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Dampiungsiliche des Seitensteuers iibergehenden
Stromlinieniiberdachung. Das in Bezug auf dic
Spannweite des Apparates breite Fahrgestell von
1.40 m hat Ballonrdder mit Stromlinienverkleidung.
Die Abmessungen der Maschine sind; Spannweite
6.80 m, Linge 6.80 m, Hohe 190 m, Tragifliche

7 m?, Leergewicht mit Renault-Motor 405 kg, mit
Régnier-Motor (220 PS) 475 kg, Fluggewicht mit
Renault-Motor 695 kg, Fliachenbelastung 99 kg/m?,
Hochstgeschwindigkeit mit Renault-Motor 380 km/St.,
mit Régnier-Motor 410 km/St.

DER ENTWICKLUNGSWEG DER RAKETENFLUGTECHNIK

Von Ing. Dr. techn. Eugen Singer, Techn, Hochschule-Wien,

Der Raketenflug stellt die nidchste Entwicklungs-
stufe des in den letzten dreiBig Jahren geschaffenen
Troposphérenfluges dar, und ist die Vorstufe einer
spidter anzustrebenden Weltraumfahrt.

Dementsprechend liegt der Flugbereich des Ra-
ketenflugzeuges auch rdaumlich iiber der heute durch-
wegs beflogenen Troposphére, also iiber 12 km Hohe,
aber noch nicht im ,luftleeren Weltraum, ja sogar
noch innerhalb der Stratosphire, also unter etwa
60 km Hohe.

In diesem duBeren Rahmen ist es Aufgabe der Ra-
ketenflugtechnik, die Entwicklung eines auBlerordent-
lich schnellen und hochfliegenden Flugzeuges durch-
zufithren.

Die angestrebten und erreichbaren Fluggeschwin-
digkeiten betragen bis zu 4000 m/sec, iibertreffen
also jene der schnellsten Geschosse um ein Mehr-
faches.

Dieses sehr schnelle Flugzeug soll zu folgenden
konkreten Auigaben verwendet werden:

1. Als Schnellverkehrsmittel fiir kleinere Giiter
iiber Langstrecken bis zu 5000 km, wobei die Reise-
geschwindigkeit sich der physikalisch mdéglichen
Grenze nihert.

2. Als Forschungsinstrument auf astrophysikali-
schem und geophysikalischem, besonders meteoro-
logischem Gebiet.

3. Notigenfalls als Kampfwaffe, wobei es durch
seine auBerordentliche Fluggeschwindigkeit und
Flughohe feindlicher Einwirkung praktisch unerreicli-
bar ist.

Neben diesen unmittelbar praktischen Aufgaben.
denen das Raketenflugzeug als Werkzeug dient, ist
es Forschungsmittel der Flugtechnik selbst, zum
praktischen Studium zahlloser, bisher ungeklirter
flugtechnischer und besonders raketenflugtechnischer
Fragen, und damit Entwicklungsglied zum seiner-
zeitigen Raumschiff.

Die theoretischen Voraussetzungen und Grund-
lagen zur Entwicklung des Raketenflugzeuges sind
nicht Gegenstand dieser Besprechung. In dieser Hin-
sicht wird auf das kiirzlich in Miinchen erschienene
Werk ,,Raketenflugtechnik* verwiesen.

Aus diesem sind hier nur die Richtlinien zu ver-
merken, daB das Raketenflugzeug selbstverstindlich
unter allerweitgehendster Ausniitzung der dreiBig-
jdhrigen konstruktiven und fliegerischen Erfahrung
der heute bestehenden Flugtechnik entwickelt wer-
den muB.

DaB demgemiB das Raketenflugzeug sich in Form-
gebung, Aufbau und Flugeigenschaften den bestehen-
den Drachenflugzeugen als Vorbildern moglichst
anlehnt, ist selbstverstindlich. Abweichungen sind
zundchst nur dort zuldssig, wo die besonderen Ver-
hiltnisse des gednderten Antriebes und der sehr
groBen Flughshen und Fluggeschwindigkeiten sie un-
bedingt eriordern.

Weiters ist fiir die ferneren Ausfilhrungen die
grundlegende Erkenntnis wichtig, daB als Motor des
angestrebten Raketenflugzeuges nur die reine Fliis-
sigkeitsrakete in Frage kommt, die einen geeigneten,
hochwertigen Brennstoff, z. B. Benzin, Petroleum,
Treibol oder dgl. und den gesamten zur Verbrennung
noétigen Sauerstoff in fliissiger Form an Bord des
Flugzeuges mitfiihrt, also keinen Sauerstoff aus der
umgebenden Luft entnimmt.

Der Flugvorgang des Raketenflugzeuges bestelit
nach dem wie iiblich durchgefiihrten Start in einer
etwa 8 bis 12 Minuten wihrenden schrigen Auf-
stiegsbahn von einigen hundert Kilometer Linge,
wihrend der der Motor voll arbeitet und das Flug-
zeug auf die géwiinschte Geschwindigkeit beschleu-
nigt wird, und dem unmittelbar anschlieBenden Gleit-
flug ohne Motortitigkeit, der sich, je nach der am
Ende der Auistiegsbahn erlangten Fluggeschwindig-
keit, iiber mehrere Tausende wvon Kilometern er-
streckt und seinem mechanischen Charakter nach
ein Mittelding zwischen aerodynamischem Flug und
ballistischer Wurfbahn darstellt. An den Gleitflug
schlieBt dann die Landung in iiblicher Art.

Im Folgenden sind lediglich die praktischen Ent-
wicklungswege zu besprechen, auf denen das Ra-
ketenflugzeug geschaifen werden wird.

Als Leitgedanke dieser praktischen Entwicklung
hat zu dienen, daB man den Raketenmotor zunichst
im Bremsstand bis zu einer gewissen Betriebstiich~
tigkeit entwickelt, ganz unabhidngig davon das Ra-
ketenflugzeug theoretisch und durch Modellversuche
heranziichtet und erst wenn beide zu ausreichender
Vollkommenheit gediehen sind, die Vereinigung vor-
nimmt und an die langsame, gemeinsame Weiterent-
wicklung von Motor und Flugzeug in der Luit
schreitet.

Gegen diesen elementaren Entwicklungsgrundsatz
wurde bisher bei praktischen Raketenarbeiten stidn-
dig verstoBen, sehr zum Schaden des ganzen Ra-
ketenproblems, wie die auBerordentliche und fiir
ernsthafte technische Entwicklungsarbeit unzuldssige
Unfallhdufigkeit der Raketenversuche beweist.

Der genannte Entwicklungsgrundsatz ist lediglich
eine Lehre aus der historischen Entwicklung des
Drachenflugzeugs, das gleichfalls erst mit einem
weitgehend ausgereiften Motor zu fliegen begon-
nen hat.

Die meisten der bisherigen raketentechnischen
Arbeiten krankten an dem gemeinsamen Fehler, dall
sie sich im Anfangszustand der Entwicklung das ai-
gestrebte Ziel zu hoch steckten, auf das gegebene
Fundament der bestehenden Flugtechnik verzichten
zu kénnen glaubten und somit einen unstetigen, also
den Naturvorgingen nicht entsprechenden Entwick-
lungssprung erzwingen wollten.
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Im einzelnen ergaben sich daraus dic Irrwege, im
gegenwirtigen Entwicklungsstand ohne den bewéhr-
ten festen Fliigeln, sondern mit riesigen Fallschirmen
und dergleichen arbeiten zu wollen, den Raketen-
motor nicht im Stand, sondern im Fluggeridt zu ent-
wickeln, oder in den hiefiir ungeeigneten langsamen
Troposphirenilugzeugen oder Erdverkehrsmittein
verwenden zu wollen usw.

Diese Irrwege hatten zur Folge, daB die Arbeiten
nicht das notige Vertrauen der breiten Oeffentlich-
keit und der maBgebenden Kreise erlangen konnten
und daher mit durchaus unzulinglichen Mitteln aus-
gefiihrt werden muBten, womit die iibrigen Bedin-
gungen des MiBerfolges erfiillt waren.

Der oben ausgesprochene Entwicklungsgrundsatz
fithrt zu den nachstehend besprochenen Entwick-
lungsphasen.

I. Theoretische Erforschung des
Raketenmotors.

Der praktischen Entwicklung des Raketenmotors
hat dessen theoretische Durchforschung unter alien
Umstinden vorauszugehen, wenn nicht jeder prak-
tische Versuch ein Tasten jm Dunkeln und jeder Er-
folg auf diesem Wege ein Zufallstreffer bleiben soll.

Die bisher in der Literatur bekanntgewordenen
Behandlungen des Raketenmotors sind von dieser
erschopfenden theoretischen Erforschung als Grund-
lage von Versuchen noch reichlich weit entfernt,
selbst wenn man die Unsicherheit vieler, heute be-
kannter Rechengrundlagen zugesteht,

Unter Heranziehung von gesicherten Ergebnissen
der hoheren Thermodynamik, besonders der Disso-
ziationsgleichungen, und von Erkenntnissen der theo-
retischen Chemie iiber Reaktionsgeschwindigkeiten
und mbolekulare Gleichgewichtsverhiltnisse werden
sich ziemlich weitgehende theoretische Vorhersagen
noch machen lassen.

Diese Vorhersagen sind von hochstem unmittelbar
konstruktivem Wert und betreffen die genaueren
erforderlichen Abmessungen von Ofen und Diise bei
verlangter Schubleistung des Motors, ferner die auf-
tretenden Feuerraumtemperaturen, Ofendriicke, Gas-
geschwindigkeiten, Wirkungsgrade usw., also voll-
stindig grundlegende Fragen.

Immerhin. kommt man durch diese aufs #duBerste
getriebenen theoretischen Erwiigungen bald an d:n
Punkt, wo die unmittelbare Befragung der Natur, der
Versuch einzusetzen hat, einerseits um die Bestéti-
gung der bisherigen Ueberlegungen und anderseits
um Unterlagen fiir weitere Rechnungen zu erlangen.

Die Versuchsarbeit fiir den Raketenmotor mull
wieder unterschieden werden in Vorversuche, durch
die eine Reihe grundsitzlicher, theoretischer und
konstruktiver Fragen angeschnitten wird, und in
eigentliche Motorversuche.

II. Motorversuche.

Es wird vorerst fiir die Entwicklung eines luft-
tiichtigen Raketenmotors nicht nétig sein, z. B. die
Dissoziationstemperaturen und Dissoziationsgrade
der Feuergase des gewihlten Brennstoffes bei der
Verbrennung mit fliissigem Sauerstoff versuchsméBig
auf ihre mehr oder weniger genaue Uebereinstim-
mung mit den Werten zu iiberpriifen, die aus den
Dissoziationsgleichungen der héheren Thermodyna-
mik folgen. Diese Aufgabe kann ruhig spiteren Zei-
ten und der tieferen Ausgestaltung der Raketen-
theorie iiberlassen bleiben.

Wissenswerter wiiren schon die genaueren Reak-
tionsgeschwindigkeiten zunichst der Verbrennung
im Ofen, damit die Feuerraumbelastung und weiter
die Geschwindigkeit der chemischen Verbindungs-
vorgidnge wihrend der Stromung dissozierter Feuer-
gase durch die Diisen, in Abhédngigkeit von verschie-
denen Durchmischungsverhiltnissen der Kraftstoife
und verschiedenen Driicken im Motor.

Auch diese Fragen werden sich bei ertridglichem
Versuchsaufwand nur nebenher gelegentlich anderer
Versuchsausfithrungen mit ausreichender Schérfe
und in gewissen Einzelfillen beantworten lassen.

Die zunichst wichtigsten Motorvorversuche et-
strecken sich auf das Verhalten hochfeuerfester Bau-
stoffe gegeniiber den dissozierten Feuergasen bei
verschiedensten Druckverhiltnissen, besonders auf
Art und Geschwindigkeit gegenseitiger Reaktionen
und auf allfillige Erweichungserscheinungen der
Baustoffe.

Dadurch ist die Wahl eines zweckmiBligen Ofen-
und Diisenauskleidungsstoffes zu erleichtern. Bei den
Feuergastemperaturen zwischen T = 3000 und 4000
Grad kommt fiir diese Versuche nur eine sehr be-
schriankte Gruppe wvion Stoffen iiberhaupt in Frage,
sodaB sich das Versuchsprogramm auch bei erschop-
fender Durchfiihrung in engen Grenzen hilt.

Durch diese Voruntersuchungen ist unter anderein
zu kldren, ob sich eine widrmedichte Ofen- und Dii-
senwand wirtschaftlich so herstellen l48t, daB sie
der etwa viertelstiindigen hochsten chemischen,
Wirme- und Druckbeanspruchung eines Gileich-
druckraketenmotors ausreichend gewachsen ist.

Der im Falle positiver Versuchsergebnisse mog-
liche Gleichdruckraketenmotor arbeitet mit im Ofen
unter immer gleichem Druck stehender Flamme, also
kionstanter Gasgeschwindigkeit in der Diise, daher
gleichbleibendem Schub, hohem Wirkungsgrad, Weg-
fall einer Dauerziindung usw. und wiirde die opti-
male Losung darstellen.

Bei durchaus negativem Ausfall der Ofenwand-
versuche miiBte zum Wechseldruckbetrieb gegriffen
werden, wobei die gleichfalls hochwirmedichte
Ofen- und Diisenwand édhnlich der Zylinderwand
eines Explosionsmotors nicht durch die Temperatur-
spitzen der Verbrennung, sondern durch einen
wesentlich geringeren Temperaturmittelwert bean-
sprucht wire.

Der Arbeitsvorgang der Wechseldruckrakete ist
so zu denken, daB die jeweils eingespritzte Kraft-
stoffladung geziindet wird, worauf der Ofendruck
sein Maximum erreicht. Infolge Ausstrémens der
Feuergase durch die Diise sinkt dieses Druckmaxi-
mum rasch ab, bis bei einem gewissen niederen
Druck neuerdings Kraftstoff eingespritzt und geziin-
det wird, der Druck wieder steigt usw.

Dieser Wechseldruckbetrieb hat den Vorteil ge-
ringerer durchschnittlicher Ofen- und Diisentempe-
raturen, dagegen die Nachteile geringeren inneren
Wirkungsgrades der Anlage, wesentlich hoheren
Baugewichtes und groBerer Abmessungen je Lei-
stungseinheit des Motors, verwickelterer Bauari,
Notwendigkeit einer besonderen, dauernd arbeiten-
den Ziindanlage usw. gegeniiber dem Gleichdruck-
betrieb. Erhalten bleibt gegeniiber dem Explosions-
motor noch immer der Wegfall jedes bewegten Tei-
les im Feuerbereich,

Von det Anwendung einer wirmedurchldssigen
Motorwand, etwa wie am Explosionsmotor, wird
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man tunlichst abséhen, da die abzuleitenden Wirme-
mengen ungeheuer groB wiren und die Riickkiihlung
— auf direktem Wege oder mittels einer Kiihlfliissig-
keit — durch den Fahrtwind nicht in Frage kommt,
da der Fahrtwind bei den Geschwindigkeiten des
Raketenfluges bekanntlich selbst in hohem MabBe
heizend auf alle windbestrichenen Flichen des Flug-
zeuges wirkt. Auch von diesem Umstand ganz ab-
gesehen, konnten die erforderlichen Wirmemengen
in der kurzen Zeit der Raketenmotortitigkeit niemals
an die diinne AuBenluft abgefiihrt werden.

Es ist daher in diesem Zusammenhang in aller
Schérfe festzuhalten, daB alle Entwicklungsarbeiten,
die auf irgendwie fliissigkeitsgekiihlten Raketen-
motoren aufgebaut sind, sich von vornherein bewu6t
auf ein bestimmtes enges LeistungsmaB beschrinken,
das durch die Wahl der Mittel gegeben ist, sei es nun
durch die Mitnahme besonderer, zu verbrauchender
Kithifliissigkeit im Flugzeug oder durch das Versagen
der Riickkiihlung am Fahrtwind bei hoheren Flug-
geschwindigkeiten,

Eine weitere durch Vorversuche moglichst zu
klirende Frage ist die Tankung groBer Mengen
fliissigen Sauerstoffes im Flugzeug. Dieses, dem heu-
tigen Flugzeugkonstrukteur vielfach ganz unlésbar
scheinende Problem verliert sehr viel von seiner
Schwierigkeit, wenn man sich von den iiblichen Vor-
stellungen befreit und beachtet, daBl es sich hier umn
die Lagerung sehr groBer Fliissiggasmengen fiir nur
sehr kurze Zeiten, etwa von 6000 kg fliissigem Sauer-
stoff durch hochstens 30 Minuten handelt, sodaB dic
relativen Verdampfungsverluste nicht gro werden
konnen.

Denn man wird selbstverstidndlich die Sauerstofi-
vorrite in bodenfesten, hochwertigen Isoliertanks
bewahren und sie erst im letzten Augenblick vor
dem Start in die leichten, wenig wiarmedichten Flug-
zeugtanks iiberfiillen, von wo sie dann innerhalb
etwa 10 bis 15 Minuten wihrend der Aufstiegsbahn
des Raketenflugzeuges vom Motor verbraucht wer-
den. Keinesfalls kommen also doppelwandige Tanks
mit Vakuumisolierung oder dergleichen in Frage, die
Untersuchungen miissen ergeben, ob iiberhaupt dop-
pelwandige Tanks mit einem leichten Isolierkdrper
zwischen den Winden notig sein werden, oder ob
sogar einfache einwandige Tanks geniigen.

Die versuchsmiBig zu kldrenden Schwierigkeiten
liegen vielmehr iiberwiegend in der entsprechenden
Baustoffwahl fiir die Sauerstofftanks und in der bau-
lichen Gestaltung derselben mit Riicksicht auf das
bei der Temperatur fliissigen Sauerstoffes ginzlich
verinderte Festigkeitsverhalten der Baustoife, und
weiters in der Gefahr, daB durch Leitung oder Strah-
lung auch benachbarte Glieder des iibrigen Flug-
zeuges auf fiir ihre Verwendung unzuldssige Tempe-
raturen abgekiihlt werden.

Durch Vorversuche ist weiter die zweckmiBigstc
Art der Kraftstofforderung vom Tank in den Motor
festzustellen. Dabei liegen die Schwierigkeiten wie-
der zum geringeren Teil in der Tatsache des For-
derns von fliissigem Sauerstoff an sich, als vielmehr
in den ungeheuren Kraftstoffmengen, die in sehr kur-
zen Zeitrdumen gegen sehr hohe Ofendriicke bewegt
werden miissen. Das angemessenste System der
Kraftstoffpumpen als auch des Pumpenantriebes sind

hier festzustellen, allenfalls wiren die dieses Gebiet
berithrenden Vorschlige Prof. Oberth’s versuchs-
miBig auf die Anwendbarkeit fiir raketenflugtech-
nische Zwecke zu priifen. Besondere Beachtung ver-
dienen weiters die, wenn auch sehr kurzen Leitun-
gen fiir fliissigen Sauerstoff wegen der Sprodigkeit
des Baustoffes und der daraus folgenden Gefahr von
Leitungsbriichen.

Noch im Rahmen der Motorversuche ist die Frage
der Kraftstoffeinbringung in den Ofen, also das Ein-
spritzen von Brennstoff und fliisssigem Sauerstofi
moglichst zu klidren. Die dabei herrschenden Schwic-
rigkeiten treten ins deutlichste Licht, wenn bedacht
wird, daB die Gesamtkonstruktion des Raketenflug-
zeuges sich zwischen den Gefahren der Temperatur-
extreme von 200 Grad Kilte des fliissigen Sauer-
stoffes und fast 4000 Grad Wirme des Ofens und
allenfalls der Staupunkte des AuBenluftstromes ab-
spielt und Baustoffe wie Besatzung vor Beriihrung
mit diesen Temperaturen entsprechend bewahrt
werden miissen.

An den Einspritzdiisen des Ofens treffen nun die
beiden Temperaturextreme wie sonst nirgends im
Raketenflugzeug unmittelbar aufeinander und bean-
spruchen die umliegenden Baustoffe in unerhortester
Weise.

Durch die Vorversuche ist die zweckmiBigste
Herabsetzung dieser Gefahren fiir den Baustoff als
auch die giinstigste Art der Kraftstoffausbreitung
und Vermischung im Ofen mit Riicksicht auf ra-
scheste und vollstindigste Verbrennung und weiters
mit Riicksicht auf den Schutz der Ofenwiinde zu er-
griinden.

SchlieBlich gehért zu den wichtigsten, durch Vor-
versuche zu kldrenden Fragen jene der Ziindung. Im
Gleichdruckraketenmotor spielt die Ziindung eine
sehr geringe Rolle, da sie sich auf den Betriebs-
beginn beschrinkt, wihrend die Weiterziindung spi-
ter durch die gliihenden Ofenwinde, Verbrennungs-
gasreste usw. in viel wirksamerer und vollstindi-
gerer Weise erfolgt, als es durch eine besondere
Ziindvorkehrung jemals moglich wire. Eine solche
Ziindvorkehrung im Feuerraum, etwa wie im Ex-
plosionsmotor, wiirde wegen der dort herrschenden
Dauertemperaturen auch kaum aufrecht zu erhalten
sein. Hingegen ist die einmalige oder kurzseitige An-
fangsziindung vohne Schwierigkeiten losbar, da die
hiefiir erforderlichen einfachen Vorkehrungen oder
chemischen Substanzen ohne weiteres der Zersto-
rung iiberlassen bleiben und im Neubedarisfall er-
setzt werden.

Ganz anders liegen die Verhiltnisse am Wechsel-
druckraketenmotor, wo man sich die vom Explo-
sionsmotor vorliegenden FErfahrungen im weitesten
MaBe wird zu eigen machen miissen.

Es ist klar, daB alle genannten und noch zahlreiche
weitere, durch Vorversuche behandelten Probleme
nicht vereinzelt jedes fiir sich, sondern nur im gegen-
seitigen Zusammenhang und unter weitgehendster
Beriicksichtigung ihrer Wechselbeziehungen 16sbar
sind. Nach Feststellung der. wesentlichsten Bau-
grundlagen des Raketenmotors wird an den Bau von
Versuchsaggregaten zu schreiten sein, an denen
dann die Motorhauptversuche vorgenommen werden.

(Fortsetzung folgt.)
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