehalt der vorkommenden Molekiile oder
Atome genau gekennzeichnet ist. Dieser Zustand ist bei den spate-
ren Berechnungen der wirksamen Auspuffgeschwindigkeit vorausge-
setzt worden,

Da fiir eine mdglichst hohe wirksame Auspuffgeschwindigkeit
ein mbglichst hoher Energieinhalt der translatorischen Freiheits-
grade der Verbrennungsgase entscheidend ist, wire fiir den Raketen-
motor ein glinstigerer Endzustand zu wiinschen als der des statio-
ndren Gleichgewichtes, was auch denkbar ist auf Grund der Tat-
sache, dass Translation, Rotation, Schwingung, Dissoziation und
Rekombination der Reihenfolge nach immer l#ngere Einstellungs-
zeiten bendtigen; und die Aufenthaltsdauer des Feuergases im Ofen
irgendwo dazwischen liegen kOnnte. Nach Jost [8, 80141] ist es
vorstellbar, dass die neugebildeten Molekiile auf Grund ihrer Ent-
stehungsgesetze am Ende des Verbrennungsvorganges ihre Molekiil-
schwingung zundchst noch nicht voll angeregt haben, sodass fiir
die Energie der Schwerpunktsbewegung ein grdsserer Anteil iUbrig-
bleibt als im Gleichgewicht und infolgedessen Temperatur und
Druck am Ende etwas hdher sein mlissen, als dem eingestellten
Gleichgewicht entspricht (s.auch Wohl, K. und M. Magat: Z. phys.
Chem- B 19, S.117, 1932; ferner: [10] S.805, Abb. 6; Ablauf der
Einstellung des thermischen Gleichgewichtes).

Wahrend im Raketenofen bei beispielsweise 100 at Feuer-
druck und 3700°K Temperatur ein Molekill eine mittlere Stoss-
zahl pro Sekunde von rund 1011 erfdhrt, nehmen bei der Entspan-
nung in der Diise die gegenseitigen Molekiilstdsse ab, und damit
zundchst auch die Geschwindigkeit weiterer Anregung von Frei-
heitsgraden entsprechend den neuen Zustandsbedingungen und be-~
sonders weiterer chemischer Reaktionen, wie Nachverbrennung,
und physikalischer Vorgidnge, wie etwa Kondensation oder Er-
starrung der Verbrennungsprodukte; wenn deren statische Subli-
mationstemperatur wdhrend der Entspannung unterschritten wird,

Die Vorgdnge innerhalb der Diise werden nun genau wie die



jm Ofen unter Vernachldssigung aller Wandeinfliisse betrachtet,
das expandierende Feuergas wird als adiabatisch abgeschlossenes
System mit der dem oberen Gemischheizwert entsprechenden Gesamt-
energie E [kcal/kg] angenommen, d.h. AE = 0. Je nachdem die Auf-
enthaltsdauer des stromenden Gases in der Diise lang uvder kurz ge-
geniiber den Einstellungszeiten der verschiedenen inneren energe-
tischen und chemischen Gleichgewichte ist; lassen sich nun drei
Moglichkeiten filir die Entspannung angeben:

1., Die Aufenthaltsdauer, bezw. die Zahl der Zusammenstisse,
die ein Molekiil auf seinem Weg durch die Diise erfdhrt, ist so
knapp bemessen, dass energetisch keinerlei Austausch und Knderun-
gen von Schwingungs- und Dissoziationsenergie stattfinden kdnnen.
Die fiir diesen Stromungsfall charakteristischen Bedingungen lau-
ten dD = 05 ¢ 08¢, dT = 0, und filhren durch Einsetzen in die fiir
alle Stromungsfille geltenden,; allgemeinen Energiebeziehungen
zwischen Gesamtenergie E, zugefiihrter Widrme Q, innerer Energie U,
DissoziationswArme D, innerer Verdampfungswdrme bei O °k R109 War-
meinhalt J, Ausdehnungsarbeit ApV und kinetischer Energie Ac /2g
zu den Gleichungen:

WU = ¢y trang, 3T + Cy pot, 4T = - AP dV5
Au
,0/,Uo= (7770‘)3"7 , worin = &a=7+q;7v“—%;)ein "interer " Adiabaten-

exponent ist, der nur aus den spezifischen Wdrmen von Transla-
tion und Rotation hergeleitet ist;

AT= 722 AR(%5-7) und
- 22 ,7=24p 2% /7o) =]

fir den Verlauf der Stromungsgeschwindigkeit iiber dem Druckab-
fall in der Diise.

2, Wlenn die Aufenthaltsdauer der Verbrennunsgase in der
Dise so bemessen ist, dass sich zwar die Schwingungsgleichgewich-
te in jedem Augenblick, aber keinerlei chemische Gleichgewichte
entsprechend den Zustandsinderungen einstellen k&nnen, dann sind
die fur diesen Strémungsfall charakteristischen Bedingungen

dd = 0, ¢y os0.dT = £° (7). Hieraus und aus den Grundgleichungen



folgt die Beziehung
/cm r+(c,,,,,,:+c,,‘,,)/arr A/,aa’V

Fir eine Gasmischung mit n Schwingungsfrequenzen bel m verschie-
denen Gasen gilt

~ 2 /e pi _ 2 Y . B
CVa;caAR; W ‘ po , Bowie Cy(,,a,,,*,oﬂ '-‘"Z;//‘Vifw'(/mnwm’)ph/‘g/ﬁ-/‘ IDQ/
ferner Z’f*ﬁ%;; , wobel p, der konstante Partieldruck des

Gases; bezogen auf Py mit der charakteristischen Temperatur 6i
ist. Daher lautet das Integral fir diesen Stromungsfall.

ar oi 4 [(8/7)° e*” _ Fap
./ T &l po &) (7-7)* d./ /

und seine Losung°

% o [ @/l @/7' _y 2-e %%
]ﬂ 2 e%h_g " @7 //71 e-o,/r_/ //7;‘
Ferner ist:

AT = g AR(T-7) +Aﬁzp‘ b( =557~ wh—)

und

c? Zg/?& (%- 77"‘2 ‘94/@&9_1 eo,/r_4)/

3. Der dritte mOgliche Fall der Disenstrdmung liegt endlich
vor, wenn die Aufenthaltsdauer der Verbrennungsgase in der Dise so
bemessen ist, dass sich in jedem Augenblick s&mtliche Energiegleicﬂm
gewichte einschliesslich der chemischen entsprechend den jewells
herrschenden Druck-Temperatur-Zustinden einstellen kdnnen. Die fiir
diesen Stromungsfall charakteristischen Bedingungen lauten:

Cy osc. 3T = £7(T), AD = ¢ (p,T). Hieraus und aus den Grundglei-
chungen erhdlt man die Differentialgleichung:

-
a( /G a7)+aD+ApaV=0 oder adT+adD=ART L

Die Funktion dP= ¢!(p,T), die jetzt u.a. p; als Varieble enthilt,

ldsst sich in expliziter Form nicht darstellen, sodass man keine

allgemeine analytische LOsung der Differentialgleichung angeben

kann. Man ist darauf angewiesen, an Hand der Differenzengleichung
AJ + AD -~ A.RTAP/,D nde;r

- +2 . =L
3.97 e v




und mit Hilfe eines mdglichst dichten Netzes iber p und T berech-
neter J-, D- und M Werte die gesuchten Zusammenhdnge Punkt fir
Punkt graphisch zu ermitteln. Berechnungéverfahren fiir derartige
Wertetafeln wurden von M. v. Stein fiur verschiedene Kraftstoffe
entworfen.

Der Verlauf von Temperatur T, Wirmeinhalt J, Dissoziations-
energie D und freiwerdender kinetischer Energie A02/2g iiber einem
Druckabfall von Py 100 at bis pm—>0 ist fir alle drei mdglichen
gtromungsfdlle am Beispiel der Oktanverbrennung in Flissigsauer-
stoff in Abbildung 13 dargestellt.

Die Entscheidung; welche von diesen drei Moglichkeiten
oder welche Zwischenldsung bel der FeuergasstrOmung des Raketen-
ofens die Wahrscheinlichste ist, wird durch folgende Uberlegung
beeinflusst: findet die Expansion in einer Kurzdiise filir Priifstands-
betrieb von etwa 1300 mm Lange statt; so ldsst sich eine mittlere
Aufenthaltsdauer des Verbrennungsgemisches in ihr zu etwa 2010“3
Sekunden berechnen; entsprechend einer mittleren Stosszahl, die
jedes Moleklil wahrend seines Weges durch die Diise erfdhrt, von
rud 2o108° Beriicksichtigt man noch, dass 96% dieser St&sse be-
reits in dem Raum zwischen Ofen und engstem Querschnitt vor sich
gehen; dann sieht man im Vergleich mit den gréssenordnungsmissig
102 = 107 betragenden wirksamen Stosszahlen flir die verschiedenen
Energieausgleiche, dass eine Gleichgewichtseinstellung fiir Rota-
tionen, Schwingungen und moglicherweise sogar Dissoziationen zu--
mindest wihrend der im ersten Teil der Diise bis zum engsten Quer-
schnitt stattfindenden Zustandsinderungen zu erwarten ist. Der
Stromungsfall 1 wird umso unwahrscheinlicher, je hoher Ofendruck
und Temperatur bei gleichblelbender Geschwindigkeit sind; je
lénger die Diise und je kleiner die wirksamen Stosszahlen des Ver-
brennungsgasgemischee sind. Daher wird bei raketentechnischen
Stromungsrechnungen meist der Strémungsfall 2. Art vorausge-
8etzt, der noch geschlossene, integrlerbare Ausdriicke liefert.
Das tatsdchlich stark verdnderlichs a kann fir Uberschlagsrech-
nungen mittels der gewdhnlichen adiabatischen Strémungsformeln
dabei in erster Naherung durch einer Mittelwert a’= To /7o

Jo/7e -AR
ersetzt werden, der fiir stéchiometrische Oktanverbrenmung bei
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100 at z.B. «*= 1,248 betrégt. Dieser Mittelwert ist jedoch streng
nur giiltig fir eine Entspannung bis auf T = 0°K und Pp = 0 at.
Sollen beispielsweise die Mindungswerte fUr eine Entspannung auf
p, = 1 at berechnet werden, 80 bedarf es zur Bestimmung von /Z*Ai
zweler Gleichungen, da zunidchst sowohl /&fy als auch T fir einen
vorgegebenen Miindungsdruck Py # 0 unbekannt sind. Flur das oben an-
gefiihrte Beispiel der Oktanverbrennung erhdlt man auf diese Art und
VWeise aus den Gleichungen°

1% /13", ~1]
Tn/ 1o =(pm/po) " und
A 4
Jak % _ /‘7‘2‘/: - x« 4+Z[,00 7%o~Tm (‘m-,, - eo//rn-,,)]
T Z/%_
/r/b A ““"’ +Z_[L 75-—7— ‘57:.—, eam._,y 7

=y

fir eine Entspannung auf p_ = 1 at den Wert /x*/r} 1,222 bei

T, = 1586°K. Diese Methode liefert ziemlich genaue Werte fir Th
und Cpo wéhrend alle Zwischenwerte zwischen To und Tm,sowie die
zugehdrigen ¢ natiirlich ungenauer bleiben. Der 3. Stromungsfall
ldsst sich, wo seine Beriicksichtigung unvermeidbar ist, nach
Mollier mit Hilfe von Entropietafeln, die als Ordinaten die Sum-
me J + D + R enthalten, soweit darstellen, dass c, - Werte und zu-
gehOrige Temperaturen leicht abzulesen sind. Abbildung 14 zeigt
ein derartiges Mollierdiagramm fiir die Feuergase des Gastl-Sau-
erstoff-, bezw. Gas6l-0zon-Brandes.

Zusammenfassend veranschaulicht die folgende Ubersicht
fir das mehrfach erwdhnte Beispiel der stdchiometrischen Oktan-
verbrennung mit Sauerstoff bei 100 at Ofendruck, wie sich die
wichtigsten Endwerte der Strémung: Mindungsgeschwindigkeit Cho
wirksame Auspuffgeschwindigkeit c¢, Diisenmiindungstemperatur Tm
und gewonnene kinetische Znergie in Prozenten der zugefiihrten
Gesamtenergie E bel Rechnung nach den drei moglichea Arten der
Entspannung und beil verschiedenen interessierenden Diisenend-
driicken zahlenm#ssig unterscheiden.
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stromungsvorgang: 1. Art (H= 1,380) 2. Art 3. Art
Priifstandsbedingungen:

b 1 at 1 at 2

T; - 1030°K 1577°K 2500°K

ey~ 2518 m/sec 2759 m/sec 3020 m/sec

o - 2654 m/sec 2949 m/sec 3260 m/sec

In der Disenmindung
gewonnene Frergie in

7 von B2 29, 3 35,1 42
Flugbedingungen bei 4°/d = 0,14:

Py 0,0729 a% 0,1305 at 0,250 at

T, - 500°K 1041°K 2225°K

ey 2760 m/sec 3066 m/sec 3330 m/sec

c = 2820 m/sec 3178 m/sec 3520 m/sec

In der Diisenmiindung
ewonnene FEnergie in
% von E: 35,1 43,4 51

Optimalbedingungen bei vélliger Entspannung:

Py — 0 at 0 at 0 at

T, 0°K 0°K 0K

c:‘m =

Crax T 2970 m/sec 3496 m/sec 4438 m/sec
(o4 b

In der Diisenmiindung
gewonnene Energie in

% von B3 40,7 56,5 90,9
VG1llig verlustloser Umsetzung der gesamten zugefilhrten Energie E
in kinetische Energie wiirde eine theoretische Auspuffgeschwindig-
keit oy = V22E/A = 4655 m/sec entsprechen.

Die hier angewendeten Begriffe der Mindungsgeschwindigkeit
C,» der maximalen Geschwindigkeit Cnax und der wirksamen Auspuff-
geschwindigkeit ¢ [13] bediirfen einer n#dheren Erlauterung. All-
gemein lassen sich fiir Uberschlagsrechnungen die Zustandsgréssen
in der Diise mit Hilfe eines fiktiven mittleren &, iliber dessen
rechenmidssige Bestimmung und zahlenmidssige Grosse bereits im Zu-
Sammenhang mit der Darstellung der drei Strdmungsarten gespro-
¢Hen wurde. nach Art vor Polytropen mittels der bekannten adia-
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batischen Stromungsformeln rechnen. So gilt fiir die Entspannung
auf einen Mindungsdruck p, die Miindungsgeschwindigkeit

= |22 Po [, pm)E -
cy 1_1 500[7 ,00)71_/ , bei Entspannung auf den thecre

tisch m¥glichen Grenzdruck Pp = 0

- 2% o
Crax = ?%; , und aus beiden Beziehungen folgt

C/"/C/mx= “7‘/“;%:“ x =}7—7ll_)/75

Wenn man die Geschwindigkeit Cm mit der sekundlich ausgeblasenen
Masse dm/dt multipliziert, so erh#lt man den Miindungsimpuls I
des Gasstrahls. Dieser Mindungsimpuls wird bei Priifstandversuchen
mit Raketengeridten, wenn der Mindungsdruck in der Feuerdiise Pp
gleich dem Aussendruck der ruhenden Luft Pg ist, vom Dynamometer
als Kraftdusserung P unmittelbar angezeigt; er hdngt unter sonst
gleichen Umsténden vom dusseren Luftdruck, also von Barometer-
stand, Hohenlage des Priifstandes usw. ab und darf nicht mit dem
Schub P verwechselt werden, wie eine Betrachtung von Abbildung 15
leicht erkennen 18sst. Dort ist der Zusammenhang von Widerstand
und Schub am fliegenden Gerdt mit den entsprechenden, am Boden
gemessenen Werten veranschaulicht.

Unter Widerstand am fliegenden und angetriebenen Gerdt
wird die vektorielle Summe aller Luftkré&fte auf die windbe-
rihrten Fldchen verstanden. Diese Summe aller Drlicke und Rei-
bungsspannungen sei W. Im Windkanal oder beim Schleppversuch
misst man am nichtangetriebenen Gerédt immer einen kleineren
Widerstand W'= W - p“fm, wobel p " der absolute Luftdruck hinter
der Diisenmiindungsfl&che fm ist. Es folgt daher

W=Wa+ p"fme
Der Luftdruck p hinter der Heckflidche ist am bewegten K&rper
immer kleiner als der Aussendruck Py der ruhenden ILuft;
bei v/a> \/z/(z—_ﬁ = 2,2 wird p'= 0. Der Wert p' muss daher
bei Widerstandsmessungen am nichtangetriebenen Gerdit immer mit-
gemessen werden, um den wahren Widerstand W des Kdrpers ermitteln
z1 kénnen,

Unter Schub am fliegenden Gerdt wird die vektorielle
Summe gller Feuerdricke auf die feuerberlihrten Fldchen, bezw.
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Innenwdnde des Raketenmotors verstanden. Am Priifstand misst man
immer einen kleineren Schub P'= P -~ Pa fm, worin Pg wieder der
Aussendruck der ruhenden ILuft ist. Der am Priifstand gemessene
Schub hdngt also vom Aussendruck der Luft ab, und fiir den wirk-
samen Schub folgt

P="P4+ Py Ty o

Die Auswirkung der beiden unvermeidlichen Zusatzmessungen
im Windkanal, bezw. am Priifstand sieht man am deutlichsten bei
Berechnung der Restkraft aus Schub und Widerstand, die einen
Korper von der Masse m = G/g beschleunigt:

mdv/dt = P - W =P~ W+ £ (p, -2 )>

Bel den Bodenmessungen wird also jeweils eine unvermeidliche,
mit fm zusammenhdngende Zusatzkraft mitgemessen, die bei der
Widerstandsmessung und bei der Schubmessung verschieden ist,
sodass sie besonders korrigiert werden muss. Die Korrektur ist
kleiner bei missigen Geschwindigkeiten (z.B. bei der Verwendung
von Raketengeriten als Starthilfe) und wird am gréssten bei sehr
hohen Uberschallgeschwindigkeiten (z.B. Raketengeschossen, Rake-
tenfernkampfflugzeugen).

Un den wirksamen Schub P eines Raketenmotors zu berechnen,
muss also zum Mindungsimpuls Jm = Cp dm/dt% noch der Gesamtdruck
des Feuergases auf die Diisenmlindung pmfm, bezw., zum freien Dy-
namometerschub am Priifstand

P'=J_ + £, (pp - P,) = Cp dm/dt + £,(Pp ~ Pg)
noch der Gesamtdruck der ruhenden Aussenluft auf eine Fl#iche von
der Grosse der Disenmiindungsflédche addiert werden:

P=Pu+pf =J +p,f =cpdm/at + p,f .

In dem schon eingans erwdhnten, hidufigsten Fall Pg = Pp sind
Mindungsimpuls Jm und Dynamometeranzeige P identisch [19, 8.3 fJ

Damit wird dann die wirksame, invariante, vom &usseren
Luftdruck unabhé&ngige Geschwindigkeit c¢, durch deren Multipli-
kation mit dm/dt man den wirksamen Schub erhilt, gleich:

- m
¢ =ec  +p f dt/dm = cm~+i#%¢-
und weiterhin

x-7
=1/ S om )L x-7 (pm[Po) *
C/CMI /7 //00}* /-7+ zl 4_(/0:1/“ X~
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Die Festlegung der wirksamen Auspuffgeschwindigkeit c¢ hat
folgenden eigenartigen, technisch interessanten Umstand zur Fol-
ge: im {iblichen Maschinenbau ist der thermische Wirkungsgrad
- cmg/cmsx = 1 - Tm/To° Am Raketenmotor entspricht dieser

7 therm ]
bekannten Beziehung der sogenannte Disenwirkungsgrad

2/, 2 _ -7 _Tw/7 2
To= e/ Cpay = (1 - /T + 5 7257 )°

(s- auch [13] s S5.6). Diese Beziehung sagt aus, dass die hohen
Temperaturen und die bei Ihnen liegenden Teile des Warmeinhal-
tes hoherwertig sind als die niedrigeren Temperaturen und ihre
numerisch gleich grossen Warmeinhaltsanteile. Dies bedeutet kei-
nen Widerspruch gegen den Energiesatz, weil die wirksame Aus-~
puffgeschwindigkeit nicht identisch mit der tatsdchlichen Strd-
mungsgeschwindigkeit des Feuergases, sondern grisser als diese
ist. Dieser Umstand hat deswegen technische Bedeutung, weil die
unteren Bereich des Anfangswarmeinhaltes meist nur durch beson-
ders umfangreiche technische Vorkehrungen - bezw. bei Gasen,

die schon bald zu Entartungserscheinungen, wie Kondensation und
dergleichen neigen, iiberhaupt nicht -~ ausniitzbar sind, und Nicht-
ausniitzung deher zu verhdltnismdssig kleineren Verlusten fiihrt,
als man aus dem Hundertsatz nicht ausgeniitzten Wdrmeinhaltes er-
warten wiirde.

Ausser den schon genannten Beziehungen ldsst sich mit Hil~-
fe der bekannten Gleichung fiir das sekundlich durch den Disen-
hals fliessende Gas AG‘J‘"Q'/‘" =f'(‘§é+7')"'1/42tq‘9?’§7/00/%

und der Gleichung liber die wirksame Auspuffgeschwindigkeit ein
praktisch viel gebrauchter Zusammenhang zwischen P, f'und p, an-
geben zu P = kpof”, worin

e 212 Y ET TR e 5 el ]

Mittels dieses Faktors k, um den der wirksame Schub also griosser
ist als das Produkt aus Ofendruck und Diisenhalsfldche, lisst sich
die sonst recht milhsame Feststellung des wirksamen Schubes eines
Raketenmotors bei geniigend erweiterter Diise auf eine Messung des
Ofendruckes und des Aussendruckes zuriickfiihren, die mit gewdhn-

lichen Mancmetern sehr einfach vorzunehmen ist. Diese Art der
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Schubmessung ist sowokl am Friufstand, als auch ganz besonders als
betriebsmidssige Messung im Flugzeug ausserordentlich angenehm.
Umgekehrt kann man am Priifstand, wenn sowohl Ofendruck als auch
wirksamer Schub, bezw. Dynamometerschub gemessen werden, das
wirklich wirkende # angeben.

Alle diese Zusammenhinge: der Faktor k, die VerhHltnisse
¢/ Cpay, cm/cmax’ c/cm’ T, /T, und d°/d  eind in Abbildung 16 fir
eine . hdufig brauchbaren Wert % = 1,25 ilber dem Verhdltnis Ofen-
zu Mliindungsdruck aufgetragen worden.

Wie in Abbildung 17 noch besonders fiir #« = 1,25 eingezeich-
ret wurde, lassen sich in der Gleichung fiir k die einzelnen FPak-
toren in sehr anschaulicher Weise deuten, und zwar baut sich der
Gesamtschub P des Raketenmotors auf aus den einzelnen Teilschil-
bens
P1 = pofi herrithrend von dem Druck Po des Feuergases gegen jenen
Fleck f der hinteren Ofenwand, den man, achsial durch den Diisen-
hals blickend, {ibersieht. Diese Wirkung hdtte also auch ein ein-
seltig geschlossenes, zylindrisches Rohr;

. =
P, = pE". 2(7%?79 % Die Vermehrung gegentiber P4 riihrt her von
der Ungleichmidssigkeit der Druckverteilung auf die iibrigen Ofen-
wandflidchen wegen des Druckabfalles gegen die Ausstrdmoffnung hin.

X-q

a_
3= Bt 2 ()T fE - () T T 1+ 4(-2%//%)3;’

Diese Vermehrung gegeniiber PE ist von den Feuerdriicken auf die
erwelterte Feuergasdlise verursacht.

P

Der im Stand messbare, frei Schub P°des Raketenmotors kann
berechnet werden nach

L -
P 2GS mmf2(2)T Vit /1 (A

und ist in Abbildung 17 zum Vergleich punktiert eingetragen wor-

den.

Bevor nach diesen physikalischen Uberlegungen die chemisch-
energetischen Fragen im Zusammenhang mit der wirksamen Auspuff-
geschwindigkelt behandelt werden, soll kurz auf ihre Bedeutung
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im Rahmen des Raketenbomberpro jektes eingegangen werden. Die be-
kannte Beziehung, dass sowohl Strahltriebwerke als auch Raketen-
triebwerke ihren Energievorrat dann am wirtschaftlichsten um-
setzen, wenn die Fluggeschwindigkeit der Strahlgeschwindigkeit
moglichst dem Betrag nach gleich und engegengesetzt gerichtet
ist, kOnnte zu dem Trugschluss verfiihren, die Auspuffgeschwin-
digkelt an die jeweilige Fluggeschwindigkeit anpassen zu wollen.
Da im Flugzeug aber nicht eine l1deale Energieumsetzung an sich,
sondern geringstmdglicher Verbrauch an Kraftstoffgewichten wich-
tig ist, sind energiereichere Kraftstoffe, die hdhere c-Werte er-
geben, auch dann vorzuziehen, wenn die Ausnilitzung dieses htheren
Energievorrates im gleichen Gewicht schlechter wird. Der dem
Flugzeug mitgeteilte Energiebetrag wird ndmlich bei gleichem
Massenverbrauch mit wachsendem ¢ jedenfalls grdsser, weil der
niitzliche Anteil %= 2 %/(1 + 32) der je Kraftstoffmassenein-
heit gewonnenen Leistung 02/2,08180 vc3/(v2 + 02),
puffgeschwindigkeit stark wdchst.,

mit der Aus-

Trotzdem kann die iiberragende Bedeutung der Auspuffge-
schwindigkeit eingeengt werden, wenn der Kraftstoff mit hoherer
Auspuffgeschwindigkeit andere Nachteile mit sich bringt. Bei-
spielsweise wird eine 50%-ige Aluminiﬁﬁggispersion mit Sauer-
stoff bei einem erforderlichen Tankvolumen von rund 0,84 dm3
je Kilogramm Gesamtkraftstoff trotz der etwas niedrigeren Auspuff-
geschwindigkeit dem fliissigen Wasserstoff mit Sauerstoff vorzu-
ziehen sein, der rund 2,4 dm3 Tankraum je Kilogramm Gesamtkraft-
stoff beansprucht, und zwar iiberwiegend Tankraum mit besonde-
ren und gewichtigen Vorkehrungen wegen der niedrigen Temperatur
des fliissigen Wasserstoffes. {ber diesen Einfluss der Kraft-
stoffdichte auf die Kraftstoffwahl lassen sich folgende allge-
meine Uberlegungen anstellen: wenn der zuriickgelegte Flugweg s
ungefdhr proportional der dritten Potenz der Hochstflugge-
Schwindigkeit v ist, und diese mit Auspuffgeschwindigkeit ¢
und Ladeverh#dltnis G/GO gemiss Seite 147 mittels der Beziehung
V= 0,443¢c + ¢ 1n GO/QG verkniipft ist, wird

= konst. - ¢3(1n 6_/G - 0,25)°. Man kann also gleiche Reich-
weite bei verschiedenen ¢ erlangen, wenn sich zugleich G/Go
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aketenmoter wit w = 1,25.

&l 1

Analysgse des wirxksamen Schubes

Abdb, 17;
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entsprechend &dndert- Durch Differentiation bei festgehaltenen s,

v und GO ergibt sich ac/c = %.%gﬂ Eine Abhingigkeit des Ausdrucks
ég von der kleinen Anderung AE, der rdumlichen Energiekonzentra-
tion Ey ldsst sich beispielsweise in der Form schitzen %?ﬁ 0,5 %%!

Damit wird ac/c= -0,5 %o%%} algso in dem besonders interessierenden

Bereich % % 0,5 Ac/c = =~% %%} Auspuffgeschwindigkeitsindervngen

sind dort etwa viermal wirksamer als Dichtenverbesserungen. Weiter
erlauben diese Betrachtungen, eine gegenselitige Wertung der Kraft-
stoffe einzufiihren, indem man von einem Standardkraftstoff ausgeht,
etwa einem Kohlenwasserstoff mit Fliissigsauerstoff, mit den Werten
c und Ey . Aus diesen und den entsprechenden Werten c4 und Ey1 des
zu vergleichenden Kraftstoffes ldsst sich in folgender Weise eine

Wertungszahl K bilden:

2 'Go_ 3
K =$t=/2. 2 7*15”741%‘02\?25 , oder mit G /G = 10
X = L2746 "]"(7*5/5/4)] 3. cr
8,650 cs

Eine typische Kohlenwasserstoffreaktion ist die Verbrennung
des Oktans mit Sauerstoff:

Caf1g + 12/2 0, = 8 C0, + 9 H,0 + 2587 keal/kg; cy, = 4655 m/sec [11],

Der angegebene obere Gemischheizwert ist auf 0°K bezogen. Aus Ab-
bildung 18 ist ersichtlich, dass von diesem oberen Gemischheizwert
9,1% Verluste infolge physikalischer Trennungswirmen {Schmelzung,
Verdampfung) abgehen, und dass die druckabhdngigen Verluste infolge
chemischer Trennungswirmen (Dissoziation) bei beispielsweise 100 at
Feuerdruck 34,4% ausmachen, sodass bei diesem Betriebszustand der
Ofenwirkungsgrad %= J /E = 0,565 betrdgt. Dies Schaubild fiir Ok-
tanverbrennung bei verschiedenen Ofendriicken ist von M. v. Stein
ebenso wie die folgenden Bilder und Tabellen fiir andere Kraftstoff-
brinde unter Beriicksichtigung aller Dissoziationsprodukte und unter
der Voraussetzung berechnet worden, dass sich im Ofen vdlliges phy-
sikalisches und chemisches Gleichgewicht einstellt und die Expansion
als Strdimungsfall 2. Art bis auf den Aussendruck Null erfolgt.
Ausser unterem Gemischheizwert (E - Rio)’ Wirmeinhalt J, Ofen-
temperatur To, theoretischen und maximalen Auspuffgeschwindig-
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keiten wurde das fiir diese Entspannung zutreffende mittlere «
iiper dem Logarithmue des Ofendrucks aufgetragen, sowie zur Veran-
gchaulichung der liberhaupt moglichen Schwankungsbreite des « bei
andersartigen Entspannungen oder anderen Dlsenmiindungsdriicken der
dem jeweiligen Ofenzustand entsprechende Adiabatenexponent als un-
tere, der fiir eine Rechnung nach dem Strdmungsfall 1. Art vorge-
schriebene Wert & als obere Grenze. Die fiir den Flugzustand mass-
gebliche wirksame Auspuffgeschwindigkeit c¢, deren Wert fir Oktan-
verbrennung bereits an frilherer Stelle angegeben wurde, ist in
dieser Abbildung und in einigen spdteren Schaubildern, die in
erster Linie nur relative Vergleiche zwischen den verschiedenen
Kraftstoffen ermdglichen sollen, nicht besonders vermerkt. Sie
ist aus der maximalen Fluggeschwindigkeit mittels des Diisenwir-
kungsgrades herzuleiten:qb:=(c/omax)2o

Piir die Gesamtverlustrechnung am Raketenmotor gillt der Zu-~

sammenhang c ¥, V c 2
= 7"7"(0»)'/cmx)-(an)
oder zahlenm#ssig, fiir das Beispiel der Oktanverbrennung bei

100 at Ofendruck, 7y = 0,565-.0,825 = 0,465

Der Flugzustand ist in allen diesen und den folgenden
Rechnungen durch d“/dm = 0,14 definiert gem#iss folgender Uberle-
gung: im Flug sinkt der Aussendruck hinter dem Heck des Raketen-
borbers unter 1 at, sodass das Druckgefille po/pm bei z.B. 100 at
Ofendruck bedeutend iiber 100 hinauswachsen muss. Das Feusrgas
wird sich tatsdchlich iiber die ganze Heckflidche des Flugzeuges
von etwa 2,50 m2 Grosse ausbreiten, d.h. das Verhdltnis von Di-
Senmiindungsflédche fm zu Dilsenhalsfldche f£* wird wihrend der gan-
zen Arbeitsperiode des Raketenmotors etwa bei 50 liegen, ent~-
sprechend einem 4°/d_ = 1/ \[56_:: 0,14.

Neben den wichtigen und ndher untersuchten Kohlenwasser-
Stoffen mit Sauerstoff gibt es eine zweite Gruppe von Raketen-
kraftstoffen, denen gemeinsam ist, dass sie Elemente aus den er-
8ten Reihen des periodischen Systems sind und dass sie bei der
Vorbrennung mit Sauerstoff betrédchtlich hthere Energiekonzentra-
tion in der Masse und zum Teil auch im Krafistoffvolumen ergeben
als die Kohlenwasserstoffe.
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gntersucht wurden folgende Reaktionen:

+ 5930 kcal/kg
4930 kcal/kg
4750 kcal/kg
3920 kcal/kg
3900 kecal/kg
3330 kcal/kg

Be + 0,5 O2 =~ BeO
»B + 1,50, = B203
21i + 0,50, = Li0
2 AL + 1,50, = .4.1203
H, + 0,50, = HZO
Mg + 0,5 0, = MgO

+

+
+
+
+

bei OOK;

"

n

"

"

”

"3

n

=

"‘

N .
?

;
;[6,13,14]

Aluminium- und Wasserstoffverbrenmung sind in den Abbildungen

19 und 20 auf die gleiche Art wie die Oktanverbrennung darge-
stellt. Flir die wichtigsten Kennwerte aller angefiihrten Leicht-
metallbrinde mit stochicmetrischem Fliseigsauerstoffzusatz bel

1, 10 bezw. 100 at Ofendruck gilt die folgende Ubersichtetabelle:

3203 Lieo Alao3 HEO Mgz0
oberer Gemischheizwert 4930 4750 3920 3900 3330
E [xcal/kg]
erdampfungswirme
Rio [kcal/k 5040 2300 2780 1290 750 | 3750
Gewlchtsanteil der
flissig~festen Phase im
Peuergas in % bei 1 at|13,8 - - - - 43,0
bei 10 at 18,0 - - - - 4¢,0
bei 100 at 23,2 -~ - - - 54,5
Warmeinhalt
J, in % von E
bei 1 at 20,6 40,5 21,9 21,5 | 45,8 | 28,7
bei 10 at 23,8 | 46,7 24,1 24,4 | 51,7 | 35,0
b?i 100 at 2894 51,4 2710 28,1 5997 4411
Siedepunkt bel 1 at
[°X] 3400 | 1990 1100 3250 373 | 3120
Ofentemperaturfﬁb
[°K] vei 1 at 6210 2350 3700 | 2950 | 3350
beli 10 at 3920 7010 2730 4070 3200 3970
bei 100 at 4550 7680 3200 4700 3560 4850
X, bezw: ¢ beli 1 at H,24 |1,125 1,320 1,280 {1,300 |~1,11
bei 10 at V1,22 11,110 1,315 1,260 (1,250 |~1,10
bei 100 at 1,20 11,100 | 1,310 1,240 [1,220 [~1,08
°th [w/sec] 7050 | 6420 | 6310 5730 | 5720 | 5280
°pax [©/sec] bei 1 at 3200 | 4090 | 2950 2660 | 3870 | 2830
bel 10 at 3440 | 4390 3100 2830 | 4110 | 3130
bei 100 at 3760 | 4610 3280 3030 | 4420 | 3510




In diszser Rechnung wurden die Schmelzwdrmen als klein gegeniiber
den Verdampfungswidrmen vernachldssigt, alle nur moglichen Disso-
ziationsanteile bei den Verbrennungsendprodukten hingegen wieder
berticksichtigt.

Die Stoffe Bor, Lithium, Aluminium und Wasserstoff weichen
in threm grundsdtzlichen Verhalten widhrend der Verbrennung nicht
von dem des Kohlenwasserstoffes ab, sondern unterscheiden sich nur
in den zahienmidssigen Ergebnissen, wobei z.B. Lithium- und Alumi-
niumbrinde trotz der hdheren Gemischheizwerte infolge von Ver-
dampfungs- und Dissoziationsverlusten niedrigere maximale Auspuff-
geschwindigkeiten erzielen als der Kohlenwasserstoffbrand.
Beryllium- und Magnesiumbrdnde sind grunds&dtzlich andersartig.
Beim Berylliumbrand bewirkt die hohe Verdampfungswirme des BeO,
dass die Peuermasse nur teilweise verdampft, wdhrend ein erhebli-
cher Teil derselben in fllissigem (Nebel), bezw. festem (Staub)
Zustand verbleibt. Diese Teile stellen dann den oberen Gemisch-
heizwert zur Verfiligung, wodurch trotz der hohen Verdampfungswirme
noch sehr hohe Temperaturen und sehr hohe Wadrmeinhalte der Ge-
samtmasse und dementsprechend hohe Chax zustandekommen, Diese
flissigfesten Massen im Feuergas beeinflussen die Entspannung
der Gesamtmasse stark, was sich in einem sehr kleinen Adiabaten-
exponenten ausdriickt. Dieses %% der Gesamtmasse wurde aus dem Ge:--
wichtsanteil kg der Gasphase, dem Gewlchtsanteil kf und der spezi-
fischen Wdrme Cp der flilssig-festen Phase mittels der Beziehung
berechnet:

7 = kg Cpgas +hr Cr
Hg Cvgas +HrCr

worin Cpgas=Jogas/ 7o und Cygas = Jogas/7p — AR in der bisher ge-
brauchlichen Art - fur eine Entspannung 2. Art auf den Mindungs-
druck | U 0 -~ beibehalten wurde. Die T2~Kurve stellt gleichzei--
tig die Siedepunktskurve des Be0O dar, da die Feuertemperatur
durch den Siedepunkt des BeO v6llig begrenzt ist. Beim Magne-
siumbrand, dessen unterer Gemischheizwert soger negativ ist,
bewirkt der sehr hohe Anteil der fliissig—-festen Phase sehr hohe
Temperaturen und Warmeinhalte der Gesamtmasse und besonders nie-
drige g -lerte, sodass die Feuermasse hier den Charskter eines
Gaass oder Dampfes fast verliert und sich dem Verhalten einer
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neissen Lava nihert.

Aue den argegebenen Werten der maximalen Auspuffgeschwindig-
xeit ergeben sich fiir die einzelnen Leichtmetallbrénde bel 100 at
peuerdruck folgende wirksame Auspuffgeschwindigkeiten, wenn die
zu den 9% -~ Werten fir d“/dm = 0,14 gemdss der Bezafsgng

4 i" - x-4
e 5 T-(5) </
dl)z___ C (_a%z x -7, /‘5:) 7 y

dn/ — Crar -5 ()%

gehorigen Diisenwirkungsgrade beriicksichtigt werden. Fur «# wurde da--
bei in ercter Niherung der etwas zu grosse Mittelwert zwischen To
und 0 statt zwischen To und Tm benmuatzt, der unglinstigere Werte
gibt-

BeO : & = 1,20; |7 = ¢/Cpay = 0,8445 ¢ = 3170 m/secs
B203 : 1,103 0,690; 3180 H
Li 0 : 1,313 0,925; 3030 H
Al2 32 1, 243 0,880; 2670 5
HO 1,22; 0,8653 3820 }
MgO0 1,08; 0,630; 2210 R

(Der gendherte Mittelwert fiir &« betrdgt bei Oktan 1,255 und er-
gibt ¢ = 3120 m/sec. Diese Zahlen werden in den folgenden Ver-
gleichsrechnungen der Einheitlichkeit halber benutzt.)

Fiir die raketenflugtechnische Verwendung ist neben der
wirksamen Energiekonzentration in der Masse noch die wirksame
Konzentration Ey im Tankvolumen wichtig, die die Gr&sse der
vorzukehrenden Kraftstoffbehdlter und die Férderleistung der
Einspritzpumpen mitbestimmt, und aus der die Wertungszahl K
des Kraftstoffes folgt.

Beryllium mit Flissigsauerstoff By = 1580 kcal/dm>; K = 1,23;

Bor mit Fliissigsauerstoff 1640 3 1,273
Lithium mit Fliissigsauerstoff 820 ; 0,643
Aluminium mit Fliissigsauerstoff 1390 ; 0,683
Flissigwasserstoff mit Fliissig-

sauerstoff 780 5 1,22;
Magnesium mit Fliissigsauerstoff 840 ’ 0,25.

Die Standardwerte fiir Oktan (Gassl) 3
M1t Fliissigsauerstoff betrugenm Ey = 1240 kcal/dm’; K = 1,00.
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Daraus ergibt sich abschliessend, dass aus den Kraftstoffen
der zweiten Kraftstoffgruppe nur Beryllium, Bor und Fliissigwasser-
stoff den Kohlenwasserstoffen iiberlegen sind. Davon scheiden je-~
doch Beryllium und Bor sogleich aus, da sie unter den im Tank her-
stellbaren Verh&dltnissen jedenfalls feste Kdrper sind, sodass ihre
Porderung in den Hoch-druckofen des Reketenmotors nicht mdglich ist,
Wirde man diese Schwierigkeit durch Anwendung der Stoffe in Draht-
form, Pulverform oder dergleichen zu umgehen versuchen, so vermin-
dert sich die Lagerungsdichte im Tank so bedeutend, dass die er-
rechnete kleine {lberlegenheit wieder verloren geht. Eine Anwen-
dung der Stoffe in fllissigem Zustand fdllt wegen der hohen Schmelz-
punkte weg. Somit ist voraussichtlich der Fliiesigwasserstoff der
einzige Stoff aus der zweiten Kraftstoffgruppe, der mit dem Koh-
lenwzasserstoff in Wettbewerb treten kann. Seine 22#-ige Uberlegen-
heit wird noch durch den Umstand gefdhrdet, dass an den einfachen
Metalltanks des Flugzeuges bei der Temperatur des fliissigen Wasser-
stoffes Kondensation der Umgebungsluft eintritt, wodurch die Ver~
dampfungsgeschwindigkeit des Wasserstoffes erhtht und die Luft-
krifte beeinflusst werden, wenn nicht besondere Vorkehrungen dem
entgegenwirken. Trotzdem muss der flilissige Wasserstoff, besonders
wegen seiner leichten Beschaffbarkeit und aus spdter noch ndher zu
erdrternden Griinden als durchaus aussichtsreicher Raketenkraft-
stoff angesehen werden.

Da mit dieser Ausnahme die reinen Leichtmetalle als Kraft-
stoffe sich nur wenig oder iiberhaupt nicht vor den Kohlenwacser-
stoffen hervortun, soll eine weitere Moglichkeit geprifi werden,
die sich durch Kombination der beiden ergibt, z.B. in Form von
Metalldispersionen in Mineraldlen. Die Dispersionen verbinden
nicht nur gute Fordereigenschaften, z.B. gute Pumpfdahigkeity mit
hoher rédumlicher Energiekonzentration, also geringen Anspriichen
an Tankvolumen und Forderleistungen, sie zeigen dariiber hinaus
in manchen F8llen die erstaunliche Eigenschaft, héheren Wirmein-
halt zu besitzen als ihre einzelnen Komponenten, Kohlenwasser-
stoff bezw. Leichtmetall, je fiir sich allein [30]. In Abbildung
21 sind nebeneinander die Kreisprozesse des Aluminium-Sauerstoff-
Brandes und des Oktan-Sauerstoff -Brandes bei 100 at Feuerdruck
eingetragen. Der Vergleich zeigt die hier interessierende Tatsache,
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dass die Verbrennungsendtemperatur des Oktans mit 3700°K um rund
8300 tiefer liegt els die Verdampfungstemperatur des A1203, Nimmt
man nun an, dass gleichzeitig eine gleich grosse Menge stdchiome-
trischen Gemisches von Oktan-Sauerstoff und von Aluminium-Sauer-
stoff verbrannt werden, dass zwischen beiden Feuermassen praktisch
relaxationsfreier Warmeaustausch zwischen allen Molekillen statt-
findet und dass sich schliesslich die beiden Feuermassen chemisch
nicht in merkbarem Mass teeinflussen; so kann man an Hand der bei-
den Kreisprozesse deutlich erkennen, dass aus dem hoheren Tempera-
turniveau des A1203 Energie an das kdltere Oktanfeuergas fliessen
muss. Dieses wird hauptsichlich auf Kosten der Dissoziations- und
Verdampfungswidrmen des Aluminiumfeuergases so lange aufgeheizt,
bis die Verdampfungstemperatur des A1203 von 4530°K erreicht ist.
Nach dem Temperaturausgleichsprozess ist der nutzbare Wdrmeinhalt
des Oktanfeuergases betrdchtlich angewachsen, wdhrend der Wadrme-
inhalt des Aluminiumfeuergaszes keine merkbare Anderung erfahren
hat, d.h. der Warmeinhalt und die maximale Auspuffgeschwindigkeit
dieser T70%-igen Aluminium-Oktan-Dispersion sind grésser als jene
des Aluminiums oder des Oktans filir sich allein. Die Vorteile des
kombinierten Brandes sind also folgendes

1. Die Feuergastemperatur der Dispersion hat sich nicht auf einen
Wert eingestellt, der etwa halbwegs zwischen den Feuergastempera
turen der einzelnen Komponenten liegt, vielmehr hat das gesamte
Feuergas die Verdampfungstemperatur des A1203 erreicht. Die dazu
notwendige Energie ist auf Kosten der mutzlosen Dissoziation und
Verdampfung des A1203 bereitgestellt worden.

2. Durch den Temperaturausgleich zwischen beiden Kraftstoffen der
Dispersion ist die an sich nicht grosse Disscziation des A1203
vermindert worden, wdhrend die Dissoziation des Oktanfeuergases
merkbar zugenovmmen hat. Damit ist die durchschnittliche spezifi -
sche Warme ep = JU/T0 des Feuergases angewachsen; wie man aus

der geringeren Neigung der Entspannungsliinie des aufgeheizten
Oktanfeuergases erkennt. Beide Umstdnde bewirken eine Vergrt-

Berung des VArmeinhaltes J = cpT:

r bemerkt man, dass durchaus richt die hier zuf&llig
1 gewahlte 70%-ige Dispersion; also mit gleichen
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gewichtstellen Aluminiumfeuergas und Oktanfeuergas, die gﬁnstié&n
Ergebnisse hinsichtlich c bringen muss. Die beste Aluminium-Ok-
san-Dispersion wird vielmehr jene sein; die gerade soviel Alumi-

pium enthdlt; als zum Aufheizen der Gesamtmasse bis zur Verdampfungs-
temperatur des A1203 notwendig ist. Der obere Gemischheizwert des
Aluminiums wird in diesem Fall voll ausgeniitzt, weil kein Metall-
oxyd verdampft. Die vollstdndig gewonnene Verdampfungs-— und Disso-
ziationswdrme des A1203 wird zur Erhohung des Wdrmeinhaltes und

der Dissoziation des Oktanfeuergases verwendet. Diese besten Ver-

pniltnisse treten bei 60,5%-iger Aluminium-Oktan-Dispersion ein.

Die Uberlegungen anlisslich einer Aluminium-Oktan-~Disper-
sion lassen sich sinngemiss auf die iibrigen Leichtmetalle aus-
dehnen. In Abbildung 22 sind fiir Beryllium-, Bor-, Lithium-,
Aluminium- und Magnesium-Dispersionen {iber verschiedenem Metall-
gehalt die wichtigsten Kennwerte der Feuergase bei 100 at Ofen-
druck eingezeichnet, wie maximale Auspuffgeschwindigkeiten, mitt-
lere Adiabatenexponenten, wirksame Auspuffgeschwindigkeiten fiir
Flugzustand und Wertungszahlen K. In dieser Darstellung zeigt sich,
dass die Sonderbrennstoffe, deren Oxyd-Siedepunkte tiefer liegen
als die Verbrennungsendtemperatur des Oktans, z.B. Bor und Lithium,
die spezifische Dispersionswirkung nicht zeigen. Bei ihnen laufen
die Crax ! ¥~ und c¢~Iinien ohne Maximum durch, d.h. die Disper-
sion ist nicht glinstiger als der bessere ihrer Bestandteile fir
sich allein. Fir die iibrigen Stoffe Beryllium, Aluminium und
Magnesium betragen die Kennwerte bei der optimalen Zusammensetzung
im einzelnen:
bei Beryllium-Kohlenwasserstoff-Brand mit 39 Gewichts-# Metallgehalt

Chax = 4100 m/sec; &= 1,20; ¢ = 3400 m/sec; K = 1,51; E = 1557 %—9%
bei Aluminium-Kohlenwasserstoff-Brand mit 60,5 Gewichts=% Metallgehalt
Chax = 3760 m/sec; #= 1,189; ¢ = 3140 m/sec; K = 1,14; E 1453 Lc-’33&l

bei Magnesium-Kohlenwasserstoff-Brand mit 60 Gewichts-% Metallgehalt
“mag = 3725 m/seci x= 1,171; c = 3080 m/sec; K = 1,00; E - 1330 5S84,

Zusammenfassend kann gesagt werden: der Sonderstoff Magnesium
bletet, in Kohlenwasserstoff dispergiert, keine Vorteile vor reinem
KOhlenwasserstoffc Die Sonderstoffe Aluminium und Beryllium weisen
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einen brelten Dispersionsbereich auf, in dem gie dem reinen Koh-
jenwasserstoff bis zu 14% bezw. 51% ilberlegen sind. Wegen ihrer
jeichten Beschaffbarkeit wird dabei am ehesten die Aluminium--Dis-
persion Bedeutung in der militdrischen Raketenflugtechnik erlan-
gen konnen, widhrend die Beryllium-Dispersion fiir Sonderzwecke in
Frege kommen kann, Alle Untersuchungen beschrinkten sich auf
gtochiometrische Mischungsverhdltnisse, sodass auch noch die Mog-
lichkeit offensteht; durch andere Mischungsverhdltnisse bessere
Gegebenheiten hinsichtlich K oder ¢ zu erreichen.

Die Herstellung 60%-iger Aluminium-Gassl-Dispersionen, die mehre-~
re Wochen ohne Umrilhren gebrauchsfihig bleiben und durch Kreisel~-
pumpen noch gut forderbar sind, gelang bereits nach Vorschlfgen
von H. Troitzsch und E. Russer durch zwel Massnahmen:

1. Erhchung der Viskositdt des Gasfls durch Aufldsung verschie-
dener Stoffe, wie fettsaurer Metallsalze, Wachse, Fette, Kaut-
schuk oder vieler Kunststoffe. Gute Erfolge zeitigten die Ver-
suche mit natiirlichem und kiinstlichem Kautschuk und Zhnlichen,
hochpolymeren Kohlenwasserstoffen, den Oppanolen. Die Oppanole
haben den weiteren Vorteil, dass sie als reine Kohlenwasser-
stoffe keine Ballaststoffe enthalten, sondern mit hohyem Heiz-
wert vollstadndig verbrennen.

2. Verkleinerung der Teilchengrdsse des Aluminiumstaubes bei
moglichster Verhinderung von Oberfldchenoxydation, da mit sin-
kender Teilchengrosse die Sedimentationsgeschwindigkeit und in
den meisten PFdllen auch die Viskositdt abnimmt. Bei den grossen
Metallmengen erschien eine Zerkleinerung durch Ultraschall un-
wirtschaftlich. Daher wurde der Staub in Kugelmiihlen unter
Stickstoffatmosphire gemahlen.

Im Zusammenhang mit der Verwendung von Fliissigsauerstoff

als Partner aller bisher behandelten Raketenkraftstoffe wird

das Problem der Lagerung sehr grosser Mengen dieses Stoffes
wichtig. Wegen seines Siedepunktes von w183OC wird er durch die
aus der wiArmeren Umgebung ununterbrochen einfliessende Wdarme
Stdndig im Sieden erhalten und entZussert sich dabei der aufge-
nNommenren Energie wieder durch Verdampfen mit einer Verdampfungs-
wirme von 51 kcal/kg, sodass der zuriickbleibende Stoff seine
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niedrige Temperatur aufrechterhalten kann. Die unerwiinschte Ver-
dampfung kann durch Herabsetzen der Warmezufuhr aus der Umgebung
vermindert werden, die im wesentlichen durch die flussigkeitsbe-
rilhrten Behdlterwdnde vor sich geht. Als erste Massnahme bietet
sich daher die Verminderung der benetzten Behilteroberfldchen
durch Zusammenballung der zu lagernden Stoffmengen in einem ein-
zigen Behdlter und durch kugel&dhnliche Formgebung des Behdlters,
Der Warmefluss durch die so erreichte Mindestoberfliche kann wei-
ter eingeschrédnkt werden durch Anwendung der verschiedenen be-
kannten Warmeisolationsverfahren, von denen sich wdrmedimmende
Stoffe, besonders lockeres Pulver aus Magnesiumkarbonat mit einer
praktisch erprobten Wirmeleitzahl von mur A = 0,027 kcal/mh®,
in grossen Schichtdicken gut bewdhrt haben. Bei der vorliegenden
Temperaturspanne von + 20°C auf ~183°C gehen im Laufe eines
24-stiindigen Betriebstages durch eine 1 Meter dicke, ebene Iso-
lierschicht je Quadratmeter Tankoberfléche also 131 kcal, was
einer Sauerstoffverdampfung von 2,57 kg Je Tag und Quadratmeter
Oberfldche entspricht. Mit diesen Zahlen wurden in Abbildung 23
fiir verschiedene Behdltergrissen bis zu einer Million Tonnen
Tankinhalt die tdglichen Verdampfungsverluste filr drei Stsrken
der Isolierungsschichten;, nédmlich 1 m;, 5 m und 10 m, und unter
Beachtung des r&dumlichen Warmeflusses durch dicke Winde zusam-
mengestellt.

Die Ergebnisse dieser Rechnung wurden bestdtigt an einer
Versuchsausflihrung eines Grossbehdlters fiir Fliissigsauerstoff
von 56 Tonnen Inhalt und durchschnittlich 2,6 m dicker Isolier-
schicht aus Magnesiumkarbonat. Dieser Behdlter steht seit Som-
mer 1938 bei der Flugzeugpriifstelle Trauen in Betrieb; Erbauer
ist die Aktiengesellschaft fiir Industriegasverwertung Berlin-
Britz. Obwohl schen dieser, an den Bediirfnissen der Raketen-
technik gemessen, noch kleine Behdlter eine sprunghafte Ent-
wicklung gegeniiber allen bisher gebauten Fliissigsauerstoff-
behdltern darstellt und mit derartigen Abmessungen noch keiner-
lel Erfahrungen vorlagen, hat der Behdlter vom ersten Betriebs-~
tag an einwandfrei gearbeitet. Seine Verdampfung betrigt im
Durchschnitt 140 kg/Tag, das ist genau der theoretisch erwar-
tete Wert, wie die Eintragung mit Tankinhalt, Isolationsstérke
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und Tegesverdampfung in Abbildung 23 zeigt. Im Lichtbild, Abbil-
dung 24 ist der zylindrische Aussenmantel des Behdlters von 8,6 m
Hohe und 8,6 m Durchmesser zu erkennen. In diesem aus Stahl er-
bauten Aussenmantel hingt mittig der eigentliche Flilissigkeits-
behdlter aus Messing mit 50 m3 bezw, 56 Tonnen Fliissigkeitsin-
halt. Der Zwischenraum beider Metallschalen ist durchschnittlich
2,6 m breit und locker mit fein pulverisiertem Magnesiumkarbonat
ausgefiillt. Der ganze Behdlter steht frei in einem unterirdischen
Raum, damit{ man ihn von allen Seiten begehen und beobachten kann.
Dieser Raum hat vollkommen normales Kellerklima, es konnte keine
merkbare Temperaturabsenkung nachgewiesen werden. Auch der Husserse
Stahlmantel des Behdlters hat normale Temperatur, die Luftfeuch~-
tigkeit kondensiert an ihm nicht. Die Tagesverdampfung von 140 kg
Sauerstoff wird in Ballonets aufgefangen und fir den Versuchsbe~
trieb der Flugzeugpriifstelle und zur Versorgung von Schwelsswerk-
stdtten verwendet.

In Abbildung 25 ist das Schema eines Grossbehilters fiir eine
Million Tonnen Fllissigsauerstoff skizziert, der bei 10 m Isolie-
rungsstidrke etwa 13000 kg tdgliche Verdampfung hidtte. Dieser Be-
hdlter wiirde also, einmal gefiillt und sich selbst {iberlassen,
erst nach mehr als 200 Jahren vollstédndig leer geworden sein,
Die tédgliche Verdampfungsmenge wird sich durch einfaches Ab-
fiillen auf Stahlflaschen und Lieferung an die Verbraucher ver-
werten lassen. Der zylindrische Innenbehdlter aus Kupferlegie~
rung hat einen Durchmesser von 103;5 m und einschliesslich der
gewdlbten Bdoden eine Hohe von 119 m. Der untere Abschluss ist
als Hdngeboden gedacht, der in einem um den unteren Zylinder-
rand laufenden Ring hdngt. Dieser Ring ist in passenden Ab-
stdinden durch schlecht wdrmeleitende Sdulen gegen den Erdboden
gestiutzt. Die obere Decke ist an dem Husseren Stahlmantel in
zanlreichen Punkten aufgehingt zu denken. Um den Innenbehdlter
liegt die Isolierschicht aus lockerem Magnesiumkarbonatpulver,
die am Seitenmantel und iiber der Decke durchwegs 10 m; unter
dem Boden 15 m dick ist. Diese Isolierschicht wird aussen durch
einen Stahlmantel begrenzt und gestlitzt, der in sich steif und
tragfahig ist. Der gesamte dickwandige Behdlter steht in einem
zylindrischen, unterirdischen Eisenbetonbunker.
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Der flilissige Sauerstoff kommt durch den links angedeuteten
Einless und wird mit dem Einlassrohr bis an den Beh&lterboden ge-
filhrt, um wdhrend der Fillungsvorginge mdglichst wenlg Bewegung
in dem Sauerstoffteich anzufachen, Im hichsten Punkt des Behdl-
ters ist das Abzugsrohr filir den verdampften, gasfdrmigen Sauer-
gtoff vorgesehen, durch das am Spiegel des Vorrates immer norma-
ler Luftdruck gewdhrleistet wird. Die Fliissigkeitsentnahme findet
am tiefsten Punkt des Behilters statt. In gleicher H6he mit die-
gem Entnahmepunkt steht rechts am Rande des Bunkers ein Pumpwerk,
das die Fliissigkelit nach dem oberen Rande des Bunkers und durch
den Fliissigkeitsauslass fordert.

Weitere Einzelheliten und Ausriistungen des Behidlters sollen
hier nicht erdrtert werden, doch ist dem Verhalten des fliissigen
Sauerstoffes im Grosshehdlter noch einige Aufmerksamkeit zu wid-
men- In dem bis zu 117 m tiefen Teich wdchst der hydrostatische
Druck mit der Tiefe, wie in Abbildung 25 rechts dargestellt, bis
auf 13,1 atil. Die Siedetemperatur des Sauerstoffes hidngt vom
Druck ab, steigt also mit der Fliissigkeitstiefe, und zwar nach
der ebenfalls eingezeichneten Siedepunktskurve von «18300 bei
etwa 1 ata bis auf —14400 bei 14,1 ata. Trotz dieser Tatsache
wird aber der gesamte Behdlterinhalt die Siedetemperatur des
Flissigkeltsspiegels von m183OC ziemlich beibehalten. Denn, wenn
8ich die unteren Fliissigkeitsmassen auf hohere Temperaturen er-
widrmen als die oberen, wird ihre Dichte geringer und daher eine
Thermosiphonstrémung einsetzen, die die widrmeren Massen nach
oben, also in Bereiche kleineren hydrostatischen Druckes bringt,
wo sie wegen der Druckentlastung zu sieden beginnen und sich mit
Hilfe der Verdampfungswirme des ausgeschiedenen Gases auf die
Temperatur ihrer Umgebung abkilhlen, Nachdem dieser Vorgang fiur
Jede beliebige Tiefenschicht gilt, wird die niedrigste Tempera-
tur des Sauerstoffspiegels auch die Temperaturen aller tieferen
Schichten zum selben Wert festlegen. Man wird an der tiefsten
Stelle des Beh#ilters also praktisch wirklich Fliissigkeit von
“18300 Temperatur entnehmen kdnnen. Da das Erwdrmen vor allem durch
die seitliche Zylinderwand vor sich geht, wird die Umwdlzung des
Tankinhaltes s. ablaufen, dass die erwdrmten und siedenden
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Flissigkeitsmengen an der Wand hochsteigen und in der Mitte des Be-
hdlters kalte Massen nach unten sinken, sich also der in Abbildung
25 angedeutete torusartige Stromungskdrper ausbildet.

Der hier in Bezug auf seine Verbrennungseigenschaften und
seine Lagerbarkeit eingehend geschilderte Fliissigsauerstoff muss
mit den bisher beschriebenen Kraftstoffen nicht notwendig die Kom~
bination hichster Auspuffgeschwindigkeit darstellen. Daher sollen
noch zwel an seiner Stelle besonders bemerkenswerte Vertreter ge-
streift werden, ndmlich Fluor oder Ozon bezw. wenigstens mit Ozon
angereicherter Fliissigsauerstoff.

Fluor kidme nur fiur die Metallbridnde in Frage. Die entspre-
chenden Metallfluoride zeigen zwar teilweise noch etwas hdhere
Bildungs—~ und niedrigere Verdampfungswirmen als die Oxyde, lassen
also hohere Auspuffgeschwindigkeiten erwarten, doch werden sie
wegen der technischen Schwierigkeiten, die der Ersatz des fliis-
sigen Sauerstoffes durch fliissiges Fluor biletet, hier nicht nid-
her behandelt.

Die Auswirkung eines reinen Ozonbrandes ldsst sich am Bei-
spiel des Oktans leicht liberpriifen. Da Ozon selbst einen Energie-
betrag von etwa 710 kcal/kg beim Zerfall zur Verfiigung stellt,
wichst der Gemischheizwert von 2587 kcal/kg beim reinen Sauerstoff-
brand auf 3140 kcal/kg beim Ozonbrand an und damit die theoretische
Auspuffgeschwindigkeit von c.y = 4655 m/sec um etwa 10% auf
5120 m/sec. Um einen &hnlichen Hundertsatz wiirde bei Anwendung
reinen Ozons auch die wirksame Auspuffgeschwindigkeit wachsen.

Um die Frage der raketenflugtechnischen Verwendbarkeit des
Ozons zu priifen, wurden von H. Schumacher - PFrankfurt Untersu-
chungen in kleinem Masstab mit folgenden wichtigsten Ergebnissen
angestellt:

Sowohl die gasfdrmige, als auch die fliissige Phase reinen
Ozons sind unter den flugtechnischen Anwendungsbedingungen explo-
sionsgefdhrlich und zundchst technisch unverwendbar. Gasformige
Ozon-Sauerstoff-Gemische von Normaltemperatur und Atmosphiarendruck
sind in Rohrleitungen und Kugelvolumen von einer Ozonkonzentration
beginnend bei etwa 10 Gewichts-% an reaktionsfihig, wenn die
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Reaktion durch glilhende KGrper eingeleitet wird, doch setzt sich die
oingeleitete Reaktion erst bei Ozonkonzentrationen von etwa 17
cewichts~% an auf die gesamte vorhandene Ozonmenge fort. Aber auch
jabei bleiben die Druckwirkungen der Reaktion noch so midssig, dass
sie Maschinen und Armaturen zugemutet werden diirfen. Die Druck-
gteigerungen liegen in der Grdssenordnung von 2 at. Erst beil Ozon-
kxonzentrationen von 40 - 50 Gewichts-% treten Leuchterscheinungen
guf, und die Drucksteigerungen wachsen auf 6 - 10 at.

Fliissige Ozon-Sauerstoff-Gemische von Atmosphirendruck und
zugehoriger Siedetemperatur scheinen von etwa 25 Gewichts—~% Ozon--
konzentration an zur Explosion mit heftiger Zerstdrungswirkung zu
neigen, wenn eine dariiber befindliche gasfdrmige Ozonphase mit
Leuchterschelnung explodiert. Die Mischbarkeit von fliissigem Ozon
mit fliissigem Sauerstoff und die Siedetemperatur dieser Mischung
gind durch Bestimmung des Loslichkeitsdiagrammes und des Siede-
diagrammes bel Atmosph&rendruck soweit geklidrt, dass liber die
Aufbewahrung grosserer Mengen der Mischung in offenen Behdltern
angenommen werden darf:

Mischungen bis zu 25 Gewichts-% Ozonkonzentration sind sta-
bil, entmischen sich nicht und haben eine Temperatur von etwa
*183°Ca Da diese Mischungen auch explosionssicher zu sein schei~
nen, kommt ihnen in erster Linie technische Bedeutung zu. Mi-
schungen zwischen 25 und 55 Gewichts-% sind nicht stabil, sie
zerfallen in elne schwerere, dunkelviolette, ozonreichere
(> 55% Oy ) und zu Boden sinkende Phase und in eine leichtere,
hellblaue, sauerstoffreichere ( > 75% 0, ), oben schwimmende
Phase. Die absinkende Phase ist vermutlich explosionsgefgdhrlich.
Mischungen mit tber 55 Gewichts-% Ozonkonzentration sind wieder

Stabil, jedoch explosionsgefahrlich und technisch zunichst ohne
Bedeutung.

Bei erh6hten Driicken wird die kritische Losungstemperatur
von -179,5°C bald iiberschritten, sodass dann keine Mischungs-
licke menr Lesteht. Ldngere Zeit aufbewahrte Fliissigozon-Fliis-
Sigsauerstoff-Gemische reichern sich durch rascheres Ausdampfen
des Sauerstoffes mit Ozon an, sodass der damit entstehenden Ex-
Plosionsgeféhrlichkeit des Tankinhaltes durch 02=Zusatz entgegen-
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gewirkt werden muss. Die liber dem ruhenden Fliissigkeitsspiegel
entstehende Gasphase erreicht die kritischen Ozonkonzentrationen
von 40 - 50 Gewichts-% erst bei einer Ozonkonzentration von fast
90 Gewichts-# in der fliissigen Phase, sodass die Verdampfungs-
produkte von fliissigen Ozon-Sauerstoff-Gemischen mit bis zu 25
Gewichts-%# Ozongehalt auch bei stiirmischer Verdampfung an nicht
abgekiihlten Maschinenteilen kaum gefdhrlich sind. In Abbildung
26 ist das Verhalten der Fliissigozon-Fliissigsauerstoff-ILdsungen
schaubildlich dargestellt.

Einige andere Sauerstofftridger sind im ersten Band dieses
Buches erwdhnt, zwel von ihnen, Wasserstoffsuperoxyd und Salpe-
tersdure, haben flir gewlisse raketentechnische Zwecke inzwischen
praktische Bedeutung erlangt.

Ausser den drei bisher behandelten unselbstdndigen Rake-
tenkraftstoffgruppen, der Kohlenwasserstoffverbrennung mit Sau-
erstoff oder Ozon, der Leichtmetallverbrennung mit Sauerstoff
oder Fluor und der Kombination beider Gruppen in Form der Leicht-
metall-Kohlenwasserstoff-Dispersionen ist noch eine vierte Gruppe
selbstdndiger Kraftstoffe denkbar, die z.B. die Wdarmetdnung der
Verbindung einatomiger Stoffe zu ihrem Molekﬁf? Hierzu gehdren:

der atomare Stickstoff [9] ,
2N = N, + 6050 kcal/kg [11], cyy = 7120 m/sec;
und der atomare Wasserstoff,

2 H = H, + 51400 kcal/kg [11, 32] , c4p = 20800 m/sec.

Da die Lebensdauer dieser instabilen Stoffe sehr gering ist (die
Lebensdauer des aktiven Wasserstoffes wird mit hochstens 10 Se~
kunden angegeben [9, S°253] ), missten Arbeiten auf diesem Teil-.
gebiet der Raketenkraftstofforschung zunichst in folgender Rich-.
tung vorgenommen werden: 1. Kldrung der grundsdtzlichen Wege zur
Verldngerung der Lebensdauer des aktiven Stickstoffes oder Was-
serstoffes.

2. Ermittlung des Ganges der Lebensdauer mit der Temperatur und
dem Druck, besonders in Richtung sehr tiefer Temperaturen.

3. Gegebenenfalls Entwicklung eines Verfahrens zur Anreicherung
flissigen bezw. festen Stoffes mit der einatomigen Modifikation.
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Wenn auch die Schwierigkeiten dieser Arbeiten sehr gross und
die wahrscheinlichkeit eines technisch verwertbaren Erfolges sehr
xlein sein mdgen, ist doch zu beachten, dass z.B. bei der 10= bis
x)-fach hoheren Energiekonzentration des H gegeniiber allen jetzt
zugénglichen Kraftstoffen, ferner bei den ginstigen spezifischen
warmen, bel den hohen #-Werten, d-h. hohen Dlisenwirkungsgraden,
bei den hohen Reaktionsgeschwindigkeiten, also hohen Ofenwirkungs-
graden in kleinen Ofenrdumen, und endlich dem hdchst diathermen
Verhalten, d.h. geringer thermischer Beamspruchung der Ofenwdnde
durch den Wasserstoff, schon Teilerfolge; z.B. eine nur 10%-ige
Anreicherung von H in H2 , etwa durch Aufldsung von gasformigem H
in fliissigem H2 , von ausserordentlicher technischer Bedeutung
wiren- Fir den Grenzfall 100%-iger N— bezw- H-Konzentration als
Ausgangsstoff der Verbrennung wurden fiir 100 at Ofendruck fol-
gende Kennwerte errechnet:

Ny: T, = 8260°K; ®=1,49; 7= 0,97; = 4690 m/secs
Hy: T, = 5500°K; %= 1,49; pp= 0,97; ¢ = 14100 m/sec.

Fir atomarern Wasserstoff sind diese Werte in Abbildung 27 auch
iber weiteren Peuerdriicken eingezeichnet. Die ausserordentlichen
Eigenschaften des aktiven Wasserstoffes treten auch noch dadurch
hervor, dass die Wahrscheinlichkeit durch Nachbrennen in der Dilse
erhebliche Teile der Dissoziationsenergie zurlickgewinnen zu k@n~
nen, hier besonders gross ist.

Endlich ist noch eine Gruppe von Kraftstoffen erwidhnens-
wert, die durch Kernreaktionen zu Auspuffgeschwindigkeiten in der
Grassenordnung von 106 bis 108 m/sec fiihren kann und neuerdings,
z.B. durch die Vorginge beim Zerplatzen von Urankernen in den
technischen Gesichtskreis riickt [ 3].

Die rechnerischen Uberlegungen dieses Abschnittes zum Aus-
Puffgeschwindigkeitsproblem zusammenfassend, kann somit gesagt
werden; dass mittels der stSchiometrischen Kohlenwasserstoff-
verbrennung in Sauerstoff an fliegenden Raketenmotoren mit etwa
100 at Ofendruck Auspuffgeschwindigkeiten iiber ¢ = 3100 m/sec mig-
lich sind. Bei Brennstoffiiberschuss ergeben sich noch bis etwa 5%
hdhere Rechenwerte Durch Anreicherung des Sauerstoffes mit Ozon
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dirfte eine weitere Steigerung der Auspuffgeschwindigkeit bis
gegen ¢ = 3400 m/sec bei stdchiometrischem Brand mdglich sein.
Die Verwendung von Aluminium-Kohlenwasserstoff-Dispersionen mit
flissigem Sauerstoff verspricht &dhnliche Auspuffgeschwindigkeiten,
jedoch etwas glinstigere Gewichtsverhdltnisse im Flugzeug wegen
der htoheren Kraftstoffdichte. Die Verwendung von fliissigem Was-
serstoff mit fliissigem Sauerstoff ldsst am fliegenden Raketen-
motor Auspuffgeschwindigkeiten von iiber 3800 m/sec und bei Be-
teiligung des Ozons bis iliber 4000 m/sec erwarten, wihrend sich
durch Zusatz atomaren Wasserstoffes noch hohere Werte ergédben.
Bei der Berechnung der Flug- und Kriegsleistungen des Raketen-
bombers soll daher zunichst mit den Wertem ¢ = 3000 m/sec und

¢ = 4000 m/sec gearbeitet werden. Um die Auswirkungen noch hd~
herer Auspuffgeschwindigkeiten zu zeigen, wird daneben ver-
gleichsweise auch mit ¢ = 5000 m/sec gerechnet.

3. Eigenschaften der Zelle.

Die #dussere Form des Raketenbombers ist in den Abbildungen
28, 29°und 31 dargestellt und im nichsten Abschnitt theoretisch
begriindet. Der Bug des Flugzeugrumpfes besteht aus einem Ogival
von 9,6 Kaliber Abrundungsradius, das l&ngs seiner Achse eben
durchschnitten ist, sodass eine ebene Unterfliche des Rumpfes
entsteht. Zwischen den Fligeln geht das Halbogival in einen
gerdumigen Kasten mit senrechten Seitenwinden iiber, wdhrend sich
der Rumpf nach dem Heck hin unter Zhnlicher Verkleinerung des
mittleren Rumpfquerschnittes allmihlich verjingt. Die grosse,
stumpfe Abschlugsfldche des Rumpfheckes ist durch die Grosse
der PFeuerdiisenmiindung des Raketenmotors bedingt. Die verhdlt-
nismdssig kleinen Fliigelstummel dienen hauptsdchlich der Sta-
bilisierung im Flug und der Landung und besitzen als Fliigel-
schnitt das bekannte dreieckige Keilprofil mit einer grodssten
Dicke von 1/20 der Tiefe in 2/3 der Pliigeltiefe [18, S, 170].
Diese eigenartigen Flugzeugformen entsprechen den Strdomungs-
gesetzen bei sehr hohen Mach'schen Zahlen. Ein Einstellwinkel
von Rumpf und Fliigeln gegeneinander ist nicht notwendig, sodass
bei der gewdhlten Tiefdeckeranordnung die tragenden, ebenen
Flichen des Rumpfes und der Fliigel ohne Stdorung ineinander
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{ibergehen; wie besonders Abbildung 31 erkennen ldsst. PFur die
Leitwerksflédchen wurde ein symmetrischer, viereckiger Querschnitt
gewdhl?, der ebenfalls im hinteren Drittel der Tiefe eine grosste
picke von 1/20 der Tiefe besitzt. Die Gesamtanordnung der Leitwerks-
flichen ist unabhiingig vom Mitstrom des Raketenstrahls in der Um-
gebungsluft, well Unterschallfluggeschwindigkelt und Wirkung des
Reketennotors nie gleichzeitig auftreten.

Die zweckmissige Grisse des Raketenbombers wurde als Kompro-
miss aus einer Reihe einander widersprechender Forderungen gewidhlt.
pafiir, das Flugzeug so gross wie mdglich zu bauen, sprechen die
Umstdnde, dass dann das Verhdltnis von Zuladung zu Leergewicht im
allgemeinen ginstiger wird, dass der Bau der zugehOrigen, grosseren
Raketenmotoren einfacher wird, dass die Kampfkraft eines Raketen-
bomber~Verbandes mit der Flugzeuggrodsse wichst und die Zahl der er-
forderlichen, wertvollen Flugzeugflihrer je Transportleistungsein-
heit abnimmt. Rechnet man einige Vergleichsentwiirfe im Bereich von
10 bis 1000 Tonnen Startgewicht durch, so zeigt sich, dass der An-~
teil des aerodynamischen Tragvermtgens des Rumpfes bei der Landung
mit wachsendem Fluggewicht aus geometrischen Griinden immer kleinere
Teile des Gesamtgewichtes betrdgt, also die Fliigel verhidltnismissig
immer grisser werden mlissen, sodass ihre Gewichte schliesslich iiber-
handnehmen, ohne dass sie im Bereich hoher Mach'scher Zahlen eine
wesentliche Gleitzahlverbesserung einbringen. Derartige Uberlegun-
gen fiihren zu einem giinetig erscheinenden Startgewicht von 100 Ton-
neén, dem ein Leergewicht bei der Landung von 10 Tonnen zugehdren
8011, Damit miissen im Grenzfall 90 Tonnen Kraftstoffe mit etwa 76 m3
notwendigem Tankraum untergebracht werden, der die in Abbildung 28
angegebenen Rumpfabmessungen bedingt.

Die Fliigelabmessungen folgen aus der zugelassenen Flichen-
belastung des Bombers. Das bereits kurz angedeutete Startverfahren
mittels Raketenkatapult erlaubt praktisch beliebig hohe Fléchenbe-
lastungen, sodass trotz des Umstandes, dass vor der lLandung das
Fluggewicht durch Verbrauch aller Kraftstoffe und Abwurf aller
Nutzlasten auf 1/10 des Startgewichtes sinken soll, die Landege-
Schwindigkeit letzten Endes die Fliigelgrosse bestimmt. Obwohl in
Sonderféllen schon Landegeschwindigkeiten iiber 200 km/h angewendet
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werden, wird hier zundchst ein zuldssiger Grenzwert derselben
von nur 150 km/h gewihlt, weil die Landung des Raketenbombers
im allgemeinen als Segelfluglandung vorausgesetzt wird, und weil
bel seinem Einsatz in grosser Zahl nicht mit der Fertigkeit aus-
gewdhlter Versuchspiloten gerechnet werden kann. Dazu gehdrt ein
Staudruck q von 110 kg/mzo Das sehr dilnne und wenig gekriimmte
Fliigelprofil l&sst nach Abbildung 34 auch mit Landehilfen keine
grosseren Hochstauftriebsbeiwerte als c max = 1,25 erwarten,
womiE die Flédchenbelastung vor der Landung zu g-C, max ¥ 137,5
kg/m° begrenzt ist. Ausser durch diese Zahl ist die PFlilgelgrssse
noch durch den Umstand bestimmt, dass der Rumpf am Tragvermbgen
des Gesamtflugzeuges wesentlich teilnimmt. Nach den Untersuchun-
gen des ndchsten Abschnittes wird das Gesamtgewicht bei sehr
grossen Mach'schen Zahlen etwa zu 2/3 vom Rumpf und zu 1/3 von
den Fliigeln getragen. Bei der Landegeschwindigkeit ist der Auf-
triebsbeiwert des Rumpfes beim Anstellwinkel hochsten Auftriebes
des Gesamtflugzeuges etwa c_ = 0,45, mit der schon festliegenden
Rumpftragflédche FR ~ 80,8 mﬁ, also seln Gesamttragvermogen

FRo Cge Q4 = 4000 kg, wdhrend der Landegewichtsrest von 6000 kg
den PFliigeln zuf&dllt. Damit folgt die erforderliche Fliigelgrdsse
zu rund 44 me; die gesamte tragende Fladche betridgt nach Abbil-
dung 28 125,5 m2, also die Durchschnittsfldchenbelastung
10000/125,5 = 79,7 kg/m°, und der Auftriebsbeiwert bei der Lan-
dung c, = A/qF = 0,74, {ibereinstimmend mit Abbildung 34.

Beim Start ist die Durchschnittsfldchenbelastung zehnmal
so hoch, also 797 kg/mz, mit der gewdhlten Abhebegeschwindig-
keit von 500 m/sec der Startstaudruck 15930 kg/m2 und der be~-
niitzte Gesamtauftriebgbeiwert Cq = 0,05, entsprechend einem
Anstellwinkel o = 3°, wihrend der Auftriebsbeiwert bei der be-
sten Gleitzahl fir v/a = 1,5 etwa ¢ = 0,173 betrégt. Bei 3°
Anstellwinkel und v/a = 1,5 fallen vom Gesamtfluggewicht
100000 kg etwa 38% auf den Rumpf und 62% auf die Fliigel; die
Flichenbelastung der letzteren betrdgt somit 1390 kg/mg. Nach
lem Aufrichten des Flugzeuges auf den Anstellwinkel der besten
5leitzahl von 8° wird c, = 0,173, also der Auftrieb bei v/a =
1,5 zum Yegziehen des Flugzeuges 346000 kg, wovon auf die Fliigel



pei Cgop 0,083 rund 48% ertfullen, entsprechend einer sicheren
Fléchenbelastung von 3720 kg/m2 in diesem fiir die Fliigelbeanspru-

cnung messgeblichen Flugzustand.

Fiir andere Bauteile des Raketenbombers werden andere Bela-
gtungsfdlle massgebend werden, z.B. fir die Kraftstcffbehdlter die
Beschleunigungszusténde beim Start, flir Rumpf und Flugzeugfiihrer
di¢ Bescnleunigung am Ende der Aufstiegsbahn, ferner flir Rumpf und
rahrgestell die Landung.

Bei der Abschidtzung des erwdhnten Verhdltnisses von Leerge-
wicht G nach Verbrauch aller Kraftstoffe und Abwurf aller Nutz-
lasten zum Fluggewicht GO unmittelbar nach dem Abheben vom Boden
wurde ausgegangen von der bekannten Gewichtsaufteilung iiberladener
lLangstreckenflugzeuge, fir die etwa gilt: Flugwerk 18%, Triebwerk
13%, Ausriistung 3%, Zuladung 66%. also G/GO = 0,34. Die Hauptbau-
teile des Raketenbombers wurden geschatzt zu : Kabzne 500 kg, Ra-
ketenmotor 2500 kg, Tragwerk 2500 kg, also 56 kg/mS, Rumpf 3250 kg,
Leitwerk, Fahrgestell, Bombenkammern usw. zusammen 1250 kg, daher
das Gesamtgewicht des Flugwerkes zu 7000 kg, wdhrend die Flugwerks-
gewichte i{iblicher Bombenflugzeuge Zhnlicher Grossenverhidltnisse bei
etwa 3000 kg liegen. Dass das Flugwerk des Raketenbombers bei glei-
chen Abmessungen, aber 10-fach hoherem Startgewicht nur rund 2,3
mal schwerer werden soll als das iblicher Bomber, liegt hauptsidch-
lich daran, dass nicht das 10-fache, sondern nur ein 3- bis 4-fach
hoheres Startgewicht iiber die schweren Tragwerke, besonders der
Fligel, geleitet wird, widhrend der Rest unmittelbar und ohne wesent-
liche Zwischenbauglieder von der Luft getragen wird, und dass weiter
die sicheren Lastvielfachen am Raketenbomber wegen der zufallsfreien
Start- und Aufstiegsvorginge nur ein Bruchteil der Lastvielfachen
Ublicher Bomber sind. Damit wird die gesamte Lastverteilung am Raketen-
bomber: Flugwerk 7%, Triebwerk 2,5%, Ausriistung O,5%, Zuladung
90%, also G/Go = 0,1. Alle daraus abgeleiteten Betrachtungen behalten
ihre Gliltigkeit auch bei hoheren Eigengewichten des Bombers. Man be-
kommt dann die richtigen Leistungsangaben ohne weiteres, wenn die
Bombenladung jeweils um den Betrag vermindert wird, um den das Flug-
Zeug selbst schwerer als 10 Tonnen ist.

In den Abbildungen 32 und 33 ist schliesslich die Gesamtan--
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ordnung des Raketenbombers nochmals in Skizzenform dergestellt.

Bei der Bildbetrachtung vom Bug des Flugzeuges ausgehend,
ist zunichst ein nicht dargestelltes, einziehbares Bugrad vorge-
sehen, mit dem das zwischen den Fliigeln in den Rumpf eingezogene
Pahrgestell und der nicht dargestellte,. einziehbare Sporn am Heck
zusammenwirken. Das Bugrad dient dazu; bei der Landung des sehr
langen Rumpfes eine verhingnisvolle Bodenberiihrung der Bugspitze
bei allfdlligen Stampfbewegungen des Flugzeuges sicher zu verhin-
dern und um das mit 150 km/h an den Boden gebrachte Flugzeug, das
wegen der kleinen Fliigel dann kaum mehr Luftwiderstand findet, mit
Hilfe des Fahrwerkes rasch abbremsen zu kbnnen.- Hinter dem Bug
sitzt die druckfest Kabine, in der sich der einzige Flugzeugfiihrer
aufhdlt. Sie ist gegen einen Innendruck von 0,4 bis 0,5 ata bei
Aussenvekuum dicht und muss dem Fiihrer trotzdem ein rasches Ver-
lassen der Kabine im Gefahrenfall ( z.B. nach dem Start ) er-
lauben. Durch die festliegende glatte Aussenform sind die Sicht-
verhdltnisse aus der Kabine sehr schlecht. Im freien Flug mit
hoher Geschwindigkeit werden seitliche Sehschlitze und allen-
falls optische Sehhilfen ausreichen. Fiir die Landung wird eine
Art aufklappbarer Windschutzverkleidung anzubringen sein, da in
diesem Flugzustand auf die Druckhaltung der Kabine ebenso wie
auf die Einhaltung der strengen Ogivalform verzichtet werden kann.
Eine weitere wesentliche Einrichtung der Kabine ist ein so ausge-
bildeter Flihrersitz, dass der Flugzeugfiihrer den hohen, in Rich~
tung der Flugzeuglingsachse wirkenden Beschleunigungen in der
bestmbglichen Korperlage ausgesetzt wird, wobei nicht nur Kor-
per und Kopf, sondern auch Beine und Arme gute Unterstiitzungs-
fldchen finden miissen und trotzdem einige Schaltvorgidnge auch in
dieser Stelluns vorgenommen werden konnen. Die librige Ausriistung
der Fiihrerkammer mit Instrumenten, Peil- und Funkgerdt, ILuftver-
sorgung usw. ist nicht niher angedeutet. An die druckfeste Kabine
schliessen nach riickwirts die Tankanlagen an, die aus den beiden
grossen, das Ycuptrumpftragwerk bildenden RShren von je 20,5 m
Linge und 1,8 m grosstem Zurchmesser bestehen. Jede der Rohren
bildet mit cdewm oberen dusseren Viertel ihres Umfanges ohne wei-
teres die Fluszzeugeussenhaut, widhrend die untere Umfanghdlfte
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und der obere einspringende Raum zwischen den Rohren so verschalt
gind, dass insgesamt der vorgeschriebene kastenfdrmige Rumpfquer-
schnitt entsteht. Die Tankrdhren sind aus konstruktiven und stati-
gschen Griinden durch Querwdénde mehrfach in die eigentlichen Tanks
unterteilt. Diese Querwidnde haben einmal den Zweck, getrennte,
pninterecinander liegende Beh&lter von richtigem Fassungsvermdgen
fiir Brennstoff und flilssigen Sauerstoff so abzuteilen, dass jeder
Eraftstoff immer symmetrisch zur Flngzeuglidngsachse liegt, also
méglichst wenig Warmespannungen bezw. Warmeverkriimmungen und
sonstige Unsymmetrien auftreten, zum andern haben die Querwdnde
den Zweck, den Fliissigkeitsdruck infolge der Flugzeughbeschleuni--
gung am Rlickende der Tanks durch Unterteilung der Flissigkeits-
*Hohe " herabzusetzen und zu verhindern, dass das Flugzeug beim
allmihlichen Leerwerden der Tanks stark schwanzlastig wird; und
gschliesslich sollen die Querwinde dem dinnwandigen Rohrtragwerk die
erforderliche Aussteifung geben und die Aufnahme der Wurzelmomente
an den Fliigelholmen sichern. Dabei wird es sich empfehlen, die
Sauerstoffzellen der Tanks im vorderen Teil des Flugzeuges anzu-
ordnen, damit der Zulaufdruck des Sauerstoffes zu den Pumpen moég-
lichst hoch ausfdllt. Zwischen den Fliigeln und beiden Tankrohren
liegt die Bombenkammer, eingerichtet fiir Geschosse mit bis zu 30
Tonnen Gewicht, Beim Abwurf dieser Bomben muss der Boden der Kam-
mer fiir kurze Zeit v8llig gedffnet werden, damit die Bombenachse
parallel zur Flugzeugachse bleibt und nicht durch Querlagen zur
Flugrichtung vorzeitiges Erglithen eintritt. Vor der Durchfiihrung
des Hauptholmes durch den Rumpf liegen an den lotrechten Seiten-
fldchen desselben und z.T. in die Tankrdhren versenkt die Kdsten
der nach unten ausstreckbaren Fahrgestellrider.

Schliesslich ist in Abbildung 33 am Ende des Rumpfes noch der
Raketenmotor selbst angedeutet.
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4, Die Gleitzahl der Zelle.

Der Raketenbomber durchlduft bel seinem Flug Geschwindig-
keitsbereiche mit ganz verschiedenen Strdmungsgesetzen, z.B. den
geldufigen Unterschallbereich, den Uberschallbereich bis zur dref
fachen Schallgeschwindigkeit, den Bereich sehr grosser Mach'scher
Zahlen v/a, in dem im wesentlichen die Newton'schen Luftkraftge~
setze gelten, also die Luftkrédfte mit den Quadraten der Flugge-
schwindigkeit und des drtlichen Anstellwinkels wachsen, und
schliesslich den gaskinetischen Stromungsbereich mit sehr grosser
freier Wegldnge der Luftmolekiile und demgemiss ganz eigenartigen,
jedoch den Newton'schen dhnlichen ILuftkraftgesetzen.

In allen diesen Bereichen werden ausreichende Stebilitdts-~
eigenschaften des Flugzeuges gefordert, wdhrend die Gleitzahl
hauptsdchlich im Newton'schen Bereich beider Dichtenbezirke wich-
tig ist, weil der Raketenbomber, wenn er zu Anfang seines Gleit-
fluges beispielsweise mit der Mach'schen Zahl 30 flog, innerhalbd
des Newton'schen Bereiches 99% seiner kinetischen Energie ver-
braucht, und nmur 1% unterhalb der Mach®schen Zahl 3.

Im Bereich dicnter Luft kann die Gleitzahl nur an einigen
ausgezeichneten Punkten der Mach'schen Leiter, z.B. bei v/a :
0,1; 1,5; 3 undeo= abgeschétzt werden, wihrend fiir den Bereich
dilnner Luft mit Hilfe der gaskinetischen Beziehungen geschlussene
Formeln anzugeben sind.

Bei der Landegeschwindigkelt 150 km/h, also v/a = 0,12 wurde
die Pvlare des Bombers und der Fliligel im Windkanal durch Modell-
versuche im Massteb 1:20 ermittelt und in Abbildung 34 darge-
stellt. Der beste Gleitzahlkehrwert betrdgt 1/€ - 7,75 beil

« =~ 5° Anstellwinkel, der grdsste Auftriebsbeiwert

¢y pax = 05575 bel & 16,5%,

Bei v/a zwischen 1 und 3 sind die Druckunterschiede eben
umstrimter Kdrper gegentiber dem Druck der ungestirten ILuft bei
kleinen Anstellwinkeln nach Ackeret-Busemann Ap/q=12m/m
jene raumlich umstr?mt?r, rotatigfssymmetriayher Kegelspitzen
nach Busemann~ v. Karman 4y/¢=20 /ﬂ/Zng arc 5/170/")/“] o
und die wandparallelen Reibungsspannungen nach v. Karman
T/q - 0;072(1/Re)o’2, Mit Hilfe dieser Beziehungen lassen
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gich die Polaren von Fligeln, Rumpf und Gesamtzelle des Raketen-
pombers bei v/a = 1,5 und 3 zu den in den Abbildungen 35 und 36
angegebenen Werten errechnen- Man entnimmt den Abbildungen die
pesten Gleitzahlkehrwerte 1/€ = 3,94 bei v/a = 1,5 und o= g°
bezw- 1/€ = 3,83 bel v/a = 3 und & = 7°A Die in diesem Bereich
technisch mogliche Ermittlung der Polaren durch Windkanalversuche
konnte noch nicht durchgefiihrt werden. Bei der Berechnung wurde an
den stumpfen Heckfldchen vGlliges Vakuum vorausgesetzt. Tatstchlich
ktnnen dlese Fléchen im vorliegenden Geschwindigkeitsbereich bei
schwelgendem Motor, wenn sie also nicht feuerberiihrt sind, schon
merkbare ILuftdriicke erhalten, die den Luftwiderstand dann kleiner
erscheinen lassen kdnnen als bel arbeitendem Motor, worauf auch
bei Windkanalmessungen zu achten ist.

Bei v/a-> co ist die Wirmebewegungsgeschwindigkeit der Iuft--
molekiile bezw. der Ruhedruck der ungestdrten ILuft verrachldssigbar
gegeniiber der Fluggeschwindigkeit bezw. dem dynamischen Druck der
vom Luftstrom getroffenen Fldche. Von diesem flichennormalen Druck
kann daher der aus dem Anprallimpuls der Molekiile stammende Anteil
P4 ohne weiteres aus der alten Newton'schen Beziehung unelastischen
Korperstosses angegeben werden zu p1/q = 2 sin%co Von der Art der
Abwanderung dieser aufgetroffenen Molekiille von der Wand hingt es
ab, ob noch ein weiterer Druckanteil entsteht. Bei dichter Iuft
muss dieses Abwandern lidngs der Plattenoberfliche vor sich gehen.
Wdre die Wand eben und die Dichte der abstrdmenden Gasschicht un-
endlich gross,; dann erhielten die Iuftmolekille nach ihrem Aufprall
keinerlei Beschleunigung senkrecht zur Platte mehr und es entstiinde
auch kein weiterer Druckbeitrag. Nach v. K&rmén wird das Verhdltnis
der LuftdiChtenerhﬁhung4AG zur Luftdichte @ vor dem Anprall gleich
AS/9<2 /(%-7) , wenn das zugehdrige Luftdruckverhiltnis Ap/p=co
ist, sodass der erwdhnte Fall nur fir X = 1 eintreten kOnnte, PFur
X~ 1,4 wird Ap/P = 5, die Luftdichte an der Platte alsoc sechsmal
80 gross wie die der ungestérten Luft, die Abstrdmschicht endlich
dick, der Stosswinkel der Luft grisser als der Anstellwinkel und der
Lgftdruek P grosser als p4, nach Busemann z.B, p/q = (9%+ 1) sin%x .
Pir die Wahl des zu benutzenden & gilt, dass die molekularen Stoss-
28hlen beim Durchstrdmen des Verdichtungsstosses erfahrungsgemiss
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Im Windkanal bei der Mach'schen Zahl des Landevorgangs und der
Reynolds'schen Zahl 4.10° gemessene Polaren des ganzen Bombers
und der Fliigel, ferner geschidtzte Polare des Bombers mit Lande*
hilfen. (Die Luftkraftbeiwerte sind auf die tragende Fldche
bezogen !)
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Abb, 35; Gerechnete Polaren der Fliigel, des Rumpfes und der ganzen Zelle
des Raketenbombers im gasdynamischen Stromungsbereich bei der
Mach'schen Zahl v/a = 1,5. (Die Luftkraftbeiwerte sind auf die

tragende Fldche bezogen !)
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Abb., 36; Gerechnete Polaren der Fliigel, des Rumpfes und der ganzen
Zelle des Raketenbombers im gasdynamischen Strdmungsbereich
bei der Mach'schen Zahl v/a = 3. (Die Luftkraftbeiwerte sind
auf die tragende Fldche bezogen !)



gusreichen, um die Molekiilrotation voll anzuregen, d.h. es wird

in diesem Fall tatsHchlich 9= 1,4. Wenn die zur Schwingungsanre--
gung der Luftmolekiile notwendigen hohen Stautemperaturen, z.B. bei
Jsrgsseren Anstellwinkeln, erreicht werden, kann merkbare molekulare
;chwingung innerhalb der verfiigharen Stromungszeit entstehen, d.h-
a geht dann gegen 1,29, Mit %« = 1,4 wird der Druck gegen eine ebene
wandflédche also p/a = 2,4 sin%x.° Der entsprechende Druck gegen die
yand eines achsial angeblasenen Kegels ist nach Busemann-Guderley
p/a = 21 sin2cl.° Wienn die Wandoberfldche in der Stromungsrichtung
gekriimmt 1st, muss die l&ngs der Wand abstrtmende Gasschicht die-
ger Krimmung folgen und erfahrt daher Beschleunigungen senkrecht
zur Platte, sodass bel konvexer Kriimmung negative Zusatzdriicke Ps
entstehen. Sie wurden flir & = 1 von Busemann beil allgemeinen
Krimmungsverhdltnissen berechnet. Flir den wichtigen Fall konstan-
ten Kriimmungshalbmessers lassen sich seine Beziehungen integrie-
ren und ergeben filir das Linsenprofil =p2/q = sinzas - sin%z, bezw.
fir das Ogival ‘pz/q=”/35/'ﬂﬁ(3 "4/3(7‘(05% COSM)-%SIbf{ , worin s der
Anstellwinkel des vordersten Fldchenelementes ist. Die Luftdriicke
P=Dpq + Py sinken also vom Newton'schen Wert an der Korperspitze
nach riickwdrts sehr rasch ab und verschwinden am Linsenprofil
schon, wenn der Srtliche Anstellwinkel noch as/Y3 betrigt, am
Ogival etwas spiter bei as/Y8 , sodass die durchschnittlichen
Luftdriicke an den gekriimmten Fldchen weitaus kleiner als an den
ebenen Fldchen werden. Fiir x>1 sind die Zentrifugalwirkungen nach
Busemananuderley noch etwas grosser, sodass die Driicke am Lin-
Senprofil fiir & = 1,4 etwa 7% kleiner werden als fiir & = 1.

Fliir die wandparallelen Reibungsspannungen zwischen fe~
Ster Oberfléche und Luft gilt auch hier, dass in der dichten
Luft wandparalleler Impuls nur von einer diinnen Grenzschicht
Wandnaher Molekiile an die Wand abgegeben wird, sodass die iibli-
Chen Reibungsgesetze verwendbar bleiben. Man neigt dazu, den
laminaren Reibungsvorgidngen bei sehr hohen Uberschallgeschwin~
digkeiten Uberwiegende Bedeutung beizumessen, also die Relbung
dach v, Karman mittels der Beziehung T/ =43/yR. zu ermitteln.
In den fiir den Energieverbrauch des Flugzeuges massgebenden
‘8lern der Flugbahnen darf etwa mit Re = 108 gerechnet werden,
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was quf: 0,00013 fiir ebene, nicht angestellte Fldchen ergibt.
Bei endlicher Flichenanstellung wird die Dichte und damit Rei-
bung und Temperaturgefdhrdung an den windabgewandten, also nega-
tiv angestellten Fldchen Null, widhrend sie fir windzugewandte
Fldachen mit positivem Anstellwinkel sechsmal so gross wie im
freien Luftstrom gefunden wurde, und zugleich auch die Luft-
zdhigkeit mit der Stautemperatur v{ub&/ZOaa wdchst nach der Be-
ziehung 7'1753.707273*735/)75(/26@/?7._5]2“0 Die Reibungsspannungen
an den windzugewandten Oberfldchen werden damit ndherungsweise
/@ = 6 X4 3/YEReff273+v Sin/2000)273] ™

Mit Hilfe dieser Beziehungen lassen sich die Luftkréfte
beliebiger Kdrper bei v/a>oco errechnen. In Abbildung 37 sind
zundchst die Polaren fiir 1ie unendlich diinne ebene Platte, die
bekanntlich als theoretisch bester Uberschallfliigel gilt, ferner
fir das Keilprofil mit ebener Druckseite und einer Dicke von
1/20 der Pliigeltiefe im zweiten Drittel der Profiltiefe [8,
S. 17OJ und fiir das symmetrische, bikonvexe, aus zwel gleichen
Kreisbdgen zusammengesetzte Linsenprofil von ebenfalls einer Dicke
von 1/20 der Tiefe zusammengestellt. Wihrend im Bereich v/a = 1
bis 3, wo die Ackeret'sche lineare Abhdngigkeit der Luftkrifte
vom Anstellwinkel der betrachteten Fliche gilt, und wo die Uber-
driicke an windzugewandten Fldchen und die Unterdriicke an wind-
abgewandten Pldchen von gleicher Grdssenordnung sind, das bikon-
vexe Linsenprofil bekanntlich die besten Gleitzahlen ergibt,
wird im Newton'schen Bereich mit seiner quadratischen Abhidn-
gigkeit der Luftdriicke vom Ortlichen Anstellwinkel und seinen
im Windschatten verschwindenden Luftdriicken das ebenflidchige
Keilprofil wesentlich besser. In dem Bereich von Anstellwin-
keln, die grisser als der vordere Zuschirfungswinkel des Keil-
profiles sind, ist es sogar so gut wie die ebene, unendlich
diinne Platte. Ausserdem hat es in diesem Geschwindigkeitsbe-
reich die merkwlirdige Eigenschaft, dass die sonst sehr strenge
Forderung nach mdglichst kleiner Profildicke insofern gelockert
ist, als das Profil im Grenzfall so dicH sein darf, dass die
Fliigeloberfldche gerade noch ganz im Windschatten liegt. Die
Unterlegenheit des Linsenprofiles gegeniiber dem Keilprofil
im hier betrachteten Geschwindigkeitsberzich beruht einmal
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auf der Tatsache, dass grissere Anstellwinkel schlechtere Gleit-
zahlen geben und dass bei den vom Anstellwinkel quadratisch ab-
hdngigen Druck die grossen Anstellwinkel der vorderen Flachen-
teilchen sich stdrker bemerkbar machen als die kleinen Anstell-
winkel der rlickwdrtigen Fldachenteilchen, also insgesamt eine
schlechtere Gleitzahl entsteht als bei dem durchschnittlichen
Anstellwinkel der ebenen Unterselte des Keilprofiles. Weiter-
hin beruht die Unterlegenheit des lLinsenprofiles auf der Tat-
sache, dass die gekriimmte Fldche unter sonst gleichen Bedin-
gungen wegen der Zentrifugalwirkung kleinere Normaldriicke, aber
ungefdhr gleiche Reibungsspannungen wie die ebene Keilflédche
erfihrt, sodass zur Erzielung gleichen Auftriebes grdssere Fléa-
chen und damit nicht nur grissere Gewichte, sondern auch gréssere
Reibungskrédfte in Kauf genommen werden milssen. Da der Raketen-
bomber die bestmiglichen Gleitzahlen bel den hohen Geschwindig-
kelten braucht, ist er mit Flligeln von keilférmigem Schnitt
auszustatten.

Diese Betrachtungen lassen sich grunds&tzlich von Fliigel-
schnitten auch auf ridumlich umstrdmte Kérper ausdehnen. In Ab-
bildung 38 sind die Polaren dreier rdumlich umstrdmter Korper
von gleicher Grosse der Hauptspantfldche und gleicher Hohe dar-
gestellt, die fiir die Formgebung des Rumpfbuges in Betracht
kommen, und zwar elnes Kreiskegels, dessen HShe gleich dem vier-
fachen Grundkreisdurchmesser ist, dann eines Ogivals mit glei-
chem Grundkreis und gleicher HGhe, also 16,25 Kaliber Abrun-
dungsradius, und schliesslich eines Halbogivals mit wieder
gleicher Hohe und einer halbkreisfdrmigen Hauptspantflédche
von gleicher Grdsse wie jene der beiden Rotationsflé&chen,
also mit 8,25 Kaliber Abrundungsradius. Die Luftkraftbeiwerte
sind alle auf die gleiche Hauptspantfldche bezogen. Wdhrend
sich Kegel und Ogival in Bezug auf ihre Gleitzahlen wenig
unterscheiden, zeigt das Halbogival, mit seiner ebenen Schnitt-
fldche angestellt, bei einer besten Gleitzahl von 1/& = 4,12
betrdchtliche Uberlegenheit. Dieser Umstand ist fiir die Form-
gebung des Rumpfes eines Raketenbombers von entscheidender Be-~
deutung. Wiahrend im Bereich v/a = 1 bis 3 entsprechend dem Lin-



99

genprofil das Ogival die glinstigsten Gleitzahlverhiltnisse auf~
welst, &ndern sich die Formgebungsgrundsdtze raumbergender Kdrper
pei grossen Mach'schen Zahlen entsprechend denen der Flligel-
gchnitte dahin, dass an der Unterseite der Gleitkdrper, durch wel-
che Grosse und Richtung der gesamten Luftkrdfte liberwiegend be-
stimmt ist, die Luftdriicke so gross wie mdglich und zugleich ihre
wWiderstandskomponenten so klein wie mdglich sein sollen. Die Un-
terceite muss also durchwegs aus dem Fahrtwind zugewandten Fl&dchen
bestehen. Bel gegebenem mittleren Anstellwinkel der ganzen Unter-
geite und bel quadratischer Anstellwinkelabhdngigkeit der Strd-
mungsdriicke auf jedes Fladchenelement erreicht man das glnstigste
Verhdltnis der Widerstands-~ zur Auftriebskomponente an der Un-
terseite, wenn diese in der Stromungsrichtung mdglichst wenig
gekrliimmt, am besten garnicht gekriimmt oder eben ist. An der Ober-
selte des GlelitkOrpers, deren Bedeutung fiir die gesamten Luftkrédfte
bel richtiger Formung stark zuriicktritt, sollen die Luftkréfte
dagegen so klein wie mdglich sein. Daher wiirde die Oberseite am
besten nur aus windabgewandten Flichen bestehen. Sowelt dies

nicht méglich ist, werden die windzugewandten Fldchenelemente

der Oberseite wenigstens moglichst kleine Anstellwinkel haben

und in der Stromungsrichtung konvex gekrimmt sein miissen, um die
Stromungsdriicke durch die Zentrifugalwirkung der nach dem Auf-~
prall ldngs der gekriimmten Oberfliche abstrdmenden Luftmasse

klein zu halten. Zusammenfassend sollen Gleitkdrper fiir grosse
Mach'sche Zahlen mit spitzem oder schneidenférmigem vorderen
Kdrperende so geformt sein, dass die auftriebgebende Untersei-

te 1n der Stromungsrichtung nicht gekriimmt ist,und dass ihre
Oberseite mdglichst nur aus windabgewandten Flichen besteht,

wobei die allenfalls windzugewandten, unvermeidlichen Rest-

fléchen der Oberseite in der Stromungsrichtung konvex gekriimmt
sind [29],

Nach dieser Vorschrift wurde der Rumpf des Raketenbombers
geformt, dessen Polaren fiir v/a—-+oc<o in Abbildung 39 dargestellt
Sind. Man entnimmt der Abbildung, dass die giinstigsten Anstell~
winkel der Fliigel und des Rumpfes Je fiir sich beli X = 40 20’
bezw. o¢ = 8° 30' liegen. Da die Fliigelfléche kleiner als die
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bereich bei der Mach'schen Zahl Urendlich. (Iuftkraftbeiwerte

euf Hauptspant bezogen !)
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Rumpfflédche ist, wirkt sich die glinstigere Fligelgleitzahl gegen-
iilber jener des Rumpfes nur schwach aus, und man findet einen theo-
retisch glinstigsten Fliigeleinstellwinkel gegen den Rumpf von m2°,
wobei sich ein bester Gleitzahlkehrwert von 1/ = 6,51 beim Flii-
celanstellwinkel a = 5° 30', also Rumpfanstellwinkel a¢ = 7° 30'
ergibt. Aus baulichen Grinden und um klare Stromungsverhdltnisse
an den Fliigelwurzeln zu erhalten, wurde der Einstellwinkel 0° ge-
wdhlt und dafiir die Polare der Gesamtzelle in Abbildung 36 gezeich«
net, die ein bestes 1/€ = 6,4 bel K = 7° zeigt. Dieser durch
zweckentsprechende Formgebung von Rumpf und Fliigeln erzielte Wert
der Gleitzahl ist fiir hohe Uberschallgeschwindigkeit iiberraschend
ginstig und unterscheidet sich kaum von der Gleitzahl heute flie-
gender Unterschallflugzeuge. Man wird fiir den Geschwindigkeitsbe-
reich v/a = 30 bis 10 ohne besonderen Fehler annehmen diirfen, dass
die fiir v/a+ oo abgeleiteten Verhdltnisse in ihm tatsdchlich gel-
ten, widhrend darunter ein allmdhlicher Ubergang nach den Verhilt-
nissen des Bereiches v/a = 1 bis 3 eintreten wird.

Auf Grund der bisherigen Untersuchungen l8sst sich nun der
in Abbildung 40 dargestellte Verlauf der Gleitzahl des Raketen-
bombers bei verschiedenen Anstellwinkeln im gesamten Geschwindig~
keitsbereich in dichter Luft iibersehen. Die sehr giinstige Unter-
schallgleitzahl € = 1/7,75 bel & = 5° £H11t mit Anndherung an
die Schallgrenze sehr rasch ab, um bei geringen tberschallge-
schwindigkeiten etwa g = 1/3,8 fir o« = 8° zu betragen. Uber
v/a = 3 bessert sich die Gleitzahl wieder, um dann rasch den
giinstigen Verhdltnissen beli hohen Mach'schen Zahlen mit
€~ 1/6,4 vei ¢ = 7° zuzustreben.

Bei allen bisherigen Betrachtungen liber die Luftkréfte
wurde die Luft in der iiblichen Weise als kontinuierliches Mit-
tel angesehen. Wie die weiteren Abschnitte zeigen, erheben sich
die Flugbahnen des Raketenbombers in Flughthen bis {iber 1000 km.
Dort wird dile Dichte der Luft so ausserordentlich gering, dass
einerseits die Staudriicke auch der alleridussersten Fluggeschwin-
digkeiten nicht mehr zu Luftkrdften filhren, die gegenilber den
anderen dusseren Kriaften am Flugzeug Beachtung verdienen,und
dass andererseits fir die Berechnung dieser Luftkrdfte nicht
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pehr die Gesetze gelten, die man fir kontinuierliche Iuft abge~
1eitet hat. In Abbildung 41 ist die Luftdichte @ tliber der Flug-~
nshe H bis in 200000 m Hohe aufgetragen worden nach der bekann-
ten Beziehung v0llig gleichartig zusammengesetzter und isother-
per Atmosphire, die von der "Cina™ fir HShen zwischen 11000 und
22000 m angegeben wurde, zu f7/f= 1,6839 e”hyas#f » (Siehe auch
pinorm 5450 bezw, [33] ). Mit dieser Beziehung fiir die Dichte

der Atmosphiire in grossen Flughthen wird weiterhin gerechnet.
vielfach wird auch angenommen, dass die Atmosphire in grossen
Hohen zwar aus denselben Stoffen wie am Boden, also in der Haupt-
gache aus Stickstoff und Sauerstoff, zusammengesetzt wire, dass
diese Stoffe jedoch mehr oder weniger in Atome dissoziiert seilen.
Deshalb sind in Abbildung 41 in zwel punktierten Kurven noch die
Dichten dargestellt, wenn einmal alle Luftmoleklile in Atome disso-
ziiert widren (Rurve links) und welter, wenn nur teilweise Disso-
ziation vorlédge, wie sie z.B., Godfrey annimmt (Rurve Mitte). Die
freie Wegldnge 1 der Molekiile verhidlt sich bei konstanter ILuftzu-
sammensetzung wie die Dichte Zah]zé 10"71%/3” » Diese Beziehung
gilt ndiherungsweise auch noch fiir die punktierten Xurven, also
dissoziierte Atmosphidre, da der Dissoziationseinfluss auf die
freie Weglinge von dhnlicher Grosse wie die Ungenauigkeit der
Wegldangenbestimmung iiberhaupt ist. Die freie Wegldnge wird schon
in Flughohen von 40 km grisser als die Dicke laminarer Stro-
mungsgrenzschichten ( 10™% bis 10"°m ), erreicht in etwa 120 km
Hohe die Grosse der Flugzeugabmessungen und wichst in 200 km HShe
auf iber 1000 km an. Der zur parabolischen Grenzgeschwindigkeit

v = 12000 m/sec gehdrige Staudruck betrdgt in etwa 100 km Hohe
weniger als 1 kg/mz, d.h. in {iber 100 km Hohe haben die Luftkriéfte
Praktisch aufgehdrt, und die Bewegung des Raketenbombers ist als
fast reine Trdgheitsbahn anzusprechen. Schon in Hohen iiber 40 km
hat die GUltigkeit der unter Voraussetzung homogenen Mediums ab-
geleiteten Luftkraftbeziehungen aufgehdrt, weil die Abstinde der
Luftmolekiile grosser geworden sind als die Grisse der den Rech~
Mungen zu Grunde liegenden Strémungskdrper, z.B. als die Grenz-
8chichtdicke. Fir Stromungskrdfte in derart dlinner luft sind
bisher keine Berechnungsverfahren bekannt geworden. Erst, wenn

in tiber 100 km Hohe die freien Wegldngen an die Abmessungen
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der bewegten Korper heranreichen, vereinfachen sich die Verhdlt-
nisse wieder soweit, dass eine ziemlich genaue Berechnung der
Stromungskréfte moglich wird [28].

In diesem gaskinetischen Stromungsbereich gelten folgende
Beziehungen fiir die Iuftkrdfte an elnem mit der beliebigen Ge-
schwindigkeit v in tiber 100 km FlughShe bewegten Kdrper, wobei
sich die oberen Vorzeichen auf negativ angestellte und die un-
teren Vorzeichen auf positiv angestellte Flichenelemente be--
ziehen:

PIg= (ipn +2o7)/3
. L sina
' . c .qvaw% ‘ 2 2 ;7 T
lonfg = FSime. G S H(sink+ T~ )1F ) € ax)
V_ -g S ff X-ﬂz ;,!,sina
. 7 Cr Cy € I~ "
Lafg=t B RS F g (7 77-'/8 r'dx)
-a";&b’a 2 L ;0
iy/q = *+cos. Cy// e 7 sinx cosa (4] F 7"7—/6' ax)

X0

worin v die Fluggeschwindigkeit; Cy= 295’75 die wahrscheinlich-
ste (hdufigste) Geschwindigkeit der Gasmolekiile vor ihrem Auf-
prell auf die Wand, cp = J2gRT, die wahrscheinlichste diffuse
Riickprallgeschwindigkeit der Molekiile nach ihrer Berilhrung mit
der TWOK warmen W%nd bedegﬁgnolfﬁr sehr grosse v konvergilert
i,pH/q gegen 2 sin® (da Ie dX"'ﬁ"ﬁr_) und ipR/q gegen Null, d.h.

es gilt mehr und mehr die alte Newton'sche Beziehung p/q = 2 sin&u
Eine Darstellung dieser Luftkrédfte als Punktion der Mach'schen
Zehl ist geschlossen nicht méglich, da wohl eine einfache Umrech-

nung von Cg in a bekannt 18t zu ¢y=aj2/& , aber eine entsprechende
Beziehung zwischen ep und a fehlt,

Alle aufgefiihrten Gleichungen gelten nur fiir zweiatomige
Gase oder Gasgemische. Sie verlangen ausserdem Auskunft iiber
die flir die Anregung des Schwingungsfreiheitsgrades charak-
teristische Temperatur & , sind also in Bezug auf Ausfiihr-
lichkeit der Voraussetzungen bedeutend anspruchsvoller als
die gasdynamischen Luftkraftbeziehungen, die von der Natur des
Gases nur ceine Atomzahl im Molekiil und seine Schallgeschwindig-
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xeit zu wissen begehren, da in ihren Gleichungen nur & und a

die Gasart beriickzichtigen.

Die Begriinming der Beziehungen fir den Hinprallimpuls
i der MoleVile und fiir ihren an die Wand abgegebenen wand-
pggallelen Jupdic 1l ist aus [25] zu entnehmen. Auf den Rilck-
prallimpuls ipR mass hier noch ausfiihrlicher eingegangen werden.

Bevor ein Ansatz iiber den Rilckprallimpuls aufgestellt
werden kann, muss man sich eine konkrete Vorstellung bilden uber
den Riickprall von Molekiilen, die mit ihrer ungerichteten Wdrme~
geschwindigkeit ¢ und einer zusitzlichen ~ unter dem Winkel &
szur Platte geneigten -~ relativen Geschwindigkeit v auf eine
ebene Platte aufprallen. Es muss entschieden werden, ob der
diskrete Molekiilstrahl, der mit einer zur Platte senkrechten
Geschwindigkeitskomponente vs.sin®k + c cosy auftrifft, die Platte
spiegelnd oder mit einem sonstwie bestimmten, zugeordneten
Winkel oder v©llig ungeordnet verldsst, ferner, ob die Geschwin-
digkeiten, mit denen der Aufprall erfolgt, fir jedes einzelne
Molekiil erhalten bleiben oder in bestimmten Zusammenhang mit
den Riickprallgeschwindigkeiten stehen, oder ob sie vdllig un-
geordnet sind, sodass sich nur fiir die mittleren oder fiir die
wahrscheinlichen Geschwindigkeiten durch energetische Betrach-
tungen ein funktioneller Zusammenhang nachweisen ldsst. Im
einzelnen widre zu untersuchen, ob beispielsweise beim Auf-
prall die Geschwindigkeiten Cy sowohl als auch v erhalten
bleiben, oder ob beide ganz oder teilweise ihre kinetische
Energie austauschen, oder ob sich an diesem Austausch auch
die inneren Freiheitsgrade der Iuftmolekiile oder sogar die
Molekiile der Wand beteiligen. Diese Fragen wurden grundsdtzlich
an Hend eines Aufsatzes von Prenkel iiber "Theorie der Adsorption
und verwandter Erscheinungen® [4] entschieden, dessen Ansicht
hier wortlich wiedergegeben sei: ™ie klein auch die mitt-
lere Verweilzeit ist, so springen die Gasmolekiile, wenn sie
€ine feste Oberfliche treffen, nicht zurlick, sondern werden
Von neuem ausgel&st, und zwar mit Geschwindigkeiten, die we-
der der Grésse, noch der Richtung nach etwas mit ihrer urspring-
lichen Geschwindigkeit zu tun haben. Die gewshnliche Vorstellung,



108

von welcher die kinetische Gastheorie bei der Ableitung der For-
mel fiir den Druck des Gases auf die Gefdsswdnde ausgeht, also die
Vorstellung der elastischen Reflektion der Molekille, ist ihrem
Wesen nach falsch, Wenn man hier zu richtigen Resultaten gelangt,
sv hidngt es damit zusammen, dass der feste Korper und das Gas
relativ zueinander als ruhend und ihre Temperaturen als gleich
betrachtet werden. Unter diesen Bedingungen sind die von neuenm
ausgzlOsten Molekiile sowohl der Grosse &als auch der Richtung
ihrer Geschwindigkeit nach ebenso verteilt, als ob sie wirklich
von der Oberflédche reflektiert wilirden. Allerdings wiirde sich
ein gdnzlich anderes Bild ergeben, falls man die Oberflédche in
einer bestimmten Richtung mit einem Molekiilstrahl bombardierte."
Zusammenfassend ergibt sich aus diesen Ausfilhrungen, dass men
bei der Aufstellung einer Formel fiir den Riickprallimpuls mit
einem Gas rechnen muss, dessen wahrscheinliche Riickprallge~
schwindigkeit cp sich durch rein energetische Betrachtungen aus
der wahrscheinlichen Geschwindigkeit Cy des Gases vor dem Auf-
prall, ferner aus dessen Systemgeschwindigkeit v und aus der
Wandtemperatur Ty ableiten ldsst. Die sekundlich auf die Fli-
cheneinheit der Platte treffende Gasmasse ist:

Vi 2 ) +sink
p= Z%'C” e @’smx+2‘-/ﬁ-8/nd(2xl€'xaa’xf VF-'?]" 2% Cu-k

Im gaskinetischen Normalfall v = O und Cp = Cg darf der Ablg-
sungsvorgang der Molekiile von der Wand als quasispiegelnd be-
trachtet werden, mit dem Riickprallimpuls z‘pt"jocu/;c.c” bei
einer sekundlich aufprallenden Molekillmasse [w 5 Cx - Beil der
bewegten Platte, v # O prallen also sekundlich gerade k-mal mehr
Moleklile auf als bei der ruhenden Platte, und ebensoviele miissen
in der Sekunde auch wieder zuriickprallen, wenn keines unendlich
lange in der Wand haften bleibt. Da nach den zitierten For-
schungsergebnissen der Vorgang des Rlickpralles v5llig unabhin-
gig von dem des Hinpralles ist und nach genau demselben Bild
erfolgt, unter dem man sich den Rickprall bei v = O vorstellt,
kann sich der Unterschied nur in dem Paktor k der hinprallen-

den Molekiile bemerkbar machen: zﬁ-&%'—lfcu, solange Cp = Cg

bleibt. Aus den gleichen Griinden kann die Abweichung der Riick-
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pralltemperatur von der des Hinpralls keine strukturelle Knderung
der Formel fir den Rgckpifi}impuls hervorrufen, sondern man er-
nalt fir cg # ¢y ¢ gg-J;f¥——'Cn . Die wahrscheinliche transla-
torische Rilckprallgeschwindigkeit cgp ist mun niher zu untersu-
chen. Nech dem Satz von der Energieerhaltung muss beil einem vor-
gussetzungsgemidss abgeschlossenen System die Summe der von der
wand mit den wegprallenden Molekiilen abgefiihrten Energie ER und
der in der Wand vorerst verbleibenden Energie EW gleich der Ener-
gie E, sein, die von den aufprallenden Molekiilen herangetragen

wird:
E, = EW + ER , , .
Edgﬂtmns'*ﬂm*&m'A?['zL""% -§+-2&+ Gl(e¥%-7 )]’
= - 2 £
Ew Em+€u~; +E;Vm-/4f['£'céfmﬂ+?‘ Cyw"“%“ﬁ;‘:{%‘f‘”‘i‘,‘)‘ Ccrax];
2
ER=L Rivans +Error *Erose ='4F[ 5 Chans z'LC:mr +4 7;;73%1{;7 Crosc [,

und ¢ nur rein

wobel den schematisch definierten Werten Crot osc

rechnerische Bedeutung zukommt, weswegen sie im folgenden vermie-
den werden.

Man pflegt das Verhdltnis zwischen dem Energieverlust des
Gases wihrend des Aufprallvorganges und dem Energieiiberschuss
des ankommenden Gases gegeniiber dem Temperaturniveau der Wand
nach dem Aufprall als den Akkommodationskoeffizienten & zu be-
zeichnen, also z.B. als mittleren Akkommodationskoeffizienten
des ganzen Vorganges den Wert & = (B, ~ ER)/(EA -~ EW)‘ Die Akkom-
nodationskoeffizienten der einzelnen Freiheitsgrade lassen sich
in folgender Weise aufschreiben:

s = (Ettans = ErmassEmans ~Evirans) = v+ B Ci = - Crrom (Vo 2-Co= 3 Cora)
& yor "'[li,', -&M)//fjm "f;y,.,/), Xose -(5“: “ﬁ’ﬂu‘)/(é:‘”‘ _'E'V“‘) ‘

Der mittlere Akkommodationskoeffizient X setzt sich aus diesen

einzelnen Akkommodationskoeffizienten der verschiedenen Frei-
heitsgrade zusammen:

Zi‘anhu425~nuf£iw,qldzﬁ-vﬁ@}*ahvﬂﬁmw“fﬁmgh@i15k)+aww4%u15kgh2?fil
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Uber diese Akkommodationskoeffizienten finden sich Mitteilungen
im physikalischen Schrifttum, die im wesentlichen besagen, dass
an den molekularen Vorgidngen des Energieaustausches dle &dusseren
Preiheitsgrade sofort und vollstdndig teilnehmen, wihrend der

Austausch der inneren Molekillenergie, besonders der der Schwin-
gung, sehr stark gehemmt ist und mur nach betrédchtlichen Relaxa-
tionszeiten wirksam wird, sodass die Akkommodationskoeffizienten
fiir die Translation ohne weiteres gleich 1 werden und auch noch
“rotN 1 gesetzt werden kann, wdhrend die praktisch beobaihte—
ten Abweichungen des gesamten Akkommodationskoeffizienten & von
1 heuptsdchlich der Trégheit der Schwingungs&inderung zuzuschrei-

ben sind. Aus &... . = 1 folgt ohne welteres c;ym-c‘ym-kg;m;
worin CRirans also die gesuchte wahrscheinlichste Riickprallge-

schwindigkeit der diffus von der Wand wegfliegenden Molekiile und
Ty die Wandtemperatur in °k ist.

Vor einer Berechnung der Luftkréfte muss daher iiber die
Wandtemperatur TW noch eine Abschidtzung getroffen werden. Dies
geschieht, indem man die von der Fl&icheneinheit der Wand in
der Sekunde abgestrahlte Energie ES =ea3%%-(7§%)# gleichsetzt
der durch die Moleklile der TLuft in der gleichen Zeit an die
gleiche Flédche abgegebenen Energie EW Indem man die bereits
begriindete Annahme Xirang = 1,0(,1,0,0 =1, ocoso = 0 einfiihrt, er-
h#lt man Ey = Aﬁ[-z‘f.,« £ 9R(%G ~Tw)] , worin P die schon frii-
her erwdhnte Masse der sekundlich auf die Fldcheneinheit der
Platte aufprallenden Molekiile ist. Diese Bezlehungen wurden
zur Aufstellung der Abbildung 42 benilitzt, wobel an besonderen
Zahlen vorausgesetzt wurden: Ruhetemperatur der Iuft T = 320°kK,
Ruhedichte der Iuft @ = 10~7 kg sec2/m4 (entsprechend H 90 km),
Zusammensetzung der Luft zu 14% 0, + 86% N,. Jonisation und Dis-
soziation der Luft wurden nicht berlicksichtigt; ferner wurde
die Atmosphire immer als ruhend gegeniiber der Erdoberfliéche be-
trachtet. Das optische Absorptionsverhiltinis der Wand wurde zu

€z = 0,80 angenommen. Von Widrmezustrahlung an die Wand aus dem
Weltraum (Sonne), aus dem Luftraum oder von der Erdoberfliche
wurde abgesehen, desgleichen von Wanderwdrmung aus dem Flugzeug-
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innern. Abbildung 42 zeigt, dass die Gleichgewichtstemperatur
ger ruhenden Platte etwa 136 °K betrdgt, und dass diese Gleich-
gew1chtstemperatur der Flugzeugoberfldche mit wachsender Ge-
schwindigkeit und mit wachsendem Anstellwinkel widchst, solange
1etzerer positiv ist, also die untersuchte Fliche dem Fahriwind
zugewendet ist. Bei windabgewandten Flédchen dagegen sinkt die
gleichgewichtstemperatur schliesslich gegen den absoluten Null-
punkt, da die Wirmezufuhr an die Platte mit der Zahl der auf-
treffenden Moleklile verschwindet. Insgesamt bleiben die Tempe-
raturen fiir alle praktisch vorkommenden Anstellwinkel und Ge-
schwindigkeiten in sehr missigen Grenzen. In grisseren FlughGhen
gind noch niedrigere Wandtemperaturen zu erwarten, in geringeren
Hohen besteht ein Ubergang nach den unter gasdynamischen Ver-
hdltnissen errechenbaren Wandtemperaturen.

Mit Hilfe der abgeleiteten Beziehungen werden nun zu-
ndchst fiir die erwidhnte Atmosphire wvon 320°K Temperatur,
10~7 kg sece/m4 Dichte und 14% 02 + 86% N, Zusammensetzung die
Luftkrafte berechnet. Die Hinprallimpulse ipH der Luft beim
Stoss gegen die ebene Platte filr verschiedene Anstellwinkel
und verschiedene Fluggeschwindigkeiten v sind in Abbildung 43
aufgetragen worden, die entsprechenden Riickprallimpulse ipR
in Abbildung 44 und die enterrechenden wandparallelen Impulse
iz in Abbildung 45. Da i =7 ist, stellt Abbildung 45
gleichzeitig die Beiwerie 7°/y der Reibung zwischen ILuft und
ebener Platte fiir alle Ansteliwinkel und fiir denselben Flugge-—
Sschwindigkeitsbereich dar. An diesem Bild ist besonders die
eusserordentliche Grdsse der Luftreibung im gaskinetischen
Stromungsbereich bemerkenswert. Wihrend aus der Aerodynamik
der Wert 7°/q zu 0,001 bis 0,003 bekannt ist, erhalten wir
hier 300~ bis 1000-fach gréssere Reibungsbeiwerte, denen
keine entsprechend vergrisserten Beiwerte der plattennormalen
Luftkrafte gegeniliberstehen. Ursache dieser erstaunlich hohen
Reibung ist der Umstand, dass im gaskinetischen Strimungsbe-
Teich die schiitzende Strimungsgrenzschicht an der Oberfliche
?es bewegten Korperz bt mehr besteht. sodass alle HMolekiile,
‘le Selegenheit Luten, einen wandn.rmalen Impulsbeitras an die
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und von einer Dichte p = 10~7 kg sec /m4 (gaskinetischer Stro-
mungsbereich). '
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Wand zu liefern, zugleich auch ihren wandparallelen Impuls im
Durchschnitt vollstdindig abgeben, wdhrend sich diese letztere
Impulsabgabe im aerodynamischen Stromungsbereich auf eine kleine
Auswahl von innerhalb der Stromungsgrenzschicht befindlichen
Molekiilen beschrédnkt. Diese sehr unglinstigen ILuftkraftverhilt-
nisse in der dlinnen Hohenatmosphire wiirden ein Fliegen in die-
sen Hohen vollstédndig verbieten, wenn nicht die Staudriicke und
damit die Luftkrédfte iiberhaupt stark abfielen und schliesslich
verschwinden, wie bereits erwdhnt. Selbstverstdndlich verliert
damit 1n dieser Hohe die den Strdmungsverhiltnissen angepasste
Formgebung des Flugzeuges ebenfalls manches von ihrer ilberra-
genden Bedeutung. Der Newton'sche Charakter der Luftdriicke,
d.h. ihr liberwiegender Gang mit den Quadraten der Flugge-
schwindigkeit und des Anstellwinkels ist aber doch besonders
bei den hoheren Fluggeschwindigkeiten deutlich erkennbar, eben-
s0 das rasche Verschwinden der Luftkrédfte an windabgewandten
Fldchen. Es sind also auch im gaskinetischen Bereich alle Vor-
aussetzungen fiir die Anwendung von GleitkOrpern erfiillt, deren
Unterseite in der Stromungsrichtung moglichst wenig gekrimmt
ist, wdhrend die Oberseite, sowelt dies durchfithrbar, nur aus
windabgewandten bezw. konvex gekrlimmten Fladchen besteht, und
die Dicke des Korpers im ilbrigen belanglos ist. Aus den Abbil~
dungen 43, 44 und 45 sind Gleitzahlkehrwerte und Polaren der
ebenen Platte abgeleitet und in den Abbildungen 46 und 47 dar-
gestellt worden. Diese Bilder der Luftkraftverhiltnisse an
ebenen, unendlich dilnnen Platten sind auch unmittelbar prak-
tisch wichtig, weil jedes endlich dicke Flligelprofil mit ebe-
ner Druckseite und durchwegs windabgewandter Oberseite bei den
htheren Fluggeschwindigkeiten genau dieselben Luftkrifte er-
fahrt, gleichgiiltig, wie geformt auch die Profiloberseite und
wie dick das Profil sein mag.

Weiter sind aus den Abbildungen 43; 44 und 45 die Abbil-
dungen 48 und 49 abgeleitet worden, die die Luftkridfte des Ra-
ketenbombers im gaskinetischen Stromungsbereich darstellen.

In derselben Art wie schon bei den gasdynamischen Berechnungen
wurde wieder die wirkliche und teilweise gekriimmte Oberfl&che
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jes Flugzeuges in eine susreichende Zahl kleiner, ebener Flid-
chen zerlegt und die Luftkrédfte auf jede dieser Einzelflichen
pestimmt.

In der Abbildung 50 sind endlich die ILuftkrdfte in ihrer
Abhangigkeit von Flughthe und Fluggeschwindigkeit fir den gas-
dvrnamischen und den gaskinetischen Strdmungsbereich gegeniiber-
gestellt. Diese Darstellung der p/q tiber der Flughshe fiir die
eberie Platte bei verschiedenen Mach'schen Zahlen und bei dem
festgehaltenen, im gaskinetischen Bereich gilinstigen Anstell-
winkel 70, ldsst erkennen, dass die Luftkraftbeiwerte in die-
sem Bereich mit wachsender FlughShe noch abnehmen. Diese Er.--
scheinung rihrt daher, dass die Temperatur der Platte mit der
Hohe abnimmt, sodass auch die Riickprallgeschwindigkeit und da-
mit der Rickprallimpuls unter sonst gleich gehaltenen Umstidnden
kleiner werden. Fir den ebenfalls interessierenden, aber keiner
genauen Berechnung zugédnglichen HOhenbereich zwischen 40 Xm
und 90 km wurden die Krédfte durch die punktierten Linien
schidtzungsweise interpoliert.

Schliesslich enthdlt Abbildung 51 das Endergebnis dieses
ganzen Abschnittes, ndmlich die Abhingigkeit der Gleitzahl des
Raketenbombers bezw. ihres Kehrwertes von Fluggeschwindigkeit
und Flughthe. Damit sollen die Untersuchungen iiber die Gleit-
zahl des Raketenbombers abgeschlossen sein.

ITII. Start und Aufstieg.

1. Beschleunigung des Flugzeuges.

Start und Aufstieg des Raketenbombers haben den Zweck,
diesem mit geringstmdglichem Kraftstoffverbrauch jene hohe
Pluggeschwindigkeit zu erteilen, die er braucht, um seine
langen Gleitbahnen zu durchlaufen, denen gegeniiber Start und
Aufstieg immer den Charakter eines kurzzeitigen Impulsstosses
haben, der sich allenfalls iiber mehrere Minuten erstreckt.
Irotzdem bestehen auch in diesem kurzen Zeitraum verschiedene
Y0glichkeiten zeitlichen Ablaufes der Kraftdusserung aaf das
Flugzeug, unter denen der glinstigste, d.i. Jjener mit geringst--
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moglichem Kraftstoffverbrauch bei gleicher Endgeschwindigkeit
zu suchen sein wird.

In Abbildung 52 ist als Mass fiir den nutzbaren Energie-
gehalt je Masseneinheit der Kraftstoffe wieder ihre wirksame
Auspuffgeschwindigkeit ¢ gewdhlt und die jeweils erreichbare
Geschwindigkeitssteigerung v auf diese bezogen worden, wihrend
der Kraftstoffverbrauch GO ~ G ins Verhdltnis zum Startgewicht
Go, bezw. zum Gewicht der beschleunigten Masse G gesetzt ist.
Xonnte man die nutzbar gewordene Energie (Go - G) 02/2g der
Peuergase vollstédndig auf den zu beschleunigenden Kdrper iuber-
tragen, wie es wenigstens theoretisch beim Abschuss aus einem
Rohr vorstellbar ist, so wiirde gelten: v/c¢ = V§;76—:_T? Diese
Verhdltnisse eines idealen Schusses sind in Abbildung 52 in
Rurve 1 dargestellt. Mittels Raketenantrieb wiirde der Be-
schleunigungsvorgang, wenn er nur gegen die eigenen Tr&dgheits-
kriafte des Bombers und gegen keinerleil sonstige Widerstinde,
wie Luftwiderstand, Erdanziehung usw. vor sich geht, nach In-
tegration des Schwerpunktsatzes ¢ dm + m dv = O durch die so-
genannte Raketengrundgleichung v/c = 1n GO/G darstellbar sein.
Diese Kurve 2 der idealen Raketenbeschleunigung ergibt bei
gleichen Kraftstoffverbrauchen also bedeutend kleinere Exnd-
geschwindigkeiten. Die dem Beschleunigungsvorgang verlorenge-
gangene Energie steckt in der Bewegung, die die Feuergase wih-
rend des Antriebes relativ zum Startplatz erhalten und die hiu-
fig durch den &dusseren Wirkungsgrad des Raketenantriebes gekenn-
zeichnet wird. Uber die angewendeten Beschleunigungen enthilt
diese Schliisselkurve idealen Raketenantriebs keinerlei Fest-
legungen. In Wirklichkeit muss die Beschleunigung des Bombers
gegen Luftwiderstand und wenigstens eine Komponente des Ge-
wichtes erfolgen, und diese Bahnwiderstdnde fallen umso stédrker
ins Gewicht, je geringer die angewendeten Beschleunigungen sind.
Nimmt man beispielsweise an, dazss die Gewichtskomponente in der
Bahnrichtung und der Luftwiderstand zusammen immer ein fester
Bruchteil,z.B. 1/5 des jeweiligen Pluggewichtes wiren,und dass
die Aufstiegsbeschleunigung konstant gehalten wiirde, dann kann
man mit k das Verhdltnis des um die genannten Widerstandskriafte



verminderten Raketenschubes zum wirksamen Schub bezeichnen, und
mit dem Ansatz k ¢ dm + m dv :+ O erhidlt man eine modifizierte Ra-
xetengrundgleichung v/¢ = k 1n GO/G@ Wdhlt man den Raketenschub
gleich dem jeweiligen Fluggewicht, so wird k = (1-0,2)/1 = 0,8,
und die Schlisselkurve dieses Antriebes erhdlt die Gleichung
G/5. = e~v/0,8c oder v/c = 0,8 1n GO/Gﬂ Diese Kurve nit k = 0,8
1stvunter der Bezeichnung 3 in Abbildung 52 ebenfalls einge-
tregen. Flugtechnisch ist nicht einmal diese Kurve elnzuhalten,
wenn das Flugzeug mit den iiblichen geringen Geschwindigkeiten
am Boden startet, weil bel der angenommenen Beschleunigung die
Luftkréfte im Unterschallflugbereich viel zu rasch anwachsen
wiirden. In Kurve 4 1ist daher der Aufstiegsverlauf eines Ver-
kehrsraketenflugzeuges mit huhen Anforderungen an Sicherheit
und Bequemlichkeit, also geringen Start- und Landegeschwindig-
keiten und geringen, fast konstanten Beschleunigungen in der
Aufstiegsbahn dargestellt nach einer &dlteren, eingehenden Bahn~
berechnung [18]5 Der lange, miihsame und Zusserst unwirtschaft-
liche Aufstieg bis zur Erreichung der Uberschallgeschwindigkeit
f4llt besonders auf und zeigt, wie teuer niedrige Bodenge-
schwindigkeiten und die damit verbundenen niedrigen Anfangsbe-
schleunigungen dem Raketenflugzeug kommen. In den mit 5 Dbe-
zeichneten Kurven ist eine Beschleunigungsmdglichkeit des Ra-
ketenbombers unter folgenden Voraussetzungen iiberschlagen: der
Raketenschub ist gleich dem a-fachen Anfangsfluggewicht Go und
bleibt iiber der ganzen Aufstiegsbahn konstant, sodass die Be~
Schleunigungen nach Massgabe der abnehmenden Raketenmasse bis
z2u einer, filir die Bemannung bezw. das Flugzeug eben noch er-
triglichen Grenze wachsen,und der Reketenmotor immer voll aus--
geniitzt ist. Die sekundliche Gewichtsabnahme ist also konstant
und gleich aGo.g/c, sodass das Gewicht nach der Zeit t wird :

G = G, (1 ~ agt/c). Aus der Gleichsetzung der Trigheitskridfte
und Widerstandskrédfte - letztere nach derselben Annahme wie

fir 3 -~ mit dem Raketenschub folgt v/c = 1n GO/G - 0,2 .
(1~G/GO)/a. Diese tverschlagsrechnung ist in Abbildung 52

fir drei verschiedene Werte vorn a eingetragen worden, und

Zwar fiir a = P/GO = 0,25, & = 1,0 und & = 10. Bei der Kurve
P/GO - 0,2% wichst die Beschleunigung von etwa 0,5 m/sec2 bis
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gegen etwa 25 m/sec2n Wegen dieser geringen Beschleunigungen
weicht die Kurve von jener des idealen Raketenantriebes merkbar
gb. Bel der Kurve P/GO = 1,0, bei der Schub und Anfangsflugge-
wicht gleich sind, bewegen sich die Beschleunigungen zwischen
10 m/se02 und 100 m/secz, und die Kurve ndhert sich jener des
jdealen Raketenantriebes 2 am besten von allen Vergleichsan-
trieben. Endlich ist bei der Kurve P/G, = 10 der Schub zehnmal
so gross wie das Anfangsfluggewicht, die Beschleunigungen lie-
gen zwischen 100 m/se02 und 1000 m/secg, also sicher jenseits
der fiur Menschen ertrdglichen Grenzen. Der sehr grosse Einfluss
der gewdhlten Aufstiegsbeschleunigung auf die mit bestimmten
G/GO erreichbaren Endgeschwindigkeiten des Flugzeuges ist da-
mit deutlich geworden.

Die den Kurven P/G_ = 1 und B/G = 10 zugrundeliegenden
Annahmen sind offenbar so zweckmissig, dass merkbar glinstigere
Antriebsarten kaum mehr gefunden werden kdnnen, sodass sich die
nihere Untersuchung der Start- und Aufstiegsvorginge unter die-~
sen Voraussetzungen empfiehlt. Beide Kurven unterscheiden sich
nur hinsichtlich der angewendeten Aufstiegsbeschleunigungen-
Die anwendbaren Beschleunigungen sind begrenzt durch die Fe-
stigkeit des Flugzeuges und durch die Widerstandsfidhigkeit des
Menschen. Nach unseren gegenwdrtigen Kenntnissen iiber das phy-
siologische Verhalten des Menschen unter sehr hohen Beschleu~-
nigungen muss angenommen werden, dass ein unbemanntes Rake-
tenflugzeug noch mit etwas hSheren Beschleunigungen betrieben
werden kdnnte als ein bemanntes Flugzeug, doch kommt auch das
unbemannte Flugzeug bald an eine Grenze, wo die Vorteile hohe-
rer Antriebsbeschleunigungen wettgemacht werden durch den Nach-
teil des grosseren Baugewichtes, der sehr stark beschleunigungs-
fahigen Flugzeugen anhaftet. Der Raketenbomber kann zudem wegen
Seiner ausserordentlichen Reichweite und wegen der notwendigen
Sehr genauen Navigation fiir den Bombenabwurf auf einen an Bord
mitfliegenden Fihrer nicht verzichten. Daher sind die anwend-
baren Beschleunigungen begrenzt durch die fiir den trainierten
flieger ertrigclichen Werte.

In Abbildung 53 sind die vom Menschen in verschiederen



128

Korperlagen nach dem letzten Stand der Untersuchungen [2, 12, 15,
31] ertragbaren hichsten Beschleunigungen,abhéingig von ihrer Wir<
kungszeit, dargestellt. Wiahrend die Grenzen in sitzender Stellung
durch Storungen des Kreislaufsystems, besonders durch aufireten-
den Blutmangel in Hirn und Herz infolge der hydrostatischen HGhenw
unterschiede innerhalb des Kreislaufsystems erreicht werden, trits
diese Gefahr in liegender Stellung stark zuriick, und die Grenze
scheint dort durch Atemschwierigkeiten infolge des stark erhdShten
Brustkorbgewichtes gesetzt zu sein. Diese gilnstigere,liegende
Stellung ergibt sich im Raketenbomber bei der in Abbildung 33 ein-
gezeichneten Sitzanordnung ohne weiteres, da die vom Triebwerk Rome
menden Beschleunigungen den Piloten senkrecht zur Kdrperachse tref.
fen. In liegender Stellung sind bei Karusselversuchen von narkoti-
sierten Affen Beschleunigungen von 20g durch mehr als 1 Minute,und
von Menschen Beschleunigungen bis 17 g durch 180 Sekunden ertra-
gen worden.

Wahrend des Startes und Aufstieges eines Raketenbombers gibt
es zwel Phasen, in denen die Beschleunigungen kritische Werte er-
reichen konnen: der Schleudervorgang beim Start und das Ende der
Aufstiegsbahn. Der Schleudervorgang beim Start erstreckt sich liber
wenige Sekunden; die Beschleunigung ist frei wdhlbar, die gewidhlte
Beschleunigung setzt ziemlich schlagartig voll ein, hdlt beispiels-
weise 11 Sekunden in voller StHrke an und endet dann wieder pldtz-
lich. Eine Anpassung des Kreislaufsystems ist also kaum mdglich.
Wegen dieser stossartigen und dabei doch ziemlich langanhaltenden
Wirkung wird man selbst mit Berlicksichtigung der glinstigen Eigen-
schaften der Querlage mit der Startbeschleunigung nicht iiber 5g
hinausgehen. Dies umso mehr, als hohere Startbeschleunigungen sich
nar in einer Verklirzung der erdfesten Startbahn und allenfalls ge-
ringfigiger Einsparung von Startraketen auswirken, fiir die Flug-
leistungen aber unglinstig sind, da sie stdrkere Bauart des Tank-
tragwerkes am Bomber fordern. Ganz anders liegen die Verh&dltnisse
am Ende der Aufstiegsbahn. Wiahrend des Aufstieges wachsen die Be-
schleunigungen bekanntlich wegen der abnehmenden Flugzeugmasse
und des konstanten Motorschubes im Verh#ltnis G/G stetlig an. Wenn
man das Flugzeug auch ohne Nutzlast ausfliegen will, wird dieses
Verhdltnis nach den bisherigen Annahmen schliesslich zehn.



1Y
S

N
[ 3]

N
(S

N
5
e

-

N
S

~—

N\
x

am Ricken liegen

o el e d —— amn PR

/

Vielfaches der Erabeschleunigung
2 N
-

-—

-~
<
’-—-’
-
7~

y

S N
-
o
7
/

s
|
]
I
|
l
|
!

lu_s_amg?gef_aw/z ﬁzena’

aufrechs,

sifzend

9812162024283236‘!09‘!"8525660

Abb. 53;

Wirkungszeit in Sekunden

Grenzen der von geilbten Piloten ertragenen Beschleuni-
gungen in Vielfachen der Erdbeschleunigung, abhingzig

von der Wirkungszeit.
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Dieser Aufstiegsvorgang erstreckt sich liber mehrere Minuten, wo-
bei der hdchste Beschleunigungswert erst in der letzten Sekunde
auftritt. Der Korper hat durchaus Zeit, sich allmidhlich an die
hohen Beschleunigungen anzupassen, und die hdchsten Beschleuni-
gungen selbst dauern nur kurze Zeit. Die Verh#ltnisse liegen
darum sehr gilinstig, und die Auswirkung hoch gewdhlter Beschleu-
nigungen auf die Flugleistungen ist ebenfalls glinstig. Man wird
hier also ndher an die Ertridglichkeitsgrenze heranriicken, und
mit Riicksicht auf die Querlage des Piloten Betriebsbeschleuni-
gungen bis 10g zulassen.

Mit dem vorausgesetzten G/G, = 0,1 bedeutet dies, dass
-3der Faktor a gleich 1 wird, also der Motorschub gleich dem
Anfangsfluggewicht wird. Die Grenzbeschleunigung 10g wird bei
dieser Annahme natlirlich nicht erreicht, wenn der Bomber mit
Nutzlast fliegt. Wenn er beispielsweise nur 5 Tonnen Bomben an
Bord hat, dann wird G/GO = 0,15 und die Grenzbeschleunigung nur
6,67g. Mit P = G0 ist die Beschleunigung zu Beginn des Aufstie-
ges gleich 1g und widchst innerhalb von beispielsweise
t = c/g- (1 - G/GO) = 340 Sekunden, bezw. 360 Sekunden, nach der
ohne Berilicksichtigung von Widerstandskrdften geltenden Bezie-
hung b = g/(1 - gt/c) auf 6,67g bezw. auf 10g an. Der letzte
Anstieg durch den kritischen Bereich von 6,67g auf 10g voll-
zleht sich somit in der sehr kurzen Zeit von 20 Sekunden. Nur
wiahrend dieser 20 Sekunden ist der Pilot den kritischen Be-
schleunigungen ausgesetzt, nachdem er vorher 340 Sekunden lang
langsam und allmihlich an die hohen Beschleunigungen gewdhnt
worden ist; und auch dies nur in dem praktisch bedeutungslo-
sen Fall, wo er ohne Bomben startet. Damit erscheinen die An-
nahmen ilber zuldssige Beschleunigungen wdhrend des Aufstiegs
gerechtfertigt.

2. Schleuderstart.

Der Raketenbomber scll mit bodenfesten Mitteln auf eine
Startgeschwindigkeit von 500 m/sec gebracht werden, um die mit
den Bordkraftstoffen erreichbare Endgeschwindigkeit des Auf-
stieges mdglichst zu steigern, um die mit der Startflichen-
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pelastung von 800 kg/m2 zusammenhdngenden Schwierigkeiten zu mil-
dern und die ungeklédrten Flugeigenschaften der Zelle beim Durch-
gang durch die Schallgeschwindigkeit wdhrend der Beschleunigungs-
phase auszuschalten. Dazu ist eine katapultartige, genau gerad-
1inige, horizontale Schienen-Startbahn von mehreren Kilometern
lanze notwendig, auf der ein Startschlitten gleltet, der das ab-
gzuschleudernde Flugzeug tridgt und der seinerseits durch Raketen-
gerdte hoher Schubkraft, aber mdssiger Auspuffgeschwindigkeit an-
getrieben wird. In Abbildung 54 1st eine technische Anordnung der
gchleuderanlage skizziert. Auf die Startbahn wirken als lotrecht
nach unten gerichtete Kridfte das Gewicht des Bombers mit Schlit-
ten und Startrakete mit etwa 150 Tonnen,und daneben erhebliche
gufallige Krdfte lotrecht nach oben bezw. in der Bahnlédngsrichtung
aus Antriebs- oder Bremswirkungen. Diese Krédfte und die Forderung
nach sehr genauer Lagerung der Gleitschienen legen nahe, den Bahn-
kdrper als durchlaufenden Eisenbeton-Tregkdrper auszubilden, des~
sen Querschnitt bei der gewdhlten Einschienenbahn-Anordnung die in
Abbildung 54 erkennbare gleichschenklig-dreieckige Form erhidlt,
wobel die Basis des Dreieckes zur Griindung dees Bauwerkes in der
Erde beniitzt wird, wihrend der Schlitten mit dem Flugzeug auf der
Spitze des Dreieckes reitet. Der Oberbau des Startbahn-Korpers
besteht aus der auf der Mauerkrone liegenden Tragschiene, die die
lotrechten Kriafte aufzunehmen hat und ausserdem die sehr grossen
horizontalen Bremskrifte iibertridgt, und aus zwei in halber Mauer-
hohe liegenden Pihrungsschienen, die nur kleine, zufdllige Krafte
erhalten, mit denen Drehbewegungen des ganzen bewegten Systems

von Flugzeug und Schlitten um die Idngsachse verhindert werden.
Trag~ und Fihrungsschienen sind mit Schmiermitteln geeigneter
Zahigkeit geschmiert, sodass auf ihnen die Gleitbacken des Schlit-
tens mit geringer Reibung gleiten kdnnen. Der Schlitten selbst ist
in den beiden Punkten A und B auf je einer Gleitbacke gelagert und
8usserdem durch zwei Auslegerpaare gegen Umkippen gesichert. Sein
Baugewicht wird zusammen mit dem der leeren Startraketen zu 5 Tcu-
hen angenommen. Das abzuschleudernde Flugzeug von 100 Tonnen Ge-
Wicht liegt vorn auf dem Schlittenhaupttridger, das Schlittentrieb-
Werk liegt riickwirts und im Windschattern des Fluzzeugs. Die hchen
St&rtschﬁbe werden durch den Schlittenhaupbttridger nach vorne auf
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das Flugzeug Ubertragen. Von den Startraketen werden sehr hohe
gchiibe von 610 Tonnen durch 11 Sekunden und &dusserste Betriebs-~
sicherheit verlangt, wihrend ihre Auspuffgeschwindigkeit missig
sein darf, da sie auf die Flugleistungen des Bombers nicht riick-
wirkt. Bei einem Verbrauch von ilber 40 Tonnen Startkraftstoffen
je Start wird man aus Sicherheits- und Wirtschaftlichkeltsgrin-
den nicht zu den fir missige Auspuffgeschwindigkeiten iiblichen
selbstédndigen Raketenkraftstoffen, wie Pulver oder Wasserstoff-
superoxyd greifen, sondern wird die weit billigeren Zweistoff-
systeme, etwa Fliussigsauerstoff und Gasol-Wasseremulsion, vor-
ziehen. Fiir die Uberrechnung des Schleudervorganges soll die
Auspuffgeschwindigkeit dieser bodenfesten Startraketen zu
¢ = 1500 m/sec eingesetzt werden, sodass ihr sekundlicher Kraft-
stoffverbrauch bei Pg/c = 4000 kg/sec liegt. Das Gewicht des zu
startenden Systems betrdgt bei konstantem Startschub P daher in
jedem Augenblick Gg = Gyg - Pgt/c. Der Luftwiderstand des ge-
samten Katapultsystems wird zu 75000 kg bei v/a = 1,5 geschitzt
und soll wihrend des Startes nach der Beziehung W = 0,3 v2 wach-
sen- Der Gleitwiderstand des Schlittens auf der Startschiene ist
gegeniber den genannten beiden Krédften vollig vernachldssigbar.
Mit Hilfe der dynamischen Grundgleichung l&sst sich nun die
Startbeschleunigung in jedem Augenblick schreiben:

av/at = g(P - 0,3 v°)/(G,g - Pat/c)-
Aus der Forderung, dass die Beschleunigung am Ende des Startes
einen Hochstwert von 50 m/sec2 nicht Uberschreitet, folgt der
erwihnte konstante Startschub von P = 610000 kg, wenn das End-
gewicht der Startmasse 105000 kg betrdgt. Durch einmalige Inte-
gration der Beschleunigungsgleichung erhidlt man den Zusammenhang
zwischen abgelaufener Zeit und erreichter Geschwindigkeit zu

t-%/wmﬂ-(fﬁﬁ%g‘%.‘,’—)mj . Mit v = 500 m/sec folgt die Start-
dauer %, = 7,37~‘IO"5 GoS‘ eine zweite Beziehung liefert das Ver-
brauchsgesetz der Startrakete Gg = 105000 = Gog - Pgtl/c, woraus
Sich schliesslich t, = 10,96 sec und GoS = 148700 kg ergeben.
Der zuriickgelegte Weg ldsst sich em einfachsten durch graphische
Integration ermitteln. Zusammenfassend liefern diese Beziehungen
Uber den Startvorgang, dass die Startraketen einen konstanten
Schub von P = 610 Tonnen durch 11 Sekunden entwickeln, dabei
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43,7 Tonnen Kraftstoffe bei ¢ = 1500 m/sec verbrauchen, wenn das
auf 500 m/sec katapultierte System 105 Tonnen wiegt, dass die Lin-
ge der Schleuderbahn 2750 m betrdgt, und dass die Schleuderbe-
schleunigungen von anfangs 40,2 m/sec2 allmdhlich bis auf den zu~
gelassenen Grenzwert von 50 m/se02 am Startende anwachsen, sodass
man iiberschlédgig auch mit einer mittleren Beschleunigung von

b = 45 m/se02 alle iUbrigen Startgrdssen berechnen kann zu t = v/b

= 500/45 = 11 sec und 8 = ¥2 b £ = 2750 m.

In Abbildung 52 ist die Abhdngigkeit der erreichten Ge-
schwindigkeit v und des jewelligen Restgewichtes G vom zurlickge-
legten Startweg aufgetragen; gleichzeitig sind dort noch einige
mit den Gleitbacken des Startschlittens zusammenhédngende Grossen
wiedergegeben. Die beiden Gleitbacken in den Punkten A und B kon-
nen als Bronze- oder gehdrtete Stahlkdrper von beispielsweise je
0,25 x 0,25 m grosser, quadratischer Backenfliiche angenommen wer-
den, die nach Art der selbsteinstellenden Lagerplatten in Mi-
chell-Lagern um eine Kippkante beweglich angeordnet sind, wobel
die ebene, untere Lauffliche der Backe am vorderen Ende aufgekriimmi
ist, um die Schmierstoffzufilhrung zum Schmierkeil zu sichern. Aus
Glimbel-Everling [7, S.150/151] entnimmt man fiir quadratische Gleit-
backen von der Kantenldnge t bel einer Lage des Kraftangriffspunk-
tes, die der sichersten Schmierschichtdicke entspricht (xq = 0,8),
einige grundlegende Beziehungen, z.B. iliber die Reibungszahl

A=537P v/p?¢ , worin p die durchschnittliche Pressung P/t2 der
Backe bedeutet, iiber die notwendige, kleinste Schmierschichtdicke
h, = 0,30 t qv/pt und tiber den Anstellwinkel & = 0,37 Y7v/pt.
Daraus folgt beispielsweise 4 = 7,97 ho/t, d.h. dass die ge~
ringste Spaltdicke h0 des Schmierspaltes zwischen der unter dem
Winkel & angestellten Gleitbacke und der Schienenoberflédche so
klein wie irgend mdglich bleiben muss, um hohe Lasten P beil klel-
nen Reibungswiderstédnden gleiten zu lassen. In dem angestrebten
Zustand reiner PFllissigkeitsreibung ist ho begrenzt durch die
Oberflachenrauhigkeit der aufeinander gleitenden Fl&chen, die
man flir die sehr langen, einem rauhen Betrieb und allen Wetter-
unbilden ausgesetzten Gleitfl&dchen der Startbahn zwischen 10"4
und 107> m erwarten darf. Damlt ist die geringstmdgliche Spalt-
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pohe By, um verlidsslich dynamiizhes Schwimmen der Gleitbacken zu
sichern, festgelegt zu hj = 10" 'm und damit auch s = 0,00316. Die
iper die Zeit hochste, iiber die PFliache durchschnittliche Fl&achen~
pelastung jeder der beiden Backen betrdgt p = 75000/625 = 120 kg/cm2,
und sinkt wdhrend des Startes bis auf 4 kg/cm2, Nach den obigen Be-
siehungen wird das kleinstmdgliche h0 und damit das kleinstmdgliche
M immer eingehalten werden k&nnen, wenn die Schmiermittelzdhig-
keit ) im selben Mass abnimmt, wie v/p zunimmt, also 2 v/p kon-
stant bleibt. Wihrend der Anfahrvorginge des Schlittens sind die
Gleitgeschwindigkeiten so klein, dass es keine ausreichend gro-

Ben 9% gibt, um das genannte Produkt konstant zu erhalten. In die-~
sem Fall wird sich die ebene Laufflidche der Backe zundchst ganz

auf die ebene Laufflédche der Schiene auflegen und erst mit wach-
sendem v auf den gewiinschten Anstellwinkel & erheben. In Abbil-
dung 55 ist auch der in jedem Zeitpunkt auf die beiden Backen
fallende Restbetrag G - A des Gewichtes G eingetragen, wobei an-
genommen wurde, dass der Auftrieb A iiber v quadratisch von A = 0O
bei v = 0 bis A = 100 Tonnen bei v = 500 m/sec widchst. Damit ist

P = (G-A)/2 und die an jeder Bahnstelle erforderliche Schmier-
nittelzdhigkeit errechembar zu %'= 11,1 PhZ/vt3. oist ate
Zihigkeit des heissen Oles im Film unter der geringsten Spalt-

hthe hOe Die Erwirmung AT dieses Olfilmes ldsst sich so schit-

Zzen, dass man annimmt, die gesamte Reibungsarbeit wlirde nur Er-
wirmung des Oles bewirken. Wegen der ausserordentlich kurzen

Zeiten dieses Erwidrmungsvorganges wird die Warmeableitung aus

dem 01 tatsdchlich Husserst gering sein. Aus ABuv = th vge AT
folgt, dass die Erwdrmung von der Gleitgeschwindigkeit nicht
abhingt, und mit den gewdhlten Zahlenverhdltnissen und

¥= 900 kg/m>, ¢ = 0,5 keal/kg® etwa AT = 0,000834 P wird,

also mit fallendem P von anfangs iiber 60°C bis auf etwa 2°C

ém Ende des Schleudervorgangs absinkt, wie Abbildung 76 eben-
falls zeigt. Nimmt man eine Aussentemperatur von + 15°C an, 8o
Wird am Ende der Schleuderbahn ein Schmiermittel verlangt, das
:ei + 17°C eine Zshigkeit von etwa g = 0,00002 hat, wie z.B,
;enéin, Wasser, Petroleum, wihrend drei Meter nach dem Start-

°*%inn das Schmiermittel bei 75°C Temperatur etwa die Zihig-

TN
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keit % = 0,1 haben soll, eine Forderung, dle sich z.B. mit Pech
erfilllen ldsst. Dazwischen liegt der ganze Bereich aller denkba-
ren Schmiermittel: Auf den ersten dreil Metern der Gleitbahn wird
reine Flissigkeitsschmierung liberhaupt nicht mdglich sein, man
wird dort zu Graphit-Pech~Gemischen greifen miissen. Die angegebe-
nen Beziehungen gelten zundchst nur fir missige Gleltgeschwindig-
keiten, widhrend die Bewegungsgeschwindigkeit von schliesslich 500
m/sec etwa 1/3 des Wertes der Schallgeschwindigkelt im Schmiermit-
tel erreicht, wodurch wohl starkes Anwachsen der Relbungskoeffi-
zienten, aber keine physikalisch neuartigen Reibungsverhdltnisse
zu erwarten sind, umso mehr, als die hohen Geschwindigkeiten mit
sehr geringen Fldchenbelastungen der Gleitbacken zusammenfallen.
Der einwandfreie Schmierzustand der 3 km langen Lauffl&chen wird
durch einen besonderen Schmierwagen herzustellen und zu Uberwa-
chen sein, der dle ganze Bahnldnge unter Benutzung der vorhande-
nen Schienen abfihrt. Flir die Bremseinrichtungen in Punkt B kdnnen
die Verhiltnisse des Eisenbahnbaues als Vorbild genommen werden,
d.h. man wird Gusseisenbacken durch geeignete Kridfte an die Brems-
fldchen der Schiene pressen und diese Kr&dfte nach dem Abheben des
Flugzeuges ausldsen, um den leeren Schlitten auf kiirzestem Weg
wieder zur Ruhe zu bringen.

Um die grundsdtzliche Moglichkeit des Gleitens bei sehr ho-
hen Geschwindigkeiten zu studieren, sind von R. Schmid Versuche {iber
dag Gleiten von Geschossen lidngs gekriimmter und mit Vaseline ge-
schmierter Metallwdnde angestellt worden. Die Versuchseinrichtung
bestand aus einem blankgezogenen Stahlrohr von 10 mm Innendurch-
messer, das vollstdndig lédngs geschlitzt wurde, sodass eine Rinne
von U~-formigem Querschnitt entstand. Diese Rinne wurde in einem ge-
schlossenen Kreis von 8 m Radius ausgelegt, sodass der Rinnenboden
nach aussen lag, also das in der Rinne gleitende Geschoss durch die
Zentrifugalkraft in der Rinne gefiihrt war. Durch einen tangential
in die Kreisbahn miindenden Ast wurde das mit anfinglich 800 m/sec
bewegte sS-Geschoss aus einem deutschen Kaliber 98K geschossen
und. behutsam in die eigentliche Kreisbahn geleitet. Das Geschoss
durchlief die kreisformige Gleitbahn mehrere Male bis zum voll-
stdndigen Stillstand und wurde nach dem Versuch in der Rinne lie~
gend un! unbeschiddigt gefunden ( Abbildung 56, 57, 58). Die diinnz
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verkupferung des Stahlmantels war bei den meisten Versuchen in
der Gegend des grossten Geschossdurchmessers abgescheuert, der
gtahlmantel zeigte vereinzelte Kratzer, offenbar von Sp&dnen und
craten in der Gleitbahn herriihrend. Unmittelbar nach dem Auffin-
den war das Geschoss etwas liber handwarm. Ferner war es in der
Querrichtung etwas verdriickt, was wohl daher riihren dlirfte, dass
die Geschossdrehung schon nach kurzer Zeit aufhdrt und die Zen-
trifugalkraft von anfdnglich ungefdhr 100 kg den Blelkern zum
Fliessen bringt. Nach dem Abklingen der Rotation und nach der
kleinen Verformung vergrossert sich die anfédngliche Punktbe-
riilhrung an der Wand auf eine Auflagerfliche von etwa 1 cm2,
godass die PFldchenpressung aus der Zentrifugalkraft mit 100 kg/cm2
jener der Gleitbacken des Startschlittens ungefé&hr entspricht.
Nachdem das sS-Geschoss aus Blei mit einem diinnen und weichen
Stahlmantel besieht und im Laufe der rund 150 m Gleitweg alle
Geschwindigkeitsstufen von 800 m/sec bis zur Ruhe durchl&duft,

ohne dass es Schaden leidet, wird dieser Versuch als Beweis fiir
die MSglichkeit des Baues von Gleitbacken mit 500 m/sec Gleit-
geschwindigkeit auf sorgfdltig bearbeiteten und geschmierten
Gleitschienen angesehen.

Wenn die Beschleunigungen des Flugzeuges wihrend seines
Abschusses in Grenzen bleiben sollen, die vom Flugzeug und von
der Besatzung noch gut ertragen werden, ergibt sich eine Lénge
der Abschussbahn von rund 3 km, sodass es unmoglich ist, sie
beweglich anzuordnen, um das Plugzeug schon beim Start auf das
Jeweilige Ziel richten zu k&nnen. Man wird daher eine nach bei-
den Richtungen benutzbare Startbahn so anlegen, dass sie in die
e8m ehesten zu erwartenden Angriffsrichtungen, also etwa in
west-0stliche Richtung weist, und die genauere Korrektur der
Flugrichtung dann dem Flugzeugfiihrer wihrend des allerersten
Teiles der Aufstiegsbahn iliberlassen, wo Geschwindigkeit und
Beschleunigung noch klein genug sind, um solche Bahnbeein-
fluSsungen zu ermdglichen.

Wenn der Bomber mit eineinhalbfacher Schallgeschwindig-
keit, also 500 m/sec Bewegungsgeschwindigkeit vom Startschlit-

ten abhebt, liegt sein Auftriebsbeiwert bei ¢, = 0,05, widhrend
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geine beste Gleitzahl bei betrdchtlich hSheren Anstellwinkeln und
bei einem Auftriebsbeiwert von c, = 0,173 zu suchen ist. Begrenzt
man die bahnnormale Beschleunigung wdhrend des ersten antriebslo-
sen Teiles der Aufstiegsbahn auf 20 m/secz, so folgt ein anfédng-
licher Bahnradius der in einer senkrechten Ebene liegenden Umlenk.
bahn von der horizontalen Startrichtung auf die zu = 30o ge=-
widhlte Richtung der Aufstiegsbahn mit etwa 12500 m. Diese ans
Startende anschliessende, gekriimmte Umlenkbahn ist 6540 m lang
und endet in rund 1700 m Hohe mit der geforderten Bahnneigung von
30°. Die Fluggeschwindigkeit ist in diesem Punkt infolge des Iuft-
widerstandes und des Hohengewinnes auf etwa 370 m/sec gesunken,
der Auftriebsbeiwert ist mit Cq = 0,093 jedoch noch immer kleiner
als jener der besten Gleitzahl. Der Bomber steigt daher weiterhin
unter 30° Bahnneigung auf Kosten seiner Fluggeschwindigkeit, bis
er nach einem geradlinigen Aufstiegsweg von 4000 m in 3675 m HGhe
bei v = 284 m/sec Bahngeschwindigkeit den Anstellwinkel seiner
besten Gleitzahl erreicht hat, und in diesem Augenblick der Rake-
tenantrieb zur eigentlichen Aufstiegsbahn einsetzen kann. Wéhrend
dieses 25 Sekunden dauernden, antriebslosen Ziehens nach dem Start
kann die Flugbahn nach dem anzugreifenden Ziel ausgerichtet werden.
Dieser Vorgang ist zugleich fiir die Gesamtreichweite des Bombers
ginstiger, als wenn er gleich mit der besten Gleitzahl auf

v = 250 m/sec starten wiirde und der Antrieb sofort nach dem Start
einsetzte, weil filir den Aufstieg eine kleine Mehrgeschwindigkeit
und die ersten FlughGhenkilometer gewonnen werden.

3. Aufstiegsbahn.

Die Aufstiegsbahn des Raketenbombers wird bestimmt durch die
an seinem Schwerpunkt angreifenden Krédfte. Wenn man von der Erd-
drehung zunichst absieht, sind dies:
das Gewicht des Flugzeuges in der Grdsse G (Go—Pgt/c)[R/(R+H)]2
und Richtung gegen den Erdmittelpunkt;

der gerodynamische Auftrieb von der Griosse A = caﬁyv2/2 und Rich-
tung senkrecht zur Absolutbahntangente und i3
deren Ebene durch den Erdmittelpunkt;

der Luftwiderstand von der Grisse W ~ €A und Richtung der Absolut-
bahntangente;

.
i
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der Schub des Motors in der Grdsse von P = 100 Tonnen und Richtung,
unter dem Anstellwinkel des Flugzeuges zur
Absolutbahntangente geneigt, in der Ebene
durch Erdmittelpunkt und Absolutbahntangen-
te liegend;

die d'Alembert'sche Tridgheitskraft T von gleicher Grisse und ent-
gegengesetzter Richtung wie die Resultlerende
aller ibrigen Kréfte, mit einer bahntangen-
tialen Komponente m dv/dt und einer bahnnor-
malen Komponente mv32(@ R

Diese finf Krifte liegen in einer Ebene, sodass mit ihnen die

Bahn ohne weiteres eben ist.

Die tatsdchliche Erddrehung gestaltet die Verh&dltnisse ver-
wickelter. Wdre die Erdatmosphdre raumfest, sodass sie sich nicht
mit der Erde mitdrehte, dann kOnnte man die Relativbahn zur Erd-
oberflédche so berechnen, als ob noch eine sechste Kraft am Flug-
zeugschwerpunkt in ganz allgemeiner Richtung und von der Grisse
¢ = 2[@.#] (6,/g - Pt/c) angreifen wiirde, die Corioliskraft.
Wegen ihrer allgemeinen rdumlichen Richtung bewirkt diese Kraft,
dass die Relativbahn dem Beobachter auf der Erde nicht mehr eben
erscheint- Die in Wahrheit erdfeste, d-h. mit der Erde rotierende
Atmosphire, wirkt durch ihre Fiihrungskrdfte auf den Bomber so ein,
dass auch die Absolutbahn rédumlich gekrimmt wird, insofern; als
der Bomber wihrend des Fluges wie eine Windfahne immer von dem
durch die Atmosphidrenrotation erzeugten, scheinbaren Seitenwind
mitgetragen wird und sich ihm entgegendrehen mSchte, solange er
nicht in west-dstlicher Richtung fliegt,; wie man bei Betrachtung
eines von einem Erdpol ausgehenden Fluges leicht einsieht. Diese
8t0rende Windfahnenwirkung wird vom Pilcten durch Steuerwirkurgen,
also durch eine siebente, senkrecht zur Bahntangente stehende
RKraft ausgesteuert werden miissen, wenn die durch astronomische
Nevigation vorgeschriebene, absolute Bahn eingehalten werden soll.
Fir die Rechnung wird vorausgesetzt, dass die Gleitzahl durch die
Zum Aussteuern der Windfahnenwirkung geweckte Seitenluftkraft sich
hicht erkennbar #ndert. Da diese Seitenluftkraft selbst stindig
Senkrecht zur Bahnebene steht und nur eine Ablenkung des Fiug-
Zeuges aus dieser Bahnebene verhindert, braucht sie bei der
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Flugbahnberechnung nicht weiter beachtet zu werden. Um die Kraftvep,
hdltnisse am Flugzeugschwerpunkt zu veranschaulichen, sind diese

in Abbildung 59 fiir den Steigflug in Richtung N.O. in zwei Ansich~
ten dargestellt, wobei die Blickrichtung immer im Horizont des
Plugzeugortes liegt. Wenn alle Abhingigkeiten in analytischer Fornm
vorliegen wiirden, kénnte man nun geeignete Raumkoordinaten einfiih-
ren, die angreifenden Krdfte nach ihren Richtungen zerlegen, fiir
jede Richtung die dynamische Grundgleichung ansetzen und erhielte
damit drei Differentialgleichungen filir die drei Raumkoordinaten

der Aufstiegsbahn, deren Integration voraussichtlich unmdglich wére,
nachdem schon die weit einfacheren Differentialgleichungen der ge-
wohnlichen Aussenballistik nicht integrabel sind. Bedeutend ein-
facher wir die Berechnung der Relativbahn, wenn man in zwei Schrit-
ten vorgeht, und zwar zundchst die ebene Absolutbahn unter voll-
stdndiger Ausserachtlassung der Corioliskraft, also mit den oben
angefiihrten fiinf Kraften ermittelt, dann gesondert die Drehwege

der unter dem Flugzeug bewegten Erdoberfliche bestimmt und schliess-
lich beide Komponenten auf dem Globus zu der gesuchten, rdumlich
gekrimmten Relativbahn zusammensetzt. Die ebene Absolutbahn wird
nach einem schrittweisen Verfahren ermittelt, das in dhnlicher

Form in der Ballistik hekannt ist [1, Bd.1, S°207] . An Hand der
Abbildung 60 wird die stetig gekriimmte Bahn in ein Polyon zerlegt,
dessen Seiten so kurz sind, dass sie mit dem Bogen, dessen Sehne
die Polygonseite bildet, vertauscht werden konnen. In den Eckpunk-
ten A, B, C usw. werden alle am Flugzeug angreifenden Kr&adfte zusam-
mengefasst und nebst der Bahnneigung ¢ auf den Polygonseiten

AS = KE, bezw. BC usw. als unveridnderlich vorausgesetzt. Durch
Nullsetzen der Kraftresultierenden in tangentialer Richtung folgt
by = g(Pcosx ~€A, - GAsinqu)/GA, sodass die Geschwindigke:it vom
Wert v, auf den ersten Ndherungswert V] V;i + 2 bIZSS in der

Zeit A;tl = (vBl - vA)/b1 wichst. Durch Nullsetzen der Kraftsumme

in bahnnormaler Richtung folgt entpsrechend
(a7 = Gy ng/(GAcosgg ~ Psinx - AA)gq Die Absolutgeschwindigkeit
Vay des Punktes A wird geniigend genau sus der Fluggeschwindigkeit
Va und der Drehgeschwindigkeit des Startplatzes bestimmt. Damit

xann der Bogen 1B gezogen werden, und 81 1st in erster Ydherunc

b
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gefunden. Mit der nun bekannten mittleren Bahnneigung ¢ , und
den Mittelwerten der Krdfte rwischen A und Bl kann eine zwelte
Niherungsrechnung zur Ermittlung der Lage von B und aller Bahn~
grossen in B in gleicher Weise angestellt werden. In B wieder-
holt sich dann derselbe Vorgang, und dies so oft, bis die Ge-~
samtbahn analytisch oder graphisch bestimmt ist. Nach diesem
Verfahren sind die Bahnberechnungen von A. Woyczechowski zah-
lenmidssig ausgefiihrt worden, wobei fiir ihren Anfangspunkt im-
mer 3675 m MeereshShe, 284 m/sec relative Fluggeschwindigkeit
und 30O Bahnneigung angenommen wurden, und die Bahn bis

G/GO = 0,1 untersucht wurde. Weiter wurde jede Bahn mit

¢ = 3000, 4000 und 5000 m/sec und schliesslich ohne Beriicksich-
tigung der Erdrotation und mit Berlicksichtigung ihres Maximal-
einflusses, also Start am Kquator nach Ost oder West berechnet.
Die folgenden Abbildungen zeigen einige Beispiele der Rechen-
ergebnisse, z.B. 61, 62 und 63 die Gestalt von Absolutbahnen,
Abbildung 64 die auf ihnen erreichten Fluggeschwindigkeiten.
Zahlentafel III gibt eine Ubersicht iliber die wichtigsten Re-

chenergebnisse sidmtlicher Bahnen ohne Beriicksichtigung der Erd-
rotation.

Uber das wichtigste Ergebnis der Aufstiegsbahn, die er-
reichte Endfluggeschwindigkeit, kann man sich auch ohne die
genaue Durchrechnung der Bahn mit Hilfe der friiher genannten
Beziehung v/c = 1ln GO/G - q(1l - G/Go) einen recht genauen
Uberblick verschaffen, besonders wenn man den Quotienten q
aus der Summe von Luftwiderstand und in die Bahnrichtung fal-
lender Gewichtskomponente zum jeweiligen Fluggewicht den wirk-
lichen Verh#ltnissen dadurch noch besser annihert, dass man
ihn im Bereich G/Go = 1,0 bis 0,5 zu q = 0,5 und fiir G/GO =
0,5 bis 0,1 zu g = 0 wihlt. Wertet man diese Uberschlagsrech-
hung fir den Bomber von 100 Tonnen Startgewicht und 10 Tonnen
Leergewicht unter Berlcksichtigung seiner Anfangsgeschwindig-
telt von 284 m/sec fiir verschiedene Auspuffgeschwindigkeiten ¢
aus, so ergibt sich mit ¢ = 4000 m/sec, dass der Bomber die
Ublichen Geschwindigkeiten weittragender Geschosse noch mit
5C Tonnen Bomben erreicht, also mit solchen Nutzlasten den
Wettbewerb gegen Ferngeschiitze aufnehmen kann, wZhrend er ohne



g § S § é :§§S w'g > %" S

SIS S T IS [Ss¥ R |9d =N
1000 o060 | s00| 370 55| +155 | 128 | -68| 124
. |eoo0] o4z | 18| 460 | 135 vou| 220| -67| 178
Sls000| o030 200 415 | 230 -41| 04| -48| 21
§ 4o00| o022 | 115 | 36 320 -37| w0 37| 240
S lso00]l o015| 48| 345 | 45| +12| 58| +370| 261
6ooo| o010| 03| 40 485 | +73| 3| 91| 2
7000 o069 | 587 | 335 6o | +82| 12| -7 | 124
20000 053 | w3 | 31 0| -81| 191| -55| 189
g 3000 040 | 305 | 445 | 28| +70| 183) +268) 243
Elcwr 03| 200| w 45| +95| 283 -24| 283
S lsooo| 23| 133 | 685 | se0| +s1| 17| -40| 313
< [6000] 018 8o | 8 675 | +74| 475| -30| 333
7000 04 381 982 785 | +7,3 613 -08| 350
g8ooo| 011 10| 109 go| +76| 816| +16| 362
1000 o075 | 650 | 31 6o| +31| 15| -73| 128
2000 o62| 57| 1851 55| -106| 163 +50| 196
soo0| 048 | 375 | 435 | 33| +me| 167 -39| 267
§ w00 03 281 7 505 | +73| 223| -63| 315
Sloooo| o0 | 201 e75]| 65| +44| 288] -58| 357
S loooo| o025 | 50| 985 | es0| +29| 34| -57| 980
& \moo| o020 | 05| 706 975 | +26 | 410| 41| 404
sooo| 017 65| 123 | 35| +18| 495| 29| 42
s000| am| 35| 17 | 1275 20| 03| -13| w0
woon) g1 0| 12151 1400 +2,3 733 04| 452

Zahlentafel I, Kennzeichnende Zahlenwerte von 3verschiedenen Aufstieg-
bahnen des Raketenbombers




7605

—_
7300 1400 15C

1200

7100

7000

|
200

800
Horizonlajprojektion aes absoluten Aufstiegsweges sx in km

I | ] Q
- ! - l%
N
q
~ §) &‘ D
S N ’ S
S § % C°
IS
S 3 3
& Y 5 N\
S S N
g | XN S
U s D \
S R 3
3
S D
S ® 2 K
S Q
R G ‘E
T 8
S
S Y 2L 3
B T K A
8 O
RE
] D« g
ll L L ~
; "_'_':—:
I - N

o
@ ~ Q ~ § AN X v
wy Ul H ayoysbaisiny Abb. H1:

Absolute Aufstiegsbahn des Raketenboumbers mit ¢ = 3000 m/sec,
Ohne Beachtung der Erdrotation uni mit Beachtung der Rotations-
%eschwindigkeit eines Erdiquatorpunktes und Start nach Ost dezw.
{est.



1200 1300 MO0 4500 1600

§
~ -8
[P
LN 3
S 3 3
< R Y
ISR 9
R S S S,
k) ‘s =~ Y
< S S
G N D N2
S S 3
N\ g ¥ N 3
\\\ S D D
e K X “
S § § 88
) s § K RS
.\\\ S € S S
A Lt § % 8%
Y S N X
\ AN §§~
~
ISR
S S
NN .
\ D
S
\\ ®
\ S

200 300

700

C g;.Q

T I IS R88NITB 2R
wy dil H 3yoysbalsiny

Abb. 62; Absolute Aufstiegsbahn des Raketenbombers mit ¢ = 4000 m/sec,
ohne Beachtung der Erdrotation und mit Beachtung der Rotations-
geschwindigkeit eines Erdiquatorpunktes und Start nach Ost bezw.
West.



}
T

]
>~
~
r/

1300 17400 7500 1600

nach West
Horizontajprojektion aes absoluren Aufstiegsweges sx in kim

qualtor

uarornach 0st

%

Strart von einem Erapol
0”
0”

1000 100 1200

Start vom £Erd.

NStart vom Era

900

—
.
N
800

T/
/

/
a0

/

/ /
/\/

/
N

( 4
N S
[
D
<~
N
N ey~ N N
§§§§§§&%&%%&%%%
wy U i ayoysbals/ny

Abb. 63; Absolute Aufstiegsbahn des Raketenbombers mit ¢ = 5000 n/sec,
ohne Beachtung der Erdrotation und mit Beachtung der Rotations-~
geschwindigkeit eines Erddquatorpunktes und Start nach Ost bezw.
West.



91

P ~
\\ \\ ‘p/?«a )
< ‘\\ ?Qp 5{
\ N IR <\JQ
ENE N g
P> < O
‘Sxa;: ’ﬁp g;
N g}gp
\ "N
N \ 2
N \ 335
NN 3
ARVAY ¢

’,/’
P
>
1
95

N
\| [
\ e
Q\
N
Q\
)
NS Q INY N N} Q S N ) D I ¥
S § §$ § § 8§ 8 § §8 § 8
ggmeotxw’ogmw§

208w Ul 90N 128 01DUIMYISIOON|S 3/Nf0SGD 313443

.

Abb, 64; Die erreichte Absolutgescnwindigkeit des Raketenbombers beim
Aufstieg mit ¢ = 3000, 4000 bezw. 5000 m/sec Uiber G/Go und

ohne Beachtung der Erdrotation.



153

Nutzlast die Zirkulargeschwindigkeit in Erdndhe von v = 7900 m/sec
iiberschreitet. Zwischen diesen beiden Extremen liegen alle ein-
satzmissigen Geschwindigkeiten und Bombenladungen. Sehr bemer-
kenswert ist auch die leicht {iberrechenbare Tatsache, dass im Be-
reich kriegsmissiger Bombenladungen, also etwa zwischen 5 Tonnen
und 40 Tonnen, die Auspuffgeschwindigkeit nur wenig Einfluss auf
die Endgeschwindigkeit hat. Das bedeutet, dass man mit der Ent-
wicklung des Raketenbombers nicht etwa abwarten muss, bis be-
triebssichere Raketenmotoren von c = 4000 m/sec oder mehr zur
Verfiigung stehen, sondern dass man schon mit ¢ = 3000 m/sec eine
gsehr ehrfurchtgebietende Waffe bauen kann.

In den Abbildungen 65 und 66 ist diese Uberschlagsberechnung den
Werten der genauen Ermittlung aus den Bahnuntersuchungen und der
Kurve idealen Reketenantriebes gegeniibergestellt, wobei die aus
den Startvorgingen gewonnene Anfangsfluggeschwindigkeit von

284 m/sec wieder mitberiicksichtigt ist. Man erkennt einerseits,
dass die Uberschlagsrechnung die wirklichen Verhiltnisse be-
sonders fiir hthere ¢ geniligend genau wiedergibt, und andererseits
wie weit die wirklich erreichten Fluggeschwindigkeiten, beson-
ders beil grossen Bombenzuladungen, hinter denen des idealen Ra-
ketenantriebes zurilickbleiben,infolge der im VerhZltnis zum Schub
sehr bedeutenden Gewichtskomponente in der Antriebsrichtung beim
anfianglichen steilen Aufstieg und infolge des verhdltnismissig
hohen Luftwiderstandes in diesem Aufstiegsbereich. Die Antriebs~
linie liesse sich also verbessern durch Ermidssigung der Wider-
standskrédfte oder durch Erhthung der Antriebskrédfte. Eine Herab-
setzung des anfidnglichen Aufstiegswinkels ¢ wiirde wohl die schid-
liche Gewichtskomponente vermindern, hitte aber starkes Anwachsen
der Luftkrdfte in den dichteren ILuftbereichen zur Folge, sodass
auf diesem Weg kein Erfolg zu erwarten ist. Eine andere Mdglich-
keit widre durch starke Erhdhung der Schubkrdfte im Anfangsbe-
reich der Flugbahn gegeben, etwa so, dass die bahntangentialen
Beschleunigungen konstant und soeben im Bereich der zulédssigen
Grenze von 10g bleiben, und die Widerstandskrdfte zundchst etwas
Uber die Hdlfte des jeweiligen Fluggewichtes betragen bezw. un-
terhalb G/Go = 0,5 verschwinden. Der Raketenmotor miisste dann



zundchst mit etwa 1000 Tonnen Schub einsetzen und wilrde allmdhlich
bis auf 100 Tonnen am Ende des Aufstieges gedrosselt. Mit v =
284 + 0,95 ¢ 1n G /G fur 1,0> G/G,> 0,5 und v = 284 + 0,659 ¢ +
¢ 1n Go/2G fir 0,5 > G/Go> 0,1 ergiben sich dann die Verh#lt-
nisse, die Abbildung 67 zeigt. Wahrend der 100 Tonnen-Raketen-
motor mit 2500 kg Eigengewicht veranschlagt wurde, muss man fir
einen in weitesten Grenzen regelbaren Motor von 10-fach grisse-~
rem Maximalschub wenigstens ein 5-fach hdheres Gewicht, also
12500 kg annehmen. Wenn alle ilbrigen Gswichte des Bombers troiz
des stidrkeren Motors gleich blieben, widre das Leergewicht nun
20000 kg statt wie bisher 10000 kg, d.h. es ist das glinstigste
G/G, = 0,2 und die Bombenlast bei G /G = 5 schon auf Null ge-
sunken. Die Antriebskurve der Abbildung 67 fiir 10 Tonnen Leer-
gewlcht verschiebt sich filir die tatsichlich notwendigen 20 Ton~
nen Leergewicht daher betrdchtlich nach rechts, und man wiirde
durch die ausserordentlich vergrosserten Schwierigkeiten des
regelbaren 1000 Tonnen-Motors nur einen geringfligigen Gewinn
bel geringen Angriffsweiten erzielen, wihrend der 100 Tonnen-
motor bei grossen Angriffsweiten {iberlegen bleibt. Damit schei-~
det auch dieser zwelte Weg zur Verbesserung der Antriebskurve
praktisch aus, und die in den Abbildungen 65 und 66 eingetrage-
nen Aufstiegskurven bleiben als beste Losung des Aufstiegspro-
blems bestehen.

Der Raketenbomber sucht von selbst in jedem Augenblick
seines Fluges jene Atmosphdre auf, in der die tragenden Krifte
eben dem Gewicht gleich sind. Wenn diese Gleichgewichtslage so
beschaffen ist, dass die zugehdrige Flughthe auch in den nidch-
sten Sekunden noch eingehalten werden kdnnte, dann soll sie als
"stationdr " bezeichnet werden. Eine solche stationdre Gleichge-
wichtslage besteht belspielsweise, wenn der Arodynamische Auf-
trieb A des Bombers, vermehrt um die Fliehkraft F, die beim
Flug in gleichbleibenderFlughdhe aus der Erdkrimmung folgt,
gleich ist dem augenblicklichen Gewicht G des Bombers.

Wahrend des Aufstieges tritt dazu noch die Schubkomponente
P.sina als tragend. Man kann z.B. von einem Fluggewicht G, =

0
100 Tonnen in Ho = 3500 m Hohe ausgehen, wo man mit Cao = y 2
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aus der Gleichheit von Cewicht und Auftrieb eine horizontale Flug.
geschwindigkeit von etwa v, = V2g6 /ey, & F = 300 m/sec findet.

In jeder anderen Flughdohe liefert dann die Gleichsetzung der tra-
genden Krdfte mit dem Gewicht: caxv2F/2g + Gv2/gR = G zu jeder
Fluggeschwindigkeit zwangsldufig eine zugehdrige Flughdhe. Dieser
Zusammenhang ist in Abbildung 68 eingetragen, und zwar fir

¢ = 4000 m/sec. Wie man sieht, bleiben diese stationdren Flughd-
hen verhdltnismidssig niedrig, bis zu Geschwindigkeiten {iber
7000 m/sec noch unter 60 km. Wenn man noch die lotrechte Kom-
ponente P.sina des Motorschubes von 13920 kg berficksichtigt,
80 ergibt sich die hther liegende Kurve. An ihr ist besonders
bemerkenswert, dass sie schon bei v = 4700 m/sec in einen lot-
rechten Ast einmiindet, d.h. dass in endlichen Hdhen kein sta-
tiondres Gleichgewicht mehr mglich ist, sobald v Z 4700 m/sec
wird. In der ersten Kurve ist erst bel der Zirkulargeschwin-
digkeit v = 7900 m/sec kein stationdres Gleichgewicht mehr er-
reichbar. Diese angenommenen statischen Gleichgewichtszustinde
sind nun tatsdchlich wdhrend des Aufstieges kaum jemals wirk-
lich vorhanden. Insbesondere liegt der Mittelpunkt der Bahn-
krtimmung selten im Erdmittelpunkt, sodass die Plughthe konstant
bliebe, sondern meist in der Ndhe der Erdoberfldche und zeit-
welilig sogar iiber dem Flugzeug, wdhrend der Kriimmungsradius
meist viel kleiner als der Erdradius ist. Dadurch treten be-
deutende dynamische Kridfte quer zur Flugrichtung auf, die dem
Bomber "dynamische " Gleichgewichtslagen auch weit ausserhalb
der berechneten stationdren PFlughdhen gestatten. Die wirklichen
FlughShren pendeln dann, mit allerdings sehr grossem Aus-
schlag, um die stationdren FlughGhen, wobeli die zusdtzlichen
dynamischen Krdfte immer bemiiht sind, das Flugzeug an die
stationfire Gleichgewichtslage heranzubringen, d.h. sie sind

die Folge riickflihrender Krédfte, die immer nach der stationd-
ren Lage weisen und mit dem Abstand des Flugzeuges von dieser
Lage wachsen, etwa wie Federkridfte. Die Zahl der Schwingungen
um diese stationdre Achse ist in dem in Abbildung 68 gezeich-
neten Beispiel nicht ganz 2 wdhrend des ganzen Aufstieges,

wie folgende Uberlegung zeigt.

Die stationdren Flughbhen werden zunichst ganz bedeutend
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iiberstiegen. Dies riiirt daher, dass anfangs die ILuftdichte lang-
samer abnimmt, als die Geschwindigkeit wdchst, sodass das Flug-
zeug in sehr steile Steiglagen von ¢ = 45° und mehr kommt. Aus
diesen Lagen muss es beil schon verhdltnismdssig sehr hohen Ge-
schwindigkeiten um mehr als einen halben rechten Winkel in den
Horizontalflug umgelenkt werden. Dabei entstehen bei der Kleinheit
der erforderlichen Kriimmungsradien sehr hohe, nach oben gerichte-
te Fliehkrdfte, die das Flugzeug wel iiber die stationdren Gleich~
gewichtshdhen von 40 bis 60 km hinaustragen bis auf HShen von
{iber 100 km. Man sollte nun annehmen, dass das Flugzeug aus die-
sen ungeheuren FlughGhen sogleich wieder zuriicksinkt, wenn die
Bahn sich der Parallelen zur Erdoberfldche ndihert und damit der
Bahnkriimmungsradius auf den Erdradius anwichst. Dieser Abfall

der im ersten jdhen Anstieg erreichten Flughdhen tritt jedoch
nicht oder nur in geringem Masse ein, weil inzwischen auch die
Fluggeschwindigkeit sehr rasch weiterwdchst und sich bald dem
Wert v = 4700 m/sec nihert, wo die statische Gleichgewichtshdhe
des angetriebenen Bombers Unendlich wird. Mit dieser Flugge-
schwindigkeit ist der Bomber daher in jeder beliebigen Flughdhe
im stationdren Gleichgewicht, er braucht also nicht zu sinken.
Uberschreitet er v = 4700 m/sec, so befindet er sich pldtzlich
sogar unter der stationdren Gleichgewichtshihe, er hat also

einen Uverschuss an tragenden Krdften und beginnt weiter zu
steigen, solange der Antrieb dauert. Diese wirkliche Aufstiegs-
kurve ist der genauen Bahnuntersuchung entnommen und in Abbil-
dung 68 eingetragen worden. Der ganze Aufstieg darf daher nur in
recht bescheidenem Umfang als dynamischer Flug angesprochen wer-
den. Weitaus iliberwiegend verliuft er als Tridgheitsbahn, &hnlich
Jener eines Geschosses oder eines Himmelskdrpers, in Flughdhen,
die praktisch bereits luftleerer Weltraum sind, da man bei mole-
kularen Weglingen von mehreren 100 Metern im flugtechnischen

Sinn ja ldngst nicht mehr von Atmosphdre sprechen kann. Wie gross
die wirklichen, dynamischen Flughthen beim Aufstieg des Raketen-
hombers werden, ist in Abbildung 69 auf Grund der genauen Bahnbe-
rechnungen eingezeichnet worden.
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IV. Gleitflug und Landung.
1. Uberschall-Gleitflugbahn.

Die Uberschall-Gleitflugbahn des Raketenbombers wird durch
die an seinem Schwerpunkt angreifenden Krédfte in ganz dhnlicher
Weise bestimmt wie die Aufstiegsbahn. Diese dusseren Krdfte sing
hier: das Gewicht des Flugzeuges G = mgo[R/(R+H)]2 der #rodyna-
mische Auftrieb A = c Fev 2/2, der Iuftwiderstand W =gA und die
d'Alembertsche Trigheitskraft ®. Uber die Einwirkungen von Erd-
rotation und Atmosphédrenrotation gilt sinngemiss dasselbe wie
in Abschnitt III 3, insbesondere, dass die Uberschall-Gleit-
flugbahn als eine, vom Weltraum aus gesehen, ebene Bahn gefiihrt
werden soll, also die ablenkende Wirkung der Atmosphirenrota-
tion, sobald sie in tieferen Luftschichten wirksam wird, ausge-~
steuert werden muss. Nur in besonderen Fdéllen soll auf einem
Teil der Gleitflugbahn auch die Corioliskraft ausgesteuert,
also die Relativbahn zur Erde eben werde, und zwar, wenn der
Bomber die Aufgabe hat, die ganze Erde in einem Zug zu umflie-~
gen und wieder im Ausgangshafen zu landen. Dieser Vorgang ist
bekanntlich in einer absolut ebenen Bahn nmur m&glich, wenn der
Ausgangshafen an einem Erdpol liegt, oder wenn er am Aquator
liegt und die Bahnebene mit der Aquatorebene zusammenf#llt.
Sonst wird sich eine Erdumrundung zweckmissig so abspielen,
dass bis zum Augenblick des Bombenwurfes im Interesse genauer
astronomischer Navigation eine absolut ebene Bahn geflogen,
also nur die Windfahnenwirkung ausgesteuert wird, wdhrend
nach dem Bombenwurf mit einer passend gelegten, erdebenen Behn
weitergeflogen wird, d.h. weiterhin Windfahnen- und Coriolis-
wirkungen auszusteuern sind. Die der Bahnberechnung zu Grunde
liegenden Kraftverhdltnisse am Flugzeug sind in Abbildung 70
fir Gleitflug nach N.0. in zwei Ansichten dargestellt, wobei
wieder der Projektionsstrshl im Horizont des Flugzeugortes
liegt. Der Rechenvorgang entspricht genau dem fiir die Auf-
stiegsbahn beschriebenen schrittweisen Verfahren, wobei
zundchst wieder ebene Absolutbahnen unter Ausserachtlassung
der Corioliskraft bestimmt und dann die gesondert berechne-
ten Drehwege der Erde mit einer solchen Absolutbahn zu der
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gesuchten Relativbahn zusammengesetzt werden. Die Anfangsbedin-~
gungen der Abstiegsbahn sind durch den Endpunkt der Aufstiegs-
bahn festgelegt. Da diese in jedem beliebigen Punkt abgebrochen
werden kann, ergibt sich flir jede einzelne Aufstiegsbahn eine
einfach unendliche Mannigfaltigkeit mGglicher Abstiegsbahnen.
Praktisch wurde von den frilher berechneten Aufstiegsbahnen mit
¢ = 3000, 4000 und 5000 m/sec ausgegangen und fiir jede dieser
drei Aufstiegsbahnen jeweils ein Abbrechen derselben bei

v, = 1000, 2000, 3000, 4000, 5000, 6000, 7000 bezw. 8000 m/sec
angenommen, sowelt diese Geschwindigkeiten wirklich erreicht
werden. Sie bilden die Anfangsgeschwindigkeiten der Abstiegs-
bahn. Jede Abstiegsbahn wird solange verfolgt, bis die Flug-
geschwindigkeit auf 300 m/sec gesunken ist. In den Abbildungen
71 und 72 sind zwei Bahnen mit c¢ = 3000 m/sec und v, = 4000 m/sec
bezw. ¢ = 3000 m/sec und v, = 6000 m/sec in 6,36--facher Uber-
hohung aufgetragen. In den Bildern fallen besonders die im
ersten Teil der Bahnen stark schwingenden FlughShen auf. In-
folge der von der Aufstiegsbahn her noch betrdchtlichen Bahn-
neigung iberschiesst der Bomber zunidchst seine stationire
FlughGhe, ndhert sich dieser dann von oben, um sie infolge
seiner Massentrdgheit nach unten zu iliberschneiden, und an-
schliessend durch die damit stark anwachsenden Luftkrifte
wleder nach oben gezwungen zu werden, bis nach einer gré&Beren
Zahl derartiger Schwingungen die Amplitude soweit abgeklungen
ist, dass das Flugzeug in die stationdre Flughbhe einschwenkt
und in ihr weiter fliegt. Dieses Rikoschetieren wirkt meist
glinstig auf die Flugweite des Bombers ein und hat den Vorteil,
dass die thermischen Beanspruchungen der fahrtwindzugewandten
Flugzeugaussenfldchen beil ganz hohen Fluggeschwindigkeiten zeit-
lich veridnderlich gind. Das Schwingen der Bahn wird daher in
Solchen Fdllen durch Steuereinwirkung erst zu stdSren sein, wenn
aus besonderen Grinden der Flug in stationdrer FlughChe not-
wendig ist, etwa zum Zielen vor dem Bombenwurf.

In den Abbildungen 73 uwnd 74 sind die wichtigsten Ele~
mente der beiden genannten Flugbahnen noch ndher dargestellt.
In Abbildung 74 kann man leicht folgende Zusammenhdnge ver-
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folgen: die Beziehung zu der zugehSrigen Bahndarstellung, Ab-
pildung 72, ist durch Auftragung der Flughthe H tiber dem Loga-
rithmus des Flugweges s hergestellt. Man kann die einzelnen
Berge und THler der Flugbehn unschwer in beiden Linienzligen
wiederfinden. Die Aufstiegsbahn endet nach rund t = 300 Sekun-
den in H = 41,2 km Flughthe mit ¢ = 6,2° Bahnneigung. In die-
dem Augenblick ist die Fluggeschwindigkeit Vo = 6000 m/sec
erreicht. Mit dem Aussetzen des Raketenmotors f&4llt die bahn-
tangentiale Beschleunigung von by = + 75,5 m/sec2 auf - 5,5
m/sece, das Flugzeug wird also sogleich wegen der eben an-
steigenden Flugbahn ziemlich stark verzdgert. Zugleich f&llt
die bahnnormale, zuletzt mit b, = + 44 m/8602 in den Sitz
pressende Beschleunigung nach Aufhtren der bahnnormalen Schub-
komponente des Triebwerkes auf bn =+ 18,5 m/se02° Dieser po-
sitive Restwert folgt aus der Lage des augenblicklichen Bahn-
kriimmungsmittelpunktes iiber dem Flugzeug. Im ersten Teil sei-
ner antriebslosen Uberschall-Gleitflugbahn steigt der Bomber
bis auf H = 143,8 km Hbéhe, wobei der Bahnneigungswinkel einen
Hochstwert von @ = + 8,5O durchlduft, ferner die bahntangen-
tiale Beschleunigung allmidhlich wieder bis auf bt =0 m/sec2
im Wellenscheitel steigt, wdhrend die bahnnormale Beschleu-
nigung bis auf Werte von bn = -~ 10 m/sec2 (vom Sitz abhebend)
wdchst, also die Korper im Flugzeug durch geraume Zeit v8llig
gewichtslos erscheinen. Zugleich sinkt auch die Fluggeschwin-
digkeit bis zu einem Minimum von etwa v = 5800 m/sec im Wel-
lenscheitel. An der Stelle s = 1700 km des ersten Bahnschei-
tels miissen naturgemdss die Kurven¢ und praktisch - wegen

der geringen Iuftdichte = auch bt durch Null gehen, wihrend

bn und v ein Minimum durchlaufen. Nun folgt der erste Talflug
mit einem FlughGhenverlust von 108,8 km in 250 Sekunden. Dabei
wdchst die Fluggeschwindigkeit wieder bis gegen 6000 m/seec,
die grosste Bahmnneigung betrdgt -~ 80, die grdsste bahntangentia-
le Beschleunigung b, = + 1 m/sec’. Im Wellental ist H = 35 km
und die in den Sitz pressende, grésste bahnnormale Beschleu-
nigung etwa bn = + 58 m/sec2° Dieses Spiel wiederholt sich mit
Jedem Sprung, den der Raketenbomber welter auf sein Ziel zu tut,
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wobel die Extremwerte allméhlich abklingen und der Flug immer
gleichmissiger in der Néhe der stationiren FlughShe verlduft.
Die ganze Ldnge der Projektion der Gleitbahn auf die Erdoberfli-
che betragt 20371 km, die Dauer des Fluges 5830 Sekunden. Auf
solche Weise wurden verschiedene Bahnen durchgerechnet und in
7ehlentafel II ihre wichtigsten Elemente, ndmlich BahnlHnge,
Gleitzahl, grosste erreichte FlughShe und grdsste positive Nor-
melbeschleunigung eingetragen.

Alle diese Bahnmuntersuchungen wurden ohne Riicksichtnahme
auf die Erddrehung durchgefithrt. In den Abbildungen 75 und 76
gind deshalb noch die relativen und absoluten Uberschallflug-
pehnen des Reketenbombers aus ¢ = 3000 m/sec und mit der rela-
tiven Aufstiegsendgeschwindigkeit Vo = 6000 m/sec aufgetregen,
wenn der Start von einem Punkt des Erddquators in genau &ést-
1icher bezw. westlicher Richtung erfolgt. Im Falle des Startes
nach Osten addiert sich die Rotationsgeschwindigkeit des Start-
platzes um den Erdmittelpunkt zu der dem Flugzeug relativ zu
diesem Startplatz erteilten Geschwindigkeit, sodass die Flieh-
kraftentlastung widchst. Die Reichweite s = 20370 km der Bahn von
Abbildung 72 wird durch diesen Einfluss der Erddrehung vergri-
gert auf 8 = 23470 km, also um mehr als 13%. Diese relativ zur
Erdoberfléche betrachtete Uberschallbahn ist in Abbildung 75
voll eingezelchnet. Bemerkenswert ist an ihr besonders die ge-
gentiber Abbildung 72 bedeutend grdssere FlughShe vor allem der
ersten Bahnwellen, und die grdossere Linge dieser Wellen. In Ab-
pildung 75 ist gestrichelt noch das vom Weltraum aus gesehene,
also absolute Bild dieser Flugbahn eingetragen, das naturgemiss
eine noch grissere absolute Bahnlidnge, nimlich s = 26410 km er-
gibt., Im Falle des Startes nach Westen subtrahiert sich die
Drehgeschwindigkeit des Startplatzes vor der erteilten Flugge-
schwindigkeit, die Fliehkraftentlastung wird kleiner, die Reich-
weite vermindert sich von 20370 km auf 18200 km, also um mehr
als 10%. Gleichzeitig vermindern sich Hthe und Sprungweiten der
anfanglichen Bahnwellen. Diese Verhdltnisse sind in Abbildung
76 dargestellt; im Vergleich dazu ist wieder gestrichelt die
entsprechende Absclutbahn eingetragsn. Der Einfluse der Erddrehung



Bomben - Flugbahn | Flugzeit Grofite Grofte posi-
c Vo ladung linge in in Flughihe | tive Normal-
inmysec | inTonnen km Sekunden | inkm besdhleunigung
In m/sec
1000 500 303 490 40 38,5
o 2000 318 1528 1300 46 21,7
S
é 3000 200 3639 2180 45 174
S| 4000 115 6692 2620 47 105
[ 5000 w8 | 72171 | 4330 76 34,9
6000 03 20371 5800 143 465
1000 587 295 530 34 287
2000 433 71367 1760 37 152
g 3000 305 3477 2100 49 26,0
Sl 4000 200 6959 3040 80 356
§ 5000 133 12592 4400 104 453
06000 80 21139 5820 760 488
7000 38 39363 8840 283 503
8000 10 91870 16015 1296 58,7
1000 650 291 455 30 22,0
2000 517 1254 1120 31 192
3000 375 3847 2225 68 373
5 4000 281 7454 3200 87 370
§ 5000 20,1 12780 4290 702 46,9
S 6000 150 21531 5990 111 359
7000 705 42091 9120 128 36,3
8000 65 |293720 41600 778 25

Zahlentafel I, Kennzeichnende Zahlenwerte von 22 verschiedenen
Abstiegbahnen des Raketenbombers
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auf Reichweite und Flughthe der Uberschallbahnen wird noch be-
jeutend grosser, je mehr sich die erteilte Hochstfluggeschwin-
digkeit vy der Zirkulargeschwindigkeit ndhert; er wird dagegen
rasch kleiner, wenn der Start am Aquator nicht in Gstlicher oder
westlicher Richtung, sondern in einer Zwischenrichtung erfolgt,
oder wenn sich der Startplatz vom Aquator nach den Erdpolen zu
entfernt. Beispielsweise sind die Reichweiten fir ¢ = 4000 m/sec,
v, = 7000 m/sec beim Aquatorstart nach Westen 32340 km, beim
Aquatorstart nach Osten 50440 km und beim Polstart 39363 km; fiir
¢ = 5000 m/sec, v, = 7000 m/sec entsprechend 32 660 km, 58880 km
und 42091 km.

Wird wdhrend des Uberschallgleitfluges die Bombenlast abge-
worfen, so sinkt das Fluggewicht pldtzlich von G auf 10 Tonnen,
und die stationire Flughdhe wichst um den Betrag AH = 6341-1n G/10.
Dadurch und durch die weiterhin verminderte ballistische Quer-
schnittsbelastung des Flugzeuges erfdhrt die wirkliche schwingende
Flugbahn eine Beeinflussung, die in Abbildung 77 fiir einen bestimm-
ten Flugfall dargestellt ist. Es wurde angenommen, dass aus der
c = 4000 m/sec--vO = 7000 m/sec-Bahn eine Bombe von 3,8 Tonnen Ge-
wicht aus 40 km Hohe bei 6060 m/sec Pluggeschwindigkeit horizontal
80 geworfen wird, dass sie im Antipodenpunkt des Startplatzes die
Erde beriihrt. Bei einer Wurfweite der Bombenfallbahn von 850 km
muss der Wurf also nach 19150 km Weg ausgeldst werden. In diesem
Punkt 16st sich die Bahndarstellung in drei Linien auf; nach un-
ten geht die Fallbahn der Bombe ab, widhrend punktiert die Bahn
angedeutet ist, die der Bomber ohne Abwurf verfolgt hdtte, und
voll ausgezogen die Bahn nach Abwurf der Bombe. Im letzteren Fall
Sind die Bahnwellen etwas hther und weiter, sodass nach mehreren
Schwingungen eine deutliche Phasenverschiebung erkennbar wird,
der stationdre Teil der Flugbahn um etwa 1670 m hther liegt und
die Endgeschwindigkeit von 300 m/sec um einige Dutzend Kilometer
eher erreicht wird, Der Reichweitenunterschied ist so gering, dass
han ohne weiteres auf eine besondere Untersuchung der Flugbahn nach
dem Abwurf verzichten und niherungsweise die mit voller Bombenladung
berechnete Bahn beniitzen kann, In Abbildung 78 sind noch die Bahn-~
elemente dieser Bahn dargestellt, wobei bemerkenawert ist, dass



an der Abwurfstelle die bahnormale Beschleunigung unstetig von
etwa + 7 m/se02 auf + 19,5 m/sec2 springt, weil das Flugzeug sich
eben in einem Wellental befand und vor derx Bombenwurf, also bei
13,8 Tonnen Gewicht, im dynamischen Gleichg :wicht mit den Auf-
triebskrdften der Luft stand.

Die Reichweite des Raketenbombers ist hauptsdchlich durch
die Laénge des Uberschallgleitweges bestimmt. Unabhéngig von der
genauen Bahnberechnung kann diese wichtigste Grdsse in erster
Naherung dadurch geschdtzt werden, dass man die Massentrigheits-
kraft gleich dem Iuftwiderstand setzt, G/g-dv/dt - -Ge, woraus
V=v. - €gt und 8 = (vg - v2)/2£:g folgen. Diese einfache Rech-

nung genﬁgt bis etwa v = 2000 m/sec. Dariiber darf die Tragwir-
kung der Fliehkraft infolge der Bahnkriimmung des der Erdoberfléche
folgenden Bombers nicht mehr vernachldssigt werden. In zweiter
Niherung kann man daher ansetzen G/g-dv/dt = - (6-Gv°/Rg)e ,

woraus folgen [18]

wg *+ % 262 V/¥

z;%r:r——~ 2+ W)V "+ Pg- 1)
v=Rg Rgg + ‘E: gutr_ﬁ s t= ZEP Z”{m‘:;(ﬁ"*ﬁ"sa /P +EE- l”%’!
Diese Beziehungen geben gute Ergebnisse fiir stationdre Flugbahnen
bis in die Ndhe der Zirkulargeschwindigkeit. Man kann mit ihrer
Hilfe auch den Einfluss der Erdrotation erfassen und erhilt die
Absolutbahnwerte Vg, T und s,, wenn man an Stelle der Relativge-
schwindigkeit v, die Absolutgeschwindigkeit v

des Startplatzes

ao
aus dessen Geschwindigkeit Ve und dem Windrosenwinkel § der Anfangs:
geschwindigkeit v, errechnet zu Vio = vg + vg + 2 v, v, sin¢ und

einsetzt. Der Einfluss der Erdrotation auf die Bahnlidnge wird
demnach in den ungiinstigsten Fdllen ab v, = 2500 n/sec grésser
als 1%, vermindert sich allerdings merkbar bei der Umrechnung
der Absolutbahnldnge in die massgebliche Relativbahnlédnge. Die
50 bestimmten Bahnldngen lassen sich mit Schussweiten gleicher
Abschussgeschwindigkeit v, vergleichen und ergeben bis v_ =
6000 m/sec und der hier beniitzten Gleitzahl 1/€ = 6,4 eine
etwa 3,2-fache Uberlegenheit, die bei weiterer Anniherung an
die Zirkulargeschwindigkeit stark zunimmt, d.h. man kann bei

gleilcher Anfangsgeschwindigkeit immer mehrfach weiter fliegen
ald schiessen,
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In Abbildung 79 sind schliesslich die Ergebnisse der zwei-
ten Ndherungsberechnung denen der schrittweisen Berechnung der
gchwingenden dynamischen Flugbahnen gegeniibergestellt. Die Ursa-
chen, dass dynamische Flugbahnen bel gleicher Anfangsgeschwin-
digkeit merkbar hdhere Flugldngen erzielen als stationdre Flug-
bahnen bestehen hauptsdchlich darin, dass, wdhrend beim statio-
ndren Gleitflug der Energieverbrauch sich gleichmdssig iiber die
ganze Bahnldnge verteilt, dieser bei dynamischen Bahnen auf die
Tiefpunkte am Anfang und Ende eines jeden Sprunges zusammenge-
dréngt ist, und der erste weitreichendste Sprung, der 15 bis
30% der Gesamtreichweite ausmacht, mur an seinem Ende einen
Tiefpunkt hat und in diesem daher nur etwa die Hdlfte des Ener-
gieverlustes verzehrt, der bei stationtirer Flughdhe 15 bis 30%
des Energievorrates hetragen wilirde. Ausserdem tragen zur gro-
Beren Reichweite der dynamischen Flugbahnen die Umst&nde bei,
dass bei ihnen die Strecken starken Energieverbrauches in die
niedrigen Flughthen der guten gasdynamischen Gleitzahlen beil
hohen Reynolds'schen Zahlen verlegt werden, wihrend die Hohen-
zonen der Flugbahnen, in denen kleine Reynolds'sche und schlech-
te gaskinetische Gleitzahlen gelten wiirden, in luftarmen bis
luftleeren Rdaumen verlaufen, und dass schliesslich die Umlenk-
mandover aus der Aufstiegsbahn in die stationdre Gleitflugbahn
mit ungiinstigen Anstellwinkeln erfolgen miissten, also mit er-
hohtem Energieverbrauch auf gleichem Weg verbunden widren. Fir
den praktischen Gebrauch noch ilibersichtlicher ist die Auftra-
gung der Uberschallflugweiten ilber der Bombenladung, bezw.
dem Ladeverhdltnis in Abbildung 80. Die beiden letzten Bilder
enthalten keinen Einfluss der Erdrotation.

Fiir den Einsatz des Raketenbombers ist auch der Fall
wichtig, dass das Flugzeug nach dem Bombenwurf auf der Uber-
schallgleitbahn wendet, um in den Abflughafen zuriickzukehren.
Diese Riilkkehr wird dann, wenn die Antipodengegend des Heimat-
hafens oder auch weitere Bereiche der anderen Erdhalbkugel zu
beschiessen sind, ohne weiteres darin bestehen, dass der Bom-
ber seine "geradeaus" gerichtete Gleitbahn auch nach dem Ab-
wurf beibeh#dlt und um die ganze Erde herumfliegt. Bei ndher ge-
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Abb. 79; Gegeniiverstellung aer Reichweiten der {'berschallabstiegsbahn
bel gleicher Anfangsfluggeschwindigkeit nach der Berechmung
mit stationiren FlughShen und nach der graphischen Bahnberech-
nung mit dynamischen FlughS8hen und mit ¢ = 3000, 4000 bezw.
5000 n/sec.

Reichweite der Uberschallabstieasbahn in km
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legenen Zielen wird eine Riikkehr durch Wenden nach dem Abwurf
in Frage kommen. Dafiir werden drel verschiedene Moglichkeiten
iilberlegt. Erstens, dass man die ganze Flugbahn nach einmali-
gem Antrieb nicht als Grosstkreis um die Erde legt; sondern als
einen Kreis; der in der Erdoberfldche liegt, und dessen Durch-
messer 2r der rdumliche Abstand zwischen Startplatz und Ziel ist.
Durch den Flug lédngs des Kalottenkreises erhdht sich der Luft-
widerstand infolge der schrédgen Fliehkraftwirkungen bei gleichen
Geschwindigkeiten im Verhdltnis ‘(c?[r/mﬁ—zv’/?y]ﬂ'/i?‘y’/m{ﬁ//?/f-VW’.?)]
wihrend der Xalottenkreis gegen den Grdsstkreis nur im Verhdlt-
nis r/R kirzer wird. Der Flug lings des Kalottenkreises wird
daher erst bei Fluggeschwindigkeiten unter etwa 5600 m/sec
glinstiger als der Flug l&dngs des Grdsstkreises, sodass diese
Art des Wendens filir geringere Angriffsweiten geeignet erscheint.
In diesem Bereich ist aber meist ein zweites Wendeverfahren

im Vorteil, bei dem man die ganze Flugbahn so fiihrt, dass das
Ziel auf einem Grosstkreisbogen erreicht wird, und das Flug-
zeug nach einer mdglichst eng geflogenen Wendung im Ziel wieder
auf einem Grisstkreisbogen heimgelangt. Wenn der Bomber um den
kleinen Winkel d6 wendet, dann ist die auf der Wendebahnlénge
rde verbrauchte Arbeit im Verhdltnis zur kinetischen Energie
des Bombers am Anfang dieses kleinen Wendebogens gleich

2e a6 {1 - g/b° , kann daher durch hohe Zentrifugalbeschleu-
nigung b = v2/r gesenkt werden, die man bis zur zuldssigen
Grenze fiihren wird. Die Wendebahn wird dann eine Spirale, auf
der jederzeit Tangential- und Radialbeschleunigung konstant
sind. Sie ist nicht integrierbar und muss wieder schrittweise
berechnet werden. Der verhdltnismidssige Wuchtverlust wdhrend
der Wendung hingt nach der angegebenen Beziehung nicht von

der Anfangsgeschwindigkeit der Wendung ab, sodass er fir alle
Spiralen ein filir allemal ermittelt werden kann. Er ist in Ab-
bildung 81 angegeben fiir Wendespiralen mit 1,75 m/sec2 tangen-
tialer Verzdgerung und 50 m/sec2 zentripetaler Beschleunigung.
Nach 90° Wendung sind demnach noch 60% der Anfangsenergie,

nach 180° Wendung nurmehr 37%# der Anfangsenergie vorhanden,

d.h. dass die enge Wendung noch immer ausserordentliche
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Energiebetrige kostet. Zwischen den beiden geschilderten Wende-
verfahren gibt es noch Mdglichkeiten, bei denen die enge Wendung
mit Nichtgrosstkreisen kombiniert ist, die durch etwas geringeren
Energieverbrauch ausgezeichnet sind als das letztere Grenzver-
fahren, das allein die Anwendung schwingender Flugbahnen erlaubt.

Ein drittes Wendeverfahren besteht darin, dass das Flugzeug
veim Aufstieg nur die Wucht erhdlt, die filir den Weg bis zum Ziel
reicht; dass es dort mit dem geringen Rest seiner Geschwindigkeit
wendet und mit Hilfe eines an Bord behaltenen Kraftstoffvorrates
durch einen zwelten Antrieb die Wucht fiir die Heimreise bekommt.
Dieses Verfahren mit Doppelantrieb hat noch die Eigenheit, dass
der Bomber ilber dem Ziel langsem und niedrig fliegt. Es kOnnen
daher die Bomben einerseits mit sehr grosser Zielgenauigkeit ge-
worfen werden, andererseits ist ihre Aufschlagwucht kleiner als
beim Fernangriff, und schliesslich ist der Bomber selbst iiber dem
Ziel in den gegnerischen Abwehrbereich gelangt. In Abbildung 82
sind die Reichweiten des Raketenbombers beim Wenden nach den bei-
den letzten; wichtigsten Wendeverfahren gegeniibergestellt.

iber die Flughthen des Uberschallgleitfluges gelten wieder
die grundsdtzlichen Ausfiihrungen zur Aufstiegsbahn, besonders hin-
sichtlich der Begriffe "stationdre™ und "dynamische" Flughdhen.
Die stationdren Flughthen, bestimmt durch das Gleichgewicht des
konstanten Fluggewichtes mit dem Auftrieb und der Fliehkraft aus
der Oberflédchenkriimmung, wie sie auch der zweiten Ndherungsbe-
rechnung der Uberschallbahn-Reichweiten zu Grunde lagen, sind in
Abbildung 83 dargestellt, wobei die Kurven soweit voll gezeich-
net wurden, wie sie mit der angegebenen Bombenladung und
¢ = 4000 m/sec wirklich erreichbar sind. Die aus den zufédlligen
Anfangsbedingungen der dynamischen Uberschall-Gleitbahn folgen-
den dynamischen FlughShen sind bestrebt, sich der stationdren
Flughohe allmdhlich zu ndhern, wie die Darstellung, Abbildung
84 der stationdren und dynamischen Flughthen der Bahn aus
¢ = 4000 m/sec, v, = 7000 m/sec zelgt.

2. Unterschall=Gleitflugbahn und Landung.
Der Unterschall-Gleitflug beginnt voraussetzungsgemiss
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mit v = 300 m/sec Fluggeschwindigkeit bei G = 10 Tonnen Flugge-
wicht. Dabei ist der Auftriebsbeiwert in glinstiger Gleitlage etwa
= 0,2 und die zugehtrige Flughdhe H = 20 km. Der Vorrat an po-
tenuleller und kinetischer Energie betr#gt daher noch 24580 kgm/kg,
womit bei einer durchschnittlichen Unterschall-Gleitzahl € = 1/4
ein Weg von 24580/€ = 98200 m zurlickgelegt werden kann. Men kann
«en Abstiegsweg bei konstantem Staudruck in einzelnen Geschwin-
digkz2itsstufen Vyr Voo v3 ... leicht mittels des Zusammenhanges
verfolgen, dass die Abnahme der kinetischen Energie (v1 - v2)/2g
zusammen mit jener der Lagenenergie ( Hy - H, ) immer gleich der
uuftwiderstandsarbeit As.e sein muss, und erhalt in der Stratos-
phire As = (v1 - v2)/2eg + 6341/ °“1n v /v2, ’bezwo AH =
6341 1n v1/v und in der Troposphire AS = (v1 - v2)/263 +

(Hy - 44250)/€ <[1 = (v4/v,)%4T] , bezw. = (Hy - 44250) -

[ﬁ - (v1/v2)0’47] ° Mit diesen Beziehungen ist die Unterschall..
Gleitflugbahn in Abbildung 85 ermittelt worden. Man entnimmt

ihr unter anderem, dass der Unterschall-Abstieg insgesamt 11 Mi-
nuten dauert und mit einer Geschwindigkeit von 288 km/h in Erd--
nihe endet, worauf der Landevorgang einsetzen kann. Die tatsich-
liche Verdnderlichkeit der Unterschall-Gleitzahl kann die Ge-
stalt dieser Abstiegsbahn noch etwas beeinflussen.

Der Landevorgang beginnt mit v = 288 km/h bei ¢, = 0, 2.
Bei dem nun folgenden Aufrichten des Flugzeuges verhalten sich
die Luftkrdfte nach der oberen Polaren der Abbildung 34, sodass
die Geschwindigkeit des Bombers beim Ausschweben mittels der
Landehilfen noch bis auf 288- VO, 2/0,74 = 150 km/h herabge-
setzt werden kann, wie es filr die Segelfluglandung bei kriegs-
midssigem Einsatz gefordert war. Mit dieser Polaren lassen sich
zu jeder Geschwindigkeitsstufe zwischen 288 und 150 km/h beim
Fluggewicht G = 10 Tonnen der notwendige Anstellwinkela und
damit der Iuftwiderstand angeben, sodass unter Zuhilfenahme
der dynamischen Grundgleichung der Landevorgang verfolgt wer-
den kann. Er ist in Abbildung 86 bildlich dargestellt.
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V. Bombenwurf.

1, Warfarten.

Der Raketenbomber kennt zwel grundsftzlich verschiedene
Angriffsarten: den Punktangriff und den Fldchenangriff. Beide
Verfehren unterscheiden sich hauptsdchlich in der Art und Ge-
nauigkeit des Bombenwurfes.

Bel den Punktangriffsverfahren wird die Bombe aus mi-
Biger Hohe und Geschwindigkeit, also unter ganz dhnlichen Ver-
hdltnissen wie bei iiblichen Bombenflugzeuge, genaun gegen ein
kleines, "punkt "-f8rmiges Einzelziel gezielt und geworfen.
Praktisch stehen dem Raketenbomber dieselben Unterarten die--
gses Wurfes zur Verfiigung wie den anderen Bombenflugzeugen,
z.B. Bombenwurf aus dem Horizontalflug, Sturzbombenangriff,
Bombenwurf im Steigflug, Bombenwurf aus dem Tiefflug usw.
In unwesentlich verdnderter Form gelten die aus diesen Wurf-
arten bekannten Verhdltnisse und Probleme auch fiir den Raketen-
bomber, insbesondere {iber die erreichbare Wurfgenauigkeit und
die Notwendigkeit ausreichender Sichtverhdltnisse am Ziel, so-~
dass {iber diese Wurfart hier nichts Neues zu sagen ist.

Ganz anders sieht es beim Fléadchenangriff aus. Hier wird
die Bombe aus grossen Flughthen ( 50 bis 150 km ) und bei sehr
grossen Fluggeschwindigkeiten ( bis zu 8000 m/sec ) geworfen,
also unter Verhdltnissen, die ilber jene eines artilleristischen
Fernschusses noch weit hinausgehen kdnnen. Da der Zielpunkt
bel den in Frage kommenden Entfernungen meist unsichtbar ist,
wird der Flédchenwurf indirekt gezielt, z.B, mittels astrono-
mischer Navigation. Er ist also von den Wetter- und Sichtver--
hdltnissen im Ziel unabhidngig. Dementsprechend erreicht er
weitaus nicht die Genauigkeit des Punktwurfes, und es muss
mit wahrscheinlichen Streuungen von mehreren Kilometern ge-
rechnet werden. Man kann mit dem Fldchenwurf daher nicht ei-
nen ausgewihlten Punkt, sondern nur eine entsprechend grosese
Fldche mit ausreichender Wahrscheinlichkeit treffen. Soll
auf dieser ganzen Fldche eine vorgesehene Wirkung erreicht
werden, so gentigt natiirlich ein einziger Wurf nicht, sondern
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es werden viele Bomben nach demselben Zielpunkt geworfen werden
miissen, die sich dann nach den Gesetzen des Zufalls Uber die um-
liegende Fldache verteilen. Innerhalb der vorgesehenen Flédche ist
die Trefferverteilung wicder nicht gleichmiissig, vielmehr werden
die Bomben in der Ndhe des Zielpunktes h#ufiger einschlagen als
in grosserer Entfernung davon, und unvermeidlicherweise wird es
auch Bombeneinschlige geben, die weit ausserhaldb der beabsichtig-
ten Angriffsfldche liegen. Insgesamt lassen sich ilber die Bomben-
verteilung mit Hilfe der Wahrscheinlichkeitsgesetze jedoch so aus-
reichende Voraussagen machen, dass der erstrebte Zweck des Angrif-
fes mit derselben oder sogar noch grosserer Sicherheit erreicht
wird wie beim Punktwurf.

2. Bombenflugbahn.

Zur Berechnung der aue Raketenflugzeugen geworfenen Bomben
miissen zundchst einige Annahmen iiber die #Hussere Form dieser Ge-
schosse getroffen werden. Den vorliegenden Bedingungen am besten
angepasst erscheint eine reine Ogivalform mit ebenem Boden, ohne
zylindrischen oder am Heck verjlingten Teill, mit m6glichst grossem
Verhdltnis der Ogivalhthe h zum Kaliber d. Mit beispielsweise
h/d = 8 ergeben die bekannten gasdynamischen Iuftkraftgesetze bei
sehr hohen Mach'schen Zahlen einen Widerstandsbeiwert von etwa
c, = 0,014 + 1,43 ae/ve, wobei in dem Reibungsanteil c, . = 0,004
Stabilisierungsfléchen nicht berlicksichtigt sind, da diese wahr-
scheinlich nur im allerersten Teil der Fallbahn dazu dienen kdn-
nen, die Bombe in geschossartige Rotation um ihre Achse zu ver-
setzen, ehe die Relbungstemperatur ihre diinnen Wdande zerstort.

Setzt man 50% des Bombengewichtes.aus Sprengstoff voraus,
dann erhalten Bomben von 30 (bezw. 5 oder 1) Tonnen Gewicht ILingen
von 11,20 (bezw. 6,16 oder 3,60) m und Querschnittsbelastungen von
19,5 (vezw. 10,7 oder 6,2) Tonnen/mzo Aus diesen drei Bombengrdssen
wirde sich im konkreten Fall jede gewiinschte Bombenladung zusam-
nencetzen lassen. Der betrdchtliche, erforderliche Laderaum die-
ser Geschosse wird eine Anpassung der Nutzlast- und Tankrdume des
Flugzzeuges an den jeweiligen Einsatzzweck insofern notwendig ma-
chen; als mit grossen Kraftstofflasten immer gleichzeitig nur
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kleine Bombenlasten und umgekehrt verbunden sind, d.h. das ein-
gangs beschriebene Flugzeug vorziiglich dem ersteren Fall ange-
passt ist.

Bei der Abschidtzung der Bombenflugbahn kann ganz &hnlich
vorgegangen werden wie bei der Untersuchung der Aufstiegs- und
Abstiegsbahnen des Flugzeuges selbst. Gegeniiber dem Kraftebild
des absteigenden Flugzeuges ergeben sich die Knderungen, dass
bei der Bombe voraussetzungsgemiss keine aerodynamische Auf-
triebskraft wirken soll und dass die Bombe nicht mehr durch
einen Fihrer in einer bestimmten Bahnebene gehalten wird, so-
dass sie den seitlich ablenkenden Einfliissen der Atmosphiren-
drehung ( Windfahnenwirkung ) und der Erddrehung ( Coriolis-
kraft ) wirklich folgt, also eine riumlich jedenfalls gekrimmte
Bahn beschreibt. Die Windfahnenwirkung wird, wie schon ersor-
tert, dadurch geweckt, dass die Bombe beim Flug iiber Orte ver--
gschiedener geographischer Breite stdndig in Luftschichten ver--
schiedener, mit der Breite verdnderlicher Absolutgeschwindig-
keit gelangt, daher stidndig Seitenwind erhdlt, der eine hori-
zontale, quergerichtete Luftkraft zur Folge hat, die aber im
allgemeinen nicht durch den Geschosschwerpunkt geht, sondern
hinter diesem angreift, vor allem solange das Geschoss mit
Flossen ausgestattet ist. Diese Kraft war beim Flugzeug zu-
gleich mit der Corioliskraft durch eine passende, gleich
grosse Seitensteuerkraft und durch sie geweckte entgegenge-
setzte aerodynamische Querkraft ausgesteuert gedacht; sodass
ihre Wirkung v6llig aufgehoben war. Bei der Bombe ist dieses
Aussteuern nicht vorgesehen, und sie wird unter der Windfah-
nenwirkung nicht mur eine seitliche Abtrift erleiden, son-
dern zugleich infolge des Drehmomentes der Querkraft eine
Rotation um eine durch den Schwerpunkt gehende lotrechte
Achse ausfiihren wollen. Die Bombenflugbahn wird daher durch
fiinf dussere Krifte bestimmt, von denen vier durch den Schwer-
punkt gehen und die fiinfte hinter dem Schwerpunkt angreift:
Gewicht der Bombe, Widerstand der Luft, Querkraft der Luft,
Corioliskraft und d'alembertsches Trédgheitskraftkreuz.

Die Querkraft der Luft steht senkrecht zur Bahntangente
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weist in die Blasrichtung des Seitenwindes und ist proportional
dem ILuftwiderstand und dem Quadrat des Winkels, unter dem der un-
gestorte Luftstrom die Symmetrieebene des Flugzeuges trifft. Die-
ser Winkel wird seinerseits durch die Stdrke des Selitenwindes be-
stimmt, also durch die Kursrichtung der Bombe und deren eigene
Geschwindigkeit iiber Grund, ferner durch die Grosse des Seiten-
windmomentes um den Bombenschwerpunkt und schliesslich durch die
Tridcneit, mit der die Bombe sowohl dem Seitenwind selbst als auch
dessen Moment nachgibt, also ihre Spitze dem Seitenwind entgegen-
dreht. Diese Trédgheit so0ll mdglichst gross sein, da die Drehnei-
gung solange besteht, wie die Bombe nicht in einer Breitenkreis-
ebenz f&llt. Eine Vorstellung von der Grdssenordnung dieser Wir-
kung erhélt man durch Betrachtung einer z.B. 300 km welt rei-
chenden Fallbahn mit dem Abwurfpunkt {iber einem Erdpol. Der Sei-
tenwindunterschied zwischen Abwurfpunkt und Einschlagpunkt ist in
diesem Fall gleich der absoluten Drehgeschwindigkeit des Ein-
schlagpunktes von etwa 22 m/sec. Daher ist der Seitenwindwinkel
der Geschossanblasung bei 3000 m/sec mittlerer VorwHritsgeschwin-
digkeit etwa 1/2 Grad. Bei solchen Anstellwinkeln im Newton'schen
Geschwindigkeitsbereich wlirde die Querkraft von Ehnlicher Grosse
wie der Widerstand des Geschosses; dieses wird der Ablenkung

also trotz hohen Trigheitsmomentes rasch folgen, sodass die
Querkraft garnicht erst bis zu solcher Grdsse anwachsen kann.

Die iibrigen Krdfte, Corioliskraft und d'Alembertsche Trig-
heitskrdfte kdnnen nach frilheren Festlegungen angeschrieben wer-
den., Dabei ist zu beachten, dass das an der Bombe angreifende
Kraftsystem allgemein rdumlich liegt, d.h. nicht mehr durch eine
einzelne d'Alembertsche Trédgheitskraft ins Gleichgewicht ge-
bracht werden kann, sondern nur durch ein rdumliches Kreuz von
Tragheitskraften.

Wenn man die Bombe schliesslich um ihre Symmetrieachse ro-
tierend annimmt, werden auch noch der Kreiseleffekt, der Megmus-

effekt und der Polsson'sche Effekt hervorgerufen, die die Bom-
benbahn beeinflussen.

Um die Differentialgleichung der Bombenbahn zu gewinnen,
missten wieder die Kraftkomponenten in den Hauptrichtungen der
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Windrose und in Richtung des Erdlots ermittelt und die dynami-
schen Grundgleichungen flir jede dieser drei Raumrichtungen an-
geschrieben werden. Durch ihre Integration wlirde man schliess-
lich zu einer genauen Beschreibung der riumlich gekriimmten Fall-
bahn gelangen. Diese ausserordentliche Verallgemeinerung des be-
kannten Hauptproblems der Aussenballistik ist nicht direkt 1l6s-
bar.

Um einen ersten Uberblick iiber die Gestalt der Abwurfbahn,
die Wurfweite, Endgeschwindigkeit der Bombe, Falldauer, Ein-
schlagwinkel usw. zu bekommen, kann das bekannte und einfache
Verfahren der streckenweisen, graphischen Konstruktion der
Fallbahn nach Poncelet und Didion beniitzt werden. Es gestattet
die Beriicksichtigung von Brdkriimmung, Lotkonvergenz und Ver-
anderlichkeit der Luftdichte und Erdschwere mit der Hohe, und
ist deshalb unter den bekannten ballistischen Verfahren fiir
die Raketenbombe besonders geeignet. Beim tats&ichlichen Durch-
rechnen der Bombenwurfbahn mit Hilfe dieses Verfahrens zeigt
sich, dass der Einfluss des Luftwiderstandes auf die Wurfbahnen
ausserordentlich klein ist, einerseits wegen der sehr gerin-
gen Luftdichte, die den allergrossten Teil der Wurfbahn be~
gleitet, und andererseits wegen des sehr kleinen Luftwider-
standsbeiwertes der schlanken Ogivalkdrper. Die Wurfbahnen
konnen deshalb mit grosser Genauigkeit als Kepplersche Ellip-
sen gezelchnet und aus diesen dann Wurfweite und Auftreff-
winkel abgeleitet werden. Lediglich die wirklichen Auftreff--
geschwindigkeiten der Bombe auf die Erde werden durch den
Luftwiderstand um einige Prozente verkleinert.

Die Wurfweite der horizontal abgeworfenen und ldngs
einer Kepplerschen Ellipse fallenden Bombe ergibt sich zu
W=Parccos{7/E[/-(F+/79/P./4-E)]} , worin € = 1 - v§(R+H)/gR2
die numerische Excentrizitdt der Ellipse bedeutet. Mit
diesen Beziehungen ist der Zusammenhang von Abwurfhohe H,
Abwurfgeschwindigkeit v und Wurfweite w in Abblldung 87
dargestellt. Die Wurfdauer 1ldsst sich durch Integration der
Rahnldngen oder durch schrittweise Bahnberechnung ermitteln
and ersibt sich ziemlich ilibereinstimmend zu den in Abbildung &8
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dargestellten Werten. Bei grossen Abwurfgeschwindigkeiten wirkt
die Erddrehung schon merkbar auf die Wurfweite ein. Da der Ab-
wurfpunkt jedoch ausserhalb der Erdoberfléche liegt, kann men
ohne weiteres als Abwurfgeschwindigkeit die Absolutgeschwindig-
kei+ der Bombe im Abwurfpunkt einfilhren und erhdlt dann aus Ab-
biidung 88 die Absolutlédngen der Reichweite, aus der die relative
Reichweite auf der Erde in bekannter Weise riickgerechnet werden
kann.

Besonders zu priifen ist noch die Frage, wie warm die Bombe
wihrend ihres schnellen Falles durch die unteren Luftschichten
wird. Vom Bomber selbst, der seine hohen Geschwindigkeiten in
diinner Luft, also mit missigen Staudriicken abfliegt, wird ange-
nominen, dass durch eine stark strahlende Aussenhaut bei ausrei-
chend niedriger Wandtemperaturen Gleichgewicht zwischen Wiarme-
eingang und Abstrahlung zu erreichen ist; bezw. durch die Wérme-
kapazitdt der Aussenhaut kritische Wérmebeanspruchungeanen
Flugbahntdlern Uberbriickt werden. Wahrend des Bombenfalles durch
dichte Luftschichten wird der Wdrmelibergang an die Einheit der
Bombenoberflédche sehr zunehmen,; dafilir dauert aber der Bombenfall
bedeutend kiirzere Zeiten, und man wird mit der Wirmekapazitidt des
Bombenmantels rechnen diirfen. Die Stau- und ndherungsweise auch
Reibungstemperatur lésst sich aus der gasdynamischen Energie-
gleichung abschitzen zu AT = v2/26009 wenn man bei den sehr hohen
Grenzschichttemperaturen die Schwingungsfreiheitsgrade der Luft-
moleklile als vcll erregt ansieht, aber noch keine Dissoziation
der Grenzschicht annimmt. Die Gesetze des Warmeiliberganges aus den
so erwArmten Grenzschichtbereichen an die feste Wand sind unbe-
kannt, doch kann man eine rohe Energiebilanz in der Form aufstel-
len; dass man aus dem gesch&tzten Beiwert laminarer Grenzschicht-
reibung c¢p - 0,0003 die sekundliche Reibungsarbeit an der Oberflia-
cheneinheit zu TV CpoQoV = 095acf@v3, also mit v = 6000 m/sec
in Bodenndhe zu 5;4 PS/cm2 ermittelt. Nimmt man an, dass ein Drit-
tel dieser Warme an die feste Wand {ibergeht, so erreicht man die
Verhiltnisse des auf Seite 8 erwihnten Diisenhalses einer Pulver-
rakete, d.h. ein Eisenmantel von nur 2 c¢m Siérke wirde unter der
Einwirkung dieses Warmeflusses erst nach 10 Sekunden zu schmelzen
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beginnen, Nach einigen neueren Messungen iber den Warmeiibergang
bei hohen Mach'schen Zahlen scheint er langsamer als die Rei-
bungsleistung, ndmlich nur mit etwa ?cu5°v2,5 zu wachsen, was
ebenfalls dahindeutet, dass die Bombe auch ohne Anwendung stark
strahlender, feuerfester Schutzschichten am Aussenmantel durch
die kritischen untersten Luftbereiche kommen wird.

Schliesslich sind noch einige allgemeine Uberlegungen
notwendig {iber die beim Bombenwurf aus grosser Flughthe und ho-
her Fluggeschwindigkeit m&glich erscheinende Treffgenauigkeit.
Im Schiesswesen rechnet man mit einem Durchmesser des wahrschein-
lichen ( 50%-igen ) Streukreises von iliber 1% der Schussweite.
Als Schussweite beim Raketenbomber wird man in diesem Sinn am
ehesten die Fallbahnlinge der Bombe betrachten. Mit einem mitt-
leren Wert derselben von 600 km wire die wahrscheinliche Streu-
ung z-B. 6 km, wenn man aus dem Bomber mit derselben Genauig-
keit werfen, wie aus einem Geschiitz schiessen kdnnte. Der tat-
sdchliche Wurffehler wird sich zusammensetzen aus Abkommen-
fehlern, bedingt durch Lagen-, Geschwindigkeits—~ und Richtungs-
fehler im Abwurfpunkt und aus Abweichungen wdhrend der Fall-
‘bahn, die hauptsichlich durch Unsymmetrien in der Bombenform
und durch zeitliche Schwankungen der Luftdichte und Luftstro-
mung entstehen. Die Navigation des Raketenbombers bis zum Ab-
wurfpunkt zerfidllt in einen dreimaligen Richtvorgang. Die erste
Phase besteht darin, dass die Katapultanlage moglichst schon
in Richtung des Zieles liegt, wobel aber wegen ihrer festen La~-
ge Abweichungen bis zu'90O vorkommen. Die Verbesserung dieses
Fehlers geschieht in der zweiten Richtphase sofort nach dem
Start, wdhrend des antriebslosen Ziehens oder in der aller-
ersten Antriebsperiode, wobei mittels Kompass die Richtung
auf das Ziel bis auf wenige Bogenminuten eingestellt werden
kann. Wdahrend des Gleitens muss das Flugzeug sehr genau ge-
steuert werden, da systematische Einflisse, Erd- und Atmosphi-
renrotation und zufidllige Wirkungen, wie kleine Unsymmetrien,
Steuerfehler, Schwankungen der Luftdichte und Luftbewegung
stdndig bemiiht sind, das Flugzeug aus seiner Bahn zu bringen.
Wahrend dieses Gleitens oberhalb der Troposphire vollzieht
sich die dritte Richtphase, von deren Genauigkelt die Ireffer-
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lage der Bombe schliesslich abhingt. Man kann dabei an ein estro-
nomisches Richtverfahren denken, das frei von Wetter- und Feind-
einfliissen bleibt und das in der sehr stdrungsfreien stationiren
Gleitbahn vor dem Wurf Ortsbestimmungen mit wenigen Bogensekun-
den Genauigkeit erlaubt, entsprechend Ortsfehlern von wenig ilber
100 m. Zur Bestimmung des scheinbaren Horizontes wird man bel den
hervorragenden Sichtverhdltnissen das Anvisieren von drei Punk-
ten des natlirlichen Horizontes benlitzen dlirfen, wobel aus der
Kimmtiefe auch auf die Flughthe geschlossen werden kann. Wenn der
scheinbare Horizont festliegt, ldsst sich die Einhaltung der vor-
geschriebenen raumfesten Flugbahn dadurch sichern, dass man in der
zum Horizout senkrechten Ebene durch den Zielpunkt einen oder ei-
nige Sterne sucht, deren scheinbare Wanderung der Flugzeugfiihrer
mit einem Richttheodoliten verfolgen kann., Daran, dass der Richt~-
stern, auch bel dynamischer Flugbahn, in der Bahnebene, also dem
senkrechten Fadenkreuz-Faden, bleibt, erkennt der Pilot, dass er
sich in der vorgeschriebenen Bahnebene befindet. Beli stationdrer
Flugbahn kann er aus der Wanderungsgeschwindigkeit des Sternes auf
dem senkrechten Faden die absolute Fluggeschwindigkeit ablesen,
und aus der Hohe des Sternes den Flugzeugort, und damit den vor-
berechneten Ort des Bombenwurfes. Ob das Ziel im Augenblick des
Bombenwurfes sichtbar ist, bleibt dabei belanglos. Die Bestim-
mung des Wurfpunktes ist mit dem kleinen Fehler der Winkelmes-
sung behaftet, der einige hundert Meter ausmacht. In Abbildung

B89 gind die geometrischen Verhdltnisse dieser dritten Richtphase
bildlich dargestellt. Bedeutender wird der wdhrend der Bomben-
fallbahn entstehende Pehler sein. Wenn von den die Geschoss~
streuung bewirkenden Hauptfaktoren: Unterschiede in der Treib-
ladung, Rohrschwingungen, Witterungseinfluss-Schwankungen, Ge-
schossunterschiede und Richtfehler hier nurmehr die beiden letz-
ten in Frage kommen, und man jeder der Ursachen gleiches Gewicht
zubilligt, so miisste die Streuung auf etwa 2/5 von 1%, also auf
etwa 0,6% zurlickgehen, was bei einer Wurfweite von 600 km einen
wahrscheinlichen Streukreisdurchmesser von 3,6 km ergibt. Dazu
tritt der Navigationsfehler des Flugzeuges selbst, sodass man
eine wahrscheinliche Abweichung des einzelnen Wurfes vom Ziel-
punkt von w,, = 2 km erhdlt, mit welchem Wert weiterhin ndherungs-
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1, Au?sreffballistik.

-

Die Auftreffvorginge von Punktwurf und Flédchenwurf des
Raxetenbombers unterscheiden sich daurch die sehr verschiede-
rer Auxftreffgeschwindigkeiten und die verschiedenen Aufireff-
winkel grundsdtzlich. Die Vorgéinge beim Punktwurf Zhneln denen
iblicher Fliegerbomben oder schwerer Morsergranaten, sodass sich
aug ihnen alle nétigen Schliisse ziehen lassen, z.B. dass beinm
Sturzangriff des Raketenbombers mit 30-, bezw. 5- oder 1-Tonnen-
Bomben bei einer Endsturzgeschwindigkeit von 500 bezw. 300 oder
260 m/sec die Durchschlagskraft des Geschosses durch Erddek-
kungan 100 bezw. 30 oder 12 m und durch Eisenbeton etwa 10%
dieser Werte betrdgt, und dass die entsprechende Durchschlags-
kraft durch Panzerplatten rund 200 cm (d.i- 1,43 Kaliber) bezw.
60 cm (d.1i. 0,86 Kaliber) oder 25 cm (4.1i. 0,55 Kaliber) aus-
macht, also die Stdrke aller bekannten Schiffspanzer Ubertrifft.

Bei den um eine Zehnerpotenz hdheren Auftreffgeschwindig-
keiten der Flidchenbombe treten ganz neue Verhdltnisse auf. Die
Auftreffwucht ist mehrfach grdsser als der Energieinhalt des
in der Bombe mitgefiihrten Sprengstoffes. Die Pestigkeitsverhilt-
nisse der 3ombe selbst werden wohl ein Durchschlagen von Bau-
werken, wegen des geringen Auftreffwinkels in einer Stadt so-
gar von zahlreichen Bauwerken gestatten, dagegen erlauben sie
zein Eindringen in die Erde. Ihre Wirkung wird daher vorziig-
lich die von Minen sein. Die Fernwirkung der Explosion be-
stimmter Mengen G [kgﬂ hochwertiger Sprengstoffe ldsst sich
unter der Erfahrungsannahme, dass die zerstorte Pldche pro-
portional der Sprengladung ist, mittels der Beziehung schitzen
r = VTEE 3 worin r der Zerstdrungsradius in m ist und k ein
Paxtor, der ilen ZergtSrangsgrad angibt und der fiir Luftdriicke
7on etwa 20CC0 kg/mj, die schwerste Bauschiden verursachen
anl alle nicht bescnders verstdrkten Gebiude einstlirzen,

2 = 3} betrdgt; fir Driicke von 5000 kg/m2 etwa k = 12, wobedl
laichte Bauschiden auftreten, Mauern umgeworfen und Giebel
zers333rt werden, wihrend man zit k = 25 etwa die Sicherheits-
zz%3nie 7on Sprengstofflagern von elgenen GebZuden erreicht
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und mit k¥ = 200 jenen Kreis beschreibt, auf dem noch Fensterschei-
ben und z.T. Fensterrahmen zerbrochen werden.

Diese Wirkungen sind vom Auftreffpunkt einer sehr diinnwan-
digen Bombe nach allen Richtungen hin gleichmédssig verteilt und
die Folge des Auftreffens der durch ruhende Luft mit fberschall-
geschwindigkeit fortgepflanzten Stosswelle auf feste Korper. Die
Entstehung derartiger Stosswellen in der Luft ist vor stumpfen,
mit Uberschallgeschwindigkeit fliegenden Geschossen gut bekannt.
Beim Explosionsstoss handelt es sich um dieselbe Erscheinung,
nur dass hier als stossanregende Korper zum geringecren Teil die
von der Sprengstoffummantelung ausgehenden Bombensplitter in
Frage kommen, als vielmehr die Verbrennungsgase des Sprengstof-
fes selbst, die bei der adiabatischen Expansion von den Detona-
tions-Driicken und -~Temperaturen auf den Normaldruck in ihrer Ge-
samtheit Radialgeschwindigkeiten von V§§§7ZT = 3400 m/sec er-
reichen, wenn E = 1400 kcal/kg betrdgt, wihrend einzelne Gas-
teile sogar noch hohere Geschwindigkeiten auf Kosten anderer
Teile erlangen konnen. Verteilt sich die Sprengenergie auch auf
die Masse des Bombenmantels von z.B. 50% der Gesamtmasse, dann
8sinkt die Geschwindigkeit des radialen Explosionsstosses auf
2400 m/sec, also eine Zahl, die sich mit tatséchlich gemesse-
nen Splittergeschwindigkeiten gut deckt. Mit dieser Geschwin-
digkelt stosst die explodierende Bombenmasse gegen die ruhende
Umgebungsluft und facht in ihr die verheerende und weitrei-
chende Explosionswelle an.

Aus dieser Mechanik des Explosionsvorganges ldsst sich nun
auch ein gewisses Bild iiber den Einfluss der hohen Auftreffge-
schwindigkeit einer Flachenbombe auf die Explosionswirkung der-
selben gewinnen. Wir wollen der folgenden Uberlegung den Ex-
tremfall einer Aufschlagsgeschwindigkeit von 8000 m/sec zu Grunde
legen, der sich beispielsweise ergibt, wenn das Flugzeug mit
8000 m/sec zur Erdumrundung abflog und nach kurzer Angriffsweite
schon wirft. Nach der Detonation der Flichenbombe an oder {iber
der Erdoberfldche haben die Massen des entstehenden Feuerballes
nicht nur ihre radiale Geschwindigkeit von etwa 2400 m/sec,
sondern ausserdem die mitgebrachte Vorwirtsgeschwindigkeit
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von 8000 m/sec. Beide Geschwindigkeiten {iberlagern sich in der
in Abbildung 90 dargestellten Art zu einem System von Relativge-
schwindigkeiten gegeniiber der ruhenden Umgebungsluft. An seiner
Vorderfront stdsst der Feuerball mit einer Geschwindigkeit wvon
2400 + 8000 = 10400 m/sec gegen die Iuft und wird dort eine
Stosswelle erregen, als ob er aus einem Sprengstoff von
(10400/2400)2 = 18,7-fach hSherem Energiegehalt als dem wirk-
lich verwendeten gekommen whre. Die Intensitidt des Explosions-
stosses wird dort daher mehr als achtzehnfach grisser sein ge-
genliber dem der ruhend explodierenden Bombe. Nach den seitli-
chen Richtungen fd41l1t diese Intensitdt stark ab, um nach riick-
wdrts v8llig zu verschwinden.,

Nachdem die Zerstérungsflichen einer Sprengladung pro-
portional dem Sprengstoffgewicht, oder genauer genommen, der
fir den Explosionsstoss verfligbaren Energie sind, muss auch
die Zerstbrungsfléiche der im Fldchenwurf gelandeten Bombe
im Verh&#ltnis der Summe aus Auftreffwucht plus Sprengenergie
sur letzteren allein, also im Verh#ltnis (24002 + 8000%)/
24002 = 12,1 grosser werden. Zugleich verliert die Zerstd-
rungsflidche ihre Kreisform, um die Gestalt eines ldnglichen,
in der Wurfrichtung liegenden Tropfens anzunehmen, dessen
Umriss man aus den Quadraten der resultierenden Geschwindig-
keitsvektoren von Aufschlags- und Explosionsstoss-Geschwin~
digkeit ermitteln kann. Die Verhdltnisse der Zerstdrungsfli-
chen ein und derselben Bombe beim Punktwurf und beim Flédchen=-
wurf mit 8000 m/sec Aufschlagsgeschwindigkeit sind in Abbil-
dung 90 ebenfalls angedeutet. Die Zerstdrungswirkung der im
FMldchenwurf gelandeten Bombe ist also vielfach grisser als
die einer gleich grossen, normal geworfenen Bombe und fH-
cherférmig nach vorn und schrég nach vorne in der Wurfrich-
tung zusammengefasst. Damit hingt die Bombenwirkung also
nicht mehr allein vom Energiegehalt des mitgefiihrten Spreng-
stoffes ab, sondern es kommt auch die der Bombe mitgegebene
kinetische Energie voll zur Auswirkung. Khnlich wie die dar-
gestellte Intensitédt des Explosionsstosses steigert und ver-
teilt sich natiirlich auch die Splitterwirkung des geborste-
nen Bombenmantels. Man zleht daraus die fiir den Raketenbomber
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sehr wichtige Lehre, dass das gewilinschte Zerstdrungsmass einer
gegebenen Fldche im Flichenwurf durch die zus#dtzliche Auftreff-
wacht mit bedeutend kleineren Bombenladungen erreicht werden
kann als im Punktwurf-

VI. Angriffsarten.

1, Grundsdtzliche Angriffsarten.

Die Art des Angriffsverfahrens, das der Raketenbomber im
konkreten Fall anzuwenden hat, richtet sich nach der Art des Zie-
les und nach dessen Entfernung vom Heimathorst.

Die ausserordentliche Mannigfaltigkeit der Ziele wird im
Abgchnitt VI9 besprochen. Dort wird auf die grundsdtzliche Un-
terscheidung in Punktziele und Fl&ichenziele niher eingegangen,
nach denen sich auch die Angriffsarten unterteilen lassen in
Punktangriffs~ und Fldchenangriffsverfahren.

Die einzelnen Arten des Punktangriffes ergeben sich zwangs-
liufig aus der Forderung, dass der Bomber iiber dem Ziel so langsam
wie m8glich fliegen soll, dass er dort also keinen grosseren Vor-
rat an Wucht mehr haben darf. Wenn er trotzdem ohne Zwischen-
landung wieder an den Ausgangshorst zuriickkehren soll, ist er
nach Abwurf seiner Bomben liber dem Ziel nochmals mit Hilfe sei-
nes eigenen Raketenmotors solange anzutreiben, bis er wieder
die notwendige Geschwindigkeit erlangt hat, um mit der zugehd-
rigen Wucht den Heimweg bestreiten zu k&nnen. Man kommt damit
zu dem Punktangriffsverfahren mit Doppelantrieb und Kehrtwen-
dung, das im wesentlichen darin besteht, dass der Bomber nach
dem Abschleudern im Heimathorst solange beschleunigt wird, bis
die erlangte Wucht ausreicht, um ihn eben tiber das Ziel zu
bringen. Dort wirft und wendet er mit kleinstmoglicher Flugge-
schwindigkeit, setzt dann seinen Motor mit Hilfe eines an Bord
behaltenen Kraftstoffrestes nochmals in Betrieb, um sich die
fir den Heimweg erforderliche Wucht zu holen und schliesslich
im Heimathorst wieder zu landen. Fir diesen zweimaligen Antriebd
sind sehr grosse Kraftstoffmengen notwendig, sodass sich dieses
Verfahren nur fiir beschrinkte Angriffsweiten bis etwa 6000 km
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und beschrénkte Bombenladungen anwenden l&sst. Punktangriffe {iber
grossere Angriffsweiten,bezw. mit grdsseren Bombenzuladungen

als nach dem ersten Verfahren sind ausfiihrbar, wenn der Bomber

in nicht zu grosser Entfernung vom Ziel landen und neue Kraft-
stoffe aufnehmen kann.

Bei dem Punktangriffsverfahren mit Doppelantrizv, Teil-
wendung und StiUtzpunkt wird der Bomber nach dem Abschleudern
im Heimathorst wieder solange beschleunigt, bis die erlangte
Wucht ihn eben bis ans Ziel trdgt. Dort wirft er und wendet
unter dem erforderlichen Winkel bei kleinstmdglicher Flugge-
schwindigkeit, setzt seinen Motor mit Hilfe eines kleinen,
an Bord behaltenen Kraftstoffrestes nochmals in Betrieb, um
sich jene geringfiigige Wucht zu holen, die ihn bis an den nicht
welt vom Ziel entfernten Stiitzpunkt tridgt, und landet dann dort,
um neue Kraftstoffe an Bord zu nehmen. Mit diesen startet er
normal auf einer Startbahn und kehrt in den Heimathorst zu-
riick, wobei noch die Moglichkeit besteht, dass auch auf dem
Riickweg Bombenangriffe durchgefiihrt werden.

Wenn ein Punktangriff iiber sehr grosse Entfernungen oder
mit sehr grossen Bombenladungen durchgefiihrt werden soll, und
in relativer Ndhe des Zieles keinerlei Moglichkeit zur Lan-
dung in einem Stiitzpunkt besteht, dann bietet die heute ab-
sehbare Raketentechnik kein Mittel, den Bomber wieder wohl-
behalten an den Heimathafen zuriickzubringen. Erscheint der
Angriff auf das Ziel jedoch wertvoller als der Bomber selbst,
der ja einen verhiltnismissig geringen Sachwert darstellt,
so besteht noch die M&glichkeit, den Bomber nach dem Angriff
prelszugeben. Dieses Verfahren des Punktangriffes mit Ein-
fachantrieb und Preisgabe des Bombers ist grundsitzlich fiir
alle Punkte der Erdoberfldche anwendbar. Es wird begreifli-
cherweise nur fir Angriffe und Ziele von ganz besonderer Bedeu-
tung anzuwenden sein, also etwa zur iiberraschenden Zerstdrung
elnes Regierungsgebdudes samt der darin zusammengetretenen
Regierung, zur Tétung eines einzélnen, ganz besonders wich-
tigen feindlichen Mannes, zur Versenkung grosser feindli-
cher Transport- oder Schlachtschiffe, Sperre sehr wichtiger
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Verkehrswege, etwa von Kandlen oder Meerengen und fiir ghnliches,
besonders gelagerte Fdlle, und zwar weniger wegen des Verlustes
des Bombers als der welt wertvolleren Besatzung.

Bei den Flédchenangriffsverfahren entf#llt der Zwang, iliber
dem Ziel ganz langsam fliegen zu milssen, sodass diese in ihrer
Durchfilhrung wesentlich freiziigiger gestaltet werden kdnnen.

Das naheliegendste FlHdchenangriffsverfahren mit Einfachantrieb
und Kehrtwendung besteht darin, dass der Bomber am Heimathorst
abgeschleudert und danach solange angetrieben wird, bis er Jjene
Wucht erlangt hat, die ausreicht, um ihn in die Ndhe des Zieles,
dann durch eine Wendekurve und schliesslich wieder zurtick in den
Heimathorst zu bringen. Die Wendekurve verzehrt ausserordentliche
Energiebetridge, sodass dieses Angriffsverfahren wieder auf ver-
hdltnismdssig kleinere Angriffsentfernungen und Bombenladungen
beschriankt bleibt.

Der Flédchenangriff iiber grosse Weiten wird wesentlich er-
leichtert, wenn in nicht zu grosser Entfernung vom Ziel ein
Stlitzpunkt liegt, in dem der Bomber landen und fiir die Rilickkehr
neue Kraftstoffe aufnehmen kann. In diesem Fall spielt sich der
Fldchenangriff so ab, dass der Bomber nach dem Wurf eine Teil-
wendung um einen kleineren Winkel als 180° ausfiihrt, wozu ein
entsprechend geringerer Energieaufwand nétig ist als fir die
Kehrtwendung, unmddann mit dem Rest seiner Wucht nach dem Stiitz-
punkt fliegt. Dieser Flédchenangriff mit Einfachantrieb, Teil-
wendung und Stiltzpunkt ist fiir alle irdischen Entfernungen an-
wendbar, setzt aber voraus, dass in hochstens elnigen tausend
Kilometern Entfernung vom Ziel ein geeigneter Stiitzpunkt zur
Zwischenladnung und vor allem eine Startanlage vorhanden sind.
Bei der Vielzahl der auch fiir Fldchenangriffe noch in Frage
kommenden Ziele wird sich diese Bedingung nur in Ausnahme-
fdllen erfiillen lassen.

Dabel kann der Wert des Stiitzpunktes sehr verschieden
sein, nicht nur je nach seiner Entfernung zum Ziel, sondern vor
allem nach der Grosse des erforderlichen Wendewinkels. Da grosse
Wendewinkel viel schlechter als grosse Entfernungen sind, liegt
der Gedanke nahe, jenseits von voraussichtlichen Angriffszielen,



z,B, Jjenselts der beiden aussereuropdischen Ballungsgebiete der
Erdbevolkerung, nimlich Nordamerika und Slidostasien, Stiitzpunkte
vorzusehen, etwa auf den Marianen-Inseln im Stillen Ozean oder
auf den Inseln vor der mexikanischen Kiste desselben Meeres,
oder sogar einen Einheitsstiitzpunkt filir alle Angriffsziele auf
der ganzen Erde im Antipodenpunkt zum Heimathorst, also etwa

in Neuseeland oder auf einer der Ostlich vorgelagerten Inseln
zu schaffen. Dieser Antipodenstiitzpunkt ist immer ohne jede
Wendung, im Geradeausflug zu erreichen, welcher Punkt der Erd~
oberfléche auch angegriffen wird. Seine Entfernung vom An-
griffsziel kann natiirlich sehr bedeutend sein. Darauf beruht
das Verfahren des Fl&dchenangriffs mit Einfachantrieb und
Antipodenstiitzpunkt. Ein derartiger, einziger Stiitzpunkt

hat auch die Vorteile fiir sich, dass er leicht entsprechend
vollkommen ausgeriistet werden kann, um den Flugzeugen auch
Bombenangriffe auf ihrem Riickweg in den Heimathorst zu er-
m6glichen, und dass er in seiner insularen lLage gegen feind-
liche Zugriffe leicht zu schiitzen ist, und zwar gegen die
gefédhrlichsten Angriffe durch Flotteneinhelten sogar von den
Raketenbombern selbst.

Wenn ein derartiger Antipodenstiitzpunkt nicht zur Ver~
filgung steht, k6nnen Flichenangriffe {iber sehr grosse Ent-
fernungen schliesslich auch so durchgefiihrt werden, dass der
Bomber nach dem Wurf geradeaus und solange weiterfliegt, bis
er nach Umrundung der ganzen Erde wieder am Heimathorst an-
langt. Dies 1st das FlAchenangriffsverfahren mit Einfachen-
triedb und Erdumrundung-

Zusammenfassend ergibt sich, dass alle denkbaren Flia-
chenangriffsverfahren bis zum Augenblick des Bombenabwurfes
im Vorgang ilbereinstimmen, und sich nur in der Art unter-
scheiden, wie das PFlugzeug nach Abwurf seiner Bombenladung
wieder an den Ausgangshafen zuriickgebracht wird.

2. Punktangriff mit Doppelantrieb und Kehrtwendung.

Bezeichnet man der Reihe nach die Gewichte des Bombers
in den einzelnen Phasen dieses Angriffsverfahrens mit Go fir
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den vollgeladenen Bomber von 100 Tonnen Gewicht, G4 nach Verbrauch
der Hinflugkraftstoffe, G2 nach Abwurf der Bomben und G3 das Leer-
gewlcht von 10 Tonnen, also nach Verbrauch der Riickflugkraftstoffe,
so sind die gleichen Reichwelten des Hinfluges und des Ruckfluges
bestimmt durch die gleichen Ladeverhiltnisse G,/G, und G3/G2 nach
Abbildung 80, wihrend die Bombenladung B = G4 - G2 betrdgt. Daraus
ergibt sich das zu jeder Bombenladung noch mbgliche G4/G, = G3/G2
= (VB%/4 + 1000 + B/2)/100 und weiterhin der schon in Abbildung
82 dargestellte Zusammenhang zwischen Bombenladung und Reichweite,
die gleich der Angriffsweite dieses Angriffsverfahrens wird. In
den Abbildungen 91, 92 und 93 sind diese Angriffsweiten flir die
drei Auspuffgeschwindigkeiten ¢ = 3000, 4000 und 5000 m/sec und
mit ndherungsweiser Berlicksichtigung der Erdrotation auf einem
Bild der Erdoberfldche als Linien gleicher, an die betreffende
Linie befdrderbarer Bombengewichte aufgezeichnet worden. Die Bil-
der zeigen die Wirksamkeit der Raketenbomber-Waffe auf sehr ein-
drucksvolle Weise. Trotz des unglinstigen Doppelantriebes ist der
Bomber mit mittleren Auspuffgeschwindigkeiten in der Lage, inner-
halb eines Kreises von 2000 km Radius, der in Europa alle we~
sentlichen Machtpositio—en zwischen Moskau und Madrid, Nordschwe-
den und Tripolis, Irland und Ankara umfasst, Punktangriffe von
dusserster Treffgenaulgkelt auf jJedes beliebige und beliebig
kleine Objekt zu Land und zu Wasser mit einer Bombenladung von

30 Tonnen auszufilhren, also einer Ladung, die in 300 m Umkreis
alle nicht besonders verstdrkten Gebdude zum Einsturz bringt,

die Erddeckungen von 100 m Stirke und Stahlpanzer von Meter-
stdrke durchschldgt, und nach dem Angriff ohne Zwischenlandung

in den Heimathafen zuriickzukehren. Mit geringerer Bombenladung
vermag der gleiche Bomber seine Angriffe bis iiber 6000 km zu
tragen, also vom Reich aus bis Mittelafrika, Vorderindien, Ost-
sibirien, zum nordlichen Polargebiet, bis an die Ostkliste Nord-
amerikas und iiber den gesamten Nordatlantik.

Mit ¢ = 3000 m/sec schrumpft dieses Einwirkungsgebiet
auf Europa und die unmittelbar angrenzenden Zonen ein, um
sich mit ¢ = 5000 m/sec auf mehr als jene Erdh#lfte, deren Mit-
telpunkt Europa ist, auszuweiten. Das Punktangriffsverfahren
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mit Doppelantriedb erscheint daher praktisch ausserordentlich be-
deutungsvoll und wird fir alle Aktionen innerhald, und in den
Nachbargebieten Europas anzuwenden sein. Dafiir spricht auch,
dass der Bomber zwar beim Punktangriff mit verhdltnismissig ge-
ringer Geschwindigkeit und HGhe iiber dem Ziel in den Abwehrbe-
reich des Gegners gelangt, dass aber der Angriff doch meist so
!erraschend kommen wird, dass selbst einem Kriegsschiff im Be-
reitschaftszustand kaum ausreichend Zeit zur Beeinflussung des
Bombers, geschweige denn zum Abschlagen des Angriffes bleiben
wird.

3. Punktangriff mit Doppelantrieb, Teilwendung und Stiitzpunkt.

Dieses Punktangriffsverfahren unterscheidet sich von dem
des vorigen Abschnittes nur dadurch, dass der RUckflug bis zur
Landung kiirzer sein kann als der Hinflug vom Heimathafen zum
Ziel, well die Landung ausserhalb des Heimathafens in einem
ginstig gelegenen 3tiitzpunkt vorgenommen werden soll. Wegen
der geringen kinetischen Energie {iber dem Ziel spielt der
Yendewinkel keine Rolle, wichtig ist nur der Weg vom Ziel
zum StUtzpunkt, der in Bruchtelen k der Angriffsweite a zwi-
schen Startplatz und Ziel angegeben werden soll. Mit den Be-
zeichnungen des vorigen Abschnittes erhdlt man jetzt zwel
kennzelichnende Gewichtsverhidltnisse G1/100 und 10/G2 fir
den Hinflug, bezw. fiir den Weiterflug zum Stiitzpunkt. Damit
lassen sich zu jeder Angriffsweite a und zu jeder zugehdri-
gen Rickflugweite ka die erforderlichen Gewichtsverhdltnisse
mit Hilfe der Abbildung 80 und damit die mdgliche Bombenla-
dung B = G1 - G2 angeben, Fliir k = O erhdlt man die Kurven der
Abbildung 80, fir k = 1 jene der Abbildung 82 und fiir alle
anderen k entsprechend dazwischen liegende Werte, wie bei-
splelswelse fiir ¢ = 4000 m/sec in Abbildung 94 dargestellt
ist. Den grosstmdglichen Angriffsweiten von rund 5000 km
des vorigen Verfahrens stehen hier also unbegrenzte An-
griffsweiten bis zu 20000 km gegeniiber, wenn in geniigender
Nihe des Zlieles ein Stiitzpunkt vorhanden ist. In Abbildung
95 sind die Linien gleicher Bombenladung bei Benutzung eines
Stitzpunktes auf den Marianen-Inseln, d.h. also bei Landung



auf diesem Stilitzpunkt nach dem Angriff, eingetragen. Da ein
Punktangriff mit Doppelantried und Benutzung eines Stiitzpunktes
nur gegen jene Teile der Erdoberflédche sinnvoll ist, die dem
Stltzpunkt ndher liegen als dem Heimathorst, ist in Abbildung 95
der Grosstkreis auf der Erdoberfliche eingezeichnet worden,

der gleichen Abstand vom Heimathorst und vom StUtzpunkt hat. Dle
Bombenlinien sind auf den jenseits lliegenden Bereich der Erd-
oberfléiche beschrédnkt. Der mdgliche Angriffsbereich umfasst in
diesem Fall ganz Ostasien und grosse Teile des weetlichen pazi-
fischen Ozeans. Bei ¢ = 3000 m/sec schrumpfen die Bombenladungs-
linien zu kleinen Kreisen um den Stiitzpunkt zusammen, bei

¢ = 5000 m/sec dehnen sie sich praktisch auf die ganze, Europa
gegeniiberliegende Erdhdlfte aus. Bei Benmutzung eines Antipoden-
stlitzpunktes ist a + ak = 20000 km, und die méglichen Bomben-
ladungen ergeben sich zu den in Abbildung 96 dargestellten Wer-
ten. Bombenladungen sind in diesem Fall nur bei den ganz grossen
Angriffsweiten, beli ¢ = 4000 m/sec {iber 17800 km mSglich, also
in dem kleinen Kreis von 2200 km Radius um den Antipodenpunkt.
Wahrend ein Antipodenstiitzpunkt fiir Fldchenangriffe von ziem-
licher Bedeutung sein kann, hat er fiir Punktangriffe nur daann
Wert, wenn er selbst durch Raketenbomber vom Heimathorst aus,
etwa gegen Flottenangriffe, verteidigt werden soll.

Als Beispiel fiir einen Punktangriff mit Doppelantriedb und
Stitzpunkt soll der Angriff auf die Schleusen des Panamakanals
mit anschliessender Landung auf einem Stlitzpunkt an der ameri~
kanischen Westkliste kurz erldutert werden. Bel ¢ = 4000 m/sec
betrdgt die Bombenladung 2 Tonnen; die charakteristischen Zah-
lenwerte des Angriffsfluges sind folgende: Start: Zeitpunkt O
sec, Fluggewicht 100 Tonnen, Geschwindigkeit O m/sec, Plughdhe
0 km, zurlickgelegter Weg O kmj
Abheben von der Startbahn in Richtung Nordwest: Zeitpunkt 11
sec nach Start, Fluggewicht 100 Tonnen, Geschwindigkeit 500
m/sec, Flughthe O km, zuriickgelegter Weg 3 km;

Ende des antriebslosen Ziehens; Zeitpunkt 36 sec, Fluggewicht
100 Tonnen, Geschwindigkeit 284 m/sec, Flughthe 3,7 km, zu-
riickgelegter Weg 12 km;
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Ende der Aufstiegsperiode: Zeitpunkt 332 sec, Fluggewicht 26
Tonnen, Geschwindigkeit 4560 m/sec, Flughthe 60 km, zuriickge-
legter Weg 512 km; Ende des Uberschallabstieges: Zeitpunkt
3882 sec; Fluggewlcht 26 Tonnen, Geschwindigkeit 300 m/sec,
Flughthe 14 km, zuriickgelegter Weg 9390 kmj

Ende des Unterschallabstieges: der Unterschallabstieg endet
mit dem einsetzenden Sturzangriff, die EndflughShe wird da-
her durch den nachfolgenden Sturzflug bestimmt. Da zum An-
griff auf die Kanalschleusenkdpfe moglichste Treffgenauig-
keit wichtiger als hohe Aufschlagsgeschwindigkeit der Bombe
ist, s0ll das Ende des Unterschallabstieges auf 2 km Flug-
hohe festgelegt sein. Daraus ergeben sich die weiteren Zah-
lengrossen, Zeltpunkt 4162 sec, Fluggewicht 26 Tonnen, Ge-
schwindigkeit 142 m/sec, zuriickgelegter Weg 9450 km;

Ende des 3Sturzangriffes: der Sturzangriff filhrt aus 2 km
Flughdhe auf etwa 0,5 km HOhe, die Sturzflug-Endgeschwindig-
keit betrdgt etwa 200 m/sec, damit wird die Bombe geldst
und das Flugzeug unter geringem Geschwindigkeitsverlust abge~-
fangen, wobei es sich der Erdoberfliche bis auf vernach-
ldssigbaren Abstand ndhert. Hieraus folgt an Zahlenwerten:
Zeitpunkt 4172 sec, Pluggewicht 24 Tonnen, Geschwindigkeit
200 m/sec, Flughdhe O km, zuriickgelegter Weg 9450 kmj

Ende der zweiten Aufstiegsperiode: Zeitpunkt 4405 sec,
Fluggewicht 10 Tonnen, Geschwindigkeit 2800 m/sec, Flug-
h6he 22 km, zuriickgelegter Weg 9710 km;

Ende des zweiten Uberschallgleitfluges : Zeitpunkt 6125 sec,
Fluggewicht 10 Tonnen, Geschwindigkeit 300 m/sec, Flughdhe
20 km, zuriickgelegter Weg 12550 km;

Ende des zweiten Unterschallgleitfluges: Zeitpunkt 6785 sec,
Fluggewicht 10 Tonnen, Geschwindigkeit 80 m/sec, Flughdhe

0 km, zuriickgelegter Weg 12648 km;

Landung: Zeitpunkt 6810 sec, Fluggewicht 10 Tonnen, Ge-
schwindigkeit O m/sec, Flughthe O km, zuriickgelegter Veg
12650 km.

4. Punktangriff mit Preisgabe des Bombers,

Nach den bisherigen Uberlegungen kann der Raketenbomber
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mit mittlerer Auspuffgeschwindigkeit Angriffe auf kleine Einzel-
ziele ausfilhren im Raum bis zu rund 6000 km Entfernung vom Heimat-
horst, ferner, wenn ein Antipodenstiltzpunkt besteht, im Raum bis
zu rund 2000 km um diesen Antipodenstiitzpunkt, und schliesslich
in entsprechender Ndhe anderer, {iber die Erdoberflédche beliebig
verteilter Stitzpunkte. Soll der Punktangriff jedoch gegen ein
Ziel gerichtet werden, das nicht ip der Ndhe eines der genann-
ten Punkte liegt, so besteht noch die Moglichkei{, dass der Bom-
ber genau so verfdhrt, wie im vorigen Abschnitt besprochen wurde,
und in einem entsprechend nahe, bezw. weit vom Ziel liegenden
Punkt landet, auch wenn in diesem Punkt die technischen Einrich-
tungen eines Stiitzpunktes fehlen. In diesem Fall wird der Bom-
ber von diesem Punkt aus nicht mehr mit eigener Kraft starten
konnen, wird aber im allgemeinen auch nicht verloren gehen, wenn
die Landung nicht gerade in Feindesland erfolgt. Wenn er auf
eigenen Gebieten oder Schiffen landet, kann sogar sein Trans-
port nach einem Stitzpunkt moglich gemacht werden. Besteht aber
keine andere Moglichkeit als die der Landung in feindlichen
Machtbereichen, so bleibt als letzter, nie versagender Ausweg
der Punktangriff mit Einfachantrieb und Preisgabe des Bombers.

Da das Flugzeug unmittelbar nach dem Bombenabwurf im
Punktangriff stark an Flughthe gewinnt, wird der Flugzeugfiih-
rer am Ende dieses, wenn auch kurzen Steigvorganges, den Bom-
ber im Fallschirm verlassen konnen und das leere Flugzeug zer-
storen, sodaess es nicht in die Hdnde des Feindes fdllt. Er
wird in wenigen Kilometern Entfernung von der Einschlegstelle
seiner Bombe den Erdboden erreichen und gefangen werden.
Leistungsmdssig stellt dieses Angriffsverfaehren den Grenzfall
des im vorigen Abschnitt beschriebenen Punktangriffsverfahrens
dar, bei dem k = 0, d.h. der Riickflugweg gleich Null ist. In
den Abbildungen 97 und 98 sind die mdglichen Bombenladungen
bel diesem Angriffsverfahren aufgetragen. Der Angriffsbereich
liberdeckt in allen Fdllen die ganze Erdoberflidche; bei
¢ = 3000 m/sec werden an den vom Heimathorst entferntesten
Erdort noch 0,5 Tonnen Bomben befdrdert, bei ¢ = 4000 m/sec
erhdht sich diese Zahl euf 8 Tonnen und bei ¢ = 5000 m/sec
auf 17 Tonnen. Dieses Verfahren eignet sich natiirlich auch fiir
unbemannten Einsatz des Raketenbombers.
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5. Flachenangriff mit Kehrtwendung-

Dieses erste Flachenangriffsverfahren entspricht etwa dem
ersten der beschriebenen Punktangriffsverfahren, mit dem Unter-~
schied, dass die zu Anfang des Fluges erteilte Wucht fiir den Hin~
flug und filr den vollstédndigen Riickflug bis in den Heimathorst
reichen muss, sodass iiber dem Ziel noch erhebliche Vorrite an
kinetischer Energie vorhanden sind, und daher auch betréchtliche
Anteile dieser kinetischen Energie beim Wenden verloren gehen.
Ein Grundriss der Gesamtflugbahn einschliesslich der Bombenflug-
bahn ist in der Abbildung 99 als Skizze eingetragen worden, Um
den dort dargestellten Zusammenhang zwischen Bombenladung B
und Angriffsweite a zu berechnen, kann beispielsweise so vorge-
gangen werden: aus IV3 ist Y die Unterschallgleitlinge, be-
kannt. Aus Abbildung 79 gewinnt man zu ( a - 85 = W ) den Wert
Vyos BUS Abbildung 99 weiterhin Val Nun muss allerdings die
Aufstiegslinge 83 geschdtzt werden, indem man mit einem zu~
ndchst angenommenen v, aus Abbildung 64 ein erstes G/GO abe
liest und damit ein erstes geschitztes 83 erhdlt. Damit ist
(a-~ 83 - W ) berechenbar zu Sg +"( & - 8g - W ) - 8. Wel-
che Anfangsgeschwindigkeit V4 des Uberschall-Abstiegsastes not-
wendig ist, um nach einer Gleitlidnge von ( a - 33 - W ) noch
eine Geschwindigkeit von Ve1 24 haben, kann man auf die be-
schriebene Weise aus Abbildung 79 entnehmen. Dieser Wert ist
mit dem frilher geschidtzten zu vergleichen und gegebenenfalls
zu verbessern., Weiter folgt aus Abbildung 64 nun das ge~
suchte G und damit B = G - 10. Aus Abbildung 83 ist die
stationdre Flughthe bei V1 und G bekannt zu H, und endlich
wird die Bombenwurfweite w zu Vil und H aus Abbildung 87 ab-
gelesen. Die gesuchte Angriffsweite a folgt nun zu
a = 8g + (a- 8g - W ) + w. Diese Rechnung hat einige Voraus-
setzungen, die noch kurz festgehalten werden milssen. Zundchst
ist von der Niherungsannahme Gebrauch gemacht, dass die fiir
ganz bestimmte Flugbahnen berechneten Zusammenhinge zwlschen
Geschwindigkeiten und Wegen sich auf &hnliche Flugbahnen un-
gedndert ilibertragen lassen. Noch wichtiger ist aber die An-
nahme, dass die Uberschallabstiegsbahn wihrend des Anfluges
zum Bombenwurf und wdhrend des Wendens nicht mit den stark
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schwingenden dynamischen Flugbehnen, sondern in stationiren Flug-
héhen gefiihrt werden muss. Fliir die Periode des entscheidenden
dritten Zielvorganges ist dies notwendig, um die geforderte Ziel-
genauigkeit des Bombenwurfes zu erreichen und die Bomben tat-
gsichlich aus dem Horizontalflug zu werfen. Flir die Wendeperiode
aber sind stationire Flughthen notig, um die aerodynamischen
Wendekrdfte iiberhaupt aufbringen zu kdnnen.

Mit diesem letzteren Umstand hingt es zusammen, dass das
Wenden Uberhaupt nur bis zu gewissen, unterhald der Zirkularge-
schwindigreit liegenden Fluggeschwindigkeiten durchfiihrbar ist,
wahrend bei noch hoheren Fluggeschwindigkeiten andere Angriffs-
verfahren gewdhlt werden miissen. Dadurch ist das Fldchenangriffs-
verfahren mit Einfachantrieb und Kehrtwendung auf die in Abbil-
dung 99 voll ausgezogenen Angriffisweiten bis etwa 12000 km be-
schrinkt. Innerhalb dieses Angriffsraumes erweist es sich je-
doch trotz des sehr verlustreichen Wendevorgangs &als ausseror-
dentlich wirkungsvoll.

In den Abbildungen 100 und 101 sind Linien gleicher, im
Ziel gelandeter Bombengewichte bel diesem Fl&chenangriffsverfah-
ren fiir ¢ = 3000 und 4000 m/sec eingetragen. Bei der erstgenann-
ten Auspuffgeschwindigkeit ist der Angriffsbereich durch eine
wegen der Erdrotation vom Kreis etwas abweichende, geschlossene
Kurve gegeben, deren Umfang die Gegenden des Nordpols, Neufund-
lands, Zentralafrikas und Innerasiens beriihrt. Bei ¢ = 4000 m/sec
erweitert sich der Ring so, dess nurmehr Australien, die Silidpolar-
gebiete, der sildliche Pazifik und die Siidspitze Siidamerikas nicht
innerhaldb seiner FlHche liegen. Bei ¢ = 5000 m/mec wiirde er die
ganze Erdoberfldche Uberdecken-

Als Beilspiel filir einen Fldchenangriff mit Einfachantrieb und
Kehrtwendung diene der Angriff auf New~-York mit einer Angriffs-
welte von 6500 km. Bei ¢ = 4000 m/sec betrigt die Bombenladung
6 Tonnen, und der einzelne Angriffsflug nimmt etwa folgenden Ver-
lauf: 36 Sekunden nach dem Start und in 12 km Abstand vom Start-
punkt beginnt der Motor zu arbeiten und verbraucht den gesamten
an Bord befindlichen Kraftstoffvorrat von 84 Tonnen innerhald
der nichsten 336 Sekunden. Damit erlangt das Flugzeug am Ende
des Aufstiegsvorganges eine Fluggeschwindigkeit von 6370 m/sec,
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eine Flughohe von 91 km, eirnen Abstand vom Startplatz von 736 km
und ein Fluggewicht von 16 Tonnen. Weiterhin fliegt der Bomber
nun unter Benutzung seiner Lagen— und Bewegungsenergie bis zum
Ort des Bombenwurfes, 5550 km vom Startplatz und 950 km vor dem
Ziel gelegen. An dieser Stelle, die 1150 sec nach dem Start er-
reicht wird, hat sich die Fluggeschwindigkeit auf rund 6000 m/sec
und die stationdre Flughthe auf 50 km ermédssigt. Nach dem Bomben~-
wurf betrdgt das Fluggewicht noch 10 Tonnen. Das Flugzeug geht nun
sofort in die Kurve und durchlduft in etwa 330 Sekunden eine
Wendespirale von rund 1000 km Durchmesser, bis es die Richtung
des Riickfluges zum Heimathorst erreicht hat. Wdhrend des Wendens
sind die FlughShen stark vermindert worden, um die zum Wenden
ndtigen aerodynamischen Kr&dfte aufzubringen, Am Ende der Wende~
bahn ist die Fluggeschwindigkeit noch 3700 m/sec und die zuge-
horige stationidre Plughthe 38 km. Die in Richtung auf den Hei-
mathorst ablaufende tiberschall-Gleitflugbahn fiithrt in 2600 sec
iber 5450 km und endet 100 km vor dem Heimathorst in 20 km Hohe
bei 300 m/sec Fluggeschwindigkeit. Unterschall-Gleitflug und
Landung vollziehen sich in bekannter Weise. Der ganze Angriffs-
flug dauert somit 4755 Sekunden.

6., Fldchenangriff mit Teilwendung und Stiitzpunkt.

Diese Angriffsart entspricht etwa dem Punktangriff mit
Doppelantrieb, Teilwendung und Stiltzpunkt unter den Punktan-
griffsverfahren, Wie dieses stellt der hier zu besprechende
Flédchenangriff innerhalb seiner Klasse den allgemeinsten Fall

dar, der alle anderen Flidchenangriffsverfahren als Sonderfdlle
enthdlt.

Der Ablauf des FlAchenangriffes mit Einfachantrieb, Teil-

wendung und Stitzpunkt besteht im wesentlichen darin, dass

dem Bomber zunidchst durch einmaligen Antrieb alle Wucht er-
teilt wird, die er bis zur Landung im vorgesehenen Stiitz-

punkt braucht, dass er vor dem Ziel die Bomben aus grosser
Flughthe und Fluggeschwindigkeit abwirft nach dem Flichen-
warfverfahren, dass er weiter unmittelbar nach dem Bomben-

wurf eine Wendung bei der noch vorhandenen hohen Flugge-~
schwindigkeit ausfihrt, die ihn in Richtung auf den zur Lan-
dung ausersehenen Stiitzpunkt bringt, und dass er schliesslich



mit dem Rest seiner Wucht noch bis zu diesem Stlitzpunkt gleitet
und dort landet.

Zundchst ist wieder der Zusammenhang zwischen Bombenladung
B und Angriffsweite a zu ermitteln. Auf diesen Zusammenhang wir-
ken noch die Wegldnge ak zwischen Ziel und Stiltzpunkt, der Wende-
winkel © , um den der Bomber nach dem Abwurf wendet, und die Aus~
puffgeschwindigkeit ¢ ein. Wegen dieser grossen Zahl unabhingig
verdnderlicher Grossen werden die Zusammenhinge sehr vielfdltig.,
In Abbildung 102 ist beispielsweise der Zusammenhang zwischen a
und B fiir eine grosse Zahl von Riickflugweiten ak und fir einen
bestimmten Wendewinkel G = 60° aufgetragen. Der Rechnungsgang, der
zu diesen Schaubildern filihrte, war folgender: Unter Voraussetzung
elnes bestimmten ¢ wurde eine Bombenladung B angenommen. Zu die-
ser gehdrt ein Massenverhiltnis G/G, = (10 + B)/100, eine Linge
der Aufstiegsbahn 83 und nach Abbildung 59 eine Endgeschwindig-
keit \ZE Zu dieser Hochstgeschwindigkeit v, kann man nun ver-
schiedene Angriffsweiten a = 83 + By + W SO wdhlen, dass vor dem
Bombenwurf, also am Ende des Hinfluges S4 + Sy + By + 8y noch
ausreichende Uberschallgeschwindigkeit vorhanden ist. Zu dieser
Geschwindigkeit und den verschiedenen Wendewinkeln G ldsst sich
mit Hilfe der Abbildung 81 der Geschwindigkeitsverlust und der
zurickgelegte Weg Sy wihrend des Wendens und mit der Restge-
schwindigkeit schliesslich der ™Riick"-flugweg Sy vom Abwurf -
punkt bis zum Landepunkt berechnen. Durch oftmalige Wiederholung
dieses Rechenvorgangs und Interpolation zwischen den gefundenen,

unrunden sH~Werten wurden die ak-Kurven der Abbildung 102 er-
mittelt.

Abbildung 103 stellt wieder die Linien gleicher Bombenladung
eines Raketenbombers nach dem eben besprochenen Angriffsverfahren
dar, wenn ein Stilitzpunkt an der amerikanischen Westkiiste benutzt
wird. Dabei ist bemerkenswert, dass sich beim Wendewinkel G = 0
eine bestimmte Bombenladung ergibt, mit der der Bomber ohne Wen-
den bis nach dem Stiitzpunkt gelangt, seine Ladung jedoch unter-
wegs an jJjedem beliebigen Punkt abwerfen kann, ohne dass sich an
der Reichwelte etwas &dndert, wenn der Abwurf nur erst nach Auf-
horen der Motorwirkung erfolgt. Deher liegt fir G = 0 die An-
griffsweite beliebig zwischen Startplatz und Stiitzpunkt.



00000+

098 = 0 3T1ejIypuiayosedzjadsny 9Ip pun 09 = O TO UM
louno%anwmomvu ‘g uagTemFuIINONY euepoTUcsIea ang rxundzanas
pun SunpueslTe] 3TU JJTINUBUSUORTJ WIeq 0H/H = ¥ B8TUITHUILALDET ‘201 aay
W Ul D 3/IaMSLubUy °#2Z8qQ g FUNpBTUSQUOE PUN B 93 TOMSJIFTIFUV USUOSIMZ FUGUULWWESNZ

v SIULDYu3AIPOT

09/9

© o J O Oy <+ e ~N N ~ N
S o S o S & S QDN VPN LD W N N w2 n & W NN a4 - o
SEES S § S35 55838388 ¥y vodszyzys sy o: 3§
m” S
S N
NN
l,/ 7 oL
/4//» N SL
R\ N oz
NN
N RN (74
bunpuoy R 3
,,.v////y §og
NN
3 N // (29
S
™ /UI////
DA
NI
0y N
/ IMA
AMS m‘
€ s Wwois
PRIO——7—"= oo
D ral
3 sgrpunubuyog
!
m




‘088 /M QQ0f = O WoA 3TOIFpUTMYOSIFFIndsmy
JOUTd [oq pun 33eNNIL9y UIYISFUBYIIowWs I8P U8 8oryundzinis
gaute Junziauag 1TW JITIBIBUSUORTI WIoq S803UOTMaIFuTIsdus]
-uy 8Op ¢ °MZ8q USUUOJ UT 8JI9QqWOQqUILSNey SOUTad FunpwruUaqWog 1$4044DWNAH X

oﬁj&ﬁu):usua_:s..—t&o .owrmw wcfmf%mﬁi .

1€0L *qqy

e

o4ty 0¢b

0iL 09F O€F1000L  OL 0% o o3 S



234

Fir ¢ = 3000 m/sec betridgt diese Bombenladung gem#ss Abbildung
103 5 Tonnen. Mit kleineren Bombenladungen erstreckt sich der
m$gliche Angriffsbereich tiber ganz Nordamerika und betrichtliche
Teile Siidamerikas und des Stillen Ozeans.

7. Flédchenangriff mit Antipodenstiitzpunkt.

Ein Sonderfall des im vorigen Abschnitt besprochenen PFld-
chenangriffsverfahrens ergibt sich, wenn der Stiitzpunkt im Anti-
podenpunkt des Heimathafens liegt. Der Wendewinkel G ist in die-
sem Fall fiir alle Erdziele gleich Null. Es treten also keiner-
lei Energieverluste durch Uberschallwenden ein., Den Zusammen-
hang zwischen Bombenladung B und Angriffsweite a des Bombers
kann man aus den Beziehungen des vorigen Abschnittes angeben
fir @ = 0 und a + ak = 20000 km. Flir einen Geradeausflug mit
elner Gesamtflugweite a(1+k) = 20000 km ist es bei der hier
stdndig verwendeten Ndherung gleichgliltig, an welcher Stelle
des Gleitfluges die Bombenladung unterwegs abgeworfen wird.

Die Angriffsweite a ist also innerhalb der 20000 km Flugweite
beliebig und unabhdingig von der Bombenladung. Die mbgliche Bom~-
benladung ist aus Abbildung 80 ablesbar zu B = 0,7 Tonnen fiir

¢ = 3000 m/sec, B = 8 Tonnen fiir ¢ = 4000 m/sec und B = 17
Tonnen fiir ¢ = 5000 m/sec.

8. Pldchenangriff mit Erdumrundung.

Ein weiterer Sonderfall des in Abschnitt VI6 bespro-~
chenen allgemeinen Fldchenangriffsverfahrens, ndmlich der
Fldchenangriff mit Einfachantrieb und Erdumrundung, ergibt
g8ich firG = 0 und a + ek = 40000 km. Der Zusammenhang zwi-
schen Bombenladung B und Angriffsweite a des Bombers kann
aus Abbildung 80 abgelesen werden, wobei wieder der Satz
gllt, dass der Ort des Bombenwurfes fiir die Reichwelte be-
langlos 1st, also die Angriffsweite a hier vollstidndig be~
liebig und unabhidngig von der Bombenladung ist. Die grosste
Bombenladung, mit der die Erdumrundung eben noch méglich
ist, folgt aus der genannten Abbildung zu B = 3 Tonnen fiir
¢ = 4000 m/sec, B = 12 Tonnen fiir ¢ = 5000 m/sec, wihrend
mit ¢ = 3000 m/sec die Erdumrundung auch ohne Bombenladung
nicht gelingen kann. Dieses Angriffsverfahren offenbart



besonders eindringlich die ungeheure technische lberlegenheit

des Raketenbombers, der, nach Grdsse und Leergewicht einem mitt-
leren Kampfflugzeug gleichstehend, bei mittleren Auspuffgeschwin-
digkeiten mit Bombenladungen von 3 Tonnen jeden Punkt der Erdober-
fldache erreicht und ohne Zwischenlandung 40000 km, also den ganzen
Erdumfang durchfliegt.

Als Beispiel fiir einen Fldchenangriff mit Einfachantrieb
und Erdumrundung soll eine Beschiessung der von Deutschland am
weltesten entfernten Millionenstadt Sydney in Australien dienen.
Die Angriffswelte betrdgt in diesem Fall rund 16500 km, die mog-
liche Bombenladung des Flugzeuges 3 Tonnen. Der Angriffsflug spielt
sich in folgender Weise ab: Start und "Ziehen nach dem Start" un-
terscheiden sich nicht von den gleichen Flugphasen friiherer Bei-
spiele, 36 Sekunden nach dem Start beginnt der Motor zu arbeiten
und verbraucht den an Bord befindlichen Kraftstoffvorrat von 87
Tonnen innerhalb der ndchsten 348 Sekunden. Am Ende dieses Auf~
stiegsvorganges betridgt die Fluggeschwindigkeit 7200 m/sec, die
Flughohe 101 km, der Abstand vom Startpunkt 815 km und das Flug~
gewicht 13 Tonnen- Diese sehr hohe Anfangsfluggeschwindigkeit
wird nun im Lauf der 39185 km langen {Uberschall-Abstiegsbahn bis
auf 300 m/sec totgelaufen. Nach etwa 10000 km Reiseweg ist die
stark schwingende Abstiegsbahn soweit zu ddmpfen, dass sie am
Abwurfspunkt, d.h. 15400 km nach dem Start in stationdrer Flug-
hohe stetig genug lduft, um den genauen Zielvorgang fiir den
Bombenwurf zu ermdglichen. In diesem Abwurfpunkt betrdgt dann
die Flughdhe 49 km, die Fluggeschwindigkeit noch 6400 m/sec und
daher die Wurfweite der Bombe rund 1100 km. Nach dem Wurf setzt
der Bomber seinen Uberschall-Gleitflug mit nur mehr 10 Tonnen
Gewicht fort, wobei die bisher in einer absoluten Ebene ge-
filhrte Bahn weiterhin etwas verschwenkt werden muss, um schliess-
lich an den Heimathorst zuriickzufiihren. Dort landet der Bomber
13060 Sekunden nach dem Start und nach Zuriicklegung von 40000 km
Wegstrecke.

9. Wertung der Angriffsverfahren.

Die Punktangriffsverfahren richten sich gegen Einzelziele,
z.B. Einzelhiuser, Bahnhdfe, Schienenwege, Tunneleinginge, Stralen,



Brticken, Wasserddmme, Einzelschiffe, Kandle, Telsperren, Stau~
dimme, Gas-, Wasser~, Olbehtlter, Munitionslager, Magazine,
Kraftwerke, Umspannwerke, Flughidfen, Schiffshifen, PFabriken,
Truppenansammlungen usw. und beschrénken sich auf einen Kreis
von mehreren tausend Kilometern Radius um den Heimathorst, wenn
nicht in Ausnahmefidllen der Bomber preisgegeben oder ein Stiitz-
punkt angeflogen wird, wodurch sich die Angriffsweite Uber die
ganze Erdoberfldche ausdehnen kann.

Die Fldchenangriffsverfahren richten sich gegen die ge-
samte Erdoberflédche. Ihre wahrscheinliche Streuung des Bomben-
wurfes von einigen Kilometern verweist sie auf Flidchenziele ent-
sprechender Grésse, z.B. Millionenstddte, Grossindustrien,
Flotten usw. Wird bei einem Flichenangriff dle Gesamtenergie 2
in kcal mit Wy = 2 km wahrscheinlicher Streuung gegen einen
einzigen Zielpunkt geworfen, so liegt die HHlfte aller Ein~
schldge in dem Kreis mit 2 km Radius, d.-h. die durchschnitt-
liche Belagsdichte dieser Einheitsfliche ist z = Z/2W§W 3 die
tatsdchliche Belagsdichte verteilt sich nach einer Gauss'schen
Glockenfléche 2,-1349825“‘“"/"{ , betrdgt also im Zielpunkt
1,4z und am Rande der Fliche von 4 km Durchmesser noch die
H4lfte. Abbildung 104 stellt eine derartige Verteilungskurve
der Bombenbelagsdichte iilber dem Plan von New York dar. Wenn
grossere zusammenhidngende Fldchen als die beschriebene Ein~
heitsfldche angegriffen werden sollen, k&nnen mehrere Ziel~-
punkte so beworfen werden, dass sich die einzelnen Gauss'schen
Glocken teilweise iiberdecken, etwa wie in Abbildung 105 darge-
stellt ist, wo der gegenseitige Abstand der Zielpunkte zu
W, ng;r.gewéhlt wurde, sodass die durchschnittliche Belags-
dichte der Gesamtflédche z wird, widhrend die Srtlichen Belags-
dichten als Schichtenlinien eingetragen sind.

Nach dem einschlédgigen Schrifttum lassen sich zwischen
der durchschnittlichen Belagsdichte mit Zerstdrungsenergie z
in kcal/km2 und den erreichten ZerstSrungswirkungen etwa fol-~
gende Zusammenhinge angeben: z = 7-10° kcal/km® setzt z.B.
industrielle Anlagen fiir mehrere Tage vollstdndig ausser Be-
trieb. (Zerstdrungsgrad I)

7 = 1,4°10% kcal/km® zerstdrt Stadte so, dass alle nicht
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besonders verstidrkten GebiAude einstilrzen und nur noch Keller als
Unterstinde benutzbar sind, (Zerstdrungsgrad II)

zZ = 1,4°109 kcal/km2 zerstdrt Stiddte so, dass auch die Keller ein-
gedriickt werden, also alle innerhalb der angegriffenen Fl&che
vorhandenen Menschen verloren sind und nurmehr Grundmauvern stehen
bleiben. (Zerstdrungsgrad III)

7 = 7.10° kcal/km® macht Stadte dem Erdboden so gleich, dass ihr
Standort nurmehr durch Bodenfdrbung erkennbar ist. (Zerstdrungs-
grad IV)

Nimmt man den Energiegehalt der ruhenden Bombe zu E = 700
kcal/kg an, so ergibt sich mit E = 700 + Av2/2g die entsprechende
Bombenbelagsdichte in Tonnen/km abhdngig von der Auftreffge-
schwindigkeit v der Bombe nach Abbildung 106.

Um also eine Grosstadtflédche von der Grosse der erwHdhnten
Einheitsfldche auf den Grad II zu zerstdren, sind gegen den Ziel-
punkt Z = 2:12,56+1,4-108 = 3,52:10° keal Zerstsrungsenergie zu
werfen, entsprechend etwa 5000 bis 420 Tonnen Bomben, je nach
Auftreffgeschwindigkeit. Dabei wird die Belagsdichte, wie schon
in Abbildung 104 dargestellt, in der Nihe des Zielpunktes bis
zu 1,96.10% kcal/km® steigen, am Rande des Einheitskreises
0,98.108 kcal/km2 und in 4 km Entfernung vom Zielpunkt noch
0,14-108 kxcal/xm® vetragen.

Die Zahl der notwendigen Fliige, um diese Zerstdrungsenergie
Z gegen die Einheitsfldche zu werfen, betrdgt z.B. 84, wenn die
Bombenladung 60 Tonnen und die Auftreffgeschwindigkeit klein ist,
oder z.B. 420, wenn die kleinste Bombenladung von 1 Tonne mit
einer Auftreffgeschwindigkeit von 8000 m/sec vorausgesetzt wird.
In Abbildung 107 ist die Zahl der erforderlichen Angriffsfliige
gegen die Einheitsflidche fiir verschiedene Angriffsverfahren iiber
der Angriffswelte aufgetragen fir ¢ =~ 4000 m/sec. Wenn es darauf
ankommt, die Einheitsfldche mit der geringstmdglichen Zahl von
Fliigen anzugreifen, ist bel geringen Angriffsweiten das Punkt-
angriffsverfahren mit Doppelantrieb und Kehrtwendung am besten.
Wenn eine einzige Einheitsfl&dche zu bewerfen ist, verdoppelt sich
die Uberlegenheit sogar, weil dann alle geworfene Energie im Ein-
heitskreis liegt, also nur die Hidlfte geworfen werden braucht.
Mir die grosseren Angriffsweiten bis gegen 8000 km ist dagegen
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das Fldchenangriffsverfahren mit Einfachantrieb und Kehrtwendung
allen anderen Verfahren weit ilberlegen, zumal es unabhingig von
jedem Stiltzpunkt arbeitet. Bemerkenmswert ist an der Kurve dieses
Verfahrens, dass die Zahl der erforderlichen Angriffsfliige mit
der Angriffsweite nicht monoton whchst, sondern dass die ab-
nehmende Bombenladung streckenweise durch die zunehmende Auf-
schlagswucht v5llig ausgeglichen wird. Entsprechend der dick
ausgezogenen Kurve schwankt die Zahl der wirklich benttigten
Fliige bei Anwendung der Fladchenangriffsverfahren mit Kehrt-
wendung, bezw. Erdumrundung zwischen 64 bei 100 km und 322

bei 20000 km Angriffsweite. Die in Abbildung 107 getroffe-

ne Wertung der Angriffsverfahren setzt voraus, dass der Ge-
samtaufwand aus Startkraftstoffen, Flugkreftstoffen und Bom-
ben, die zusammen je Flug einen konstanten Betrag von 133,7
Tonnen darstellen, ein Minimum sein soll. Da die Bomben je Ge-
wichtseinheit vielfach wertvoller als Kraftstoffe sind, kann
man auch die Forderung nach einem Minimum an Bombenaufwand
stellen. In Abbildung 108 sind einige Angriffsverfahren nach
diesem Gesichtspunkt aufgetragen, wobei sich zeigt, dass die
Punktangriffsverfahren hier sehr unterlegen sind;, wihrend die
mit hohen Auftreffgeschwindigkeiten der Bomben arbeitenden
Fldchenangriffsverfahren naturgemidss am giinstigsten abschnei-
den, besonders das Flichenangriffsverfahren mit Erdumrundung
und - bei grossen Angriffsweiten -~ jenes mit Kehrtwendung,

das in diesem Bereich sowohl den geringsten Gesamtaufwand

als auch den geringsten Bombenaufwand erfordect.

In Abbildung 109 ist eine idealisierte Treffervertei-
lung nach den Wahrscheinlichkeitsgesetzen iiber dem Stadt-
plan von Berlin gezeichnet, wobei vorausgesetzt wurde, dass
gegen den Zielpunkt 84 Bomben von je 60 Tonnen Gewicht mit
geringer Aufschlaggeschwindigkeit geworfen worden sind, von
denen die dargestellte Hdlfte im wahrscheinlichen Streukreis
liegt, und um jeden Einséhlagspunkt einen Zerstdrungskreis von
618 m Durchmesser mit der fir den Zerstdrungsgrad II notwen-
digen Energiedichte 1,4-10° kcal/km® entsteht.

In Abbildung 110 ist eine entsprechende Treffervertei-
lung bei 140 Wiirfen mit 8000 m/sez Aufschlagsgeschwindigkeit



und 3 Tonnen Einzelgewicht des Wurfes dargestellt, die im Ein-
heitskreis wieder durchschnittlich 1,4.10° keal/km? Energie-
dichte liefert, wobei aber die Zerstdrungsflidche der gleichen
Energiedichte des Einzelwurfes jetzt die friiher abgeleitete
Tropfenform mit 180000 m2 Flacheninhalt hat.

VII. Der Entwicklungsweg des Raketenbombers.

Die Entwicklung des Raketenbomberprojektes wird sich unge-
fdhr in der nachstehend aufgezdhlten Reihenfolge in 12 Stufen
abspielen milssen:

1. Entwicklung der Verbrennungskammer und der Feuerdiise des Mo-
tors. Die Hauptaufgaben in dieser Stufe betreffen das Einbringen
der noch festen, flilssigen oder schon verdampften Brennstoffe und
der die Verbrennung unterhaltenden Stoffe in eine Brennkammer,
etwa durch Einspritzdiisen; weiter die rasche Verteilung, Vermi-
schung, Erwdrmung und Entziindung der Kraftstoffe, ihre méglichst
vollstédndige Verbrennung beli mehr oder weniger gleichbleibendem,
hohem Druck zu einem Feuergas von sehr hoher Temperatur und die
Entspannung dieser Feuergase in einer Feuerdiise, um sie so in
einen Gasstrahl von mdglichst hoher Stromungsgeschwindigkeit

und méglichst niedriger Temperatur umzuwandeln. Die sehr hohen
Drilcke und Temperaturen im Verbrennungsraum haben zur Folge,
dass nicht nur die PFihrung der Strdomungsvorgiénge im Motor, son-
den auch der Bau aller feuerstromberiihrten Winde zu einem sehr
ernsten Problem wird, dessen Erforschung hinsichtlich Baustoff-
wahl, Kiihlungsm&glichkeit und baulicher Anordnmung im Vorder-
grund des Interesses stehen muss. Daneben spielen Fragen der
Formgebung und Grissenverhiltnisse von Verbrennungskammer und
Diise, Wahl der zweckmidssigsten Feuerdriicke, Messung der Strom-
temperaturen und Geschwindigkeiten, Vorkehrungen zur raschen
Erwdrmung und Vermischung der Kraftstoffe, optische und akusti-
sche Phinomene, Strahlvermischung mit der Umgebungsluft hinter
dem Motor, Dissoziations- und Detonationsfragen und zahllose
weitere Probleme eine grosse Rolle.

2. Entwicklung von Sonderkraftstoffen fiir Raketenmotoren.
An den Kraftstoff des Raketenmotors werden in vieler Hinsicht
grundsidtzlich andere Anforderungen gestellt als an die Kraftstoffe
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iblicher Flugmotoren. In erster Linie kommt es auf den verfiig-
baren Energieinhalt der Masseneinheit verbrennenden Gemisches
aus Brennstoff und z.B. Sauerstoff, und nicht auf den Heizwert
des Brennstoffes allein an. Ein brennbarer Stoff, der zwar weni-
ger Heizwert als die iiblichen Kohlenwasserstoffe hat, bei seiner
Verbrennung aber bedeutend weniger Sauerstoff verbraucht, kann
daher einen sehr iiberlegenen Gemischheizwert entwickeln. Neben
dem Gemischheizwert sind noch andere Verbrennungseigenschaften,
wie Ziindfgdhigkeit, Verbrennungsgeschwindigkeit, Detonationsfé-
higkeit, Dissoziationsverhaelten, Aggregatzustidnde der Verbren-
nungsprodukte, Reaktionstemperaturen usw. wichtig. Auch eine
Reihe mit der Verbrennung weniger zusammenhdngender Eigenschaf-
ten, wie Beschaffbarkeit und Preis, Lagerfidhigkeit in Flugzeug-
tanks, spezifisches Gewicht, Gef&hrlichkeit, Forderbarkelt der
Kraftstoffe usw. wollen beachtet werden. Z&hlt man noch die
Probleme des atomaren Wasserstoffes und Stickstoffes, der Kern-
reaktionmund der Startkraftstoffe auf, so ist damit in grossen
Ziigen der Umfang einer Kraftstofforschung umrissen, die zur
Entwicklung verschiedener, dem jeweiligen Zweck am besten an-
gepasster Reketenkraftstoffe fithren muss.

3. Entwicklung der Hilfsmaschinen des Raketenbombers.

Ebenso wie der iibliche Flugmotor braucht auch der Raketenmotor
zu seinem Betrieb einige Hilfsmaschinen, deren wichtigste die
Fordermaschinen filir die Kraft- und Kiihlstoffe und deren Antriebs-
maschinen sind. Diese Nebenanlagen stellen einige nicht ganz
einfache Probleme, weil die F&rderleistungen verhdltnismdssig
hoch sind, ndmlich grdssenordnungsmissig etwa 50 bis 100 Pfer~
destdrken Je Tonne Schub, und dle zu fordernden Stoffe in
durchaus ungewdohnlicher Form vorliegen kdnnen, etwe als fliis-
sige Gase, als Metalldispersionen cder sogar als feste oder
fllissige Metalle, - und sehr genau bemessen sowie gegen sehr
hohe Driicke gefdrdert werden missen. Als Erschwerung tritt

noch hinzu, dass die Forderanlagen unter Husserster Be-
schriankung ihrer Baugewichte zu entwerfen sind. Neben diesen
Fordereinrichtungen der Kraft- und Kiihlstoffe erfordern als
Hilfsmaschinen hauptsichlich noch die Zindeinrichtung und
segebenenfalls Arlass- und Regeleinrichtiangen Beachtung.
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4. Prifstandentwicklung des flugfertigen Reketenmotors.

Wenn auch die Entwicklung der bisher aufgezdhlten wichtigsten
Teile des Motors unter Berticksichtigung ihres Zusammenwirkens
bereits erfolgte, so ist doch ihre Vereinigung zum flugfertigen
Raketenmotor und die Entwicklung ihres Zusammenspieles ein be-
sonderer und wichtiger Abschnitt. Jetzt erst, am flugfertigen
Gertt, kann am Priifstand die gegenseitige Beeinflussung von
Brennkammer, Dilse, Kraftstoff und Hilfsmaschinen soweit er-
forscht werden, dass durch entsprechende Abstimmung die Best-
werte an Auspuffgeschwindigkeit, Betriebssicherheit und Bauge-
wicht herauskommen. Diese Priifstandversuche mit dem fertigen
Raketenmotor sind ganz besonders wichtig und erschdpfend, weil
sie bis auf ganz unbedeutende Umstinde die wihrend des Fluges
herrschenden Verh#ltnisse wiedergeben, sehr im Gegensatz zum
iiblichen Flugmotor, wo diese Verhdltnisse milhevoll und unvoll-
kommen durch Hohenprifstdnde und dergleichen nachgeahmt werden
miissen. Das héngt vor allem damit zusammen, dass der Raketen-
motor bekanntlich Strahlbildung, Verbrennung und Kilhlung nur
mit den eigenen Kraftstoffen, und ohne Mitverwendung von Um-
gebungsluft besorgt, sodass der zwischen Priifstand und Flug
verschiedene Geschwindigkeits~, Druck- und Temperaturzustend
der Umgebungsluft beim Raketenmotor kaum auf die Ergebnisse

des Priifstandsversuchs riickwirkt. Eine der wenigen Stellen; wo
der Raketenmotor Fllhlung mit der Umgebungsluft bekommt, ist

die Mindung der Feuerdlise. Dort entspannt sich das Feuergas bis
auf den #Husseren Luftdruck hinter dem Flugzeug, das ist im Flug
also praktisch auf den Druck Null, wihrend am offenen Prilfstand
nur bis auf den Druck der ruhenden Atmosphire entspannt werden
kann, Die Unterschiede sind jedoch nicht sehr gross, weltgehend
der Rechnung zugédnglich und liegen jedenfalls so, dass am Priif-
stand der unglinstigere Fall untersucht wird. Eine Rickwirkung
des Mitstromes in der Umgebungsluft mit dem entlassenen Feuer-
strom auf das Flugzeug, besonders auf die Leltwerke, braucht

am Reketenbomber nicht beachtet zu werden, weil Motorwirkung
und Unterschallfluggeschwindigkeit nie gleichzeitig auftreten.
Von den reinen Entwicklungs—~ und Erprobungsversuchen des flug-
fertigen Motors am Priifstand ebgesehen, werden sich in dieser
Entwicklungsphase auch eine ganze Reihe physikalischer For-
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schungsarbeiten am Raketenmotor aufs vorteilhafteste ausfiihren
lassen: so genauere Untersuchungen der Kraftstoffzerstidubung,
des wirklichen Druckverlaufes in der Brennkammer, der Tempe-~
raturverteilung im Feuergas, der wirklichen Stromungsgeschwin-
digkeiten, der Wirmeiibergangsverhdltnisse vom Feuergas an die
festen Wadnde und von diesen an das Kithlmittel, der Stromungs-
ablésung und Schallerzeugung in der Feuerdilse, sowie zahlreicher
weiterer Fragen. Erst wenn im Laufe dieser Versuche der Motor
seine vdllige Betriebssicherheit erwiesen hat, wird man an sei=-
nen Einbau in ein Flugzeug denken diirfen. Die Entwicklung die-
ses Flugzeuges wird aber neben der des Motors zu erfolgen ha-
ben, sodass es gleichzeitig mit dem Motor als flugreif bezeich-
net werden darf.

5. Windkanal~ und Schleppversuche mit Modellen der Zelle.

Die dussere Form des Raketenbombers wird zundchst durch die
Forderungen bestimmt, dass die vorliegenden Erfahrungen an
Schraubenflugzeugen sowelt wie mbglich ausgeniitzt werden sollen,
dass die besonderen Verhiltnisse des Uberschallfluges und der
riickwdrts liegenden Antriebsanlage beriicksichtigt werden miis~
sen und insbesondere, dass die Gleitzahl des Flugzeuges bei
sehr grossen Mach'schen Zahlen, wo die Luftkrédfte dem Quadrat
der Geschwindigkeit und der Anstellwinkel proportional sind,
moglichst gut sein s0ll. Mit diesen allgemeinen Bedingungen
lassen sich Modelle des Raketenbombers entwerfen, die zwar
nicht in dem interessantesten Flugbereich sehr hoher Mach'scher
Zahlen, in deren oberem Teil sogar chemische Ver&nderungen des
stromenden Mediums mSglich sind; untersucht werden kodnnen,

weil es bisher keine derartigen Versuchsstrdme gibt, mit denen
sich aber immerhin Windkanalversuche im Bereich Mach'scher Zah-
len von 0,08 bis etwa 4 durchfithren lassen. Im Unterschallbe-
reich, der fiir die Landevorginge wichtig ist, kOnnen mit be-
friedigenden Modellgrdssen Luftkraftmessungen und besonders
Untersuchungen iiber den Hochstwert des Flugzeugauftriebes und
dessen Verbesserungsmoglichkeiten durch die bekannten, den be-
sonderen Profilformen anzupassenden aerodynamischen Hilfen vor-
genommen werden. Weiterhin sind in diesem Bereich Kanalversuche
{iber Stabilitdt, Schwingungsverhalten und Steuerbarkeit der
Zelle in Bodenndhe wichtig. Im Uberschallbereich interessieren
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wieder besonders Luftkrédfte, Luftdruckverteilung, Stabilitidt und
Steuerbarkeit, Schwingungsverhalten, Iufttemperaturen in den Stau-~
gebieten und Wirmelbergeng an das Flugzeug. In Uberschallwindka-
ndlen kdnnen eine Reihe dieser Untersuchungen, allerdings an sehr
kleinen Modellen, ausgefiihrt werden.

Mir grossere Modellversuche stellt die Startbahn des Raketen-
bombers eine sehr brauchbare Schleppbahn dar, auf der selbst sehr
grosse Modelle mit Hilfe eines Raketenantriebes durch genligend lan-
ge Zelten auf alle wlinschenswerten Geschwindigkeiten geschleppt
und dabei untersucht werden k&nnen. Derartige Schleppversuche k&n-
nen auf einer 15 bis 30 km langen Bahn mit sehr wirtschaftlichem
Aufwand im Modellmasstab 1 ¢ 10 bis 1 : 1 bel den Originalge-
schwindigkeiten 800 km/h bis {iber 5000 km/h, also unter genauer
Einhaltung der Mach'schen und ndherungsweiser Einhaltung der
Reynolds'schen Zahl ausgefiihrt werden. Sie wiirden sich besonders
zu erstrecken haben auf die allgemeine Beobachtung des Flugzeug-
verhaltens im Bereich des Durchgangs durch die Schallgeschwindig-
keit, also zwischen 800 km/h und 1800 km/h bei verschiedenen Form-
gebungen, verschiedenen Anstellwinkeln, verschiedener Leitwerksan-
ordnung und -Einstellung usw., ferner auf Messung der ILufdruck~ und
Lufttemperaturverteilung an der Flugzeugoberflidche mittels Anboh-
rungen, Thermoelementen und dergleichen bei allen Geschwindigkeits—
stufen, Messung von Lege und Grosse der auf das Modell ausgelibten
Luftkrédfte, unmittelbare Stabilitdtsuntersuchungen durch kardanische
Aufhingung des bewegten Modells im Schwerpunkt, Untersuchung der
Riickwirkung eines Strahlantriebes auf diese Verhidltnisse, besonders
auf Luftkrdfte und Stabilitédt, Untersuchungen des elastischen Ver-
haltens elastisch dhnlicher Modelle, z.B. hinsichtlich Fligel~
schwingungen, Leltwerksschwingungen usw., Start- und Freiflugver-
halten von eigenstabilen oder ferngesteuerten Flugzeugmodellen,
besonders beim Durchgang durch die Schallgeschwindigkeit von Uber-
schall nach Unterschall und dergleichen mehr. Ein besonderes Neben-
problem derartiger Schleppversuche, wie auch der Startbahn selbst
ist das gegenseitige Gleitverhalten geschmierter Fldchen bei Gleit~
geschwindigkeiten bis zu 5000 km/h. Fiir den Flugbereich aller Ge-
schwindigkeiten in dehr diinnen Luftriumen, in denen die als Gaski~-
netik bezeichneten Gesetzmissigkeiten gelten, und der weder durch



Schleppversuche noch durch die iiblichen Windkanalversuche er-
fassbar ist, wire eine Erwelterung der Theorie und ihre Unter-
mauerung durch Versuche erwlinscht, etwa durch Ausbau des bekann-
ten Molekularstrahlverfahrens in Richtung der gestellten Probleme.

6. Bauentwicklung der Zelle.

Liegen nach den Windkanal- und Schleppversuchen Gesamtanordnung
und FPormgebung des Raketenbombers vorldufig fest, so kann mit
der Konstruktion von Rumpf, Fliigeln, Leitwerk und den wichtig-
sten Einbauten, wie der Fihrerkabine, den Tankanlagen und
schliesslich der Ausriistung begonnen werden. Flir den Bau von
Rumpf, Flligeln und Leitwerk ist im Rahmen der festliegenden
dusseren Form der Umstand bestimmend, dass die auftretenden
Luftdriicke weit {iber die Grdssenordnung flugzeugiiblicher Werte
hinauswaehsen. Die sicheren Iuftdriicke bewegen sich am Raketen-
bomber in der Gegend von 3000 kg/m2 und werden daher zu Trag-
werksformen filhren, wie sie im Hochbau und Schiffbau bekannt
8ind. Das Problem der druckfesten Fiihrerkabine ist bereits in
anderem Zusammenhang bearbeitet worden, Die dabei gesammelten
Erfahrungen werden hier mit zu verwerten sein. Die Tankanlagen
sehr grosser Mengen beispielsweise von fllissigen Gasen, Metall-
dispersionen oder dergleichen haben bei diesen Stoffen keine
Vorbilder und miissen daher gleichfalls den besonderen Verhilt-
nissen erst angepasst werden., Ein besonders umfangreiches Ge-
biet neu zu entwickelnder Gerdte liefert die Ausriistung des
Raeketenbombers mit ihren Geschwindigkeits-, H6hen- und Be-
schleunigungsanzeigern, Steuer-, Navigations- und Bombenziel-
einrichtungen, mit den optischen Beobachtungsinstrumenten und
verschiedenen sonstigen, mit der Eigenart des Raketenflugs zu-
sammenhdngenden Bordgerdten und Bordinstrumenten.

7. Prifstandsversuche {iber das Zusammenwirken von Motor und Zelle.
Diese Versuche bilden die letzte Stufe vor den ersten Flugver-
suchen und sollen das einwandfreie Arbeiten des bisher rur am
Priifstand erprobten Motors auch unter den Bedingungen des Zu-
sammenbaues aller Teile in der Zelle erweisen. Weiter soll die
genaue Richtung der Antriebskraft zu den Massen- und Luftkraft-
mittelpunkten des Flugzeuges iberpriift werden, um Stabilitidts~
storungen durch eine Fehlrichtung des Antriebes zu vermeiden,



und schliesslich s0ll der Flugzeugfiihrer sich wdhrend dieser
Versuche schon an einige Besonderheiten seines neuen Flugge-
rites gewShnen kdnnen.

8. Entwicklung und Erprobung der Startanlage.

Die mehrere Kilometer lange Startbahn mit ihrer Schienenanlage
stellt ein verhdltnismissig einfaches Ingenieurbauwerk dar, das
keine besonderen Probleme aufwirft. Dagegen werden die Start-
schlitten, die mit einer Last von mehreren hundert Tonnen in
kitrzesten Zeliten auf einund-einhalbfache Schallgeschwindigkeit
beschleunigt und nach der Entlastung noch rascher verzdgert wer-
den miissen, besonderer Entwicklungsarbeiten bedlirfen. Diese wer-
den sich vor allem =uf die ausserordentlich starken Start-aketen,
auf die schon erwdhnten Gleltkufen der Schlitten und auf die
Bremseinrichtungen zu erstrecken haben. Das villig verldssliche
Arbeiten der Startbahn wird durch verschiedene Probeschleu-
derungen toter Massen, die dem Flugzeuggewicht gleichkommen,
sorgféltig zu erproben sein.

9. Start- und Landeversuche des Bombers.

Die Startversuche beginnen mit _:nz geringer Kraftstoffladung
auf einem mdglichst langen Rollfeld, indem sich der fast leere
Bomber durch ganz kurzzeitige Wirkung seines eigenen Raketen-
motors die zum Schweben erforderliche Geschwindigkeit er-

teilt, wobeli er ausnahmsweise auf seinem eigenen Fahrgestell
anrollt. Nach einem kurzen Sprung cetzt er sogleich wieder hin
und fiihrt damit auch seine ersten Landungen aus, die sich von
den spdteren Landungen nach Fernfliigen nicht unterscheiden.
Diese Startversuche milssen auf einem so grossen Platz ausgefiihrt
werden, dass die Landung in jJedem Fall ohne Wendungen des Flugzeu-
ges an den Start anschliessend erfolgen kann, um beli den noch un-
gewissen Flugeigenschaften das Flugzeug nicht durch ManSver in
Bodenndhe zu gefdhrden. Sind durch viele solcher Versuche die
Start~ und Landeeigenschatten geklédrt, so kann das Flugzeug
durch etwas vermehrte Kraftstoffzuladung in etwas grissere Flug-
hGhen, von wenigen hundert Metern, gebracht werden und gleitet
von dort wieder zu Boden. Dabei werden die wesentlichsten Flug-
eigenschaften bel geringen Fluggeschwindigkeiten festgestellt,
wird die Leitwerkseinstellung vorgenommen, werden Trimmung,
Stabilitit, Steuerbarkeit usw. nach den ausgebildeten Verfahren



dea Einfliegens iberprift und damit die Lufttlichtigkeit des
Flugzeuges in allen Fluglagen in nicht zu grosser Flughthe fest-
gestellt, bezw. allmdhlich verbessert. Bleibt das Plugzeug bei
allen diesen Versuchen verlédsslich in der Hand des PFithrers, dann
kdnnen die Startversuche auf der Startbahn wiederholt werden,
indem das v5llig leere Flugzeug auf den Startschlitten gesetzt
und durch diesen abgeschleudert wird und anschliessend wieder
landet. Gelingen aunch diese Versuche, so kann die Erprobung
auf hohere Fluggeschwindigkeit ausgedehnt werden. Diese Phase
der Erprobung wird zweckmidssig wieder als Schleppversuch auf
der sehr langen Schleppbahn beginnen, wobei das Flugzeug zu-~
ndchst iiberhaupt nicht zum Fliegen kommt, sondern auf der
Schleppbahn nur beschleunigt und anschliessend gleich wieder
gebremst wird. Diese Schleppversuche mit dem Originalflugzeug
bei Gleitgeschwindigkeiten gwischen 800 km/h und 1800 km/h
erstrecken sich besonders auf folgende Einzelaufgaben: Uber-
prifung und Verfeinerung der aufgezdhlten Modell-Schleppver-
suche iiber Luftdriicke, Temperaturen, Luftkrdfte, Stabilitit,
Schwingungen, Treibstrahleinfluss usw., Untersuchung des Ver-
haltens von Instrumenten, Apparaten und besonders der Strahl-
triebwerke unter dem Einfluss der hohen Beschleunigungen und
Geschwindigkeiten, Untersuchungen des Verhaltens der Flug-
zeugbesatzung bel den hohen Beschleunigungen und hohen Ge-
schwindigkeiten, Entwicklung geeigneter Schutzvorkehrungen,
z.B. Sondersitze, Gewdhnung des Flugzeugfilhrers an die neu--
artigen Erscheinungen der hohen Beschleunigungen, hohen Ge-
schwindigkeiten, besonderen Triebwerke und neuen Flugzeug-
einrichtungen.

10. Plugversuche des Bombers.

Schliesslich kann an die einzelnen Flugversuche gegangen
werden, indem man das Flugzeug mit anfangs geringen und all-
mihlich anwachsenden Kraftstoffladungen schleudert und an-
schliessend den Antrieb immer l&ngere Zeit wirken lidsst. Da-
mit werden immer lingere Aufstiegsbahnen durchlaufen, man
wird sehr bald die bisher mit schnellsten Flugzeugen Jemals
erlangten Fluggeschwindigkeiten iiberholen und in noch nie
erreichte Plughbhen vorstossen. Auch die Startgeschwindig-



keiten wachsen gleichzeitig immer mehr an. Nun beginnt der aller-
schwierigste Teil der Flugversuche, da die Flugverh&ltnisse sich
von allen bisher bekannten und durch irfahrung gedeckten immer
mehr entfernen, und véllig fliegerisches Neuland zu erobern ist.
Die Priiffliige werden sich, soweit das schon heute zu iiberblicken
ist, zunéchst besonders auf die Aufrechterhaltung der Lebensbe-
dingungen im Fithrerraum in Anbetracht der grogsen Flughthen, Be-
schleunigungen und hohen Temperaturen, auf die Wirkung der ILuft~
krifte gegenliber Tragwerk und Steuerwerk des Flugzeuges, auf die
{berprtifung der Wanderwdrmung an moglichst vielen Flugzeugstel~
len, auf die Aufrechterhaltung von Stabilitdt und Steuerbarkeit
auch Jjenseits der Schallgrenze usw. erstrecken. Dieser Abschnitt
der Eigenschafts-Flugversuche bei hohen Geschwindigkeiten wird
mit grosser Vorsicht und unter schrittweiser Steigerung der Ge-
schwindigkeiten zu erledigen sein, da in den sehr grossen Flug-
hohen bei sehr geringen Luftdichten und ausserordentlichen Flug-
geschwindigkeiten jeder kleine Zwischenfall sich zur Katastrophe
auswachsen kann, zumal ein Verlassen des Flugzeuges mit Fall-~-
schirm praktisch nicht mehr mdglich ist. Diese Eigenschaftsver-
suche werden zundchst bis zu jenen Geschwindigkeiten fortzusetzen
sein, die bisher mit Geschossen noch erreicht wurden, alsoc etwa
sechsfache Schallgeschwindigkeit. Schliesslich werden die ei-
gentlichen Priifungsfliige abgeschlossen durch die Leistungsprif-
fliige. Sie dienen zundchst der PFeststellung gewisser einfacher
Fluglelstungselemente, wie Startgeschwindigkeiten, Startlé&ngen,
Landeléngen, Landegeschwindigkeiten, Steigleistungen, Kraft-
stoffverbrauch usw. und in weiterer Folge zur Ermittlung von
Hochstgeschwindigkeit, GipfelhShe und Reichweite des Raketen-
bombers. Da diese drei Grenzleistungen voneinander abhidngen,
konnen sie jeweils auf demselben Flug gemessen werden. Bel der
Steigerung der Fluggeschwindigkelit von den schon anldsslich der
Eigenschafts~Priiffliige erreichten Geschwindigkeiten bis zur HOchst-
geschwindigkeit wird vor allem durch ein umfangreiches Fernther-
mometersystem die Temperaturverteilung an allen windberiihrten
Aussenwandflichen strengstens zu Uberwachen sein, um unzulissige
Erwdrmung infolge der Luftreibung und des Luftstaues rechtzei-~
tig zu erkennen. Die ilibermidssige Erwdrmung, besonders vorsprin-
gender Teile, wie der scharfen Rumpfspitze, der scharfen Fliigel-
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nase usw., 1st deswegen besonders gefdhrlich, weil die geringste
Anschmelzung oder sonstige Verformung dieser sorgfédltig ausge-
bildeten kritischen Stellen und damit ihre Abstumpfung zu augen-
blicklichem, ungeheurem Anwachsen der Stautemperatur zunichst
an diesen Stellen und dann in immer weiteren, angeschmolzenen
Bereichen fiihrt, und das sofortige Verbrennen des ganzen Flug-
zeuges zur Folge hidtte. Sind die Priiffliige bis zur Erreichung
dieser mit etwa 7000 m/sec Geschwindigkeit, 150 km Flughthe
und 40000 km PFPluglédnge zu erwartenden Grenzlelstungen durchge-
fiilhrt, so konnen die Flugversuche zunichst als abgeschlossen
betrachtet werden.

11. Richtversuche des Raketenbombers.

Die ndchste wichtige Entwicklungsarbeit betrifft die Peilein-
richtungen, die dem Raketenflugzeug nach Aufhdren des Motoran-
triebes die genaue Kenntnis seiner Bahnelemente vermitteln,
ihm dadurch die Vornahme von Richtungsverbesserungen ermogli-~
chen und die genaue Berechnung des Augenblickes der Bomben-
auslosung gestatten. Diese Prédzisionepeilung wird in sehr
zahlreichen Flugversuchen zu erproben sein, da von ihrem ge-
nauen und raschen Arbeiten der Erfolg einer Angriffshandlung
abhdngt.

12. Bombenwurfversuche.

Sie bilden die letzte Phase der Forschungs- und Entwicklungs-
arbeiten zum Raketenbomber und miissen die praktische Besta-
tigung theoretischer Vorarbeiten iiber die Vorginge wihrend
des Falles der Bomben und bei deren Beriihrung mit der Erde
bringen. Sowelt die Lage des Treffpunktes zur Abwurfstellung
des Flugzeuges bel verschiedenen FlughShen und Fluggeschwin-
digkelten zu ermitteln ist, bieten dle Weltmeere der ganzen
Erde eln ausreichend weltes Versuchsfeld. Etwas umstdndlicher
wird das Studium des Einschlages der Bombe auf festem Land
sein, well dazu sehr grosse, unbewohnte Landflichen nitig
sind. Doch werden fiir diesen Zweck einige Versuche in ark-
tischen Landern, in unbegangener Wiisteoder in eigenen
Schutzgebleten ausreichen.
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Verzeichnis der wichtigsten Formelzeichen.

B i .. Angriffsweite [m, km], Schallgeschwindigkeit [m/sec]

B i . kritische Schallgeschwindigkeit (z.B. im Dilsenhals)
[m/sec)

T . Beschleunigung [m/sec2]

bocaeisees . Normalbeschleunigung [@/sec2]

Dy eeeennn .. Tangentialbeschleunigung [m/sec‘?]

C veeveeeso. Wirksame Auspuffgeschwindigkeit [m/sec]

Cppg ¢ maximale Stromungsgeschwindigkeit der Feuergase [m/sec]

Cip wovrevee theoretische Hochststromungsgeschwindigkeit der
Feuergase [m/sec]

Co vevsesres. Mindungsgeschwindigkeit der Feuergase Em/sec]

CH oreeosens wahrscheinlichste Geschwindigkeit der Luftmolekiile
vor ihrem Aufprall auf eine Wand [m/sec]

CR covereren wahrscheinlichste diffuse Riickprallgeschwindigkeit
der Luftmolekiile von einer Wand [m/sec)

Cg vevsesss. Auftriebsbeiwert [-]
¢ eeeeee.. Anfangsauftriebsbeiwert [~]

a0

Comag °° -+ Beximaler Auftriebsbeiwert [ -]

Cgp ~*vevee . Auftriebsbeiwert der Fliigel [-]

Cp +ovee-o-. Widerstandsbeiwert [-]

Cyp +-+++++» Relbungsanteil des Widerstandsbeiwertes [~]
Cp oenrsnon . auf Oberfliche bezogener Reibungsbheiwert [-]

e . 0
Cy »eveese.. SpPec. Wirme bei konstantem Volumen [kcal/kg”]

Cort «e.. spec. WArme bel konstantem Volumen, Anteil aus
virans der Molekiiltranslation [kcal/kggj ’

vrot °t-°--- Spec. Warme bei konstantem V81umen, Anteil aus
der Molekiilrotation [keal/kg"]

vose ‘e . spec. Warme bei konstantem Volumen, Anteil aus
der Molekiilschwingung [kecal/kgC]

s Wandstdrke, Kaliber, Durchmesser [m]

dy --++.»... Disenmiindungsdurchmesser [m]
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Dilsenhalsdurchmesser [m]
Querschnittsflichen [m2]
Halsquerschnitt der Feuerdiise [mzj

. Diisenmiindungsfl#che [m2]

Erdbeschleunigung [m/sec2]
Geschosslinge [m]
kleinste Schmierschichtdicke [m]

senkrechter Hinprallimpuls der in der Zelteinhelt
auf die Flédcheneinheit einer Platte aufprallenden
Luf tmolekiile [kg/m ]

senkrechter Rilckprallimpuls der in der Zeiteinhelt
von der Flicheneinheit einer Platte riickprallenden
Luftmolekille [kg/m?]

Impuls parallel zur Wand der in der Zeiteinheit
auf die Fldcheneinheit einer Platte prallenden
Luftmolekiile [kg/m2]

. freie Weglénge der Molekiile [m]

Masse [kgsecz/m]

ILuftdruck, Gasdruck, Druck [kg/m2]

Aussendruck der ruhenden ILuft [kg/m2]

Anfangsgasdruck, Gasdruck im Ofen, Ruhegasdruck [kg/me]
Miindungsdruck [kg/m?]

Staudruck [kg/mzj, Warmefluss [kcal/mzseq]

Bahnradius horizontal liegender Bahnwendekurven [m]
Flugweg [m, ka

Startlénge [m, km]

. Ldnge der Teilstrecke nach dem Start [m, knﬂ
. ldnge des angetriebenen Aufstieges [m, km]

Ldnge der antriebslosen Ueberschallgleitflugbahn [m, k@]
Unterschallgleitfluglénge [m, km]
Lénge der Wendebahn [m, kq]

. Zeit [sec], Fliigeltiefe, Gleitbackentiefe [m]
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Peuerkantentemperatur der Feuerwand [°C]

Kilhlkantentemperatur der Feuerwand [OC]

. Fluggeschwindigkeit [ m/sec]

Geschwindigkeitsvektor [m/sec]

Absolutgeschwindigkeit [m/seq]
Anfangsfluggeschwindigkeit [m/seq]

Geschwindigkeit eines Erdpunktes [m/sec]
Fluggeschwindigkeit am Beginn des Wendebogens [m/sec]
Fluggeschwindigkeit am Ende des Wendebogens [m/se@

. Wurfweite [m, km]

wahrscheinliche Streuung des Bombenwurfes [km]

durchschnittliche Belagsdichte einer im Fl&chen-
wurf angegriftfenen Fléche [kcal/km2]

Aufiried [ké], mechanisches Warmedquivalent
[1/427 kcal/kg]

Bombenladung [kg]
Corioliskraft [ kg]
Dissoziationsenergie [kcal/ks]

Reaktionswdrme der Kraftstoffe, oberer Gemisch~
beiwert, gesamter Energieinhalt [kcal/kgj

réumliche Energlekonzentration [kcal/Iiter]

- Riickprallenergie der Luftmolekiile je Zeltein-

heit und Wandfl#cheneinheit [kcal/m2seq

- In der Wand verbleibende Energie der Luftmole~

kiile nach dem Aufprall [kcal/mesec]

Mit den Luftmolekiilen je Zeiteinheit und Fli-
cheneinheit_an die Wand herangetragene Energie
[kcal/mQSecJ

aerodynamisch tragende Fldche [m2]

tragende Fligelfliche [m]

tragende Rumpffliche [mQJ

Gewichs [ng



G o venrnnnnns Anfengsgewicht [kg]

G1 cerearene Gewicht des Bombers nach Verbrauch der Hinflug-
kraftstoffe [kg]

G2 tessese.. Gewlcht des Bombers nach Abwurf der Bomben [kg]

Gy vevneannn Leergewicht des Bombers [kg]

G, +v....... Startgewicht [ xg]

Gos woeeossss Anfangsstartgewicht [kg]

H vervnenns Flughthe [m, kn]

) RN e Warmeinhalt [kcal/kg],Impuls [kgsec]

1 . Wiarmeinhalt im Ruhezustand, Ofenzustand, Anfangs-

° zustand [kcal/kg]

und

S S Miindungsimpuls [kgsec]

K.oooerrnnn . Wertungszahl der Raketenkraftstoffe [-]

M.ooiieinens Molekulargewicht [—-]

Povvrnnnnns wirksamer Schub, Last auf einer Gleitbacke [kg]

Povvrinennn . freier, am Dynamometer messbarer Schub [kg]

Q ceeernnnns Wirmemenge [kcal/kg]

T Individuelle Gaskonstante [m/°], Erdradius [m]

Ry +vvne ... Reynold'sche Zahl [-—J

Ry vovvecen Innere Verdampfungswirme bei 0°K [kcal/ng

s S Temperatur | °K], d'Alembert'sche Trégheitskraft [kg]

TO cereaaoae Anf angstemperatur, Ofentemperatur, Ruhetemperatur[ K]
o

T eevnvons . Miindungstemperatur [ K]

Tp eoveenees Temperg.tur der Luftmolekiile vor dem Aufprall auf die

Wand [°K
Tw ......... Temperatur einer von Luftmolekiilen getroffenen Wand-

oberfléche [OK]

TR +esssee.. Temperatur der ILuftmolekille nach dem Riickprall von
der Wand [9K]

13 S Innere Energie [kcal/kg]
Voo spec. Gasvolumen [m3/kg]
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..... ... Ofenvolumen [m3]
o
......... Widerstand [kg]
W s .. im Windkanal gemessener Widerstand [kg]
saeasasne gesamte, gegen einen Zielpunkt geworfene Energie [kcaﬂ
...... ... Anstellwinkel [°], Akkommodationskoeffiztent [ ~]
Ohg womneenn Anstellwinkel des vordersten Flichenelementes elner

gekrimmten Fl&che [uJ
gspec. Gewicht [kg/m3]

spec. Gasgewlcht bel der krit. Geschwindigkeit [kg/m%]

forrenne ... spec. Gasgewicht bei Ruhe bezw. in Budennihe [kg/m%]

€.connoonn Gleitzahl [~], numerische Exzentrizitét der Kepp'ler-—
schen Ellipse [~]

Egrrreovnne optischer Abscrptionskoeffizient [-]

Windrosenwinkel [O]

Zdéhigkeit [kgsec/mgl

Da oovnnns . gusserer Wirkungsgrad [-]

Pp wvenene . Disenwirkungsgrad [-]

Pi neereeeo innerer Wirkungsgrad [ -]

Po >rereo » Ofenwirkungsgrad [-]

Ptnerm - > thermischer Wirkungsgred [-]
A .» Adiabatenexponent [ -]
Foronroonns mittlerer Adiabatenexponent [-]
Aiinnnnn . Wirmeleitzahl [kcal/mh]
AU, Reibungszahl [-]

Dichte [kgsec2/m4], Bahnradius [m]

sekundlich auf die Flidcheneinheit einer Platte
treffende Gasmasse [kgsec/m3]

Gasdichte im Miindungszustand [kgsecQ/m4]

Gasdichte im Ogeniuatand, Anfangszustand, Ruhe-
zustand [kgsec</m

Festigkeit [kg/cm%L Wendewinkel [ ©]
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. wandparallele Reibungsspannungen in Gasen oder

Luft [ke¢/m?]

Behnneigung [°]
Winkelgeschwindigkeit [1/sec]
Knderung einer Grésse [~]

charakteristische Temperatyr der Schwingungsanre-
gung eines Gasmolekiils fOK
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