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Sonderheft 1 Dezember 1934

NEUERE ERGEBNISSEDERRAKETENFLUGTECHNIK

Von Ing. Dr. Eugen S#nger
1. ZUR INNEREN BALLISTIK DES RAKETENFLUGZEUGES

Es wird der Begriff der wirksamen Auspuiige-
schwindigkeit eines Raketenmotors crliintert und dic
GroBe der erreichbaren Auspuifzeschwindigkeit
theoretisch und versuchsmiiBig untersucht, CGe-
schwindigkeiten iiber 3000 mjsec werden tatsiichlich
gemessen und die Moglichkeit weiterer Steigerungen
wird erwiesen.

1. Verwendete Formelzeichen.

a . . . . . . . . .. . . Schaligeschwindigkeit im Fenergas |m/s].

C . . . . . . . . . . . . Auspufigeschwindigkeit der Feuergase (wirksame) [m/s].

Cn+- « « « « « « « « . . . Mindungsgeschwindigkeit der Feuergase |[m/s].

€Cmax « + . . . . . . . . . Theoretischer Grenzwert der Auspuifgeschwindigkeit der Fcuergase |m/s].
Cwol . « . . . . . . . . . Mittelwert der translatorischen Molekulargeschwindigkeit |m.s].

€ - . . . . . . . . . . . Strdmungsgeschwindigkeit der Feuergase an heliebiger Stelle der Diise [m s}.
Cy « . . . . .« « . . . Spec. Wirme der Feuergase bei konstant. Volumcen {kcal'kg"|.

Ch « « « « « . . . . . . . Spec. Wiirime der Feuergase bei konst. Druck |kcal/kg"l.

a . . . . . . .. .. . . Halsdurchmesser der Diise lml

dy - . . . . . . . . . . . Mindungsdurchmesser der Diise |m].

£ . . . . . . . . . . . . Zall der Freiheitsgrade eines Gasmolekiiles |- |.

b - . . . . . . . . . . . Disenmiindungsfliiche |m?|.

€ . . . . . . . . .. . . FErdbeschleunigung |m/s*|.
m ... ... .. ... . Masse |kgsUml

P .. .. . . . . . . . Feuergasdruck |kg/m?|.

P - - . - . . . . . . . Mindungsdruck der Feuergase [kg/m*].

Pa - « « « . « . . . . . . Luftdruck in der Ungebung der Diise |kg/m?].

t ..o Zeit sl

vV . . . . . . .. ... . Fluggeschwindigkeit |m/s].

A . . . . . . . . . . . . Mechanisches Wiirmeiquivalent |1/427 kcal’kgm|.

oo o o . . . . . . . . . Wirmeinhalt der Feuergase |kcalikg| bezw. lmpuls [kgsl.
o . o . . . . . . . . . . Anfangswitrmeinhalt der Feuergase [kcal'kg].

P . . . . . . . . . . . . Raketenschub (wirksamer' |kgl.

P ... . . . . . . . . freier Raketenschub |kgl.

R . . . . . . .. . . . . Gaskonstante jm/*|

T . . . . . . . ... . . absolute Feuergastemperatur |"}.

To- . . . . . . . . . . . absolute Anfangstemperatur der Feuergase [°].

Tg. . . . . . . . . . . . absolute Feuergastemperatur an beliebiger Stelle der Diise |"].
Tm . . . . . . . . . . . absolute Miindungstemperatur der Feuergase [°].

U .. ... ... ... . Innere Energie der Feuergase |kcalikgl.

V . . .. ... ... . . Spec Volunen der Feuergase |m¥kgl.

W. .. .. ... ... . Luoftwiderstand [kgl.

¥ . . . . . . . . . . . . Verhiltnis der spec. Wiirmen bei konst. Druck u. konst. Volumen [—}.
g+ -+ - « + « « . . . Wirkungsgrad der Diise |—|.

Yg + + - - « « + + . . . Nutzungsgrad der Diise |—|.

Pm s « « +« « « « « « . . . Mindungsdichte der Feuergase [kgs*/m'].
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2. Allgemeines.

Die erforderliche Antriebskraft von Flugzeugen
wird zur Zeit ausschlieBlich als Reaktionskraft der
mit Hilfc von Luftschrauben nach riickwirts be-
schleunigten umgebenden Luitmassen gewonnen.
(Abb. 1). Bei hohen Fluggeschwindigkeiten, die sich
der Schallgeschwindigkeit nidhern, stoBt dieses Ver-
fahren auf grundsitzliche Schwierigkeiten.

Sic bestehen vorziiglich in dem schlechten Wir-
kungsgrad der sehr rasch umlaufenden Schraunben,
in den hohen mechanischen Beanspruchungen dieser

Luftstrahl durch die Schraube,
dessen Reaktionskraft den
Anfrieh des Flugzeuges
besorgt,
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Schema des- Schraubentriebwerkes mit den
wichtigsten Bestandteilen.

Abb. 1.

Schrauben und in den mit der Fluggeschwindigkeit
auBerordentlich anwachsenden Luitkriften und
Triebwerksgewichten.

Es wurde daher vorgeschlagen, die erforderliche
Antriebskraft als Rcaktionskraft von Gasmassen zu
gewinnen, die nach Art der bekannten Raketen zu-
niichst in cinem Behilter verdichtet sind und aus
diesemi Behiilter unter der Wirkung ihres eigenen
Ueberdruckes mit hoher (eschwindigkcit nach riick-
wiirts ausstromen. (Abb, 2).

Der Ueberdruck soll wie in fiblichen Verbren-

nungskraftmaschincn durch Verbrennung von Kraft-
stofien erzengt werden.

FeuergassiraM durch dve Dise,
aessen Reaktonskraft den
Anlries desFlugzeuges

be.!org(.

]

Abb. 2. Schema des Raketentriebwerkes mit den

wichtigsten Bestandteilen.

Als beschleunigte Gasmassen kommen in erster
Linic die Feuergase selbst in Frage.

Die mit der Geschwindigkeit in unerwiinschter
Weise anwachsenden Luftkriifte werden vermindert
einerseits durch eine den Besonderheiten der Ueber-
schallstromung  angepafite Flugzeugiorm, in der
Hauptsache jedoch durch das Aufsuchen centspre-

chend grofBler Flughdhen, wo wegen der abnehmen-
den Luftdichte die Luftkriifte trotz wachsender Flug-
geschwindigkeit in gewiinschten (renzen gehalten
werden konnen.

Der zur Verbrennung nétige Sauerstoff 1aBt sich
praktisch nicht aus der diinnen Hohenatmosphire
entnehmen, sondern wird von vornherein im Flug-
zeug mitgefithrt. Dadurch ist gleichzeitig das Trieb-
werk von der hohen erforderlichen Verdichtungs-
arbeit entlastet.

Die Gegeniiberstellung der Abb. 1 und 2 ldBt er-
kennen, daB der antrieblieiernde Luftschraubenstrahl
am Raketenflugzeug ersetzt ist durch einen antrei-
benden Feuergasstrahl.

Wihrend aber am Schraubentriebwerk der Weg
von der im Kraftstofi schlummernden Energie bis zur
lebendigen Energie des Schraubenstrahles weit und
verlustreich ist, iiber einen tausendfiltigen, empfind-
lichen und gewichtigen Mechanismus fiihrt, ist der-
selbe Weg vom Heizwert der Kraftstoffe zur kineti-
schen Energie des Feuergasstrahles kurz und ge-
waltsam.

Oel und fliissiger Sauerstoff werden vom Tank
durch Pumpen direkt in einen Hochdruckieuerraum
gefordert, verbrennen dort und stromen mit unge-
heurer Geschwindigkeit durch eine Diise ins Freie.

Der Riickdruck dieses stetigen Feuergasstrahles
ergibt ohne weitere Hilismittel den Antrieb des
Flugzeuges.

Dadurch werden die Storungsmoglichkeiten sghr
eingeschrinkt, der motorische Wirkungsgrad wn:d
sehr hoch und das Baugewicht je Leistungseinheit
auBerordentlich gering.

Die Wirkungsweise des Raketenmotors hélt etwa
die Mitte zwischen einem iiblichen Flugmotor, der
im Flugzeug in der Lage ist, eine Leistung von eini-
gen hundert PS durch viele Tage zu liefern, und
einem Geschiitz, das eine Leistung von vielen Mil-
lionen PS durch den Bruchteil einer Sekunde abgibt.

Der flugfihige Raketenmotor liefert namlich z. B
100.000 PS durch einen Zeitraum von 15 bis 30 Mi-
nuten und wiegt dabei weniger als 1 g/PS,

Ebenso wie die Feuerwaffe hat er den zur Ver-
brennung der Brennstoffe erforderlichen Sauerstoff
von vornherein bei sich und ist damit von der Flug-
hohe unabhiingig.

Die Einbringung der notwendigen Sauerstofimen-
gen aus der freien Luft — womoéglich in groBer Flug-
héhe — in den Verbrennungsraum gegen Driicke von
vielleicht 100 at und in den verfiigbaren kurzen Ze‘lt-
rdumen ist ndmlich konstruktiv vollkommen un1<’)§-
bar, weswegen die Verdichtung am Boden auf die
hochstmogliche, also fliissige Form besorgt wird und
das Flugzeug den fertig verdichteten Sauerstoff mit-
bekommt.

Die Mitnahme groBer Sauerstoffmengen an Bord
des Flugzeuges, zusammen mit dem sehr groflen
Kraftstoffverbrauch, etwa eines 100.000 PS-Motors,
bewirken, daB der Raketenmotor zur AeuBerur}g
seiner ungeheuren Antriebskrifte nur durch relativ
kurze Zeiten befdhigt ist, da die mitfiihrbaren Kraft-
stoffvorrite bald aufgezehrt sind.

Die baulichen Schwierigkeiten bei der Herstellung
des Raketenmotors haben gewisse Aehnlichkeit mit
ienen der Gasturbine.

Wenn auch hier bewegte Teile im Feuergasstrahl
nicht in Frage kommen und die Wirkungsgradver-
héltnisse ganz anders liegen, ist doch der Umstand
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baulich ungiinstiy, daf} die Kiihlung der Witnde des
Feucrraumes am  Raketenflugzeug  weit  weniger
cnergisch sein kann, als beim Flugimotor, Bei hoheren
Fluggeschwindigkeiten macht nédmlich dic Erwiir-
mung der am Flugzeug vorbeistreichenden Luit in-
folge Stau und Reibung --- in «eringen Flughohen um
etwa AT = v*2000" C') — dic Riickkiihlung unméz-
lich, sodall zur Wandkiihlung des Verbrennungs-
rautnes nur die Kraitstoife selbst herangezogen wer-
den konnen. Deren Witrmeauinahmefihigkeit  Lifit
aber nur einen Wirmedurchgang an das Kiihlinittel
von héchstens ctwa 6% des Heizwertes zu, gegen-
iiber etwa 20 bis 30% am gewdhnlichen Flugmotor.

Dazu kommt die auBlerordentlich hohe Feuergas-
temperatur bei der Verbrennung von z. B, Ocl mit
reinem Saucrstoff ohne inerte Ciase.

Anderscits crlaubt der Rakcetenmotor viel grillere
Freiheit in der Baustoiiwall, sodall dic grundsiitz-
liche Moglichkeit seines Baues von vornhercin fest-
steht.

3. Folgerungen aus dem Impulssatz.

Auf die duBere Oberfliche des Raketenflugzeuges
wirken Luftdriicke., deren Verteilung vom Bewe-
gungszustand des Flugzeuges abhiingt und die jeden-
falls eine Gesamtkomponente cntgegen der Flug-
richtung, einen Luftwiderstand W ergeben.

NONTTTTTTTTITTITN
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Abb. 3. Luftdriicke am Flugzeug.

Auf die gesamte Obecriliiche des Raketenfeucer-
raumes wirken Feuergasdriicke, die cine Gesamt-
kraft in der Bewegungsrichtung des Flugzeuges,
eincn Raketcnschub P ergeben.

Abb. 4. Feuergasdriicke am Flugzeug.

Sind — von allen anderen Kriften abgesehen —
die Gesamtdruckkrifte W und P gleich. so ist der
Bewegungszustand des Flugzeuges stationidr, sind
sie ungleich, so wird das Flugzeug beschleunigt oder
verzégert.

Die Ermittlung der Luftdruckverteilung am Flug-
zeug ist Sache der Aerodynamik des Raketenflug-
zeuges?),

Die Ermittlung der Feuergasdriicke im Feuerraum
ist Sache der inneren Ballistik des Raketenilugzeuges
und Gegenstand der weiteren Betrachtungen.

Ueber die Summe der Feuergasdriicke in der Achs-
richtung der Rakete lassen sich grundsiitzliche Aus-
sagen in einfachster Weise mit Hilie des Impuls-
satzes machen.

Dabei wird immer stationdre Feuergasstromung,
also Gleichdruckbetriecb der Rakete, vorausgesetzt.
Ferner wird bei Untersuchung der (Gasstrémung in

1) E. Singer. Raketenflugtechnik, S. 139 bezw. 142,
Miinchen 1933.
193’; U. a.: E. Singer, Raketenflugtechnik, Miinchen

der Diise dic Beschleunizunyg des Flugzeases gegen-
ither der Beschleunigung der Gase vernachlissiat,

foa,fn,Cn
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|

[(RAXEXIXTR

Feuerwonag

Abh. 5. Die zeitliche Impulsiinderung ist ;.:lcicll‘_ den aud
die umgrenzte Feuergasmasse wirkenden Driicken.

Weiters wird der Impuls der in den Feuerraumin
cintretenden frischen Kraftstoife vernachlissigt, und
umt die zu untersuchende Feuergasmasse cine ..Kon-
trolliliiche® gelegt, wice dies in der Stromungslehire
iiblich ist. Die Kontrolliliiche ist in Abb. 5 strichliert
angedeutet.

Dic zeitliche Aenderung des hmpulses muld nun

gleich sein den anf die umgrenzte Feucergasmasse
wirkenden  Kriiften,  im vorlicgenden  Fall  also
Diriicken.

Die zeitliche Impulsiinderung erfolet tediglich durch
die Diisenmiindungsiliiche 1, als Kontrollflichenteil:
dJjdt = ¢ . dmfdt

Die Summe aller Feuerwanddriicke ani dic Feuer-
gasc sei:

P :jpdf
Ihre Lage fillt aus Symmetriegriinden it jener der
Raketenachse zusammen, ihre Richtung ist entzegen
der Flugrichtung.

Ferner wirken aui die umgrenzte Feuergasmasse
als duBere Kriite noch dic Driicke p,, der soeben
durch f, ausgetretcnen Gasmassen in der Flug-
richtung und in der Gesamthohe p,f..

Somit ist:

Cin - dm/dt_—_:P— pmfm

und P = Cm e dm/dt + me.u
Der wirksame Schub P der Rakete — . i, dic
Summe der Feuergasdriicke aui die Feuerwiinde -
ist daher gleich dem Impuls des beschiemnigten Gas-
stromes in  der Diisenmiindung, vermehrt wn  das
Produkt aus Miindungsquerschnitt und Miindungs-
druck des Feucrgases.

Man kann dicsen Satz natiirlich auch finden, indew
man e¢ine bestimmte Stromung durch die Diise an-
nimmt (z. 3. Fliissigkeitsstromung, adiabatische Gas-
strémung, isotherme Stromung usw.) und die Driicke
des stromenden Stofies auf die Wand integriert, wie
es z. B. Esnault-Pelterie iiir adiabatische Stromunyg
ausfiihrte®).

Die Feuergasdriicke auf die Feuerwiinde sind also
das Aequivalent {fiir einen wirksamen lmpuls der
rasch ausstromenden Feuergasmassen m, der groBer
ist als ihr Miindungsimpuls, cntsprechend dem wirk-
samen Schub:

P =c . dm/dt e e e e e e e (2)

Darin ist die ,,wirksame Auspuffgeschwindigkeit ¢
groBer als dic Miindungsgeschwindigkeit der Feuer-
gase in der Diisc

c=P.dt[dm=c, +p,fu . dtldmn ... .. (3)
Die Auspuffgeschwindigkcit ¢ ist dic wichtigste
GroBe der inneren Ballistik des Raketenilugzeugces
und fiir alle Leistungsbetrachtungen iiber Raketen
und Raketenflugmotoren grundlegend. Anders als

N 118 5.

" Esnault-Pelterie. L'Astronautique, S.
Lahure-Paris 1930.
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der innere Wirkungsgrad, stellt sie eine absolute
Wertungsziffer dar, da sie nicht aui einen bestimm-
ten Kraitstoii bezogen ist. Sie verkniipft dic innere
und duBere Ballistik des Raketenfluges miteinander,
indem sic Endergebnis und Zweck aller innerballisti-
schen Vorginge und Voraussetzung der auBerballisti-
schien Vorgénge ist,

Nach des Verfassers Untersuchungen ist bei Errei-
chung einer Auspufigeschwindigkeit ven 3700 m/sec
dic technische Verwirklichung eines Stratosphiren-
verkehres mit Raketenflugzeugen iiber die Welt-
meere moglich.

Nach dem bekannten deutschen DBallistiker Proi.
Cranz riickt mit der Erreichung einer Auspufi-
weschwindigkeit von 4000 mjsec der Abschufl einer
untbemannten Rakete nach dem Mond in den Bereich
technischer Moglichkeit?).

Im  Mittclpunkt der folgenden innerballistischen
Untersuchungen steht daher die wirksame Auspufi-
weschwindigkeit,

Nach der vorstehenden Beziehung hingt die wirk-
same  Auspuifgeschwindigkeit ¢ lediglich von den
Verhiltnissen in der Rakete, nicht aber von den Zu-
stinden der umgebenden Atmosphiire oder von den
Bewegungszustinden der Rakete ab.

Dicser Umstand folgt auch ohne weiteres aus den
Grundeigenschaften der Ueberschallstromung — nur
solche ist in der Raketendiise von Bedeutung .—.
denen zufolge die Druckverteilung in der Diise von
den stromabwiirts liegenden Verhiltnissen auBlerhalb
der Diise vollstindig unabhiingig ist. Die wirksame
Auspuifgeschwindigkeit ist ein Aequivalent nur
dicser Druckverteilung,

Es erhebt sich nun die Frage. ob die wirksame
Auspufigeschwindigkeit ¢, die praktisch immer
grofler ist, als jede in der Diise wirklich auftretende
Stromungsgeschwindigkeit, als tatséichliche Gasge-
schwindigkeit oder als reiner Rechenwert zu be-
trachten ist.

Wiilirend die Vorgiinge bis zur Diisenmiindung —
wic erwiilhnt — vom Aonfendruck vollig unabhiingig
sind, hiingen die Stromungsvorgiinge auBerhaly der
Dhise vam Aullendruck sehr stark ab.

Ist der AuBendruck p, gleich dem Miindungsdruck
Pus S0 wiichst die Stréomungszeschwindigkeit der
Feucrgase auBerhalb der Diise nicht iiber den Miin-
dungswert ¢,,, die wirksame Geschwindigkeit ¢ tritt
tzut§éich1icll nirgends als reelle Gasgeschwindigkeit
auf.

Ist der AuBendruck p, kleiner als der Miindungs-
druck pw, S0 zerspritht der austretende Strahl unter
cinem gewissen Winkel, die Stromungsgeschwindig-
keiten der Gasmassen werden groBer als ¢,,, wobei
dicse groleren Geschwindigkeiten jedoch nicht mehr
paralle] gerichtet sind.

Ist der AuBlendruck schlieilich gleich Null, so wird
dic Stromungsgeschwindigkeit des véllig zerspriithen-
den Strahles gleich jenem Grenzwert ¢uayx, der durch
vollstindige  Umwandlung des Wiirmeinhaltes in
Kinetische Energie gerichteter Stromung gegeben ist.
l:ic Stromungsgeschwindigkeit cae ist dann gréBer
als c.

Daraus ist zu schlieBen, dall bei ganz bestimmtem
AuBendruck cine reelle Gasstromungsgeschwindig-
keit von der GriBe ¢ auitreten kann, dafl im allge-

Y% Cranz Lehrbuch

der Ballistik, Spri - i
1927. BA. 2.5, 416 allistik, Springer-Berlin

meinen ¢ jedoch nichts mit den  wirklichen Gas-
geschwindigkeiten zu tun hat,

Wihrend die wirksame Auspuifgeschwindigkeit ¢
von den Verhdltnissen auBerhalb der Diise nicht ab-
hiingt. konnen die wirklichen Gasgeschwindigkeiten
auBerhalb der Diise je nach dem AuBlendruck kleiner,
gleich oder groBer als die wirksame CGeschwindig-
keit sein.

Dic¢ auBerhalb der Diiscnmiindung fortgesetzte Ab-
kithlung und Entspannung der Feuergase ist daher
im allgemeinen aui den wirksamen Raketenschub
ohne jeden EinfluB.

Fine gewisse Ausnahme erleidet dieser Satz, wenn
der Miindungsdruck pm betrdchtlich hoher als der
AuBendruck p, ist, sodal} die austretenden Feuergase
in der von Feuerwafien her bekannten Weisc zu-
niichst sehr stark auseinanderstreben und sich dabei
an die Vorderseite der Diise anlegen. Dadurch ent-
steht unter Umstéinden ein merkbarer zusétzlicher
Schub auf diese Vorderfliche der Diise, der auch
zur Erklirung der verhidltnismaBig giinstigen Wir-
kung wenig crweiterter Diisen beitriigt.

Wo von der Auspuifgeschwindigkeit schlechthin
gesprochen wird, ist immer die hier crklirte wirk-
same Auspufigeschwindigkeit gemeint.

Der wirksame Schub P =:¢.dm/dt der Rakete
wird stets zum Teil von den ilun entgegenwirkenden
Driicken der iiuBeren Luft auigehoben.

Beim stationiiren  Flug  des  Raketenflugzeuges
gegen einen gleichbleibenden Luftwiderstand W ist
die Aufhebung vollstindig.

Beim beschleunigten Flug oder im Stand wird
durch Luftdriicke nur ein Teil des Schubes ver-
braucht, wihrend der Rest als ,.freier Schub® zur
Beschleunigung des Flugzeuges, oder im Stand als
meBbare Kraft verfiigbar ist.

Der im Stand gemessene freie Schub P einer Ra-
kete ist daher immer kleiner als ihr wirksamer
Schub P, u. zw. um den Druck der ruhenden Luit
gegen eine Fliche von der (roBe der wirksamen
Diisenmiindung f,,.

PP=P —p,f, =c.dm/dt—p,f, =c, . dm/dt+
+fm(pm°—pa) ""“(4)

Der wirksame Schub ergibt sich aus dem geunies-
senen freien Schub daher zu:

P=P+p.f, ...... (05
und dic wirksame Geschwindigkeit gleichialls aus
dem freien Schub zu:
c=P.dt/dm=P'.dt/dm+p,f,.dt’dm ... (6)
Findet die Entspannung in der Diiscnmiindung ge-
rade bis auf den duBeren Luitdruck statt, so ist der
gemessene Schub gleich dem Impuls der Feuergase
in der Diisenmiindung

P'=c, . dm/dt
also: ¢c=cp, + p,f, . dt/dm o ()

Ist die Diise so stark erweitert, dall Entspannung
bis unter den duBeren Luftdruck stattfinden konnte,
so lost sich die Feuergasstromung ungefihr bei Er-
reichung des duBeren Luftdruckes — d. i, im wirk-
samen Diisenmiindungsquerschnitt — von der Diisen-
wand los. Bis zu diesem Augenblick wirkt die Diise
wie eine richtig erweiterte. Nach der Ablésung ent-
stehen Schwingungserscheinungen im  abgeldsten
(iasstrom, die zu Verlusten fiihren.

Findet die Entspannung nicht bis auf den AuBen-
druck statt, so geht cin Teil des sonst nutzbaren

. e =
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Wilrnteinhaltes der Feuergase ohne Schuberzeugung
verloren, da mit zunehmender Entspannung des
(Jases in der Diise der Miindungsimpuls rascher
wiéchst, als das Produkt aus Miindungsdruck und
Miindungsiliiche abnimmt.

Wird in der Umgebung der ruhenden, oder mit
Unterschallgeschwindigkeit bewegten Rakete die
Luft durch Vermischung mit den austretenden Feuer-
gasen mitgerissen, so bewirkt diese Beschlecunigung
der umgebenden Luit eine Druckabminderung in ihr,
womit eine Veriinderung -- bei entsprechender
AuBenform VergriBerung — des freien Schubes P,
natiirlich aber nicht des wirksamen Schubes ver-
bunden sein kann, laut:

P'=c.dm/dt - p, f,

An der mit Ucberschallgeschwindigkeit hewegten
Rakete ist auch diese Beeinflussung des Schubes von
den schon ausgepufften (Gasen her, wegen der Eigen-
schaften der Ueberschallstréomung, nicht mehr mog-
lich.

Wird eine gegebene Rakete in einer duBeren
Atmosphiire von zeitlich veriinderlicher Dichte voll-
kommen stationir betricben, so ist der wirksame
Schub natiirtich konstant, wihrend sich der freic
Schub mit der Dichte der umgebenden Atmosphire
dndert, und zwar mit sinkendem AuBendruck steigt.
wie man aus der vorstehenden Gleichung abliest,

Diese Beispiele zeigen, daB die Einfiihrung des Be-
griffes ,,Wirksamer Schub* durchaus notwendig ist,
um Triebkraft des Flugzeuges und Luftwiderstand
klar auseinanderhalten zu kénnen.

Es ist indessen zu beachten. daB bei dieser Be-
trachtungsweise auch dem ruhenden Flugzeug bei
laufendem Motor ein Lufiwiderstand zugehort, der
gleich ist dem Druck der ruhenden AuBenluft, mal
dem wirksamen Diisenmiindungsquerschnitt,

4. Ueber die Grenzen der Auspuiigeschwindigkeit.
Wie bereits gezeigt wurde, ist fiir die Leistungs-
fihigkeit eines Raketenmotors dessen Auspuffge-
schwindigkeit ausschlaggebend.
Die hochstmogliche, gerichtete Stromungsge-
schwindigkeit eines (Jases ergibt sich bei dessen
vollstiindiger Abkiihlung und Entspannung aus der

Energiegleichung bei bekanntem Anfangswirme-
inhalt J, bekanntlich zu:
Coax =V 28Jo /A -+« .« .. 8)

Setzt man z. B. den Wi#rmeinhalt der Feuergase
einer Gasol - Sauerstoff - Verbrennung zu  rund
1,05.10° kgm/kg voraus, so ergibe dies eine Grenze
der Auspuffgeschwindigkeit dieser Gase bei Cpax =
4570 m(sec. Indessen sind technisch vollkommen be-
herrschbare chemische Reaktionen von solcher
Energiekonzentration bekannt, daB ihnen Cpay DiS
gegen 7000 mjsec entsprechen, von den noch
energiereicheren, aber gegenwirtig unverwertbaren
Reaktionen des atomaren Wasserstoffes ganz ab-
gesehen.

Diese Zahlen iibersteigen so sehr jedes MaB ge-
wohnter Bewegungsgeschwindigkciten und selbst
die Wirmebewegungsgeschwindigkeit der Gasmole-
kiile, daB die Frage nach ihrer gaskinetischen Er-
klirung naheliegt.

Nach Boltzmann entfillt auf einen Freiheitsgrad
der Molekularbewegung von einem Kilogramm ide-
alem Qas ein Betrag an kinetischer Energie in kcal
von durchschnittlich;

B == 122.ART . -9
Die gesamte kinctische Energic der drei translatori-
schen Freiheitsgrade betriigt daher:
E=38B=32.ART . . . (10)
Mehratomige Gase besitzen auller den translatori-
schen u. a. auch noch rotatorische Freiheitsgradc,
und zwar zweiatomige starre Molekiile insgesamt
f = 5, drei- und mehratomige f = 6 Freiheitsgrade.
Die innere Energie der (ase, in der somit die
kinetische Energie aller Translationen, Rotationen
und allenfalls weiterer Freiheitsgrade, nicht aber
inneratomare Encrgie enthalten ist, betrigt:
U=/fc,dt=1/2 . ART .. (11)
Im Zustand p, V enthiilt jedes Gas auBler der inncren
Energie U noch die Expansionsenergic ApV = ART,
die nach (9.) zwei weiteren Freiheitsgraden ent-
spricht, sodal der Wirmeinhalt J = U 4 ApV wird:
J=/[c,dT = (f+2);2 . ART .. (12)
Der Mittelwert der translatorischen Molekulai-
geschwindigkeit ¢,,, crgibt sich in bekannter Art
mit Hilfe der Glg. (10):
Crot/28 =EJA; ¢y =V %RT . . . (13
Der Grenzwert der gerichteten Stromungsgeschwin-
digkeit nach vollstindiger Entspannung und Ab-
kiihlung gegen T—- O (wobei also der gesamte
Wirmeinhalt in Energie gerichieter Bewegung ver-
wandelt wird) betrigt nach (8.) und (12.):
Crax/28 =J/A; Cpax = V U+ 2) gRT . . (14)
Aus der Gegeniiberstellung der Faktoren 3 und
(f 4 2) der beiden letzten Gleichungen (13.) und (14.)
erkennt man, daB bei Ausstromung ins Vakuum:

1. Auch die Energien aller iiber 3 hinausgehenden
Freiheitsgrade, also z. B. auch die Rotationsenergicn
und jene der sonstigen Freiheitsgrade in gerichtete
(Geschwindigkeit verwandelt werden, wenn solche
vorhanden sind, also f>3 ist, wie man bei Ab-
kithlung des Gases auch nach dem Gleichverteilungs-
satz der Energien Boltzmanns zu c¢rwarten hat, und

2. daB sich auch die Expansionscnergie ApV =
ART = 2B in gerichtete Geschwindigkeit verwan-
delt, wie man bei der Abkiihlung der (Gase gegen
T—> O gleichfalls nicht anders erwarten kann.

Setzt man in bekannter Weise x =¢, /¢, =
(f+2)/f so geht (14.) iiber in den Sonderfall der
gbl]ilchen Zeunerschen Formel fiir den AuBendruck

ull:

Crax=Y28)o /A = V2%/x —1).gRT . . (15)
worin * = 5/3 fiir einatomige, * = 7/5 fiir zwei-
atomige und % = 8/6 fiir dreiatomige QGase.

Dieser Grenzwert der Auspuffgeschwindigkeit
Cmax= V2#/x — 1) . gRT eines Raketenmotors iiber-
steigt also sowohl die Schallgeschwindigkeit a--yxgRT
als auch den Mittelwert der translatorischen Mole-
kulargeschwindigkeit Coy=V 3g KT ganz betrichtlich.

Diese Tatsache ist iibrigens praktisch auch durch
die (eschwindigkeitsmessungen an Pulvergasen
beim Austreten aus der Miindung schwerer Flach-
bahngeschiitze erhirtet, wo im entspannten Gas —
auflerhalb der Miindung — Werte von 2000 m/sec
festgestellt wurden®) und durch die in neuerer Zeit
in verschiedenen Lidndern errichteten Ueberschall-
Windkanile, wo man sich mit der Stromgeschwin-

) Kampé de Fériet, Mém. de P'Art. franc. Bd. IV,
H. 2, S. 289, 1925.
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digkeit dem fiir Luft von Normaltemperatur gelten-
den Wert C max = 765 m/sec ndhert,

Es ist schlieBlich zu bemerken, daB im theoreti-
schen Qrenzfall einer Expansion in der Diise bis auf
den AuBendruck Null die wirksame Geschwindigkeit
¢ mit der tatsdchlichen Bewegungsgeschwindigke;t
Cmax der Molekille iibereinstimmt, da der Gegen-
druck auf die Miindung Null geworden ist und auBer-
halb der Miindung keine Expansion mehr stattfindet.

Tatséichlich sind diese Grenzgeschwindigkeiten be-
sonders deswegen fiir den Raketenschub nicht voll-
stindig nutzbar zu machen, weil ihnen unendlich
groBe Diisenmiindungsflichen entsprechen wiirden.

Es ist daher fiir den Bau sehr wissenswert, wie
weit man durch tatsichlich herstellbare und im Flug-
zeug unterbringbare Diisen die wirksame Auspufi-
geschwindigkeit ¢ dem Grenzwert ¢ pqax néhern kaunn,

5. Adiabatische Feuergasstromung.

Eine zahlenmiBige Verfolgung der Verhiltnisse ist
z. B. unter Voraussetzung vollstindig adiabatischer
Stromung vollkommener Gase méglich.

Es gilt dann die bekannte Beziehung:

cx_"_'cmaxb 1- Tx/To

Damit wird die wirksame Auspuffgeschwindigkeit
nach Gig. (3.)

c=cm+pm/9m Cn =
—_— -1 Tw/T.
= e Ty (1425 D) (10
und das gesuchte Verhiltnis der wirksamen zur

maximalen Auspuffgeschwindigkeit, der Nutzungs-
grad der Diise:

———— -1 T
nn=c/cmax= V 1 —Tw/T, (l + ”2 g__%/;-r%r: (]7)
Der.Nutzungsgrad ist zugleich das Verhiltnis des
erreichten zum hochsterreichbaren Schub bei ge-
gebenem Kraftstoffverbrauch. Sein Quadrat ist der
inmere Wirkungsgrad 74 der Raketendiise.

Trdgt man den Nutzungsgrad iiber dem Diisen-

offnungsverhiltnis d, /d' auf, so ergibt sich das
Schaubild Abb. 6.

)
e |
7 .
/4 v

el b b i _:.Z‘/d‘ J1

Abb. 6. Nutzungsgrad und Wirkungs ii i
. grad der Diise
adiabatischer Feuergasstromung mit * — 1,4, bei

Man erkennt, daB sich schon bei sehr kleinen
Diisendffnungsverhiltnissen die wirksame Auspuff-
geschwindigkeit dem theoretischen Grenzwert recht
gut ndhert, beidy /d'=3 z. B, auf etwa 91%, sodaB
mit derartigen Dilsen schon Auspuffgeschwindig-

keiten von 4000 m/sec an (Gasdl-Sauverstofiraketen
erreichbar sein miilten.

Zugleich ist auch das Verhiltnis der Miindungs-
geschwindigkeit ¢, zur Maximalgeschwindigkeit
Cmax aunfgetragen, wodurch der (Gewinn infolge des
Gegendruckes der eben durch die Miindung aus-
getretenen Gase crkennbar wird.

Dieser Gewinn nimmt natiirlich mit wachsendem
d,/d" — trotz der groBer werdenden Miindungs-
fliche — ab, sodaB sehr stark erweiterte Diisen
schon aus diesem prinzipiellen (Grund geringere Vor-
teile vor weniger erweiterten haben, als man zu-
nichst annehmen wiirde. Dazu kommt der schon er-
wihnte, aber hier noch nicht zahlenmiBig einbe-
zogene Umstand, daB sich bei sehr wenig erwciter-
ten Diisen, bezw. beim Betrieb gegen sehr geringc
AuBendriicke der zerspriihende Gasstrom an dic
Stirnfliche der Diise anlegt, sodaBl diese Kreisring-
fliiche in den wirksamen Diisenraum einbezogen
wird und noch zusitzlichen Schub ergibt. Es liefern
daher sehr wenig erweiterte Diisen und selbst rein
zylindrische Diisen ganz iiberraschend hohe Nut-
zungsgrade,

SchlieBlich ist in Abb. 6 noch der Diiscnwirkungs-
grad ny = 7%, = c?/c?,, eingetragen.

6. Dissoziation der Feuergase.

Die tatsichlichen Vorgiinge im Feuergas sind nicht
ganz so einfach, wie bei der adiabatischen Berech-
nung vorausgesetzt wurde, denn abgesehen von Rei-
bungsverlusten, Wirmeverlusten an die Umgebung
usw. treten mit der erwihnten hohen Energiekon-
zentration schr hohe Feuergastemperaturen und da-
mit betrichtliches Abweichen vom Verhalten voll-
kommener Gase auf.

Wihrend iiblicher technischer Verbrennungsvor-
ginge wird bei diesen Temperaturen die Verbren-
nung unvollstiindig, da die bereits gebildeten Feuer-
gasmolekiile — z. B. H, O und C 0O, — zum Teil
wieder zerfallen. Die Temperatur steigt nicht iiber
ein gewisses MaB, das durch Rechnung und Mes-
sung, z. B. an SchweiBflammen zu ctwa 3000 bis
3500" C, je nach Feuergasdruck gefunden wird.

Diese Dissoziation bindet betrichtliche Teile der
Heizwertenergie.

Aus den vorhandenen theoretischen Untersuchun-
gen®) LBt sich entnchmen, dafl das in der Rakete bei
(jasol-Sauerstoffverbrennung  centstehende  Feuergas
im Ofen wenigstens 50% des Heizwertes, also etwa
05.10° kgm/kg in dissoziertem Zustand gebunden.
daher nicht als Wirmeinhalt verfiigbar enthalten
miiBte,

Nimmt man an, daB wihrend der Expansion in der
Diise nicht geniigend Zeit zur nennenswerten Riick-
bildung der Dissoziation vorhanden ist, das Feuergas
also von seinem, der Anfangstemperatur entspre-
chenden Wirmeinhalt adiabatisch herunterexpan-
diert, so ist die in der Dissoziation gebundene
Energie fiir den Auspuffvorgang vollstindig verloren.
Die restliche Verbrennung findet erst auBerhalb der
Diise nutzlos statt (Miindungsfeuer).

] Dig erreichbaren Auspuifgeschwindigkeiten ligen
in diesem Fall bei betrichtlich tieferen Werten. Es
ergiibe sich unter den genannten Verhiltnissen fiir

gr;zngtsb?__sorxger;: Sh ch l;ile. Neue Tabellen und Dia-
e fiir technische Feuergase und ihre Bestandteile
von 0* bis 4000° C. Springer, Berlin 1929,
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die Gasol-Sauerstoff-Rakete eine hochstmégliche
Auspuffgeschwindigkeit von etwa

Crax = b 2g .05. 108 = 3160 m/s,

statt 4570 m/sec, wenn der volle Heizwert des Oeles
nutzbar ist. Bei einem Diisennutzungsgrad von 91%
wiirde die wirksame Geschwindigkeit ¢ = 2875 m/sec,
also der Wirkungsgrad des ganzen Vorganges
N =¢%/c?,=42-3%, und der Gesamtnutzungsgrad
C/Cmax =65 /,.

Indessen sprechen einige Umstidnde dafiir, daB sich
die Dissoziation im Raketenmotor nicht in dem an-
gedeuteten Umfang ungiinstig auswirkt.

Zunidchst muB man annehmen, daB bei dem ex-
plosionsartigen bis detonationsartigen Charakter der
Treibol-Sauerstoff-Verbrennung zur vollen Einstel-
lung des Dissoziationsgleichgewichtes nicht ge-
niigend Zeit vorhanden ist.

Die Dissoziation scheint in diesem Fall nicht in
dem theoretisch erwarteten MaB einzutreten, son-
dern geringer zu bleiben. Die Feuergastemperatur
steigt daher iiber den, durch die Dissoziation be-
grenzten Héchstwert in die GroBenordnung der
Sonnentemperatur, in den eigentlichen Detonations-
wellen sogar auf noch wesentlich héhere Werte?).

Dadurch nidhert sich der Anfangswirmeinhalt der
Feuergase dem aus dem Heizwert verfiigbaren Ener-
giebetrag besser, die Feuergase verhalten sich eher
wie ein chemisch unveridnderliches Gas, sodaB3 die
Dissoziationsverluste wenigstens fiir die Anfangs-
driicke des eben verbrannten Gases gemildert wer-
den. Die Anfangsdriicke wachsen dann dem GroBen-
bereich der Detonationsdriicke zu.

SchlieBt nun an die duBerst rasche Verbrennung
eine ebenso rasche Entspannung unmittelbar an, so
konnte der Expansionsvorgang in diesem Fall nidhe-
rungsweise wirklich als adiabatische Expansion von
dem sehr hohen Anfangswirmeinhalt herunter be-
trachtet werden.

Fiir das Auftreten von Feuergastemperaturen iiber
den durch die gewohnliche Dissoziation begrenzten
Werten sprechen auch die beobachteten Wirme-
strahlungsverhiltnisse.

Weiters ist die mittlere freie Wegldnge der Feuer-
gasmolekiile besonders bei den hohen Ofendriicken
so auBlerordentlich klein gegeniiber dem Weg der
Feuergase durch die Auspufidiise, daB eine allenfalls
vorhandene Dissoziation, wenigstens was freie
Atome (z. B. H, O) anlangt, sicher noch wihrend des
Entspannungsvorganges zuriickgeht. Es tritt dann
wihrend der Entspannung Nachbrennen ein, derart,
daB die Gastemperatur nidherungsweise erhalten
bleibt, also die Expansion wihrend des Nachbren-
nens eher isotherm erfolgt®),

Auch dieser Vorgang hilft natiirlich, die Dissozia-
tionsverluste zu mildern, sodal aus beiden Ursachen
hohere Auspuffgeschwindigkeiten zu erwarten sind,
als man bei vélligem Verlust der iiblichen Dissozia-
tionsenergie erreichen wiirde.

7. Versuche mit Raketenflugmotoren.

Die sehr wichtige Frage nach der erreichbaren
Auspuffgeschwindigkeit eines Raketenflugmotors 14Bt
sich somit rechnerisch nicht vollig beantworten.

) U. a. Becker, Physikalisches iiber feste und fliis-
sige Sprengstoffe, Zeitschrift techn. Physik 1922, Nr. 7.
giesi6 ger-Scheel. Handbuch d. Physik, Bd. XI, 1926,

%) Singe r, Raketenflugtechnik, S. 24 ff.

Daher wurden vom Verfasser zahlreiche Brems-
versuche mit vierzehn verschiedenen Modellen von
Raketenflugmotoren ausgefiihrt, wobei alle Motoren
vollkommen dem Schema der Abb. 2 entsprachen.

Die Betriebsdauer betrug bei einzelnen Versuchen
bis zu einer halben Stunde, der verwendete Schub
bis zu 30 kg, wobei das Gewicht der Motoren durch-
wegs unter 14 kg blieb.

Als Kraftstoffe wurden zunichst handelsiibliches
Petroleumgas6él und reiner Sauerstoff verwendet.
Letzterer kam groBtenteils als gasformiger Schweil-
sauerstoff und nur bei einzelnen Versuchen in
fliissiger Form zur Verwendung, da sich im letzte-
ren Fall ebenso stetige Verbrennung wie bei Gas-
sauerstoff, aber betrichtlicher Ziindverzug des sehr
kalten, zerstdubten Fliissigsauerstoffes ergab.

Abb. 7 zeigt einen Blick in den Schaltraum des
Wiener Bremsstandes. Links ist die zur Einspritzung

Abb. 7. Schaltraum des Bremsstandes fiir Raketenflug-
motoren.

des Oeles beniitzte Bosch-Einspritzpumpe sichtbar,
wihrend das Schaltbrett selbst einige MeBgerite, so
die Anzeige des Oeldruckes, Feuergasdruckes, der
Kiihlmitteltemperatur, des Oelverbrauches, der Ver-
suchszeiten, des Sauerstoffverbrauches, Sauerstoff-
druckes usw. enthélt. Alle zur Sauerstoffeinbringung
dienenden Vorkehrungen sind aus Sicherheitsgriin-
den vom Schaltraum ferngehalten, lediglich die Be-
einflussung der Sauerstoffeinbringung erfolgt vom
Schaltraum mittels des rechts sichtbaren Handrades
iiber eine Fernsteuerung,

Mit dem eigentlichen Versuchsraum ist der Schalt-

Abb, 8. Bremsstand fiir Raketenflugmotoren.



_8 —

raum nur durch eine kleine, im Bild gleichfalls sicht-
bare Beobachtungsluke verbunden.

Abb. 8 zeigt einen Blick in den eigentlichen Ver-
suchsraum, dessen eine Seite vollkommen gegen das
Freie offen ist, und auf den Bremsstand.

Der Motor ist auf einem an der Decke aufgehiing-
ten Pendelrahmen befestigt, der praktisch nur Be-
wegungen in der Richtung der horizontalen Motor-
achse ausfiihren kann.

Die Abbremsung und Uebertragung des ireien
Schubes aui das erdieste Widerlager erfolgt iiber ein
horizontales Federdyvnamometer, das zugleich die
Messung dieses Schubes gestattet,

Durch diese Anordnung und eine festeingebaute
Eicheinrichtung sind alle Reibungskréfte, elastischen
Krifte der Zuleitungen usw. aus der Schubmessung
ausgeschaltet.

Beide Bilder stammen aus einer Versuchsphase,
wo zur genauen Messung des Wirmedurchganges
durch die Ofenwand mit Wasser, statt wie sonst mit
den eigenen Kraftstoffen gekiihlt wurde.

Abb. 9. Embrjngung des Fliissigsauerstoffes mittels Hoch-

drucktank. (Links Tank, durch Gassauerstoff unter 150 at

Druck. gesetzt, nach rechts die weiBbereifte Fliissigsauer-

stoffleitung, rechts brennt flissiger Sauerstoff mit zer-
stdubtem Gas6él am Bremsstand).

Abb. 9 l4Bt den zur Einbringung des Fliissig-
sauerstoffes verwendeten Hochdrucktank erkennen,
der mit Hilfe gewohnlichen, gasformigen Sauerstoifes
aus der danebenstehenden Stahlflasche unter 150 at
Druck gesetzt wird, wodurch die Fliissigkeit nach
Oefinung eines Regelventils aus dem Tank in den
Ofen stromt.

Abb. 10. Modell eines Raketenflugmotors in Betrieb mit
30 kg Schub.

Abb. 10 ist die Nahauinahme eines mit 30 kg
wirksamen Schub laufenden Raketenflugmotors.

Wie aus den theoretischen Ueberlegungen vor-
auszusehen war, erwies sich die erreichbare wirk-
same Auspufigeschwindigkeit von der Form und dem
Oefinungsverhaltnis der Auspuiidiise nur sehr wenig
abhidngig. Diese Unempfindlichkeit erstreckte sich
sogar auf Diisen mit absichtlich sehr rauher Ober-
fliche.

Dagegen hingt die Auspuiigeschwindigkeit aulBer-
ordentlich von der Giite der Verbrennung im
Ofen ab.

An Einiliissen auf die Verbrennung wurden geson-
dert studiert: Die Verwirbelung der eingebrachten
Kraftstoife, die Vorwdrmung der eingebrachten
Kraitstoffe und ihre Aufenthaltsdauer im Ofen.

Die Verwirbelung der Kraftstoife nach der Ein-
bringung in den kugelférmigen Ofen wurde durch
bauliche MaBregeln ziemlich weitgehend erreicht.

Die Vorwirmung der Kraitstoife erfolgte derart,
daB sie vor der Einbringung zur Kiihlung der Feuer-
raumwinde herangezogen wurden. Diese Vorwir-
mung erwies sich fiir das Oel als sehr vorteilhaft und
fiir den fliissigen Sauerstoff als fast unentbehrlich.

Beide Einfliisse traten in ihrer Wirkung auf die
Auspufigeschwindigkeit aber zuriick gegeniiber dem
EinfluB der Aufenthaltsdauer der Kraitstoife im Ofen,
wie schon frither vermutet worden war?).

Bezeichnet man mit Vo [m?®kg] das spec. Volumen
der Feuergase im Ofen und mit G [kg/s] das sekund-
lich verbrauchte Feuergasgewicht, so ist dessen Vo-
lumen G.Vo [m¥/s].

Beim Ofenvolumen V gien [m?] wird dann die Aui-
enthaltsdauer t = V.,/GV, [sec] ocder wenn man
schlieBlich noch die Gasgleichung p, V, = RT, ein-
fithrt:

t=Vofen Po //GRTo et (18)
Bei einem gegebenen Motor hidngt die Aufenthalts-
dauer von der Drosselung nur sehr wenig ab, wie
folgende Ueberlegung einsehen laBt:
Setzt man:
P — kl f‘ pO
P=Gc/g
Ts €, =k, c32g,
(worin k, und k, Diisenkonstante)
in Gleichung 18 und {aBt alle Festwerte zur neuen
Konstanten k zusammen, so wird:

ofen

=k %, (19)
Am gegebenen Motor ist t und ¢ daher verkehrt
proportional. Da sich ¢ aber nur in sehr engen Gren-
zen indert, ist die Aufenthaltsdauer hauptsichlich
durch die Wahl von Vgn/f iestgelegt, von der
Drosselung des Motors aber in erster Ndherung un-
abhangig.

In Abb. 11 ist die gefundene wirksame Auspufi-
geschwindigkeit ¢ von neun verschiedenen Motoren
iiber der berechneten Aufenthaltsdauer t aufgetragen
und eine mittlere Aufenthaltsdauerlinie eingezeich-
net. Diese Aufenthaltsdauerlinie stellt eines der
wesentlichsten Ergebnisse der gesamten Versuchs-
reihe dar.

Die geringfiigige Streuung der Versuchswerte 148t
sich befriedigend mit der bei verschiedenen Motoren

*) Singer, Raketenflugtechnik, S. 69 ff.
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naturgemil etwas verschiedenen Verwirbelung und
Vorwarmung der Kraftstoffe erkliren,

Man erkennt, daB bei Aufenthaltsdavern in der
GroBenordnung von /,,, Sekunde Auspuifgeschwin-
digkeiten iiber 3500 mjsec erreicht werden, also tat-
sdchlich keinc wescntlichen Verluste durch Disso-
ziation eintreten. Ob bei noch betrdchtlich grioBieren
Aufenthaltsdauern geniigend Zeit zur wesentlichen
Dissoziation bleibt und damit wieder ein Abfallen
der c-Werte eintritt, konnte bei dem angewendeten
Motorsystem nicht festgestellt werden, da dann die
Kithlverluste durch die Fcuerraumwinde schon be-
trichtlich wurden.
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Abb. 11. Aufenthaltsdanerlinie aus Bremsversuchen an
neun verschiedenen Modell-Raketenflugmotoren.

Es gibt somit fiir den Raketenflugmotor eine beste
Ofengrofle, bei der die Verbrennung bereits ge-
niigend vollstindig ist, aber noch keine wesentlichen
Verluste durch Kiihlung oder Dissoziation eintreten.
Nach den bisherigen Versuchsergebnissen scheint
diese OfengroBe bei etwa /44, sec Aufenthaltsdauer
errcicht zu sein (siehe auch ,Raketenflugtechnik*
S. 69/70).

Im Falle des Ausbleibens betrichtlicher Dissozia-
tion bei der explosionsartigen Verbrennung im Ra-
ketenofen miiflte die Feuerraumtemperatur in die
GréBenordnug von 6000° abs. steigen.

Diesen Wert erhilt man mit den gefundenen Aus-
puffgeschwindigkeiten zundchst schon aus der gas-
dynamischen Grundgleichung

Cu T == kz C2/2g
wo man fiir die verwendeten Diisen etwa k, = 142
setzen darf.

Unmittelbare Temperaturmessungen konnten nicht
vorgenommen werden. Hingegen wurde der Wiirme-
durchgang durch die Feuerraumwinde sorgfiltig ge-
messen. Es ergaben sich bei den héchsten Auspuff-
geschwindigkeiten Werte bis zu rund 1 PS/cm® durch

dic Ofcnwand, das ist ctwa das 3bfache der hoch-
sten. an Explosionsmotoren  festgestellten Werte.
Nimmt man mit den Feuerungstechnikern an, da@
bei den relativ geringen Feuergasgeschwindigkeiten
im Oicen die Konvektion klein ist, gegeniiber der
Feuergasstrahlung, so kommt man fir die Tempe-
ratur des strahlenden Gases wicder auf dhnliche
Werte. Die gefundenen Auspuiigeschwindigkeiten
bestitigen sich auch indirekt durch dic Temperatur-
beobachtungen.

In den zahlenmiiBigen Versuchsergebnissen ist die
Einbringungsarbcit der fliissigen Kraftstoffe nicht
besonders in Rechnung gestellt, da sie auch bei recht
hohen Einbringungsdriicken in der (Jegend von 1%/,
der eingebrachten Leistung bleibt,

Wiirmeverluste durch dic Wiinde des Motors an
die Umgebung sind bei den mitgeteilten Versuchs-
ergebnissen nicht entstanden, da die durchtretenden
Wirmemengen grifitenteils von den  Kraftstoficn
selbst aufgenommen wurden und somit der Ver-
brennung im Ofen wieder zugute kamen,

Auf dic sonst aus den sehr umfangreichen Ver-
suchsarbeiten gewonnenen Erfahrungen kann hier
nicht niiher eingegangen werden.

Im wesentlichen haben sie cine Reihe vom Um-
stinden gekldrt, die vieliach als Griinde gegen dic
Moglichkeit des Baues von Raketenmotoren ange-
fiihrt wurden, insbesondere:

1. Die Auspuffigeschwindigkeit der Feuergasc wird
bei geeigneter Formgebung des Motors weitaus
aréler, als der Mittelwert der translatorischen Ge-
schwindigkeit der Feuergasmolekiile,

2. Die bei iiblichen technischen Feuerungen mit
sehr hoher Flammentemperatur auftretende Feuer-
gasdissoziation filhrt im Raketenmotor zu keincn
wesentlichen Verlusten.

3. Die explosionsartige Verbrennung iliissiger
Kohlenwasserstoffe mit iliissigzem Sauerstoff verliuit
bei stetiger Einbringung vollkommen stetig.

4. Die Baustofirage fiir Feuerraum und Diise der
Rakctenmotoren ist durchaus loshar,

DaB dic im Modell erreichten Auspuifgeschwindii-
keiten und die etrichssicherheit in der GrofBans-
fiihrung noch erheblich leichter errcichbar sind, folgt
auns einer Reihe von Griinden, z. 13, aus der grioBeren
Aufenthaltsdauer der Feuergase in der grofien Diise,
die ja mit ziemlich gleicher Geschwindigkeit wie die
Modelldiise durchstromt wird, sodal bei ersterer
Riickdissoziation, Nachbrennen usw. wvollkommener
moglich sind.

Ferner sind in groBen Diisen die Grenzschichtver-
luste wegen der rclativ kleinen Diiscnoberfliche
kleiner. Infolge dieser geometrischen Verhéltnisse ist
unter sonst gleichen Umstdnden in der GroBaus-
fithrung auch die zu schiitzende Feuerwand verhilt-
nismiBig viel kleiner usw.

Die Uebertragharkeit der am Modell gefundenen
Verhiltnisse auf dic GroBausfithrung stcht daher
auller Frage.

Die Versuche sollen nunmehr mit hochwertigercen
Kraftstoffen fortgesctzt werden, mit dem Ziel, dic
Auspufigeschwindigkeit auf iiber 5000 m/sec zu
steigern,



2. ZUR AUSSEREN BALLISTIK DES RAKETENFLUGZEUGES

Fs werden solche Flugbahnen von Raketenflug-
zeugen analytisch untersucht, die lediglich aus dem
Auistieg in gewiinschte Flughthen und dem un-
mittelbar daran schlieBenden Absticg im Gleitflug
bestehen. Sowoh! Aufstieg als auch Abstieg werden
so gefiihrt, daB die Luftkriifte in bestimmten, wesent-
lich durch das Fluggewicht vorgegebenen Grenzen
bleiben. Die auf Grund dieser Flugbahnvoraussetzup-
gen durchgefiihrte Rechnung ergibt bei konstru!ctxv
durchaus moéglichen Anordnungen eine erhebliche
Ueberlegenheit des Raketenflugzeuges iiber das iib-
liche Schraubenflugzeug hinsichtlich Fluggeschwi.n-
digkeit und Gipfelhohe, wihrend die Reichweite
wegen der notwendigen Mitnahme des Brennsauer-
stoffes im Flugzeug etwa gleich der des Schrauben-
flugzeuges bleibt.

1. Verwendete Formelzeichen.

a . . . . . . . . .. . . Schallgeschwindigkeit in Luft [m/s].

€ . . . . .« . . ... . Ausspuffigeschwindigkeit des Motors [m/s].
€a + « . « « « « « . . . . Auftriebsbeiwert [A/qF].

Cao+ « « - « « +« « « o« . . Auftriebsbeiwert in Erdniihe,

Cf « +« « « « « « « « « . . Reibungsbeiwert.

Cw + « « « « « « +« .+ . . . Widerstandsbeiwert [W/qF].

Cwd « v v v « o . .

. Flughshe [m].

. Mach’sche Zahl [v/al.

<<nm_a>a —_—=me
©
Y * . « = *

-]

>

. Auftrieb [kgl.

. Fliigelfliche [m?].

. Hauptspantfliiche [m?].
. Fluggewicht [kgl.

-

opomm

]

. o

Erdradius [m].

. ‘Qrenzschichtdicke [m].
Gleitzahi [cw /¢€a }
. Adiabatenexponent.

| NS WNNRRLYITVO

. Bahnneigung [Grad].

2. Die duBeren Krifte am Raketenflugzeug.

Da man aus technischen und fliegerischen Griinden
den Allgemeinaufbau und daher auch den allgemeinen
Flugvorgang des Raketenflugzeuges ganz dhnlich an-
nehmen darf, wie am heute iiblichen Schraubenflug-
zeug, also in der Flugrichtung wirkende Triebkrait,
mittlerer Rumpf mit besonderen tragenden Fliigeln,
dhnliche Steuerwerksanordnung wie bisher, daher
auch Start vom Boden mit Anlauf gegen den Wind
usw, sind die am Raketenflugzeug angreifenden

. Widerstandsbeiwert des Druckwiderstandes.
. Widerstandsbeiwert des Soges.
Basis des natiirlichen Logarithmus.
FErdbeschleunigung [m/s?).

. mittl. freie Weglinge der Lufmolekiile [m].

. Ueber- oder Unterdruck der Luft [kg/in®].

. Staudruck 7/2g.v* [kg/m?].
zuriickgelegter Weg [m].
Tiefe eines Flugkorpers in Stromrichtung [m].
Fluggeschwindigkeit [m/s].
Fluggeschwindigkeit in Erdnihe [m/s].

. Fluggewicht in Erdnithe [kg].

. Fluggewicht am Ende der Unterschallbahn kgl
Oberfliiche des Gesamtflugzeuges [m?].
Triebkrait des Motors [kgl.

bahntangentiale Triigheitskraft [kg].
- Luftwiderstand des Flugzeuges |kg].
. Anstellwinkel, halber Kegelwinkel [Grad|.
. Luftwichte (spez. Gewicht der Luft) [kg/in*].
. Luftwichte in Erdnihe [kg/m?].

kinematische Zihigkeit [m®/s].

Krifte ganz derselben Art wie am iiblichen Schrau-
benflugzeug. Nur ijhre gegenseitigen GroBenverhilt-
nisse verschieben sich betrichtlich, worauf sich dann
die besonderen Flugleistungen des Raketenflugzeugs
griinden.

Die angreifenden duBeren Krifte sind im wesent-
lichen:

der aerodynamische Auftrieb A der Fliigel, der
Luftwiderstand W des Flugzeuges, die Triebkrait P
des Raketenmotors, das jeweilige Fluggewicht G des
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Flugzeuges. AuBerdem beniitzen wir in der Rechnung
die bahnnormale N und tangentiale T Komponente
der d’Alembertschen Tragheitskraft.

3. Die Luftkrifte am Raketenflugzeug.

Zur Berechnung der Luftkrdite, besonders in dem
hier sehr wesentlichen Geschwindigkeitsbereich iiber
der Schallgeschwindigkeit ersetzen wir die wirkliche
Flugzeuggestalt. Abb. 12 und 13'), zunichst durch
cin einfaches geometrisches Schema nach Abb. 14.

Abb. 12. AeuBere Gestalt des Raketenflugzeuges.
Der Flugzeugrumpi ist als gerader, axial gegen
die Spitze angeblasener Kreiskegel mit anschlieBen-
dem Kreiszylinder von gleicher Héhe zu denken, die
Fliigel als ebene diinne Platten mit kleinem Anstell-

Abb. 13. AeuBere Gestalt des Raketenflugzeuges.

winkel. Dieses Schema des Flugzeuges wurde des-
halb gewihlt, weil es bei sehr hohen Fluggeschwin-
digkeiten stromungstechnisch giinstig ist und weil
fiir die einfachen geometrischen Kérper geschlossene
Formeln iiber die Luftkrdfte bei Ueberschallge-
schwindigkeiten bekannt sind.

Die Luft wird zunéchst, wie iiblich, als kontinuier-
liches Medium vorausgesetzt, mit den Eigenschaften:

19) E. Singer, Raketenflugtechnik, Miinchen 1933.

wirmeleitungsirei, wirbelirei, frei von iduBeren Krif-
ten, elastisch zusammendriickbar nach den GQGas-
gesetzen und reibungsfrei auBerhalb des Grenz-
schichtbereichs.

Die Luftkriite werden nach den hierfiir iiblichen
Formeln angesetzt:

A=c, .v2g.F.v?
W=c, .y/2g F.v?
e=W/A=c,/c,

Fiir miBige Geschwindigkeiten des Flugzeuges sind
die Beiwerte der Luftkraft ¢, und cybekanntlich von
der Geschwindigkeit unabhidngig. Das sehr schmale
Fliigelprofil und die schlanke Rumpfform lassen er-
warten, daB sich die Beiwerte bis in die N#he der
Schallgeschwindigkeit nicht wesentlich #dndern, so-
daB wir fiir den gesamten Unterschaligeschwindig-
keitsbereich nidherungsweise setzen konnen:

ca = konst. und c,, = konst,
Die (leitzahl des in Abb. 12 und 13 dargestellten
Flugzeuges nehmen wir im Unterschallbereich mit
e == 0,2 an. Im Fluggeschwindigkeitsbereich iiber det
Schallgeschwindigkeit sind die Luftkraftbeiwerte von
der Fluggeschwindigkeit abhingig.

(D)

Abb. 14. Schema des Raketenflugzeuges fiir die
Berechnung der Luftkrifte.

Die Beiwerte der cbenen Platte ergeben sich bei
kleinen Anstellwinkeln « nach Ackeret-Buse-
mann'') zu:

4o 42

=—————und ¢, =—————
Yvyar -1 Yo yYviar =1

Der Widerstandsbeiwert einer axial angeblasenen
Kegelspitze von kleinem Oeffnungswinkel 2¢ ist nach
Busemann-v. Karméan'?)

Ca

4 2
Cy =Cyqt Cys=0aln—7—F——+ Y az/ve,

a?(v2/a? —1)

1) U. a.: A. Busemann u. 0. Walchner, Profil-
eigenschaiten bei Ueberschallgeschwindigkeit, Forschungs-
arbeiten Ing. Wesen 1933, Nr. 2.

A. Betz, Gasdynamik, in Hiitte, des Ingenieurs Ta-
schenbuch, Bd. 1, 1931,

1) A, Buseman n, Fliissigkeits- und Gasbewegung,
in 33I'Izmdwiiu-terbuch der Naturwissenschaften, 2. Aufl,
1933.
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worin das erste Glied den vorderseitigen Druck-
widerstand erfaBt und das zweite Glied den Sog
hinter dem bewegten Korper.

Fiir die freie Stromung in gewissem Abstand von
der Oberfliche des umstromten Korpers, wo die
Stromungsvorgiange unter iiberwiegendem EinfluB
der Trigheitskrifte erfolgen, trifit die Voraus-
setzung der Reibungsfreiheit bekanntlich gut zu. In
Oberflichenndhe iiberwiegen dagegen die tatsidch-
lich vorhandenen Zihigkeitskrifte, sodafl sich die
energieverzehrende Prandtlsche Grenzschicht aus-
bildet und in deren Folge oberflichenparallele Rei-
bungskrifte entstehen.

ErfahrungsgemiB wachsen diese Reibungskrifte
bei Flugvorgidngen in Erdndhe nicht entsprechend
dem Newtonschen Ansatz linear mit der Geschwin-
digkeit, sondern wegen der Turbulenzvorginge in
der Grenzschicht praktisch quadratisch, und zwar
betragen die oberflichenparallelen Reibungsspannun-
gen etwa 0,3% des Staudruckes. Damit ergidbe sich
ein auf die reibende Oberiliche bezogener Reibungs-
beiwert ¢; = 0,003.

In der fiir raketenflugtechnische Zwecke erforder-
lichen FlughShe von 40 bis 60 km wird indessen dic
freie Weglinge der Luftmolekiile | = v/a mit der
Grenzschichtdicke %=V stjv vergleichbar, z. B.
/1=y atjvi 210 Es diirfte daher zur Ausbildung der
iiblichen turbulenten Grenzschichtvorginge kaum
Gelegenheit bestehen, worauf nach Busemann
auch die geringe GroéBe der Reynoldschen Zahl
R, = vt/al hindeutet. Die Reibung in dieser Hohe ist
daher wesentlich kleiner als bei Flugvorgingen in
Erdndhe und tritt gegeniiber den anderen Luftkraften
stark zuriick. In diese Richtung weisen auch die Fr-
fahrungen mit sehr hochifliegenden Geschossen.

Ueber die tatsdchliche GroBe der Luftreibung
unter diesen Verhiltnissen ist wenig bekannt. Wir
betrachten daher zunichst die beiden Grenzfille:

1. Die Reibungskrifte der Luft auf das mit Ueber-
schallgeschwindigkeit  fliegende Raketenflugzeug
werden gegeniiber den anderen Luftkriften vernach-
lissigt. Fiir die Luftkrifte gelten also lediglich dic
vorangegebenen Beziehungen fiir ¢, und ¢,

_2. AuBler den iibrigen Luftkriiften wird auch Luft-
reibung angenommen und zwar im anderen (Irenzfail

c.“

Cafe,,

{

FEFF R R ERE

Abb, 15. Die Luitkriiite am Raketenflugzeug.

im selben AusmaB, wie bei der Bewegung in der
dichten Luft der Erdnahe, also ¢; = 0,003,

Fiir das in Abb. 14 dargestellte Schema unseres
Raketenflugzeuges bekommen wir dann die in Abb. 15
eingezcichneten Luftkraftverhiltnisse, wobei die
Luftkraftbeiwerte nach folgender Ueberlegung auf
die Fliigeliliche F allein bezogen sind:

A=c, qF; W= ¢, ,qF +¢,qF + coqF+(+c; q0)
Mit 0=3,05F und F'=0,035F ergibt sich:

- 4a
¢, =A/qF=c, = V—v’,’—ag———l und
cy=W/qF =
_ Cwd. q.0,035F + cws . q.0,035F4-cwqF +(+4¢; .q. 3,05F)_
qF

= 0,083 cwq + 0,035 g5 + Cw +(4+3,05¢; )=

2
— 2|y ———————— 35 — a3/ye
0,085 a2 In pr (v’/a'—-l)+ 0,035 . as/vt
4 2
— 4 (4 3,05.0,003)
Vvijat—1

Mit «= 0,1 (Fliigelanstellwinkel und halber Kegel-
winkel gleich groB}) wird weiter

- 0,4
C. =——=— ———
S AETY PO
- 400 0,04
— 3 [k 2/y? —_—
¢, =0,00035In vt - 1 4+ 0.050a%/v?* 4 Va1
Druck auf Rumpf Rumplsog Fliigelwiderstand
+ (4-0,00915)

e . o p—
gesamte Reibung
Man erkennt aus Abb. 15 zunéichst, daB ein konstanter
Reibungsbeiwert besonders bei den hohen Ueber-
schallgeschwindigkeiten ein Ueberwiegen der Rei-
bungskrifte gegeniiber den iibrigen Luftwiderstéin-
den bedeuten wiirde. In Abb. 15 sind ferner die Gleit-
zahlkurven (Auftrieb/Widerstand mit Reibung und
ohne Reibung) eingezeichnet, die den erwéhnten bei-
den Grenzfillen entsprechen. Die wirkliche Gleitzahl
wird wegen der vermutlich ziemlich laminaren
Girenzschicht zwischen beiden Kurven liegen, doch
ist ihr Verlauf zuniichst nicht bekannt. Wir wiihlen
daher im Interesse moglichst einfacher Rechnung
¢, /¢y, = konst. = 5.
Darin solien zugleich einige weitcre Widerstiinde des
Flugzeuges infolge cndlich dicker Fliigel, Leitwerke
usw. schon enthalten scin.

Die von Ackeret, Busemann und v. Kar-
man angegebenen Formeln fiir die Luftkrifte bei
Ueberschallgeschwindigkeit beruhen durchwegs auf
der Voraussetzung, daB die Luft als kontinuierliches
Medium betrachtet werden darf und die Anstellwin-
kel & aller vom Luftstrom getroffenen Oberflichen
klein sind gegen den Machschen Winkel m. Wenn
die letzte Voraussetzung nicht mehr erfiillt ist,
kommt es an der getrofienen Fliche zu Verdichtungs-
stéflen, Unterschallgechwindigkeiten, erhohten Luft-
kriften usw., wie Prandt] fir den Fall @ =®/2
rechnerisch darlegte?3).

Bei den hier betrachteten Fluggeschwindigkeiten
bis zur fiinf- bis zehnfachen Schallgeschwindigkeit ist
diese Voraussetzung auch bei sehr schlanken Rumpi-

B L Pr andtl, Gasbewegung, im Handworterbuch
der Naturwissenschaften, Bd. 4, 1. Aufl., 1913.
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formen und sehr kleinen Fliigelanstellwinkeln tat-
sdchlich nur mehr schlecht erfiillt. Achnlich ist ¢s mit
der Annahme der Luft als kontinuierlichem Medium
bei den schon erwihnten betriichtlichen ireien Weg-
lingen der Molekiile in der Flughshe von 40 bis 60 km.

Es ist fiir die folgenden Berechnungen daher eine
erfreuliche Erhirtung ihrer Voraussetzungen, da8
sich dic Luftkrifte auch nach der elementaren New-
tonschen Luftkrafttheorie dhnlich ergeben, dic iibri-
gens in dem verwandten Gebiet der iiuBeren Ballistik
ihre Berechtigung fiir dhnliche Verhiltnisse erwiescn
hat. Wir betrachten also die Luft als elastisches Dis-
kontinuum, bestehend aus einer groflen Anzahl im
Raum verteilter Massenteilchen von sehr geringer
(iroBe, die miteinander nicht verbunden sind, auf-
einander nicht einwirken und gegeneinander und
gegen ein festes Hindernis vollkommen elastische
StoBe ausfithren, welche Annahmen auch in der kine-
tischen Gastheorie mit bestem Erfolg getroffen wer-
den. Fiir den Auftriebsbeiwert unseres Fliigels be-
kommen wir dann die Beziehung:
c,=4sin2acosa + 2/x a%v? __ 4a2 + 1,43 a%/v?
Das erste Glied bezieht sich dabei auf den Ueber-
druck auf der Druckseite, das zweite Glied bezeich-
net wieder die Voraussetzung, daB an der Saugseite
villige Luftleere entsteht, Da beide Glieder einen
oberen Grenzwert der Luftkrifte darstellen, sei
diese Luftkraftbeziehung weiterhin kurz .,Grenzwert-
formel genannt,

Die Stromungskrifte bestehen hier lediglich aus
von den Luftmolekiilen erzeugten StoBkréiten. Auch
der ,Sog* besteht aus StoBkriften infolge der
Wirmebewegung der Molekiile, die wegen der Flug-
zeugbewegung nur gegen die Druckseite wirken.

Fiir die in unserem Fall wirklich vorliegenden
Verhiltnisse kann auch diese Betrachtungsweise
nur einen QGrenzfall bedeuten, der erst dann ver-
wirklicht wire, wenn die freie Weglinge von der
GroBe der Flugzeugabmessungen wiirde, was erst
m noch wesentlich gréBeren Flughohen der Fall
ist. Wir haben in Abb. 16 die ¢, -Werte der
cbenen Platte nach Busemann und nach der Grenz-
wertformel aufgetragen und finden beide Kurven so
hinreichend in Ucbereinstimmung, dall wir weiterhin
die ecinfache Grenzwertformel verwenden  wollen.
Dics rechtfertigt sich auch durch den Umstand, dafB
die Newtonsche Anschauung von vorunherein eine
von der Fluggeschwindigkeit unabhiingige Gleitzahl
ergibt, was in der anderen Betrachtungsweise mit
ciner gewissen Willkiir angenommen werden mufte,
und daB ferner in der Newton'schen Luftkraftiormel
fiir besondere Reibungskriifte ihrer Natur nach kein
Platz ist.

Damit sind in den Luiftkraftiormein Gl (1.) die

Beiwerte im Ucberschallbereich, bczogen aui die
Fliigelliche, festgelegt zu:
€, = 0,04 + 1,43 a2/v2; ¢, —0,2¢,; £.2.0,2 2)

Weiter ist zunidchst noch eine Annahme iiber dic
Luftwichte und deren Abhingigkeit von der Flug-
héhe zu treffen. Zur Vereinfachung wihlen wir da-
zu die Hohmann'sche Formel)

1 h \49
T=To ( _400000) &)
dic die wirklichen Verhiltnisse in dem gesamten

") Hohmann, Die Erreichbarkeit der Himmelskorper,
Miinchen 1925.
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hier in Frage kommenden Hihenbereich geniigend
genan wiedergibt.
Damit wird der Flitgelauftrich
im Unterschallbereich:
A=c,.7,/2g (1—h/400000)*F . v
im Ueberschallbereich:
A=(0,c4 + 1,43a%v?) .7, [2g. (1 — h/400000)*°. F.v?

oo \
AN

1 -
gre. ) §/<°‘_ T“'
908 \‘\
904 :‘::“
2 13 o s l6 |y J_q_d;%

Abb. 16. Auftriebsbeiwerte nach Ackeret-Busemann und
nach der Grenzwertforel.

Fiir die Flugverhiltnisse in Bodenndhe gilt:
A,=G,=c, .7, /22 . F. V%
daraus v, /2g . F= G, /c v
Damit ist der auf die Gewichtseinheit des startei-
den Flugzeuges bezogene Auftrieb:

A/G, =c, v¥/c,, v, 2. (1 — h/400000)*9
bew. A/G, = v2/c,,v, 2 . (0,04 + 1,43a2/v?)

(1 — h/400000)4° 4
und der Widerstand des Flugzeuges: .
W/G, =c¢c, v¥/c .V, 2 . (1 — h,400000)+
bew. W/G, = e v¥/c,,v, 2 . (0,04 +1,43 a2/v?) .
. (1 — h/400000)+9 )

4. Die Flichkrait am Raketenflugzeug.

Dic iibrigen &duBeren Flugzengkrifte lassen sich
erst nach niiherer Beschreibung der gewiinschten
Bahncigenschaften in Abhiingigkeit von h, v usw.
angeben. Lediglich itber die Fliehkraft sollen einige
Annahmen schon jetzt getroficn werden.

Die bahnnormale Triigheitskrait N ist einc Folge
der Flugbahnkriimmung, also durch den  Kriim-
mungsradius ¢ der Flugbahn und die Fluggeschwin-
digkeit v bestimmt. Bei den vorerst erreichbaren
Fluggeschwindigkeiten dari v geniigend genau auf
den Startplatz bezogen werden. In den spiter be-
handelten Flugbahnen kann nun fiir jcne Fille, wo
N eine maBgebende Rolle spielt, fiir den Flugbahn-
radius genau genug der Abstand des Flugzcuges
vom Erdmittelpunkt (R 4+ h) eingesetzt werden,
worin der mittlere Erdradius R = 6378.10°m ist.
N wird dann;

GvZ . Gve
g(R+h) gR "’
da auch beim Raketenilugzeug die Flughohe gegen-
iiber dem Erdradius vernachlidssigt werden darf.

N=mv?p =

5. Die Auistiegbahn im Unterschallbereich,
Zuniichst ergibt cine einfache Ueberlegung, daB
Fluggeschwindigkeiten iiber etwa 500 m/s bei prak-
tisch méglichen Startgeschwindigkeiten ohne Ver-
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inderung der Auftriebsverhiltnissc der Fliigel erst
in etwa 35 bis 40 km Hohe erreicht werden diirfen.
wenn man wihrend dieses Aufstiegs gleichbleiben-
den Staudruck voraussetzt. Dic Gestalt der Aui-
stiegsbahn zwischen h = 0 und z. B. h = 35000 m
ist bei fester Flugzeuggestalt (insbes. FliigelgroBe,
Fliigelanstellwinkel) lediglich eine Funktion der
(iréBe und des zeitlichen Verlaufes der Antriebskraft,
Dabei ergeben sich einige praktisch einzuhaltende
Grenzen durch die fliegerisch mit den gewohnten
Hilfsmitteln erreichbare Aufstiegkurve, durch dic
physiologisch ungiinstige Wirkung zu hoher Flug-
zeugbeschleunigungen auf die Besatzung und durch
die erhohten konstruktiven Schwierigkeiten {iber-
millig leistungsfihiger Raketenmotoren.

Wir wollen hier zahlenmiiBig den besonders ein-
fachen Fall einer geradlinigen, gegen den Horizont
unter e¢inem bestimmten konstanten Winkelo ge-
neigten Unterschall-Aufstiegsbahn betrachten, Durch
eine derartige Festlegung der Aufstiegbahn ist dic
erforderliche Antriebskraft in jedem Augenblick
vollstindig bestimmt und kann daher berechnet
werden,

er’. 4,&"

a . Erdoserfliche

.-\bb.' 17. Die i_iuBeren Kriifte am Raketenflugzeug wiilirend
eiuer praktisch giinstigen Unterschall-Aufstiegsbahn.

Durch  Nullsetzen der Kraftresultierenden  in
achsenparalleler und normaler Richtung folgt fiir
den erforderlichen Raketenantrieb nach Abb. 17:

P=Gsing+W+T

A=Gcosy
daraus:

P=G(sing+ecosy)+T
oder:

PiG=(siny+ccosp+1/g . dv/dt)

aus der zweiten Gleichgewichtsgleichung und der
Beziehung (4. folgt weiter:

(v/v, 3 (1 — ssin 9/4000C0)* = G/G, .cos 3
Setzen wir in erster Niaherung G/G, konstant gleich
k,dem Mittelwert des Fluggewichtes iiber der Un-
terschallanfsticgbahn, werin (i, das Fluggewicht am
Ende der Unterschall- und ain Anfang der Ueber-
schallauisticgsbahn ist, so folgt ifiir v:
v=ds/dt=v, | k cos¢ (I — s siny/400000)—2s
Durch einmalige Integration erhalten wir daraus
unter Beobachtung der Randbedingungen:

15700 (
— —{1 - ssi 25'5
Vo Vi coig sin:p[ (1 - ssin9/400000)255]
bzw.
s = 400000sinp 1 — (1 — v, tV'i; cosp

sin ¢/15700)1'25s) . (6)

Das gesuchte dv/dt crgibt sich mit Hilfe der Grund-
beziehung

dvjdt = v .dv/jds
Zu:
dv/dt = vZk, sin 29/32640 . (1 — s sin ¢, 40.000)—50
Damit folgt der spezifische Raketenschub zu:
P,;G=kc/g=sin ¢ +ecos ¢ + v, 2 k; sin 2¢/32640g .

(1 — s sin ¢ '400000)—50 ...

worin k angibt, der wievielte Teil des jeweiligen
Fluggewichtes (i je Sekunde durch die Rakete ab-
gestoflen wird und ¢ die Auspuffgeschwindigkeit der
Gase bedcutet. (Es sind hier also nur die Feuergase
als beschleunigte Gasmassen im Sinn des Antriebes
betrachtet!) Es wird nun weiter die gesamte (e-
wichtsabnahme auf der Unterschallauistiegsbahn bis
zu jedem Zeitpunkt:

dG=- GKdt

GIGoze— gt/c . (sinp-tecosg) — v, /c.
.¥Vxicosp [(1—v,singVk cosp -
. t/15700)—0.96 —1]
- (8)

Man wird den Anstellwinkel ¢ der Unterschallbahn
zweckmiBig so legen, daBl der Kraftstoffverbrauch
ein Minimum wird.

Unter den Annahmen: v, = 80m/s, v = 530 m/s,
¢ = 3700 m/s und &= 0,2 ergibt sich cin flaches Mi-
nimum des Kraftstofiverbrauches bei etwa ¢ = 30°.
Unter dieser Annahme sind einige fiir die Aufstiegs-
bahn charakteristische (GroBlen, wie Fluggeschwin-
digkeit v, zuriickgelegter Weg s, wirksamer Ra-
ketenschub P/G und tatsiichliche Flugzeugbeschleu-
nigung dv/dt in Abb. 18 abhiingig von der Zeit aufge-
tragen.

Es fallt vor allem auf, daB die anwendbaren Aui-
stiegsbeschleunigungen in durchaus méiBigen Grenzen
bleiben miissen, wenn verhindert werden soll, dald
die Luftkriafte wihrend des Aufstieges iiber ein er-
wiinschtes MaB hinauswachsen und den Aufstieg

eher hindern als fordern.
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Abb. 18, Abliingigkeit der Fluggeschwindigkeit v, des
Raketenschubes P/G und der Flugzeugbeschleunigung
dv/dt von der abgelaufenen Unterschall-Aufstiegszeit.

Der hier geschilderte Unterschallaufstieg mit giin-
stigen Auistiegswinkeln ist nur ein Teilast in dem so-
gleich weiter zu beschreibenden groBen Fernflug
cines Raketenflugzeuges.

6. Die Aufstiegsbahn im Ueberschallbereich.
Aui die Natur des Ueberschallastes der Aufstiegs-
bahn ist von auBerordentlichem Einfluf der Umstand,

daB die Luftkrdite im Ueberschallbereich weitaus
langsamer mit der Geschwindigkcit anwachsen, als
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bei Unterschaligeschwindigkeiten. Praktisch wirkt
sich das so aus, daB schr bedeutende Flugge-
schwindigkeitssteigerungen hinsichtlich der Luft-
krdafte durch nur geringes Hoherverlegen der Flug-
bahn ausgeglichen werden kénnen, sodaB3 alle prak-
tisch denkbaren Raketeniluggeschwindigkeiten in
dem Flughohenbereich zwischen etwa 40 bis 60 km
moglich sind. Wirtschaftlich ist in diesem Flugge-
schwindigkeitsbereich schr von Bedeutung, daB die
Fliehkraft der durch die Erdoberflichenkriimmung
gegebenen Bahnkriimmung zu betridchtlicher GroBe
anwichst und die leistungsverzchrende Tragkraft
der Fliigel mehr und mehr ersetzt, sodafl die Flug-
bewegung bis zu gewissem Grad zu einer freicn
(jravitationsbewegung um den Erdmittelpunk¢ wird.

Im Gegensatz zur Unterschallaufstiegsbahn  er-
streckt sich der Ueberschallast iiber sehr grofle ho-
rizontale Wegldngen, denen gegenitber nach dem
oben Gesagten die vertikalen Aufstiegswege zuriick-

{

Aufstiegs: ——:=:=

Abb. 19. Die dufleren Kriifte am Raketenflugzeug withrend
einer praktisch giinstigen Ueberschall-Aufstiegsbahn.

treten. Es kommt hier hauptsiichlich auf die Erlan-
gung groBer Bewegungsenergie (Geschwindigkeit)
an. Entsprechend der sehr geringen Bahnneigung
und wegen der groflen Schwierigkeiten einer mathe-
matisch genauen Fithrung des Flugzeuges nehmen
wir fiir den Ueberschallast der Aufstiegsbahn die
Flugzeugachse niherungsweise stindig horizontal an,
sodaBl sich das Kraftbild der Abb. 19 ergibt. Wir
wihlen hier nicht die Gestalt der Flugbahn, sondern
die Tétigkeit des Triebwerkes vorweg, u. zw. der-
art, daB die wirksame Flugzeugbeschleunigung kon-
stant und gleich dem am Ende der Unterschallaui-
stiegsbahn erreichten Wert bleibt. Dadurch wird die
Bemessung des Triebwerkes auf hohere Schiibe, als
im Unterschallgebiet jedenialls nétig sind, vermieden.
Der Raketenschub selbst nimmt im Laufe des Ueber-
schallauistieges nach MafBigabe des abnchmenden
Flugzeuggewichtes stetig ab, derart, daB P/G kon-
stant ist.
P/G = kcfg

Darin ist wieder k die (hier konstante) sekundliche
Aenderung der jeweiligen Fluggewichtseinheit, Da-
her ist die sekundliche Gewichtsiinderung des ganzen
Flugzeuges gleich G .k, nimmt also mit G ab. Dic
Gewichtsabnahme dG des ganzen Flugzeuges in dem
Zeitelement dt ist daher:

dG =—G.k.dt
G/G,

woraus folgt:

wie sich natiirlich auch aus der sogenanuten Ra-
ketengrimdgleichung  unmitteibar  ergeben  hittte.
Weiter wird:

Der Raketenschub: P/G, =kc/g .
Dic Fliehkraft: F/G, =v?2/g Rekt
Die achsiale Trigheitskraft: T/G, = 1/gekt
Durch Nullsetzen der Kraitresultierenden in
rechter und wagrechter Richtung ergibt sich:

ekt

. dv/dt
Jot-

IV=0. . . v¥gRekt+1/c,,v,?
. v2 (165300/v2+ 0,04) (1 — h/400000)4 = 1/ek:
YH=0. kc/gekt =
==g/C,y V, 2. V¥(1 65300/v2 +0,04) (1 — h/4000()0)4q +
+ 1/gext  dv,dt . . . (9)

Entiernt man aus beiden Gleichungen das h, so er-
gibt sich die uns vorziiglich intercessierende Diife-
rentialbezichung zwischen v und t:
dv/dt =kc — eg + ev?/R
Durch cinmalige Integration folgt darans:
Vo Ve "sR'(kc eg) + Rike — ep)tgt VeJR. (kc— )

. (10)
worin v, die Grenziluggeschwindigkeit zwischen
Unterschall- und rcinem Ueberschallbercich darstellt
und t die Zeit vom Beginn der Ueberschallbahn ist.

Damit ist zu jedem Zeitpunkt die schon erreichic
Fluggeschwindigkeit bekannt. Die zugehorige Flug-
héhe ergibt sich mit ¢ und v aus der gbigen Gleichung
2V = 0 ohne weiteres,

Durch nochmalige Integration der Difierential-
gleichung folgt der bis zu jedem Zeitpunkt zuriick-
gelegte horizontale Weg. Wir vermeiden jedoch die
fiir s entstehende reichlich unbequeme Formel, die
nur den unberechtigten Anschein sehr groBer
Rechengenauigkeit erwecken kénnte und schiitzen
die wiihrend der Ucberschallanfstiegsbahn zuriickge-
legten horizontalen Wege, indem wir eine mittlere
konstante Flugzeugbeschleunigung voraussetzen vort
der GroBe

b==dv/dt...konst == kc — eg+¢/R. (v+v, )?/4

v2 V2
(1

§ = =

2b 2kc —2eg+e/R. (v4 v, )22
in Schaubild Abb. 20 sind die nach diesen Formeln
berechneten  Geschwindigkeiten, die  horizontalen
Wege der Ueberschallbahn und der Kraitstofiver-
brauch in Abhingigkeit von der abgelaufenen Zeit
zusammengestelit unter den Voraussetzungen & = 0,2
und k.c = 15 mls®,

Wegen der in der Rechnung vernachlissigten
Hubarbeit wihrend der Ueberschallaufstiegsbahn
werden bej der vorausgesetzten Rakctentiitigkeit die
Geschwindigkeiten tatsdchlich um wenige Prozent
kleiner ausfallen als das Schaunbild angibt.

Der zur niiheren Beschreibung der Uebcerschall-
auistiegsbahn noch nétice Znsammenhang der Flug-
héhe h mit den iibrigen BahngroBen und dem ver-
inderlichen Fluggewicht ergibt sich durch Zusam-
menfassen der Gleichungen (9.) und (10.).

7. Die Abstiegsbahn im Ueberschallbereich,
Nach Erreichung der gewiinschten Fluggeschwin-
digkeit hat die Aufstiegsbahn ihr Fnde gefunden und
die Reise des Raketenflugzenges kénnte nun mit der
erreichten Geschwindigkeit als reiner Hohenflug in
gleichbleibender Flughshe und unter stindiger Arbeit
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des Triebwerkes zur Ueberwindung des verbliciben-
den Luftwiderstandes fortgesetzt werden.

Die bei <den hohen Fluggeschwindigkeiten sehr
giinstige Wirkungsweise des Raketentriebwerkes
wiirde gleichialls fiir diesen Flugvorgang sprechen.
In passendem Abstand vor dem Reiseziel wiére
dann der Antrieb abzustellen, woraui das Raketen-
flugzeug unter dem FEinflu des verzogernden Luft-
widerstandes die Abstiegsbahn zu beschreiben be-
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Abb. 20. Abhingigkeit der Fluggeschwindigkeit v, des
Uelgerschall-Flugweges s und des Kraftstoffverbrauches
G/Ga von der abgelaufenen Ueberschall-Aufstiegszeit.

ginnt. Da der Winkel zwischen Bahntangente und
Horizont in den erheblichen oberen Teilen der Ab-
stiegsbahn sehr klein ist, konnen wir zur Beschrei-
bung der Abstiegsverhiiltnisse das Kriftebild der
Abb. 2t beniitzen. Als vorwirtstreibende Kraft wirkt
dahci~die Triagheitskralt T, die aus der Verzogerung
des Flugzeuges durch den Luftwiderstand cntsteht,

Abb. 21. Die duBeren Krifte am Raketenfly .
3 ‘ gzeug wiil
der Abstiegsbahn, £ wiilirend

also aus der Bewegungsenergie der Flugzeugmassa
gespeist werden muB. Somit ist die Abstiégsbalm da-
({urch gekennzeichnet, daB auf ihr die gesamte kine-
tische und potentielle Energie des Raketenflugzeuges
an dem_ besonders anfangs sehr geringen Luftwider-
stand sich totlaufen muB. Die Absticgsbahn erstreckt

sich entsprechend den verfiigbarcn Energien iiber
aullerordentlich grofle Reisewege, sodall es wirt-
wirtschaftlich ist, einen eigentlichen Hohenflug mit
arbeitecndem Rakctenmotor in die Uesamtreise des
Flugzeuges iiberhaupt nicht einzufiigen, sondern an
die Ucberschallaufstiegsbahn unmittelbar die Ab-
stiegsbahn anzuschlieBen.

Bei der Geringfiigigkeit der Lagenenergie gegen-
iiber der Bewegungsenergie in den firaglichen An-
fangsilughdhen koénnen wir zunichst die erstere ganz
aus der Betrachtung fortlassen und ihren bahnver-
Lingernden EinfluB nachtrdglich summarisch ab-
schiitzen. Fin genauerer Rechenvorgang hat ange-
sichts der Unsicherheit unserer Luftdichten- und
Luftwiderstandsformeln vorldufig wenig praktischen
Wert,

Durch Nullsetzen der Kraftresulticrenden in verti-
kaler und horizontaler Richtung ergibt sich nach der
dynamischen Grundgleichung wieder:

AV=0. . . v¥gR+1/c,, v, 2.

. v2(165300/v2+ 0,04) (1 — h/400000)#® = 1

BH=0. . .¢&/c, Vv, %"

. v2(165300/v2+0,04) (1 — h/400000)*=1/g . dv/dt
e e (12)

Wird daraus h cntfernt, so folgt als Diffcrentialbe-
ziehung zwischen v und t:

ge — v¥&/R = dv/dt = d?s/dt?
Nach einmaliger Integration wird:

IR _ (VgR + v, ) (VeR — V,)

IR L (Ve +vy) (ViR — Vo)
S § )]

worin v, hier die Fluggeschwindigkeit in der Aus-
gangsflughohe darstellt. Damit ist zu jedem Zeitpunkt
die noch vorhandcne Fluggeschwindigkeit bekannt.

v=YgR.
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Abb. 22. Flughohe und Fliehkraitentlastung der Hohen-

flugbahn, abhiingig von der Fluggeschwindigkeit.

Der Zusammenhang zwischen v und h ergibt sich
aus der crsten Gleichung (12.) zu den in Abb. 22 ein-
getragenen Werten. Zugleich ist dort auch der Zu-
sammenhang beider (Gr6Ben unter Voraussetzung
konstan.ten Staudruckes eingetragen, was bei Flug-
geschwindigkeiten unter der Schallgeschwindigkeit
den Tatsachen ziemlich entspricht.

Qurch nochmalige Integration der Differential-
gleichung folgt der bis zu jedem Zeitpunkt zuriick-
gelegte horizontale Weg zu:
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s=t J/gR+R/2¢.
1+ ¢VgR+ v )/(VeR — V)

2
.In ( 2etViR )
€ wR +(VgT(+ Vo )/(Vg_R_ Vo

Mit den so gewonnenen [3eziehungen liaBt sich aus
jeder Anfangsilughéhe die Abstiegbahn solange rech-
nerisch verfolgen, als die Fluggeschwindigkeit im
reinen Ueberschallbereich bleibt, also das angenom-
mene Luftwiderstandsgesetz mit veriinderlichem
C, -Wert geniigend Geltung besitzt. Dies trifiit im
allgemeinen bis herab zu Flughéhen von etwa
40 km zu.

Die Abhiingigkeit der Bahnlinge und der Zeit zur
Zuriicklegung dieser Bahnlinge von der Ausgangs-
flughohe ergibt sich mit Hilie der vorstchenden Be-
ziehungen und der Abb. 22 zu den in Abb. 23 zu-
sammengesteliten Werten, wenn  auch  hier  cin
e = 0,2 vorausgesetzt wird. Man erkennt zunéchst
die ungeheuren Wege, iiber die sich dic Absticgs-
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Abb. 23. Bahnlingen und Zeitdauer des Abstieges aus
dem Hohenflug bis zur Erreichung der Unterschall-Flug-
geschwindigkeit.

bahn aus groBeren Hohen erstreckt. Nachdem die
groBte irdische Reise der Natur der Sachc nach
nicht groBer als etwa 20.000 km sein kann, kommen
fiir den irdischen Reiseverkehr zwischen verschie-
dpneu Erdorten hochstens Flughohen von etwa
60 km in Frage, da die Abstiegsbabn aus diescr
Flughshe sich schon iiber die gesamte Linge des
erforderlichen Reisewcges erstreckt. Die Zeit dieses
Abstieges iiber 20.000 km betriigt etwa 85 Minuten.

8. Die Abstiegsbahn im Unterschallbereich.

Da im Bereich der Abstiegsbahn mit Unterschall-
geschwindigkeit die Fliekraftentlastung praktisch
nicht mehr vorhanden ist und die Luftkraftbeiwerte
als konstant betrachtet werden, ist der Luftwider-
stand iiber der ganzen restlichen Abstiegsbahn
gleichfalls konstant und die Linge der Abstiegsbahn
kann in einfachster Weise aus der verfiigbaren
Energie und diesem Luftwiderstand errechnet
werden.

Die gesamte, in z. B. 40 km Flughohe verfiigbare
Energie betrigt etwa 60.000 kgm ie Kilogramm Flug-
gewicht. Nimmt man fiir das Raketenflugzeug im
Unterschallbereich wieder eine Gleitzahl von &€ = 0,2
an, so ergibt sich der konstante Luftwiderstand ic
kg Fluggewicht zu 0,2 kg und die Linge der Unter-
schallabstiegbahn wird:

s, = 60000/0.2 = 300000 m = 300 km

Die Fluggeschwindigkeit aui dieser Unterschallab-
stiegsbahn sinkt von anfangs etwa 1900 km/lh auf
schlieBlich etwa 1530 kin/h in Erdniihe derart, dafd der
Staudruck trotz der verschiedenen Luftdichte immer
konstant bleibt, wobei der ganze Unterschallast in
rund 34 Stunden durchlaufen wird, Dicse Werte sind
ganz unabliingig davon, aus welcher Anfangshilie
der Abstieg unternommen wurde, sofern diese unter
den getroficnen Voraussetzungen nur eben grifier
als 40 km war.

9, Zusammenstellung der Flugleistungen.

Die hervorstechendsten Flugleistungsclemente des
Raketenflugzeuges sind seine Fluggeschwindigkeit
und seine Flughdhe. Dancben spielt als  dritie
LeistungsgroBe die Reichweite eine ausschlaggebendc
Rolle. Unter dem bisher vorausgesetzten Vorgang
des Reisefluges von Raketenflugzeugen hiingen
alle drei Grolien vollig zwangsliufig zusammen, so-
daBl die Beschreibung der Abhiingigkeit einer ein-
zigen von ihnen von einem gewiinschten Parameter
die vollstiindige Zusammenste!llung der maBgeben-
den Flugleistungen bedeutet. Da dic Reichweite des
Raketenflugzeuges iiir seine praktische Brauchbar-
keit hauptsichlich bestimmend ist, soll sie an erster
Stelle behandelt werden. Sie ist ebenso wie die des
gewohnlichen Flugzeuges durch dic Mcnge der mit-
fiihrbaren Krafistoffe, am anschaulichsten also durch
das Verhiiltnis des Flugzeuggewichtes (3 bei ver-
brauchten Kraitstoifen zum Anfangsfluggewicht G,
bestimmt.

Aus Abb. 20 ergibt sich unter Beriicksichtigung des
Kraitstoifverbrauches im Unterschallaufstieg nach
(ilg. (8.) und unter den dortigen Zahlenannahmen zu-
nichst der Zusammenhang G/G,—v der Abb. 24
Mit Hilfe der Beziehungen aus Punkt 7 und 8 und
unter Einrechnung der Aufstiegswege folgt der Zu-
sammenhang v—s der Abb. 24.

SchlieBlich ergibt sich aus beiden Kurven der Zu-
sammenhang (i/(i,—s, der hier in erster Linie in-
teressiert. Aus ijhm ecrsicht man, dalf die Siche-
rung geniigender Reichweiten durch entsprechende
wLeichtigkeit (g /(i des Ruketenflugzeuges an den
Konstrukteur aulecrordentliche Anforderungen stellt,
und daB neben der Herstellung eines verliilllich ar-
beitenden Raketenmotors von  hoher Auspufige-
schwindigkeit die Leichtigkeit dcs Raketenflugzeuges
ein Kernproblem der ganzen Rakcteniliegerci bildet.

Immerhin eroffnet das geringe Gewicht des Ra-
ketentriebwerkes und die wegen des hohen Start-
schubes zuldssige sehr hohe Flichenbelastung in
dieser Hinsicht bisher unbekannte Moglichkeiten.
Mit dem an heute iiblichen Flugzeugen erreichten
Ladeverhiltnis G/G, =-0,30 betriige die Reichweite
nach Abb. 24 wenig mehr als 1000 km horizontalen
Weges. Zur Erreichung der von Schraubenilugzeugen
erzielten gr6Bten zwischenlandungslosen Reisewege
wiiren Ladeverhiltnisse von etwa G/G,= 0,15 bis
0,10 notig, die wahrscheinlich schon jenseits der
Grenze des konstruktiv Errcichbaren liegen. Die Er-
zielung einer angemessenen Reichweite durch
duBerste  Lecrgewichtsverminderung, moglichste
stromungstechnische Veredelung des Flugzeuges und
hochste Auspuffgeschwindigkeit des Motors wird so-
mit die wichtigste Aufgabe des Koustrukteurs sein
miissen. Aber auch mit den bisher verwendeten ge-
wiB nicht zu giinstizen Annahmen fiir die Kennzahlen
des Raketenflugzeuges liBt sich eine zwischen-



landungslose Reichweite von etwa 4000 bis 5000 l;m
mit Zuversicht erwarten, die also den Flugberc?lch
der allermeisten unserer bekannten Flugzeuge, ins-
besondere den schneller Flugzeuge iibertrifit.

Die gewaltigste Ueberlegenheit des Raketenﬂug-
zeuges gegeniiber dem Schraubenflugzeug lie.gt'm
der Fluggeschwindigkeit. Die Hochstgeschwindig-
keiten selbst sind durch das Ladeverhiltnis G[Go
begrenzt und begrenzen ihrerseits die Reichweiten
nach Abb. 24. Die Hochstiluggeschwindigkeit betrédgt
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Reichweite zugeschnitten, haben als_o mit der qurch
Raketenflugzeuge erreichbaren Gipte_lhﬁhe zunalchst
nichts zu tun. Es werden lediglich jene F{ugho?gn
durchflogen, die fiir eine bestimmte Flugweite notig
sind. Dieser Hohenbereich ist nach Abb. 23 und 24
ziemlich enge und bewegt sich fiir alle in Frage kom-
mengen Reiselingen zwischen etwa 40 und QO km.

Es wurde hicr vorziiglich die Abhéingigkeit der
Flugleistungen vom Ladeverhiltnis des Iflugzeuges
besprochen. Die Abhéngigkeit von Auspufigeschwin-
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Abb. 24.

auf einem 5000 km Flug z. B. etwa 3700 m/s oder
13.300 km/h. Diese Geschwindigkeit ist aber nur
wihrend kurzer Zeit am Ende der Aufstiegsbahn
vorhanden. Die durchschnittliche Reisegeschwindig-
keit des 5000 km-Fluges errechnet sich aus dem Zeit-
bedarf der einzelnen Bahniste zu etwa 1000 m/sec
oder 3600 km/h. Auf kiirzeren Reisen wird die Durch-
schnittsgeschwindigkeit wegen der festen, relativ
groBen Unterschallflugzeiten etwas kleiner, um bei
groBeren Reiseliingen noch erheblich anzuwachsen.
Die hier beschriebenen Raketenflugbahnen dienen in
erster Linie der Transportaufgabe zwischen ver-
schiedenen Erdorten und sind auf groBtmogliche

digkeit, Gleitzahl usw. ist an Hand des gegebernen
Materials unschwer zu untersuchen. Ebenso kann die
sehr erhebliche Abhingigkeit der jeweils erforder-
lichen Flughthen von der Anfangsilichenbelastung
leicht rechnerisch verfolgt werden.

Zusammenfassend 148t sich sagen, daB das mit den
gegebenen technischen Mitteln herstellbare Raketen-
flugzeug unter den getroffenen Voraussetzungen dem
iiblichen Schraubenflugzeug hinsichtlich Hoéchst- und
Reisegeschwindigkeit um das etwa 20fache, hinsicht-
lich Gipfelhohe um das ctwa Sfache iiberlegen sein
wird, und das sich die zwischenlandungslosen Reich-
weiten ungefidhr die Wage halten.

3. RAKETENFLUGZEUGE IM AKTIVEN LUFISCHUTZ.

1. Die Leistungsgrenzen des Schraubenflugzeuges.
In Angriff und Verteidigung héingt die Kampikraft

des Flugzeuges groBtenteils von seiner Flugge-

schwindigkeit und vom Steigvermdgen ab.

Der Entwicklung dieser beiden Flugleistungen
wendet man daher alle Miihe zu, ohne seit dem
letzten Krieg iiberragende Fortschritte erzielt zu
haben.

Diese Tatsache liegt in gewissen mechanischen

Beziehungen des iiblichen Schraubentriebwerkes be-
griindet.

Die hochsten Fluggeschwindigkeiten wurden bis-
her mit Sondermaschinen erreicht, die eigens zu
diesem Zweck geziichtet sind und bereits 700 km/h
ergaben,

Die allmihliche Steigerung der Hochstilugge-
schwindigkeit im letzten Jahrzehnt bis zu diesem

Wert gelang durch gewaltige Vermehrung der Mo-
torleistungen und in geringem MaBe durch aerody-
namische Verfeinerung.

Die Hochstgeschwindigkeiten der in praktischer
Verwendung stehenden Kampiflugzeuge, Verkehrs-
flugzeuge und Sportflugzeuge sind den Rekordzahlen
immer in achtungsvoller Entiernung nachgefolgt.

Aus dem miihsamen Emporklettern der Geschwin-
digkeitszahlen erkennt man die Anndherung an eine
Grenze der erreichbaren Fluggeschwindigkeit, die
fiir Flugzeuge mit iiblichen Verbrennungskraftma-
schinen und Luftschrauben als Triebwerk kaum we-
sentlich iiber 1000 km/h liegen wird.

Das ergibt sich zundchst aus der Tatsache, daB
die erforderliche Motorleistung und daher auch das
Motorgewicht mit der Fluggeschwindigkeit rasch
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anwiichst, sodaR das Gewicht der Motoren bald den
groBten Teil des gesamten Fluggewichtes ausmacht.

In dem kaum erreichbaren Fall, daB die ganze
Triebwerksanlage fiir 1 PS Schraubenzugleistung
nur %% kg wiegt und der Luftwiderstand '/, des
Fluggewichtes betriigt, folgt aus den mechanischen
Grundbeziehungen eine Fluggeschwindigkeit von
hichstens 1600 km/h fiir das Triebwerk allein,

Da sich das Flugzeug selbst doch nicht ganz ent-
behren 1dBt, bleibt das von einem PS zu schleppende
(Jewicht eben groBer als 1, kg -— bei den bisher
schnellsten Rennflugzeugen iiber 1 kg — und demge-
miB die Geschwindigkeit kleiner als der angegebene
Wert, im gegebenen Falle kleiner als die Hilfte von
1600 km/h.

Dall man aber noch betriichtlich leichtere Flug-
motoren nach den bisherigen Grundsidtzen wird
bauen kénnen, ist nach jhrer vierzigjdhrigen, inten-
sivsten Entwicklung unwahrscheinlich.

Abcr nicht nur der Motor, auch die Luftschraube
liikt die Fluggeschwindigkeit nicht in den Himmel
wachsen,

Da die Umlaufgeschwindigkeit der Luitschrauben-
spitze immer cin Mehrfaches der Fluggeschwindig-
keit von z.B. 1000 km/h betragen muB, ergeben sich
fiir die Propellerspitze GeschoBgeschwindigkeiten.

Bei solchen Spitzengeschwindigkeiten arbeiten die
Luitschrauben aus aerodynamischen Griinden sehr
unwirtschaftlich, vergeuden also die wertvolle Mo-
torleistung, und auBerdem wachsen die Bean-
spruchungen, besonders infolge der Fliehkrifte, so
gewaltig an, daB ihnen kein Baustofi mehr standhilt.

Zu diesen Qriinden treten noch andere, wie die
itbergroBen Start- und Landegeschwindigkeiten, die
mit der Geschwindigkeit wachsenden Kiihlschwierig-
keiten des Motors usw., um die erreichbaren Flug-
geschwindigkeiten zu begrenzen.

Die zweite wichtige Anforderung an ein kriegs-
verwendbares Flugzeug ist die Steigfidhigkeit. Es
interessiert hier aus durchsichtigcen Griinden vor
allem die Zeit, dic das Flugzcug braucht, um auf einc
bestimmte Hohe, z. B. auf 5000 m cder 10.000 m. zu
steigen.

Das frither erwihnte Triebwerk mit 14 kg Ge-
wicht je PS Schraubenleistung konnte nach elemen-
taren mechanischen Grundgesetzen fuBerstenfalls in
rund Y Minute auf 5000 m klettern, und zwar wic-
der ganz allein, ohne Flugzeug, ohne Piloten, ohne
Waffen.

Da diese Dinge mitgenommen werden miissen und
die vorhandene Leistung bei weitem nicht so ideal
umgesetzt wird, ist die wirkliche Steigzeit immer be-
triachtlich gréBer als dicser theoretische Grenzwert.

Die von Kampfflugzeugen wirklich erreichten, be-
kanntgewordenen geringsten Steigzeiten auf 5000 m
liegen bei 5 bis 7 Minuten.

Also auch hier sind auf dem bisher beschrittencn
Weg kaum mehr auBerordentliche Fortschritte zu
erzielen.

Aus diesem Stand der Dinge erwuchsen die Be-
mithungen um das Raketenflugzeug, das die ge-
nannten Leistungsbegrenzungen nicht kennt und die
weitere Entwicklung iibernehmen soll.

2. Das Raketen-Triebwerk.
Der Antrieb liefernde Luftschrautenstrahl wird am
Raketenflugzeug in bekannter Weise ersetzt durch
einen antreibenden Feuergasstrahl,

Es sind in letzter Zeit betriichtliche Fortschritte
im Bau von Raketentrichwerken fiir Flugzeuge ge-
macht worden.

Wenn diese Arbeiten auch in erster Linic einer
iriedlichen Ercberung der Stratosphiire dicnen mi-
gen. darf doch ihre militiirische Anwendbarkeit nicht
iibersehen werden.

Das Problem des Raketenfluges steht heute etwa
dort, wo der Schraubenflug vor dreiBig Jahren hielt
und die Méglichkeit eines dhnlichen Entwicklungs-
impulses durch militiirisches Interesse liegt nahe,

Zu diescr Annahme fithren Griinde, die im folgen-
den angedeutet werden mogen.

Die gewaltige Energienmsetzung im Raketenmotor
befihigt cin Flugzeug natiirlich zu den ungeheuer-
lichsten Flugleistungen, withrend die verfiigbare Zeit
etwa zur Abwicklung der Kampfhandlung cines
Jagdflugzeuges ausreicht, oder um ein Hohenflug-
zcug bis an die obere (renze der Stratosphiire zu
heben und es anf mehrfache (ieschoBgeschwindigkeit
zu beschleunigen, sodal} es scinen weiteren stunden-
langen Flug auf Grund des erlangten Schwunges
ohne weitere Motorwirkung ausfiihren kann,

Das eigentliche Element des Raketenflugzeuges ist
iedenfalls die oberc Stratosphiire, wo wegen der ge-
ringen Luftdichte die Fluggeschwindigkeiten von der
(ir6B8enordnung der Auspuffgeschwindigkeiten des
Motors werden, sodaBl auch fiir das Raketenflugzeuy
Wirkungsgradbetrachtungen einen verniinftigen Sinu
bekommen. AuBerdem kann sich gerade in diesen
Hohenbereichen die Unabhiéingigkeit des Raketen-
triecbwerkes von der Dichte der duBeren Luit voll
auswirken.

Wenn aber die Forderungen nach Wirtschaitlich-
keit zuriicktreten diirfen gegeniiber der Erzielung ge-
wisser Hochstleistungen — und das ist besonders bei
Kriegswafien durchwegs der Fall -— dann kanp man
auch an die Verwendung von Raketenflugzeugen im
Bereich der Troposphiirc und unteren Stratosphiire
denken,

Diese letztere Verwendungsmoglichkeit fithrt zu-
niichst zum Raketen-Jagdflugzeuy,

3. Das Raketen-Jagdflugzeug,

Man konnte sich dessen allgemeinen Auiban etwa
nach Abb. 25 vorstellen. Es handelt sich um eine ein-
sitzige, leichte, sehr schnelle Jagdmaschine zur Zer-
storung feindlicher Luftwaffen, besonders zur Bom-
benabwehr, mit Fluggeschwindigkeiten bis 1000 km/h
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und einer Steigleistung anf 20 km Hohe in 4 Mi-
nuten, wobei die Aktionsfdhigkeit mit etwa 14 Stunde
beschrankt ist. Nach Ablauf dieser Zeit, vom Augen-
blick des Startes gerechnet, ist eine Landung zur
Neuaufnahme von Kraftstoffen notwendig.

Der Rumpf ist den aerodynamischen Verhiltnissen
bei Fluggeschwindigkeiten, die sich der Schallge-
schwindigkeit nihern, angepaBt. Der Bug ist sehr
schlank und schneidenformig, zur Herabminderung
des Formdruckwiderstandes, das Heck gleichialls
schlankverlaufend, um dic bei diesen Gechwindig-
keiten besonders drohende Stromungsablosung und
damit den Sog gering zu halten.

Auch das angedeutete Fliigelprofil ist den hohen
Uunterschallgeschwindigkeiten angepa$8t.

Die FliigelgroBe ergibt sich aus der besonders an-
fangs auBerordentlich hohen Flichenbelastung.

Dic dadurch bedingte sehr hohe Startgeschwindig-
keit ist ungefahrlich, da der Raketenmotor — &hn-
lich einer Turbine — sehr iiberlastbar ist und Start-
schitbe von der GroBe des Startgewichtes erlaubt.
Durch die hohe Anfangsbeschleunigung wird der
Startweg sehr kurz, der Start kann von einem 150 m
bis 200 m langen Betonstreifen, also praktisch von
der Startplatte jedes Flughafens erfolgen. Dabei
spielt die jeweilige Windrichtung natiirlich nur mehr
eine ganz geringe Rolle, sodaB auch die Anlage be-
sonderer Startbahnen aus Beton oder dgl. mit ge-
ringem Aufwand méglich wird.

Die Landung nach Verbrauch der Kraftstoffe ist in
iiblicher Art auf jedem Flugfeld méglich, da die
Flachenbelastung dann normale Werte erreicht hat.

Der Fiihrerraum ist luftdicht abgeschlossen zu
denken und enthilt das geringe erforderliche Instru-
mentarium. Da das Raketen-Jagdflugzeug bis in
Hohen von 20 km und mehr zu steigen vermag und
im Fall eines von oben iiberraschend gegen einen
tief fliegenden Gegner gefithrten Angriffes Hohen-
unterschiede von vielen Kilometern in Sekunden-
schnelle  durchstoBt, miissen die auftretenden
Luftdruckschwankungen vom Fiithrer {ferngehalten
werden.

Vor dem Fiihrerraum ist im Bug eine Maschinen-
gewehranlage vorgesehen, die sich an bestehende
Vorbilder anlehnt. ZweckmiiBig wird ein sehr viel-
ldufiges Maschinengewehr von groBter Feuerge-
schwindigkeit einzusetzen sein, dessen Finzelliufe
in bekannter Weise nicht parallel, sondern leicht
]qivergierend und im Flugzeug unbeweglich eingebaut
jegen.

Die leicht streuende GeschoBgarbe deckt in den
wenigen Sekunden des eigentlichen Angriffes eine
groBe Flidche vor dem Bug durch einen dichten Ha-
gel wirksamer Geschosse, sodaB die Erfolgswahr-
scheinlichkeit eines energischen und bis auf geringe
Entfernungen an den Gegner herangetragenen An-
griftes sehr bedeutend ist. Wie sogleich zu erkennen
sein wird, ist die Wahrscheinlichkeit der erfolg-
reichen Abwehr dieses Angriffes von Seite des iiber-
rascheng! angegriffenen, langsameren Gegners weit-
aus geringer.

Nach riickwirts schlieBen an den Fithrerraum dic
sehr umfangreichen Tankanlagen zur Unterbringung
der groBen Kraftstoffmengen. DaB diese zu einem
GroBteil aus fliissigem Sauerstoff bestehen, bedeutet
keine‘ besondere Schwierigkeit, da derart groBe
F}iissnggasmengen fiir die erforderlichen kurzen Zeit-
riume ohne nennenswerte Verluste in ganz gewshn-

lichen diinnwandigen Blechtanks bewahrt werden
kénnen.

Die Tanks miissen in der Lage sein, Kraftstofi-
mengen bis zu 80% des gesamten Startgewichtes
aufzunehmen.

Im Heck des Flugzeuges ist das schon besprochene
Raketentriecbwerk untergebracht. Eine DBesonderheit
des Jagdilugzcuges ist dic Anwendbarkeit eines
Strahlapparates, iiber den noch einiges nachzu-
tragen ist.

Jeder Reaktionsantrieb — wozu Flugzeugantriebe
so gut wie Schiffsantriebe zihlen — arbeitet be-
kanntlich dann am wirksamsten, wenn der Slip mog-
lichst klein ist, also dic AbstoBungsgeschwindigkeit
der Treibmassen und die Bewegungsgeschwindigkeit
des Fahrzeuges entgegengesetzt und moglich gleich
sind. Bei reinen Raketentriebwerken miiBte der Slip
theorctisch sogar Null sein, also beide Geschwindig-
keiten von genau gleicher GroBe sein, um die giin-
stigste Arbeitsweise zu liefern.

Nun sind die Auspuffgeschwindigkeiten eines Ra-
ketenmotors von etwa zehnfacher GroBe, wie die mit
dem Jagdilugzeug angestrebten Fluggeschwindig-
keiten. Es kann also von eincr Gleichheit oder auch
nur Aehnlichkeit beider Geschwindigkeiten und da-
mit von einem wirtschaftlichen Antrieb des Flug-
zeuges keine Rede sein.,

Dieses MiBverhiiltnis der Geschwindigkeiten wirkt
insofern auf die Flugeigenschaften des Jagdflug-
zeuges zuriick, als der gewdhnliche Raketenmotor
die gesamten Kraftstoffvorrite des Flugzeuges inner-
halb z. B. einer halben Stunde aufzehrt, sodaf das
Flugzeug auch nur fiir diese Zeit kampifihig ist,
wihrend ein wirtschaftlicherer Motor, der bei
gleicher Treibkraft geringere AbstoBgeschwindigkeit
hiatte, mit demselben Kraftstoffvorrat langer aus-
reichen wiirde, z. B. eine ganze Stunde, also die Zeit
seiner Kampffahigkeit verdoppelt.

Ein einfaches Mittel, den 4uBeren Wirkungsgrad
des Raketenmotors im Flugzeug zu verbessern, be-
steht nun darin, daB man mit Hilfe der ausstrémen-
den Feuergase durch Injektorwirkung Luft aus des
Umgebung des Flugzeuges ansaugt und gleichfalls
nach riickwiirts abstofit.

In Abb. 25 ist der dazu notwendige Strahlapparat
am Heck des Jagdflugzeuges angedeutct.

Ueber die Wirkungsweise dieser Strahlapparate
wurden besonders von franzosischer und amerikani-
scher Seite umfangreiche Versuche angestellt!®).

Wenn sie auch die anfangs hochgepannten Er-
wartungen nicht erfiillten, scheint mit ihrer Hilfe
doch die angedeutete Verdoppelung der Flugzeit des
Jagdraketenflugzeuges durchaus erreichbar.

Bemerkenswert sind die geringen Gesamtabmes-
sungen von 10 m Spannweite und 10 m Rumpflinge,
in denen man sich solche Flugzeuge vorstellen kann.

Die GroBe des Jagdeinsitzers entspricht also der
eines kleinen Sportflugzeuges.

Dieser Umstand ist zusammen mit der iiberfalls-

H‘?6Kort. Raketen mit Strahlapparaten, Z. F. M. 1932,

Eastman, Jacobs, Shoemaker, Tests on thrust
augmentors for jet propulsion NACA Techn. Notes Nr. 431,
Sept. 1932,

Schubauer, Jet propulsion with special reference to
thrust augmentors. NACA Techn. Notes Nr. 442, Jann. 1933.

HSltghmid t, Raketen mit Strahlapparaten, Z. F, M. 1933,



artigen Kampiweise fiir die praktische Verwendung
ausschlaggebend.

Der auflerordentlich einfache Gesamtaufbau ergibt
schr geringe Baukosten. Diese und die geringe Be-
satzung mit nur 1 Manu bewirken, daff derartige
Jagdilugzeuge leicht in sehr groBer Zahl cingesetzt
werden koénnen, und daB der Verlust einer Einzel-
maschine nicht sehr schwer wiegt.

Dic Titigkeit des Raketen-Jagdeinsitzers hat man
sich folgend vorzustellen:

Das Flugzeug wird erst kurz vor dem beabsich-
tigten Flug aus fahrbaren Bodenbehiiltern getankt,
bzw. nachgetankt, um groBere Verluste an flilssigem
Sauerstoff zu verineiden.

Der Start erfolgt von einer schr kurzen aber schr
guten Startbahn von hochstens 200 m Liinge, z. B.
einer Betonplatte, ciner offenen guten StraBBe oder
dgl. Das Jagdflugzeug startet wie von der Sehne ge-
schnellt und hebt nach ganz kurzem Aunlauf ab.

Nach dem Start kann das Flugzeug unschwer in
ciner geradlinigen, unter 30 bis 45" gegen den Hori-
zont geneigten Bahn aufstcigen, wobei die Steigzeit
auf 10 km Hohe etwa 2 Minuten, auf 20 km Hohe
etwa 4 Minuten betrigt,

Die hochsten Geschwindigkeiten konnen besondzrs
in den ganz groBen Flughdhen mit ihrer diinnen Luft
voll ausgeflogen werden. In diesern Punkt besteht
ein  grundsitzlicher Unterschied gegeniiber dem
Schraubenflugzeug, wo gerade dic diinne Luft die
Motorleistung einschneidend vermindert,

Durch starkes Driicken mit Vollgas sind  dic
Hochstgeschwindigkeiten aber in jeder, auch gerin-
gerer Flughdhe, zu erzwingen, insbesondere auch im
vollen Steigen. sodaB der Angriii unter 45° ven unten
eriolgen kann.

Dieser Umstand ermoglicht cs, dal die Jagdflug-
zeuge am Boden das Herannahen des Gegners ab-
warten koénnen, und ibn nach Sichtung von unten
lier jiberraschend angreifcn.

Bei  seinen  geringen  Gesamtabmessungen  und
seiner Fluggeschwindigkeit von der GroBe miBiger
GeschoBigeschwindigkeiten ist das voriiberfliegende
Jagdilugzeug dem menschlichen Auge nicht mehr
deutlich sichtbar.

Ein Erkennen des herammahenden Flugzeuges auf
groflere Entfernungen als ctwa 1 km wird nur zu-
fillig moglich sein, da das Flugzeug ebenso rasch
ist, wie sein Geriinsch. Dic Fntiernung von | km,
innerhialb der es wahrscheinlich bemerkt wird,
durchmillt es im Angriff in drei Sekunden.

Eine erfolgreiche Abwehr vom angegrifienen Ob-
jekt aus innerhalb der veriiigbaren 3 Sekunden isi
nur zufillig moglich, umsomehr als der Angrifi aus
fast allen Richtungen des Raumes eriolgen kann.

Einc Abwehr von Punkten, die nicht in der Rich-
tung der Flugbahn liegen, ist unméglich, da das Flug-
zeug von diesen Punkten aus nicht klar erkennbar
ist und fast die Geschwindigkeit der ihm zuge-
sandten Geschosse hat. Daher ist auch ein seitliches
AuschieBen  der empfindlichen  Tankanlage  nicht
moglich.

An die (Geschicklichkeit des Fiihrers stellt diesc
Kampfweise zweiiellos auBerordentliche Anforderun-
gen, zumal bei Hochstgeschwindigkeit nur schr
schwaches Ausschwenken aus der cingehaltenen
Flugrichtung moglich ist. Bei einem Kurvenradius
von 1 km treten z. 13. schon Beschleunigungskrifte
von 10facher Erdbeschleunigung aui.

Anderseits Lift sich die Fluggeschwindigkeit, be-
sanders nach teilweisern Verbrauch der Kraftstofic.,
aber auch voriibergehend auf Bruchteile der Hochst-
geschwindigkeit herabdriicken.

Raketenilugzeuge konnen einander in
kaumn crnsthaft bekdmpfen,

Je nach Inanspruchnahme des Motors kann sich
das mit einem Strahlapparat versehene Jagdflugzeuy
auf diese Weise eine halbe bis zu ciner Stunde in
der Luft halten und landet dann zur Neuaufuahme
der Betriebsstoffe. Der Aktionsradius betriigt dem-
entsprechend mehrere hundert Kilometer.

Nach ibhrer Dorchentwicklung werden Raketen-
Jagdilugzeuge zur Abwehr von [Bombenflugzeugen,
Auiklirern, Kampfflugzeugen, Luftschiffen usw, allen
gegenwiirtip verwendeten Waffen zweifellos iiber-
legen scin.,

Sic werden aber geradezu die einzige Wafie sein
zur Abwehr von Bombenflugzeugen, die mittels
Schraubentricbwerken die untere Stratosphiire be-
flicggen, dort  betriichtliche  Fluggeschwindigkeiten
und ungeheure Reichweiten erzielen und gegen jede
Abwehr vom Boden aus, oder durch iibliche Jagd-
flugzeuge infolge ihrer Flughohe gefeit sind.

der Luft

4. Das Raketen-Bombenflugzeug.

Seine naturgemiiBe Anwendung findet das Ra-
ketenflugzeug mit der Beiliegung der oberen Strato-
sphiire.

Es startet vom Boden in der frither beschriebenen
Weise, steigt unter einer zunichst 30" gegen dcn
Horizont ¢eneigten, spiter flacher werdenden Bahn
mit voller Motorkrait auf 40 bis 50 km Héhe und cr-
langt dabei Endgeschwindigkciten von der GriéBen-
ordnung der Auspuifgeschwindigkeit. Die Anwen-
dung des Strahlapparates entfiillt also in diesem Fall.
Die Dauer dicses Aufstieges betriigt 15 bis 20 Mi-
nuten, in dicser Zeit werden die gesamten, an Bord
befindlichen Kraftstoffvorriite verbraucht.

Am Scheitelpunkt seiner Bahn angelangt, wird der
Rakctenmotor abgestellt und das Flugzeug  sctzt
seinen Weg lediglich aui Grund seiner kinetischen
und potentiellen Encrgie als cine Art Gleitilug fort.

Diese Bewegungsart crinnert an die Bahn cines
Ferngeschosses, das gleichialls aus iihnlicher Hohe
cine durch (leiten gestreckte Abstiegsbahin  be-
schreibt,

Beim Raketenilugzeug ist dieses QGleitvermogen
durch die Fliigel wesentlich gesteigert, sodal sich
die Abstiegsbahn iiber vicle Tausende von Kilo-
metern erstreckt. wobei die Geschwindigkeit voil
den ungeheuren Anfangswerten bis zur normalen
Landegeschwindigkeit stetig abnimmt, nach MaBgabe
der in tieferen Luftschichten immer groBer werden-
den Luftdichte.

Dabei bleibt die ganze Abstiegsbahn bis zu ge-
wissem Grad vom Fiihrer stcuerbar.

Dicser Flugvorgang  soll zur Einrichtung  vou
Schnellverkehrsiliigen iiber dic Weltmcere dicnen.

Die dcn auBerordentlichen Fluggeschwindigkeiten
und ihren aerodynamischen Verhiiltnissen angepalfite
iiuBere Form derartiger Raketenflugzeuge )iaft
Abb. 12 crkennen,

Es liegt nun der MiBbrauch dieses Rakctenflug-
zeuges zum Bombenabwurf sehr nahe. Man stelle
sich folgenden, durchans moéglichen Flug vor:

Das Raketenflugzeuy startet und steigt wie zu
groBlem Fernflug in Hohen iiber 40 km und aunf mehr-
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fache Schallgeschwindigkeit in die Richtung des an-
zugreifenden Bodenziels. lim vorberechneten Augen-
blick werden die geeignet geformten Torpedobom-
ben vom Flugzeug gelost und dieses kehrt in sehr
weitem Bogen zum Startplatz zuriick, wihrend die
Torpedos die urspriingliche Flugrichtung beibehalten
und in Form des absteigenden Astes einer ballisti-
schen Kurve dem Ziel zustreben. Die Entfernung
zwischen Startplatz und Ziel kann bis zu mehreren
tausend Kilometern betragen, die Losung der Bom-
ben erfolgt erst kurz vor dem Ziel, sodaB die Ziel-
sicherheit durch geeignete Vorkehrungen weit
wroBer werden kann als etwa jene eines Fernge-
schiitzes. Von Wetter und Tageszeit am Ziel ist diese
Kampfhandiung volistindig unabhingig durch die
astronomische Orientierungsmoglichkeit in der Stra-
tosphiire.

Dic Kosten eines Aufstieges lassen sich mit denen
eines Fernschusses in keiner Weise vergleichen, ein
Risiko besteht fiir das Flugzeug iiberhaupt nicht, da
es durch seine Hohe und Geschwindigkeit jeder
menschlichen EinfluBnahme von auBen vollstindic
entzogen ist.

Wieder scheint das Raketenflugzeug hervorragend
geeignet, durch diese Uebergangsphase zwischen
rein flugtechnischer und ballistischer Titigkeit dort
fortzusetzen, wo das iibliche Ferngeschiitz an der

Grenze sciner Leistungsfihigkeit angelangt ist, ganz
dhnlich, wie es der Fortentwicklung der Leistungen
des iiblichen Flugzeuges dicnt.

Es lassen sich allgemein Raketenflug und Ra-
ketenflugzeug in sehr vielen Belangen als zwischen
der reinen Flugtechnik und der Ballistik stehend be-
trachten, indem sic aus beiden Wissensgebieten in
gleicher Weise hervorgehen, dufierlich dic Erschei-
nungen beider Gebietc verquicken und durch ihre
Zusammenfassung zu neuen gewaltigen Leistungen
befahigen.

Mit den vorstehenden Ausfithrungen soll keines-
wegs gesagt werden, dal der Zweck der Raketen-
flugtechnik die Schaffung ncuer, furchtbarer Kriegs-
waifen wiére.

Es soll aber auch die tatsidchliche Gefahr nicht
verschwiegen werden, Mit Raketenflugzeugen wird
die schnellstmogliche Verkehrsverbindung zwischen
den Vélkern hergestellt werden,

Wenn das Raketenflugzeug jedem Volk ein Mittel
bietet, seinen Boden vor Uebergrifien der Nachbarn
zu schittzen, wird man dies gleichialls begriiBen.
Aber auch wenn es in seiner furchtbarsten Anwen-
dung die handgreifliche Ueberzeugung verankern
hilft, daB ein Krieg mit ncuen technischen Mittein
nur Besiegte keunt, wird es seinem Zweck dienen.

Eigentimer, Herausgeber, Verleger,
Druck: Perdinand Berger Horn,
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