5
i

e
s B
mﬁj-’f

-
=

R
G

&

it
i






Admin
Note
сканировал Michael Tilgner 


JAHRBUCH

DER WISSENSCHAFTLICHEN GESELLSCHAFT

FUR LUFTFAHRT E.V. (WGL)

1928

VERLAG VON R.OLDENBOURG, MUNCHEN UND BERLIN






Ila. Der Raketenflug in der Slratospl'liire.

Vorgetragen von Hans Lorenz.

In der Stratosphire, d. h. in Héhen tber 20 km, dndert
sich die Zusammenselzung der Lufthiille gegeniiber der-
jenigen iiber dem Krdboden, d.i. in der Troposphire, recht
erheblich in dem Sinne, dal der Sauerstoffgehalt nach oben
abnimmt und dafiir ein zunchmender Wasserstoffgehalt
tritt. In 30 bis 50 km Ilohe ist nach Humphreys der O-
Gehalt 15 bis 20%, der H-Gehalt 0,2 bis 3%, wihrend die
Temperatur von 10 bis 35 km nahezu gleichmiBig auf
—50° C bleibt und die Schallgeschwindigkeit von 300 auf
360 m/s zunimmt!). Der l-Gehalt scheint demnach den
Einflu8 der Temperaturabnahme nahezu auszugleichen, so
daB wir angesichls der Unsicherheit der vorstehenden An-
gaben mit einer mittleren Schallgeschwindigkeit ¢ = 334 m/s,
wic unmittelbar iiber den Erdboden vorldufig rechnen
konnen. Die Luftdichte sinkt in Héhen von 10 bis 20 bis
30 km auf 0,29 bis 0,059 bis 0,011 derjenigen g, an der Erd-
oberfliche.

Mit einem Flugzeug von der Tragfliche ¥ und der Fahr-
geschwindigkeit v erhalten wir einen Auftrieb A4, einen Riick-
trieb R und cinen schiadlichen Widerstand W nach den
Formeln

v? v? v
A=CI'QT'F» -R=CZ'(”?F’ W=C3'Q—'2_’11 (])

deren Beiwerte &;, £, in der Hauptsache vom Anstellwinkel
abhingen, wihrend {; noch etwas mit der Stirniliche f
wiichst, welche die Luftverdringung bedingt. Der Gesamt-
beiwert ¢, bleibt fiir gleiches f bei normalen Luftdichten

< |xN
~IX

vim/seq)

nach Abb. 1 nahezu unveriandert bis v = 300 m/s << ¢, iiber-
schreitet bei der Molekulargeschwindigkeit der Luft = 490m/s
einen Héchstwert und nédhert sich dann wieder einer
wagerechten Asymptote mit {,” R538¢, Daraus folgt, daB
man beim Uberschreiten der Schallgeschwindigkeit mit
einem wenigstens dreifachen Ansteigen des Widerstandes W
rechnen muf, wahrend unter sonst gleichen Verhéltnissen
die drei GroBen 4, B und W mit dem Produkt pv? wachsen.
Hat demnach ein Flugzeug in der m#éBigen Hohe unter 5 km
entsprechend der Dichte g, eine Geschwindigkeit von 75 m/s

1) B. Gutenberg, »Der Aufbau der Erde¢, Berlin 1925,
S. 140ff., und »Die Geschwindigkeit des Schalles in der
Atmosphire«. Phys. Zeitschrift 1926, S. 94, sowie »Hiitte,
25. Aufl., Berlin 1925, Bd. I, S. 336.

entsprechend 270 km/h, so wird es in 20 km léhe mit p =
0,06 wegen
V2o =vo%00 . .

die gleichen Krifte mit einer Geschwindigkeit
b= 4,08 - vy = 306 m/s

oder 1100 km/h aufnehmen. In demselben Verhiltnis miiSte
aber auch die Drehzahl der Luftschraube und die Leistung
der Maschine wachsen. Wegen der geringen Luftdichte, die
durch die iibliche Vorverdichtung mit Gebliasen nicht an-
nihernd auszugleichen ist, wire hierzu aber auch bei glei-
chem O-Gelalt ein 4,08facher Zylinderinhalt mit einem
nahezu ebenso groen Zuwachs des Motorgewichts erforder-
lich.

Da dies fiir das Flugzeug untragbar ist, so scheidet dieser
Antrieb fir den Hohenflug in der Stratosphére aus.

Es bleibt somit nur die Raketenwirkung tbrig, fir die
wir eine Auspuffgeschwindigkeit w des vergasten Treib-
mittels voraussetzen, die mit Ricksicht auf den Wirme-
inhalt der Verbrennungsgase etwa 2/, des Arbeitswertes der
Wirmetonung entsprechen diirfte. Ist daher m die augen-
blickliche Masse des Flugzeuges mit Ladung, so ist der Auf-
trieb

A=mg. ... ... ... (3)
und der Antrieb
wdm mdv
e T +R4+W ... .. (4)

wofiir wir auch mit Riicksicht auf (1) unter Einfithrung
der Gleitzahl
Lt b _

&

schreiben diirfen
wdm dv
i e —m(-d—t‘—}-s-g)

Erweitern wir diese Formel mit dem Wegelement ds = vdt,
so wird daraus

——vwd—"':i=vdv+e-gds

dm ds
m »

—w

Setzen wir fir die Beschleunigungsstrecke s, eine gleich-
formige Beschleunigung ¢ voraus, so folgt mit v? = 2¢s,
durch Integration

e e
w-lg my

und fiir die mit der gleichférmigen Geschwindigkeit v durch-

flogene Strecke s,

my g%

m v

also nach Addition unter Wegfall der Zwischenmasse m,

w.lg

mgy £°gs

wlg- o0 — v 2B 25,4 o) =0 4252 5)

Verwenden wir Nitroglyzerin als stirkstes bekanntes Treib-
mittel mit einer Warmetonung von Q = 1580 cal/kg ent-
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sprechend einem Arbeitswert von L = 6,7 - 10~® mkg/kg, so
folgt mit einem Wirkungsgrad n = 2/3
w2g=nL, w=V2gnL=2950m/s,

woliir wir rd. w = 3000 m/s einfithren. Als Flugzeug denken
wir uns einen Nurfliigel ohne Rump{ und mit dicker Trag-
fliche, lings deren Hinterkante die Raketenauspuif-
6ffnungen verteilt sein kénnen. Bei solcher Formgebung
werden wir mit sehr geringen Beiwerten &, und £; und dem-
gemiB kleinen Gleitzahlen & zu rechnen haben. Wir setzen
daher an fir v<c¢

Cﬁ 3 C2 + Ca
2303, g2 =042 ge=g2T>3 (72
€3, 3 8E=ET T,
und erhalten aus (5) fir v = 300 m/s
T _ .10-7-
lg—2 =01+8-10~"-5,

worin s in Metern einzusetzen ist. Das gibt die nachstehende
Zahlentafel 1 fiir verschiedene Fahrstrecken, fiir die auch
die Flugzeiten ¢ = s: v eingetragen sind.

Zahlentafel 1.

= km 1000 2000 3000 5000
g 0,9 1,7 2,6 4,1
n
',"'_: = 2,46 5,47 12,18 60,3
= 55'337 | 1h5l'6” | 2h46°39” | 4h 37 45"

Die so berechneten Massenverhiltnisse sind schon fiir
die kurzen Strecken viel zu grol und fiir lange, auf die es
hier gerade ankommt, véllig unméoglich. Man wird daher,
da in dem mit der Strecke s behafteten Gliede von (5) die
Geschwindigkeit im Nenner auftritt, versuchen, erheblich
rascher zu fahren. Dem entspricht aber fiir gleichen Auf-
trieb eine geringere Luftdichte, also eine groBere Hohe, und
weiterhin nach Uberschreiten der Schallgeschwindigkeit,
also v = 500 bis 600 m/s, ein etwa dreifacher Wert von {;.
Wir werden der letzten Tatsache gerecht, wenn wir
{2

7,
setzen. Da ferner die Dichte mit der Héhe y oberhalb 20 kin
ungefiahr nach der aus den Daten zwischen 20 und 30 km
extrapolierten Gleichung

ve=v%oo - - - . (6)
schwankt, so folgt aus der Verbindung mit (2)

Yrog =y%-v (6a)
Setzt man hierin fiir , = 20 km g, = 0,06, v, = 300 m/s,
so erhilt man fir y = 40 km g = 0,0037, v = 1200 m/s.
Anderseits ergibt sich aus (5) fiir die Geschwindigkeit

=03, g C_: = 1,26, ge¢ = 1,66

vy=)eEgs . . ... (7)
Zahlentatel 2,
g=Kkm 1000 2000 3000 5000
v=m/s | 1250 1770 2160 2790
=km/h| 4500 6370 7770 9980
my o
Ig e 0,833 1,18 1,44 1,82
m, D
ﬁ = 2,3 3,25 4,22 8,17
t=s/v 13’ 20” 18’ 50” 23’ 10" 29° 50”

die demnach mit der Entfernung wichst, der Kleinstwert

my gt 2Vegs
w

18— w

Damit ergeben sich fiir w = 3000 m/s die Werte der Zahlen-
tafel 2. Wiirde dagegen die ganze Strecke mit der oben fiir
die Héhe y = 40 km errechneten Geschwindigkeit v =
1200 m/s = 4320 km/h zuriickgelegt, so erhielten wir die in
Tafel 3 zusammengestellten, offenbar viel ungiinstigeren
Werte.

Zahlentafel 3.
g=km 1000 2000 3000 5000
1g Mo — 0,833 1,268 1,70 2,67
m
ny _
= 2,30 3,65 5,47 13,1
1= 13'53” | 277607 | 41'40” | 1b9'30”

Die in der Wegliange enthaltene doppelte Anlaufstrecke
25, ist durch die Beschleunigung ¢ bestimmt, diemaninnerhalb
gewisser durch die Riicksicht auf die Bemannung liegender
Grenzen wihlen und mit dem Raketenauspuff regeln kann.
Man wird damit kaum iiber ¢ = 0,5 g ~ 5 m/s? gehen, woraus
sich dann s = v2%: 2¢ = 0,1 v? ergibt. Das sind fiir den
ersten Fall mit » = 300 m/s s; = 9 km, fiir v = 1200 m/s
dagegen schon s, = 144 km und fiir den letzten Fall der
Tafel 2,d. h. fiirs = 5000 kmund v = 2790 m/ss; = 780km,
so daB immer schon ein betrichtliches Stiick des Weges
auf den Anlauf entfallt.

Zum SchluB soll noch der Fall eines von einem Ver-
brennungsmotor angetriebenen, mit méaBiger Geschwindig-
keit in der Troposphire fliegenden Flugzeuges durchgerech-
net werden. Mit einem Heizwert des Brennstoffes A = 427 -
104 mkg/kg und einem Wirkungsgrad des Antriebsaggregats,
d. h. Motor 4 Luftschraube von # = 0,25, hat man zu-
nichst die Arbeitsgleichung

—dm-hg.q=m(—‘-i‘il:—+e'g)°ds. co. (8)

woraus sich durch Integration und Einfithrung der obigen
Zahlenwerte die Beziehung ergibt

lg%zloﬂ-(v*/2+s.gs)

Da man hierbei mit Geschwindigkeitswerten v < 300 m/s
zu rechnen hat, so gilt fiir die Gleitzahl der Wert g¢ = 0,72,
und damit erhidlt man die unten zusammengestellten Werte
der Zahlentafel 4.

Zahlentafel 4.
s=Kkm 1000 2000 3000 5000 7000
lglo= | 0072 | 0144 | 0216 | 0360 | 0,504
m
"’ni = | 1,07 1,16 1,24 1,43 1,66

Vergleicht man diese Werte mit denjenigen der vor-
stehenden Tafeln, so erkennt man, daB die zurzeit zur
Verfiigung stehenden Treibmittel zur Verwirk-
lichung des Raketenfluges in der Stratosphire
auf lange Strecken bei weitem nicht ausreichen.



11 b. Die Ausfuhrbarkeit der Weltraumfahrt.

Vorgetragen von Hans Lorenz.

1. Die Energietrager.

Die iiberraschend schnelle Entwicklung der Flugtechnik
mit Hilfe starker Leichtmotoren hat neuerdings Bestre-
bungen gewecktl), mit bemannten Fahrzeugen dem An-
ziehungsbereich der Erde zu entrinnen und andere Welt-
korper zunichst zu Forschungszwecken zu besuchen. Auch
die Losung dieser von Romanschriftstellern, wie Jules
Verne, Kurd LaBwitz u.a, in weite Kreise getragenen
Probleme beruht wie beim Flugzeug auf der dynamischen
Uberwindung der Schwere, wofiir aber auBerhalb der Atmo-
sphire der Auftrieb der Luft auf bewegte Tragflichen und
die Wirkungsweise von Propellern nicht mehr in Frage
kommen. Dasselbe gilt von der Verwendung von Motoren,
die auf der Verbrennung von Olen beruhen, da der hierzu
nétige Sauerstoff im Weltraume fehlt und schon in der
Statosphire der Erde, d. h. in einer Hohe von 30 bis 50 km
iiber dem Boden nicht mehr in geniigender Menge zur Ver-
fiigung steht. Man ist daher auf sog. Treibmittel als Energie-
triager angewiesen, welche den zur inneren Verbrennung
erforderlichen Sauerstoff mit sich fithren und darum, be-
zogen auf die entwickelte Energie, erheblich schwerer sind
als die reinen Brennstoffe. Die kriftigsten der bekannten
Treibmittel sind die in der Ballistik lingst verwendeten
Stoffe Nitroglyzerin und SchieBwolle (Kollodium), zu denen
in der Zahlentafel 1 noch als ideelle Korper Knallgas und
ein Gemisch von Kohle und Sauerstoff, das im Bergbau
gelegentlich verwendet wird, beigefiigt wurden. Die Tafel
enthilt zunichst die gesamte Wiirmeténung Q der Gewichts-
einheit und deren Arbeitswert h,, von dem nach den Er-
fahrungen der Ballistik nur etwa = */3 hy als freie Hubhdhe
zur Verfiigung steht, wihrend der Rest auf die in den Ab-
gasen mitgefithrte Warme entfallt. In der vorletzten Spalte

Zahlentafel 1,

Treibmittel Q cal/kg | hy==km | h=km |w= m/s |‘a/h+1
H4-0. . .. 3560 1670 1010 4430 7,37
C+0.. .. 2930 1250 835 4048 8,63
Nitroglyzerin . | 1580 670 446 | 2950 15,28

1100 460 306 2450 21,82

SchieBwolle .

1) Als ernste Schriften iber diesen Gegenstand sind zu
nennen:

Rob. H. Goddard, A Method of reaching extreme alti-
tudes, Smithsonian Institut, Washington 1919.

H. Oberth, Die Rakete zu den Planetenrdumen, 2. Aufl.,
Minchen und Berlin, R. Oldenbourg; 3. Aufl. in Vorberei-
tung.

H.Oberth, Ist die Weltraumfahrt méglich? Die Rakete,
Zeitschrift d. Ver. f. Raumschiffahrt E. V. in Breslau, Nov.-
Dez. 27.

W. Hohmann, Die Erreichbarkeit der Himmelskérper,
Miinchen und Berlin, R. Oldenbourg, 1925.

Rob. Esnault-Pelterie, Considérations sur les Resul-
tats de ’allégement indéfini des Moteurs. Journal de phy-
siques. Mars1913. Auch selbstindig erschienen in Fortmery-
aux-Bores (Seine) 1916, impr. L. Ballenand.

Derselbe, L’Exploration par Fusées de la trés haute
Atmosphero et la Possibilité des Voyages interplanétaires,
Paris 1922.

der Tafel ist die der freien Hubhothe entsprechende Auspuif-
geschwindigkeit w = y 2gh aufgefiihrt.

2. Der Arbeitsaufwand.

Nachdem wir so die fiir unser Problem verfiigbaren
Energiequellen kennen gelernt haben, werden wir uns zu
dem Arbeitsaufwand einer Bewegung im Weltraume, die
von dem Newtonschen Gesetz der allgemeinen Schwere be-
herrscht wird. Dieses fiithrt, wenn g die Erdbeschleunigung
an der Oberfliche entsprechend dem Erdhalbmesser a be-
deutet, mit der Zentralbeschleunigung im Abstande r > a
vom Erdmittelpunkte

a2
qg=— -,_.f ......... (l)
tir die Masse m auf die Hubarbeit
1 1
— a — — —
L=mga (a r) ....... (2)

die fiir r = oo in den Grenzwert L, = mga tibergeht. Fir
die Fahrt nach einem anderen Weltkorper vermindert sich
diese Arbeit durch dessen Anziehung, die von einem neu-
tralen Punkte auf der Verbindungslinie ab iiberwiegt, so
daB von dort aus keine Treibarbeit mehr zu leisten ist.
Fiir den Mond, der rd. 1:80 der Erdmasse besitzt, liegt
dieser Punkt in 0,9 des Gesamtabstandes von der Erdmitte,
woraus sich bis dahin eine Arbeitsersparnis von etwa 0,02
und bis zur Mondoberfliche von 0,06 - L, berechnet. Dicse
Betriige sind so unbedeutend, daB wir sie gegen L, selbst
vernachlissigen kénnen und schon fiir den Mond ebenso
wie fir die Fahrt nach anderen Weltkérpern die Hubarbeit
L, ansetzen diirfen?).

Die giinstigste Ausnutzung der verfiigharen Energie liegt
nun offenbar dann vor, wenn diese vollstindig zur Leistung
der Hubarbeit L, verwendet wird. Bezeichnen wir mit m,
die anfingliche Gesamtmasse des Fahrzeuges m mit dem
Treibmittel, so ist dessen Masse my — m, und wir erhalten
aus der Energieformel

(mo—m)-g-h=Ly=mge

entsprechend einem Wirkungsgrade # =1 das denkbar
kleinste Massenverhdltnis

M &

et v IR (3)
welches ebenfalls in der letzten Spalte in die Zahlentafel 1
cingetragen ist. Dabei ist vorausgesetzt, daB nur das Fahr-
zeug selbst gehoben wird, nicht aber Teile des Treibmittels,
welches somit noch an der Erdoberfliche, d. h. beim Start
seine ganze Energie abgibt. Dies ist aber nur durch eine
AbschuBvorrichtung méglich, deren Ausfithrbarkeit wir nun-
mehr untersuchen wollen.

3. Der Abschul.

Sehen wir vom Widerstand beim Durchgang durch die
Lufthiille vorlaufig ab, so muB die SchuBvorrichtung dem

1) Die Beweise hierfiir sind erbracht in meiner Abhand-
lung: »Die Méglichkeit der Weltraumfahrt «. Ztschr. d. VDI,
1927, 8. 651.
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Raumfahrzeug wenigstens die der Hubarbeit L, entsprechend
Geschwindigkeit

vo=/2ga=11180m/s . . . . . . . 4)

erteilen. Da dies in einem Rohr erfolgt, so gilt dies auch fiir
die dem GeschoBboden anhaftende Schicht des Treibmittels,
welches insgesamt bei linearer Geschwindigkeitsverteilung
im Rohr eine mittlere Geschwindigkeit v,/2 und eine Wucht
(mo — m) - v%/6 annimmt. Mithin gilt fiir volle Umwand-
lung der verfiigbaren Treibmittelenergie in Wucht

(mog — m) (8 7 — v,%/8) = mvy¥/2
oder wegen v? = 2ga

= o — L. (5)

ein Verhaltnis, das nur solange positiv ist, als 3k > q, d. h.
daB die freie Hubh¢he des Treibmittels groBer als ein Drittel
des Erdhalbmessers ist. Da nach unserer Zahlentafel diese
Bedingung nicht einmal von dem Knallgas erfiillt wird, so
steht uns zurzeit iiberhaupt kein Treibmittel zur Ver-
fiigung, welches einem Kg¢rper auch im luftleeren
Raum die zur Weltraumfahrt unumginglich nétige
kleinste Anfangsgeschwindigkeitv,erteilenkénnte.
Es hat demnach auch keinen Zweck, etwa die Beschleuni-
gungsverhdltnisse mit Riicksicht auf die Rohrlinge oder
den EinfluB der Luft zu untersuchen, die schon dem Aus-
tritt aus dem Rohr mit planetarischer Geschwindigkeit ein
gewaltiges Hindernis durch scheinbare VergréBerung der
Masse m bereitet, an der Unerfiillbarkeit der Bedingung
3h > a aber nichts dndert.

Es sei hier nur noch bemerkt, daB im Falle der Méglich-
keit des Abschusses mit v, von der Oberfliche der Erde die
Geschwindigkeit v im Abstande » vom Erdmittelpunkte nach
der Formel (1) mit ¢ = dv : d¢t und vdt = dr sich zu

......... (6)

berechnet, also im Unendlichen verschwinden wiirde. Die
Wucht eines Raumgeschosses sdndert sich daher
im umgekehrten Verhaltnis mit dem Abstand
vom Erdmittelpunkt {vgl. Abb. 1).

»?

}/?o/(e/e

Abb, 1.

4. Grenzfalle der Raumfahrt.

Da der Schul an der Unzuldnglichkeit der verfiigbaren
Energietriger scheitert, bleibt nur der Riicksto3 der durch
die Verbrennung des Treibmittels entstehenden Gase auf
das Fahrzeug iibrig, das sich somit als Rakete bewegt.
Auch beim SchuB kann man den allerdings kaum ausfiihr-
baren Grenzfall ins Auge fassen, in dem die Ladung auf
einmal zur Entziindung gelangt, ohne sich aber entsprechend
Gl (3), am Aufstieg zu beteiligen. Daraus folgt, daB die
in der letzten Spalte der Tafel 1 enthaltenen theoretischen
Massenverhaltnisse untere Grenzwerte darstellen. Diese
erscheinen sehr groB im Vergleich mit irgendwelchen Land-,
Wasser- oder Luftfahrzeugen, von denen, auch ohne An-
triecbsmaschinen und Steuervorrichtung, wohl keines in der

Lage sein diirfte, eine 6- bis 20fache, dicht abgeschlossene
Ladung aufzunehmen, die noch dazu zur Verhiitung ciner
plétzlichen Gesamtentziindung unterteilt werden muB. In
dieser ist auBerdem weder die Bemannung noch der fiir eine
langere Reisedaucr erforderliche Nahrungs- und Luftbedarf
sowie die Wohn- und Beobachtungsgerite inbegriffen, ganz
abgesehen von den Schutzvorrichtungen gegen die Wirkung
der unvermittelten Sonnenstrahlung und der Weltraumkilte.
Jedenfalls stellt schon dieser ideelle Grenzfall konstruktive
Aufgaben, von deren Lésung die heutige Technik mit iliren
Baustoffen noch weit entfernt sein diirfte.

Man konnte nun wesentlich giinstigere Verhiltnisse
durch Vorrichtungen erwarten, bei denen die stetig aus-
geldste Treibmittelmengeh:g-dm nur zurllebung
der augenblicklichen Gesamtmasse m verwendet
wiirde. Alsdann hétte man die einfache Beziehung

a? 1
——hgdm=mgr—2-dr=—mgaz-d(T)

oder integriert zwischen den Grenzen r = a und r = o0

mit dem Wirkungsgrade
ma

n = (mo _"nl)—h ....... (7&)
Zahlentafel 2.
Treibmittel a:h me:m N
H,4+0. ..... 6,37 584 0,011
C +0;...... 7,63 2060 0,003
Nitroglyzerin 14,28 rd. 1,6-10% | 7,2.10-°
SchieBwolle . . . . 20,82 » 11:107 | 1,1-10-8

Die aus dieser Formel berechneten, in Zahlentafel 2 zu-
sammengestellten Massenverhiltnisse sind so ungeheuer und
die Wirkungsgrade so verschwindend, daB sich jeder Ge-
danke an die Ausfiihrbarkeit einer solchen Vorrichtung ver-
bietet, bei der im Gegensatz zum SchuB jedes Treibstoff-
teilchen in die Entfernung gehoben werden muB, wo es
ohne Beschleunigung lediglich Hubarbeit leistet. Wir haben
hier geradezu den oberen Grenzfall vor uns, der iibrigens
eine unendliche Fahrtdauer bedingen wiirde.

5. Die Raketenfahrt mit Dauerantrieb.

Da das Raketenfahrzeug vom Ruhezustand der Erd-
oberflache ausgeht, so muB es wenigstens im Anfang eine
Beschleunigung erfahren. Wir wollen der Einfachheit halber,
wie schon in den oben besprochenen Fillen einen senk-
rechten Aufstieg voraussetzen, so daB der Riickdruck der
mit w in der Zeiteinheit austretenden Gasmasse wdm: dt
einmal zur Beschleunigung der Gesamtmasse m und zur
Uberwindung der Erdanziehung dient. Mithin ist fiir die
augenblickliche Fahrtgeschwindigkeit v

dm dv a?)
Wd_t_-—m(_ﬁ-i-g_rf) ..... (8)
oder nach Erweiterung mit dr = vdt
dm 2 (1
wo T——[vdv——ga d(r)]' . . . (8a)
Dafiir diirfen wir aber auch unter Hinzufiigung von
2
WTdm —ghdm=0
schreiben
1 dm ’
—ghdm =mvdv—mgald (T)——z-[(v—w)‘—-vzl
....... (8b)

und erhalten so die Energiegleichung, auf deren linken Seite
der Arbeitswert der mit der Verbrennung entwickelten
Energie steht, der zur Wuchtdnderung und Hebung der



Gesam{masse und zur Wuchtianderung von dm selbst ver-
wendet wird. Da die Grundformeln drei Verinderliche m,
v und r enthalten, so kann die Auswertung nur unter Hinzu-
nahme weiterer Annahmen erfolgen, die zunichst willkiir-
lich erscheinen. In der Tat hat man es offenbar in der Hand,
durch zeitliche Regelung der Verbrennungsmenge dm: dt
auf der linken Seite den Aufstieg mehr oder weniger zu
beschleunigen, wie beim Abschufl auf der verhaltnismiBig
kurzen Rohrlinge die Endgeschwindigkeit fast augenblick-
lich erreicht wird. Mit Riicksicht auf die Bemannung des
Fahrzeuges muf} die Fahrtbeschleunigung, welche zu der-
jenigen g der Erdschwere hinzutritt und damit das Kérper-
gewicht scheinbar vermehrt, in ziemlich engen Grenzen
also etwa unter 2 g bleiben, was auf lingere Zeit auch nur
im Liegen zu ertragen sein diirfte.

Da sich nun mit den Methoden der Variationsrechnung
aus (8a) keine solche Funktion v = f(r) ermitteln laBt,
welche fiir das Verhaltnis m,: m cinen absoluten Kleinst-
wert liefert, so denken wir uns vorliufig die Fahrt so ge-
regelt, daB die Fahrtbeschleunigung ein n3faches der augen-
blicklichen Erdbeschleunigung im entsprechenden Abstande
r ist, setzen also

do _ do . @
=Y OF = (9)
Daraus folgt fiir den Start mit v = o fir r=a
1 1
2 — 25 02( 2. 2 Y
v¥=2n%ga (a r) ...... (Ya)
und mit (8a)
dm at dr
= —(n? a4 e’ _
w— (m+De——
1
i gad(—;—)
(9b)

R

Hierin nimmt aber mit » = 1 der Beiwert n‘-l—% den

Kleinstwert 2 an, so daB die jeweilige Fahrtbeschleunigung
mit derjenigen der Erdschwere iibereinstimmt und eine Ge-
samtbeschleunigung vom doppelten Betrage der letzteren
ergibl. Damit geht (9a) und (9b) iiber in

1 1
2 — b i —
vi=2ga (a r) ...... (10)
w dm 2dv. 1 my 2 v 1
' '8 m w an

Die durch (10) ausgedriickte hyperbolische Wucht-
dnderung ist mit der des Raumgeschosses in Abb. 1 cin-
getragen. Beide Kurven schneiden sich in dem Punkte
. . (10a)
wihrend fir r = oo sich die Wucht der dauernd beschleu-
nigten Rakete dem Grenzwerte

vi=2ga . ... .. ... (10b)

néhert, welcher mit der theoretischen Anfangswucht des
Raumgeschosses iibereinstimmt. Damit wird aus (11) mit
w?=2¢gh

ri=2a mit v.2=ga, v; =7900m/s .

my a

Da durch Verbrennung der Treibmittelmasse m, — m die
Energie (m,— m)-gh auf die restliche Raketenmasse m
iiblo)artragen wird, welche selbst im Abstande r die Gesamt-
arbeit

mga? (%——’_l—)—}—m-%z-=mv2
noch mit sich fiihrt, so ist der Wirkungsgrad
mv?
n=zm0—m)gh ....... (12)

und im Grenzfalle mit (10b):

n = (mo_m) oo (123)
Zahlentaftel 3.
Treibmittel QVET, me:m P
H,4+O0 . ... .. 5,05 156 0,082
C O,. . . ... 5,63 252 0,061
Nitroglyzerin 7,66 1920 0,015
SchieBwolle . 9,10 8900 0,005

In der Zahlentafel 3 sind die mit der letzten Formel be-
rechneten Grenzwerte zusammengestellt, die immer noch
ganz unausfithrbare Massenverhiltnisse und sehr schlechte
Wirkungsgrade erkennen lassen. Es liegt dies augenschein-
lich an der verlorenen Hubarbeit und Wucht der auf der
Strecke verteilten Treibmittelmasse, gegen welche die der
Erdschwere entrinnende Raketenhiille nur einen ver-
schwindenden Bruchteil darstellt. Die Fahrzeit vomn Start
bis zu einem bestimmten Abstande r berechnet sich mit
(10) aus

(13)
und ergibt mit ¢t = 0, fir r =«

R it s I

worin } a/2g = 570 s ist. Damit erhilt man [iir verschiedene
Abstandsverhiiltnisse die Werte der Zahlentafel 4:

Zahlentafel 4.

L. 1 2 4 25 50 63

a (Mondabst.)
t = O (21’557 45’25 | 4h15’| 8h15' | 10h 21’
V= O (21’55”| 6440 | 13016’ | 37h 32’ | 52h 52’

6. Die Raketenfahrt mit unterbrochenem Antrieb.
Der Schnitt der beiden Wuchtkurven nach Gl. (6) und
(10) legt den Gedanken eines bei r, = 2a abgebrochenen
Antricbes und einer von dort aus verzogerten Weiterfahrt
nahe. Zur rechnerischen Behandlung dieses Falles geniigen
die Formeln des letzten Abschnittes, in die nur die obere
Grenze r, = 2a entsprechend der Geschwindigkeit v, nach
Gl. (10a) einzusetzen ist. Damit wird aus (11) und (12)

e 28 _q/o8

welg e w ]/ 2 %
_ ma

"= m—m)h

mit den in Zahlentafel 5 zusammengestellten Werten

Zahlentafel 5.

Treibmittel 2a:h me:m Pl
H,+0...... 3,567 34 0,193
G O, . . ... 3,91 48 0,162
Nitroglyzerin . . . 5,35 199 0,072
SchieBwolle . . . . 6,43 582 0,036

Die Dauer dieser Fahrt berechnet sich bis r/a = 2 nach
Gl. (13a), von da ab mit GI. (6) nach der Formel

dr r 1 E r\*% *s
"“—T—Vzgad” O 3 (R
....... (13b)

und ergibt mit ¢ = ¢, 4 21’ 55" die in der zweiten Zeile
der Zahlentafel 4 eingetragenen Werte.
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7. Gleichférmig beschleunigte Raketenfahrt.

Die vorstehend besprochenen Bewegungsgesetze der Ra-
kete ergeben nur relative kleinste Werte des Verhiltnisses
my: m, das sich vermutlich durch Wahl anderer Gesetze
noch herabdriicken 148t. Zur Priifung dieser Frage schreiben
wir die allgemeine Gl. (8) fir Radialbewegung in der Form

Mo 2. (41 2
w-lg m =v+tga v dx
a
worin das zweite Glied den EinfluB der Schwere darstellt
Verlangen wir nun eine gleichférmige Beschleunigung g,
so wird, entsprechend einer geradlinig aufsteigenden
Wuchtkurve (vgl. Abb.) mit

2
_dv _vdo x_d‘ir.(%), W=2g-(r—a) (16)

dt dr
aus (14)

ce . (14)

. (14a)

r
m dr
welg —% =y at | —————
¢ m +8 Sr’}'2q(r—a)
a

worin die Integration mit der Substitution r—-a = a - (g%
in geschlossener Form

wlg-——v—i—gl/ (arctg]/——1+

reyfzoa).
ergibt, wihrend der Wirkungsgrad mit Riicksicht auf
die geleistete Arbeit

(16)

1 1) a
= 2 (= —=
L=mga (a - mga(l ’)

und die Wucht mv?/2 sich zu
m[e - 3)+ 5
= r 2g
T T me—m) R

berechnet. Hieraus ergeben sich als untere Grenzwerte der
Raketenfahrt fir augenblickliche Beschleunigung, d.h.
¢ = oo und die AbschuBgeschwindigkeit v,2 = 2gafirr=a

T L =1% p=__m* _
g ’/h, ek . {17a)
die in der Zahlentafel 6 zusammengestellten Werte
Zahlentafel 6.
Treibmittel % - % my:m y
H, ...... 2,63 12,6 0,556
..... 2,77 15,8 0,617

Nltro%lyterm .. 3,79 44,3 0,331
SchieBwolle 4,66 95,9 0,228

Trotz der verhiltnismiBig giinstigen Ausnutzung der
Treibmittelenergie liegen die Grenzwerte des Massenverhalt-
nisses m,: m erheblich hoher als diejenigen fiir den idealen
SchuB mit 5 = 1 in der letzten Spalte der Zahlentafel 1,
mit dem dieser Fall wegen g = co die Unausfuhrbarkelt
gemein hat.

8. Die gleichférmige Beschleunigung bis zur
AbschuBgeschwindigkeit.

Fiir endliche Beschleunigungen wollen wir zwei Haupt-
falle unterscheiden.

Im ersten denken wir uns dieselbe bis zur Erreichung
der AbschuBgeschwindigkeit v, ausgedehnt, welcher
die obere wagerechte Asymptote in Abb. 1 entspricht, die
von der geradlinig aufsteigenden Wuchtkurve im Punkte 7,
geschnitten wird, der den Gleichungen

vl =2q(ro—a)=2ga, -"—=1+-§- .. (18)

geniigt, die mit (16) und (17) sowie w? = 2gh

lg o — a ll/_’_o__ o
Ig _]/h.[1+2- - -(arctg]/a 14

+ = a: _°-— )] . (16b)
m(2——a-)a
r
1[—'2-'-—(—”?"?_—#};‘— ....... (l7b)

ergeben. Daraus erhalten wir die in der Zahlentafel 7
eingetragenen Werfe

Zahlentafel 7.
g:g= 1 1,5 2 3 4 P
Tot @ = 2 5/3 3/2 4/3 5/4
H, +0 . .| e32| 41,8 33,0 250| 21,5 |0,154—0,372
C - 93,3| 59,4| 45,8 33,9] 28,7 |0,124—0,332
Nltro lyzerm 506 (272 (191 |126 | 100 |0,043—0,174
SchieBwolle (1800 |853 |656 |337 | 267 |0,017—0,008

von rq: a, mg: m und 7, von welch letzteren aber nur je
die beiden &uBersten angegeben sind. Man erkennt, dal
die Massenverhiltnisse und Wirkungsgrade erheblich giin-
stlger ausfallen als mit den abnehmenden Beschleumgungen
in Tafel 3 und 5, obwohl auf die Rakete eine bedeutend
groBere Gesamtenergie iibertragen wurde.

9. Die abgebrochene gleichformige Beschleu-

nigung.

Brechen wir aber, wie im Abschnitt 6, die Beschleunigung
bei der Geschwindigkeit v, ab, die nach dem Schusse der
Entfernung r, gerade entspricht, also im Schnittpunkte der
aufsteigenden Wuchtgeraden mit der absteigenden Wucht-
hyperbel, so gilt hierfiir

v, —2q(r1—a)—2g—— %(—;‘——1)»‘;—. (20)
und in Verbindung mit (16) und (17)
1g%=;v'%-%-[l+i+
+" —1. arctg‘/——-—l]. . (16¢)
T—_;n—)—}—l— . . (17¢)

mit den Zahlenwerten der Tafel 8, die von allen den Grenz-
werten der Tafel 6 am nichsten kommen.

Zahlentatel 8.
qg= 1 1,5 2 3 4 n
rna= 1,618 | 1,458 | 1,366 | 1,264 | 1,207
Vyilg == 0,785 | 0,827 | 0,856 0,888 | 0,010
Ha O . 23,7 | 17,4{ 15,1| 13,3| 12,6 | 0,280—0,548
31,0 | 22,8 19,4| 16,9 16,0 | 0,247 —0,608
Nltro lyzerm 116 72,9| 58,7| 48,6 45,0 | 0,126—0,327
Schlegwolle 306 |176 (135 |107 97,6 | 0,068—0,215

Die oben unter 4. filr die noch viel kleineren Massen-
verhiltnisse der letzten Spalte der Tafel 1 erwdhnten Aus-
fithrungshindernisse gelten naturgemaf auch fir alle letzt-
ermittelten Werte, von denen wegen der Unertriglichkeit
einer dauernden Beschleunigung ¢ g > 28 ohnehin wohl
nur die der ersten Spalte der Tafeln 7 und 8 in Frage kommen
diirften.

Fiir die Berechnung der Fahrzeiten erhalten wir mit (19)

R Ol

.....
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Da die Wucht dieser Bewegung nur im ersten Teil bis r,
von derjenigen des Falles 6. abweicht, so werden sich die
Fahrzeiten auch nur wenig von den Werten ¢’ der zweiten
Zeile der Tafel & unterscheiden, so daB wir von ihrer be-
sonderen Auswertung absehen koénnen.

10. Die schridge Raketenfahrt.

Sehen wir von der bisherigen Beschriankung auf die
Radialfahrt zur ruhend gedachten Erde ab und bewegen
das Raketenfahrzeug derart unter einem Winkel ¢ gegen
den Fahrstrahl r, daB der Treibmittelausstol wieder der
Fahrtrichtung entgegen erfolgt, so haben wir mit den Radial-
und Tangentialkomponenten w,, w, des Auspuifes und v,, v,
des Fahrzeuges zunichst:

Fr . 2r — cos s, P B —sing . ... (22)
w v w v
und es lauten die Bewegungsgleichungen in beiden Rich-
tungen
wdm__ (dv,_v_ﬂ_ L’)
A TR T t T8 23)
w dm __m(dm + v,vt)
tdr dt r
Erweitern wir mit dr = v,dt bzw. v,dt und addieren so folgt
dm a’
(wrvp+wevy) —— = —(Urdvr+vtdvt+87 ar
oder wegen (22) im Einklang mit (8a)
dm f a?
wv T=—(vd0+g—’3—df) . .(23&)

Mit dem Bahnelement ds = v d¢ haben wir nun bei ciner
gleichférmigen Fahrtbeschleunigung

dv _ _gqdr _
a7 dv*cosa_qu
oder integriert
2g(r—a)
2 T R T T p
v o5 F - (24)

Damit aber erhalten wir an Stelle von (14 a) fiir festes ¢
dr

m -
w-l -—°-=U a?y cos & par—————— 23b
g =otgar frzm(r_a) (23b)

wobei die Bahn mit der Gleichung
r-dp=dr.-tg¥, <p=tg.‘i-lgi— (25)

eine logarithmische Spiarale wird (Abb. 2).

£ \\('i
Abb. 2.

Fiir die Berechnung des Massenverhéltnisses diirfen wir
nach (23b) die Formeln des Abschnittes 8. und 9. benutzen,
wenn wir in ihnen nur ¢ durch ¢’ = ¢ : cos # ersetzen, wihrend
fir gleiche Erdabstinde r und Endgeschwindigkeiten die
Wirkungsgradformeln (17b) und {17c) ungedndert bleiben,
da in ihnen ¢ nicht unmittelbar, sondern nur im Massen-
verhiltnis my: m auftritt.

Ist beispielsweise # = 75° 30’ entsprechend einem Winkel
von 14°30° gegen den Horizont, so ist cos# = 0,25 und
damit. ¢ = 4g¢. Fir eine gleichfosrmige Bahnbeschleu-
nigung von ¢ = g, zu der noch die radiale Erdbeschleu-
nigung g, = ga®: r? hinzutritt, wiirde man daher an Stelle
der Werte der ersten Spalte der Zahlentafeln 7 und 8 die-
jenigen der letzten Spalten erhalten, die eine wesentliche
Verringerung des Massenverhiltnisses mit gleich-

zeitiger Verbesserung des Wirkungsgrades durch
die Schrigfahrt erkennen lassen. Die Dauer der
gleichférmigen Beschleunigungsfahrt folgt aus
dr dr

gr =g+ COS %, dt/=’71—=m
wichst also gegeniiber der Radialfahrt fiir gleiche End-
geschwindigkeit und Entfernung im Verhéltnis 1: cosd,
wihrend man fiir die freie Fahrt im Raume nicht mehr an
die Richtung & gebunden ist. Da mit & = 90°, cos® = 0
ist und damit fiir ¢ = oo das zweite Glied in Gl. (23b) ver-
schwindet, so erhalten wir im Grenzfall wieder die Gl. (17 a).
Die schriage Raketenfahrt stellt somit die denkbar giinstigste
Anfangsbewegung eines Raumfahrzeuges dar, welche darum
auch fiir die Riickkehr zur Erde in Frage kime.

11. Bewegungim Weltraum und Riickkehr zur Erde.

Die in den vorstehenden Abschnitten besprochenen Be-
wegungen beschrinken sich auf die Entfernung aus dem
Schwerefelde der Erde mit und ohne zusédtzliche Wucht,
die im oberen Grenzfalle derjenigen des Abschusses ent-
spricht, so daB sich das Fahrzeug mit einer Geschwindigkeit
v, = 11180 m/s in der Abfahrtrichtung bewegen kann, die
in jedem Falle fiir die freie Bewegung des Fahrzeuges im
Weltraume, einschlieBlich der Umkreisung anderer Welt-
kérper, z. B. des Mondes, geniigen diirfte. Allerdings kann
dies nur unter Zuhilfenahme einer Steuerung des Fahrzeuges
durch seitliche Raketenwirkung erreicht werden, fiir deren
Bedienung ein gewisser nicht zu knapper Zuschlag zum
Treibmittelvorrat vorzusehen ist.

Handelt es sich aber um die Landung auf einem anderen
Weltkérper oder um die Riickkebr zur Erde, so erfordert
dies, da der Eintritt in die Lufthiille der Erde mit plane-
tarischer Geschwindigkeit sofort zur thermischen Zerstérung
nach Art der Sternschnuppen fithren wiirde, eine vorherige
Aufhebung der BewegungsgroBe, wofiir wiederum wie beim
Aufstieg nur die Raketenwirkung zur Verfiigung steht. Diese
bedingt aber fiir eine der Startbeschleunigung gleiche Lan-
dungsverzogerung noch einmal dasselbe Massenverhiltnis
my: m, welches mit dem fir den Aufstieg zu multiplizieren
ist. Wir erhalten also ohne Riicksicht auf die Steuerung und
den Besuch anderer Weltkorper allein zur Sicherung
der Riickkehr zur Erdoberfliche schon das Qua-
drat der oben ermittelten Tabellenwerte my:m.
Diese Quadratzahlen sind auch unter den giinstigsten Ver-
héltnissen der letzten Spalte der Tafel 7 und 8, ja sogar im
Idealfalle der Raketenwirkung nach Tafel 6 schon fiir H, 4-0
und C + O, vollkommen unausfithrbar und erreichen mit
den zum Teil schon praktisch erprobten Treibmitteln, nim-
lich Nitroglyzerin und SchieBwolle, geradezu phantastische
Werte. Dieser SchluBfolgerung kann man auch nicht ent-
rinnen durch die von Professor Oberth vorgeschlagene Zu-
sammenschaltung mehrerer Raketen, die nacheinander
in Tatigkeit gesetzt und nach Abblasen ihres Treibstoffes
zurlickbleiben bzw. abgeworfen werden, so daB schlieBlich
nur das eigentliche Raumfahrzeug m die Fahrt fortsetzt.
Ist m; — m deren Ladung, die der vorgeschalteten Rakete
mit ihrer Hiille m, — m, usw. bis my — my, so ist die Ge-
samtmasse beim Start

m 4 (my — m) 4 (my — m,) +
+(mg—ma)+. ... (mo — miy) = my

und wir erhalten mit den Geschwindigkeitszunahmenv,—uvy .,
im Idealfalle Gl. (17a)

My _Vn o, M V=V, M DU
- it S 1) _L -1
m w

m, W’ m, W

lg
oder mit der Endgeschwindigkeit
Ont@nypr—Vn) e .. (01—0g) . ... =v

My My Magy = T

Mg Mpiy Mpta m
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Es ergibt sich also schlieBlich fiir das Verhaltnis der An-
fangs- zur Endmasse genau derselbe Ausdruck wie friiher,
in dem nur noch die unnétige Belastung durch die an sich
wirkungslosen abgeworfenen Raketenhiillen steht?).

Der Grund fir die vorldufige Unausfiihrbarkeit der Ra-
ketenfahrt in den Weltraum liegt einmal in der hierfiir un-
zulinglichen Wirmetonung der durch den mitgefiihrten
Sauerstoff beschwerten, zurzeit verfiigbaren Treibstoffe, in
der Unvermeidbarkeit ihrer Mitnahme in groBe Absténde
und ihre Zerstreuung mit noch erheblicher Energie lings
der Bahn in der Beschleunigungsperiode, sowie schlieBlich
in dem Fehlen hinreichend fester und leichter Baustoffe fiir
die Raketenhiille.

Aussprache:

Dr.-Ing. Martin Schrenk: Meine Damen und Herren!
Lassen Sie mich zunichst eine Lanze brechen fiir den in
jingster Zeit von manchen allzu begeisterten Freunden des
Neuen schon totgesagten Verbrennungsmotor.

Man kann aus den Worten des Herrn Vorredners den
Eindruck gewinnen, daB der Verbrennungsmotor fiir den
Stratosphiirenflug ungeeignet sei. Dabei kommt es natiirlich
vor allem darauf an, was man unter Stratosphire verstcht.
Wenn man als untere Stratosphiirengrenze die Hohe be-
zeichnet, von der ab nach oben hin kein Temperaturabfall
mehr gefunden wird, so liegt diese Grenze iiber Mitteleuropa
durchschnittlich in 11km Héhe. In dieser Héhe, und auch
eine ganze Anzahl von Kilometern dariiber, kann man sehr
woh! noch mit dem Verbrennungsmotor fliegen, wenn dieser
mit einer Geblidseanlage zur Vorverdichtung der Verbren-
nungsluft auf Bodendruck ausgestattet ist.
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Abb. 1.

Zur Stitzung dieser Behauptung méchte ich auf Rech-
nungen zuriickgreifen, die ich von einem Jahr vor diesem
selben Kreise vortragen durfte?). Die Ergebnisse dieser
Rechnungen sind in Abb. 1 so iibersichtlich wie méglich zu-
sammengetragen. Thren Ausgangspunkt bildet ein Verkehrs-
flugzeug von 10 t Fluggewicht, 30 m Spannweite und Gleit-

1) Die in den Abschnitten 7 bis 11 besprochene gleich-
formig beschleunigte Bewegung sowie die Hintereinander-
schaltung mehrerer Raketen sind in meiner Arbeit »Die
Méglichkeit der Weltraumfahrt « (Z.d. V.1.1.1927) noch nicht
erwahnt, wohl aber in der schon zitierten Abhandlung »Ist
die Weltraumfahrt moglich« von Prof. Oberth, der davon
eine wesentliche Verminderung des Verhiltnisses m,: m er-
wartet. Das trifft nun nach unseren Darlegungen zwar nicht
fiir die Hintereinanderschaltung, wohl aber fiir die gleich-
formige, insbesondere schriige Beschleunigungsfahrt zu, ohne
indessen auch im theoretischen Grenzfall die Ausfiihrbarkeit
zu ermdéglichen. Bei der Durchfithrung der Rechnungen
hat mich mein Assistent Herr O. Heymann wirksam
unterstiitzt.

2) Jahrbuch der WGL 1927, Aussprache zum Vortrag
Kamm, »Grenzleistungen im Hohenflug «

zahl 1/,,. In dieses Flugwerk, dessen Leergewicht moglichst
giinstig angenommen wurde, sind Motoren verschiedener
Leistung mit wechselnden Hoheneigenschaften eingesetzi zu
denken. Nach Abzug einer Tonne Nutzlast (einschlieBlich
Besatzung) bleibt das Differenzgewicht fiir Brennstoff iibrig.
Jeder Punkt auf diesen Kurven stellt also die Leistungen
eines Flugzeugs mit fiir dic betreffende Aufgabe (Hohe, Ge-
schwindigkeit, Reichweite) moglichst giinstiger Eigenschaft
dar. Sie sehen, daB Flughdhen zwischen 12 und 16 km recht
brauchbare Verhiiltnisse zeigen.

Und nun zur Rakete! Die sehr verdienstvollen Rech-
nungen des Herrn Geheimrat Lorenz bringen zahlenmiBige
Klarheit iiber dieses durch die jiingsten Tagesereignisse un-
gebiihrlich in den Vordergrund geschobene Problem. Man
sieht, daB eine verniinftige Ausnutzung der Raketenwirkung
nur zu erwarten ist bei Geschwindigkeiten, die fast schon
kosmisch zu nennen sind ; und selbst bei diesen Geschwindig-
keiten ist der Raketenantrieb gegeniiber der Luftschraube
noch belastet mit dem sozusagen toten Gewicht des mitzu-
fithrenden Brennsauerstoffs. Weltenraumfahrt fallt wegen
allzu groBer technischer Schwierigkeiten bis auf weiteres
aus; Stratosphirenverkehr mit Raketenflugzeugen bringt
keinerlei wirtschaftlichen Anreiz, solange auf anderem Wege
noch irgend etwas zu machen ist — aber kann man vielleicht
mit der Rakete, da nun einmal das allgemeine Interesse auf
sie gerichtet ist, doch diese oder jene Aufgabe lésen, die bis
jetzt technisch schwierig oder unerfiillbar war?

Eine solche Aufgabe schwebt den begeisterten Raketen-
anhiingern vor, wenn sie von fabelhaften Geschwindigkeiten
traumen, welche mit dem neuen Antrieb zu erreichen seicn.
Man kann sie beispielsweise so formulieren, da man sich
fragt, welche Gewichte aufzuwenden sind, um bei einem
Rennflugzeug mit Hilfe ciner Zusatzrakete von begrenzier
Brenndauer eine iiber der hochsten Wagerechtgeschwindig-
keit dieses Flugzeugs liegende Geschwindigkeit fiir chen diese
Brenndauer einzuhalten. Dabei muBl der Fiihrer vor An-
brennen der Rakete diese hohere Geschwindigkeit durch
Driicken mit Vollgas bereits erreicht haben, um die Rakete
nicht mit der fiir sie besonders verlustreichen Beschleuni-
gungsperiode zu belasten. Das Ergebnis einer solchen Rech-
nung sehen Sie im Lichtbild (Abb. 2).

2usalzrakele fir Rennflugzeug

N=000PS 6-1600kg Yooy~400km/H
[ir {Minute Brenndauer

pd
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Geschwindigheitszuwachs iny.H,
AbD. 2.

Bei der Rechnung wurde die Auspuffgeschwindigkeit der
Rakete mit Riicksicht auf ihre Festigkeit auf 1000 m/s be-
schrankt. Hohere Auspuffgeschwindigkeiten wirden gro-
Beren Impuls, aber geringere Brenndauer bedeuten.

Auf diese Weise kénnte man z. B. den Schnelligkeits-
rekord iiber einc kurze Strecke brechen. Man darf dabei
allerdings nicht vergessen, daB die Rakete und ihre An-
bringung auch Luftwiderstand erzeugen, zumal da sie so
angebracht werden muB, da8 ihr Strahl nicht Teile des Flug-
zeugs in Brand setzt. Es kénnte wohl sein, dall die mora-
lische Wirkung eines solchen Flugzeugs auf den Beschauer
bedeutender wire als sein technischer Effekt — wie das
bei seinem auf Ridern fahrenden Bruder, ohne ihm zu nahe
zu treten, wohl auch gesagt werden darf,
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Ausbaufihiger und wertvoller scheint mir eine andere
Anwendung der Rakete zu sein: die MeBrakete zur Er-
forschung der hoheren Luftschichten. Die Instrumente,
welche die einzige Zuladung dieses Fahrzeugs wiren, kénnen
sozusagen mit wenigen Gramm Gewicht gebaut werden;
die laut Rechnung zur Verfiigung stehende Endmasse kann
also fast restlos von der Rakete selbst ausgenutzt werden.
Ich muB es mir leider aus Zeitmangel versagen, auf die ein-
zelnen Probleme der technischen Ausfithrung einer solchen
Rakete hier einzugehen, so reizvoll dies auch wire. Auchdas
schwierige Stabilitiatsproblem kann hier nicht beriihrt wer-
den. Statt dessen will ich einige Zahlen aus einer allerdings
noch lange nicht abgeschlossenen rechnerischen Unter-
suchung der DVL hieriiber nennen, die sich auf die Massen-
verhiltnisse solcher Raketen beziehen.

Die Rechnung wird am einfachsten, wenn man die Rakete
mit konstanter Geschwindigkeit fahren 148t, denn dann ist
das Integral losbar. In diesem Fall muB8 man die Rakete
also abschieBen (was sich iiberhaupt empfiehlt, um die so
schiadliche Anfahrzeit zu verkiirzen und der Rakete einen
Vorrat an Bewegungsenergie mitzugeben). Man erreicht
dann z. B. mit einem Massenverhiltnis von 0,3 die Hohe
von 24 km bei einer Geschwindigkeit von 200 m/s, bei 300 m/s
dagegen 36 km, ohne Beriicksichtigung des Luftwider-
stands. Dieser selbst geht mit einem von der anfinglichen
Masse abhingigen Glied ins Ergebnis ein, fallt also immer
weniger ins Gewicht, je groBer die Rakete wird. Dic Auspuff-
geschwindigkeit sei hierbei, wie im vorigen Beispiel, mit
Riicksicht auf die Festigkeit der Rakete auf 1000 m/s be-
schrinkt.

Es werden noch andere Méglichkeiten untersucht, z. B
der Flug mit konstanter Beschleunigung oder mit konstan-
tem Staudruck. Beide scheinen bei den genannten Hohen
bis jetzt keine Verbesserung zu bringen. Immerhin ist nach
den bisherigen Ergebnissen Aussicht vorhanden, daB auf
diesem Wege ein Forschungsmittel geschaffen werden kann,
das uns die Erforschung bisher unerreichbarer Luftschichten
gestattet. Gelingt dies, so ist der Aufwand, mit dem jetzt
an der Rakete von vielen Seiten gearbeitet wird, nicht ver-
loren.

Prof. H. Oberth: Zunichst begriiBle ich es, daB sich ein
so bedeutender Gelehrter wie Herr Geheimrat Lorenz der
bisher arg vernachlissigten Raketentheorie angenommen hat.

Weiter danke ich Herrn Geheimrat Lorenz {iir die offenc
und freimiitige Art, in der er zugegeben hat, — erst mir
personlich und schlieBlich der ganzen Versammlung gegen-
iiber —, daB ihm die Konstruktionsvorschlige, die bisher
von Anhiingern der Kosmonautik gemacht worden sind, in
der Hauptsache unbekannt sind, und daB er z. B. mein
Buch »Die Rakete zu den Planetenrdumen « gar nicht gelesen
hat. Ich halte es fiir nétig, dies hier zu unterstreichen.
Herr Geheimrat Lorenz ist nicht, wie allgemein angenommen
wird, nach ciner eingehenden Beschiftigung mit den Kon-
struktionsvorschligen zu seiner bekannten ablehnenden
Stellung gekommen, sondern a priori. Er begann damit,
interesseshalber die Beziehungen zwischen Raketenfahrt und
Massenverlust auszurechnen. Da er hierbei auf Treibstoff-
mengen kam, deren Mitnahme ihm unmoglich erschien,
so hielt er es in der Folge gar nicht mehr fir nétig, sich mit
unseren konstruktiven Vorschligen iiberhaupt zu befassen.
Dies Verfahren ist bei einem Gelehrten, der sehr viel lesen
muB, natiirlich menschlich begreiflich, ob es das Richtige
ist, um die Durchfiihrbarkeit einer neuen Erfindung zu be-
urteilen, das wage ich nicht zu bejahen.

Was nun die Frage betrifft, ob Massenverhéltnisse von
der geforderten GroBenordnung technisch erreichbar sind,
so muB} ich den Leser, der sich eingehender fiir die Sache
interessiert, auf mein Buch »Die Rakete zu den Planeten-
raumen ¢, Verlag R. Oldenbourg, Miinchen, verweisen. Die
dritte Auflage wird vermutlich im Herbst im Druck er-
scheinen. Hier mdchte ich zur Kliarung der Frage nur so viel
iber meine Konstruktionsvorschlige sagen:

Bei meinen Raketen kommt nicht SchieSpulver oder
sonst ein Explosionsstoff zur Verwendung, sondern eine
brennbare Fliissigkeit und der zur Verbrennung nétige
Sauerstoff, welchen ich, um mehr unterzubringen, vorher
durch Kailte verfliissigt habe.

Bei den einfachsten Modellen verdampft der Sauerstoff
und der Damp{ wird durch eine Gasflamme, die in dem
Sauerstoff brennt, iiber die Entflammungstemperatur des
Brennstoffes erwiirmt, etwa auf 700° bis 900°C. In dies
heiBe, noch immer stark sauerstoffhaltige Gas spritzt dann
aus besonderen Zerstauberdiisen der Brennstoff. Er ver-
brennt dann véllig (Erfahrungen beziiglich dieser Vorrich-
tung haben wir dank der Gasturbinen der Société Anonyme
des Turbomoteurs, Waelde’s u. a.). Aullerdem werden auch
zum Zweck des Raketenbaues selbst bereits Versuche mit
fliissigen Brennstoffen gemacht. Sie haben bis jetzt wenig-
stens so viel ergeben, daB wir mit Bestimmtheit sagen
konnen, die Sache wird gehen. Fraglich ist nur noch, wie
sie am besten gehen wird. Wenn Herr Geheimrat Lorenz
also derartige Brennstoffzusammenstellungen »hypothetisch ¢
nennt, so zeigt er damit nur, daf er die cinschlégigen Unter-
suchungen nicht kennt.

Bei den komplizierteren Formen lasse ich in eine Flamme,
die viel iiberschiissigen Dampf des Brennstoffes enthilt,
zuniichst in dhnlicher Weise fliissigen Sauerstoff einspritzen;
er verbrennt hier so wie der Brennstoff im heien Sauerstoff
Es ist im Grunde dasselbe, ob vor der Oxydation der fliis-
sige Sauerstoff in das heifle Brenn-
stoffgas oder der fliissige Brennstofl
in das heile Sauerstoffgas gelangt.
Bei den groften Maschinen kann
man in dieser Weise mehrmals
hintereinander abwechselnd fliis-
sigen Sauerstoff und Brennstoff ein-
bringen.

In seiner einfachsten Form
wiirde der Apparat so aussehen
(vgl. Abb. 8): Das Ganze ist aus
Blech. Bei § befindet sich fliissiger
Sauerstoff. B ist irgendeine brenn-
bare Flissigkeit wie Benzin, Alko-
hol, durch Kilte verfliissigier Was-
serstoff od. dgl. Der Sauerstoff
wiirde schon dadurch verdampfen,
daB er sich in gut wiirmeleitenden
Behiiltern befindet, doch das wiirde
fiir unsere Zwecke nicht schnell
genug gehen. Man muBl also noch kiinstlich nachhelfen,
indem man am Boden des Sauerstoffraumes Heizvorrich-
tungen anbringt. Der Sauerstoffdampf tritt sodann in das
Rohr A, hier tritt auch Brennstoffdampf dazu, bei G ver-
brennen die Brennstoffdimpfe und erwirmen dabei den
Sauerstoff auf 700° bis 900°. Bei Z spritzt sodann der
Brennstoff in fliissiger Form ein. Abb. & zeigt etwas ver-

Abb. 3

Abb. 4

groBert diesen Teil der Wand von auflen und bei d durch-
schnitten. Abb. 5 zeigt den Zerstiuber im Querschnitt bei 8.
Der Brennstoff wird dort, wo er den 800° heilen Sauerstoff
beriihrt, entflammt. Die Verbrennung ist, wie man sieht,
in der Mitte am stirksten, withrend das Gas an den Winden
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verhiltnismiBig kalt bleibt und die Wande daher nicht
stark angreift.

Bei diesem Apparat miiBte nun der Sauerstoffbehdlter
unter einem Druck von 20 Atmosphiren stehen, andernfalls
wiiren die Ausstromungsgeschwindigkeiten fiir unsere Zwecke
nicht hoch genug. Der Brennstoff vollends miBte unter
so hohem Druck stehen, daB die Fliissigkeit durch die
Zerstauberdiisen noch mit hinreichender Kraft in den Gas-
strom getrieben wird. (Schatzungsweise 40 bis 50 at.) Die
Wiinde dieser Behilter miiBten daher entsprechend dick
und schwer sein und der Apparat wiirde nicht hther kommen
als 50 km.

Abb. 6. Brennstoffpumpe
(etwas schematisiert).

a Verbindungsrohr zwischen Pumpe

und Brennstoffbehilter,

Brennstoff,

Ventil, welches sich Offnet, wenn

der Druck in der Pumpe kleiner ist

als im Brennstoffbehélter,

d Ventll, welches sich 6ffnet, wenn

der Druck in der Pumpe grofer ist

als im Trelbapparat,

Abdampfrohre,

Schieberventil filr den Abdampf,

Sicherheitsventil,

Zufithrungsrohr fiir den Sauerstoff,

Brenner,

Regullerventil fiir den Sauerstoff,

Verbindungsrohr zwischen Pumpe

und Treibapparat,

m Regulierventil zwischen Pumpe und
Treibapparat.

oo

~ e T N

Es bedeutet nun eine wesentliche Verbesserung, daB wir
die Brennstoffbehilter unter einen geringeren Druck setzen
konnen als die Fliissigkeit im Treibapparat. Wir brauchen
nimlich bloB Pumpen, um diese Fliissigkeiten in den Treib-
apparat zu pressen. Kolben oder Fliigelpumpen halte ich
nun allerdings ihres Gewichtes wegen fiir unbrauchbar.
Wir sind aber gliicklicherweise auch nicht auf sie angewiesen.
Wir miissen nur vier kleine, starkwandige, durch geeignete
Ventile verschlieBbare Kessel haben (Abb. 6), zwei fiir den
Sauerstoff und zwei fiir den Brennstoff, so daB stets ein
Paar aus den Fliissigkeitsbehidltern mit Sauerstoff und
Brennstoff nachgefiillt wird, wihrend wir in den zwei
anderen die Fliissigkeiten durch Heizkorper zur Verdamp-
fung bringen, so daB die Gase die iibrige Fliissigkeit aus
dem Pumpenkessel in den Treibapparat driicken. Uber die
Anordnung und Betitigung der Ventile brauche ich hier
wohl nichts Besonderes zu sagen.

Die Arbeitsweise dieser Pumpen 140t sich mit jener der
Humphrypumpe vergleichen, bei welcher iiber dem Wasser
ein Gasgemisch zur Explosion gebracht wird, welches das
Wasser sodann ohne Vermittlung eines Kolbens aus dem
Behilter heraustreibt. Wir sind also, ohne mit unseren
Druckkammerpumpen selbst schon Versuche gemacht zu
haben, doch in der glicklichen Lage, die Erfahrungen mit
der Humphrypumpe mutatis mutandis als Grundlage vor-
liufiger theoretischer Abschitzungen und Berechnungen
beniitzen zu konnen.

Nun machen bei meiner Fliissigkeitsrakete diese Pump-
kessel und die Diisenwand nur einen verhéltnismaBig kleinen
Teil des Ganzen aus. Den weitaus groBeren Teil bilden die
Brennstoffbehilter. Diese brauchen nun, je nach den Auf-
gaben des Apparates, nur einem Innendruck von % bis
3 at standzuhalten. Ich withle diesen geringen Uberdruck,
damit der im groBen ganzen einem verlingerten Rotations-
ellipsoid zu vergleichende Behalter dem Druck der gegen-
stromenden Luft besser standhalten kann. Die Festigkeit
des Behilters steigt namlich in diesem Falle &hnlich wie
die Festigkeit eines aufgepumpten Automobilreifens. Ich
kann also die Winde wesentlich diinner machen, als wenn
sie lediglich vermoge ihrer Steifheit dem Luftstrom stand-
halten miiBten.

Ich frage nun: Ist es moglich, in einen ovalen Blech-
kessel unter dem Uberdruck von einer Atmosphére das

Zwanzigfache seines Gewichtes an Wasser oder einer Fliissig-
keit von dhnlichem spezifischen Gewicht zu fillen? Nun,
selbstverstandlich! Die Konstruktion habe ich in meinem
Buch durchgerechnet. Wirsehen also, da es technisch mog-
lich ist, Massenverhéltnisse von 7:1 bis 10:1 zu erreichen.
Eine solche Rakete wire also schon imstande, 1000 km
und mehr zu tberfliegen.

Zu fremden Sternen kénnte sie freilich noch nicht empor-
dringen. Aber wir kdnnen uns hier so helfen:

Wenn eine Rakete gebrannt hat, so fahrt sie & bis 7 km
in der Sekunde schneller, als sie vor dem Brennen fuhr.
Ich stelle nun auf eine groBere Rakete statt der Nutzlast
eine zehnmal kleinere. Wenn nun die Brennstoffe der gro-
Beren Rakete erschopft sind, so mége das Ganze eine Ge-
schwindigkeit von 4 km/s haben. Lasse ich nun diese Rakete
abfallen und die obere weiter arbeiten, so addiert sich ihre
eigene Geschwindigkeit offenbar zur Geschwindigkeit, auf
die sie von der unteren Rakete gebracht worden ist. Ob
diese Teilung »unnotig« ist, das bitte ich den Leser zu ent-
scheiden. Tatsache ist jedenfalls, daB wir auf dem Wege
der Ubereinanderstellung von Raketen die erforderlichen
hohen Endgeschwindigkeiten erreichen konnen, ohne in
einer einzigen Rakete das 16- oder gar 1000fache ihres Leer-
gewichtes an Brennstoffen unterbringen zu miissen. Was
die Landung dieser Schubraketen anbetrifft, so hoffe ich,
daB sie bei kleinen unbemannten Apparaten noch nicht
zu schwer sein werden, um mit Hilfe eines Fallschirms zu
landen. Nach Erschépfung ihrer Brennstoffe sind es ja
nur noch leere Blechbehilter. Bei bemannten Raumschiffen
werden sie nach Erschopfung ihrer Brennstoffe bereits
auBerhalb der Atmosphire waagerecht fliegen, es werden
dafiir also Landungsmethoden in Betracht kommen, die
ich bei Raumschiffen ins Auge gefalt habe (Gleitflug, Ab-
bremsung der groBten Geschwindigkeit durch einen Fall-
schirm und der Restgeschwindigkeit durch RiickstoB usw.).

Was die Frage der Landung von Raumschiffen anbetrifft,
die Herr Geheimrat Lorenz ohne weitere Beweise im SchluB-
wort plétzlich aufrollte und als unmoglich bezeichnete, so
kann ich zunichst nicht umhin zu bemerken, daB es meines
Wissens nicht iblich ist, im SchluBwort ganz neue Argu-
mente zu bringen.

Es ist nun natiirlich nicht leicht, heute bereits etwas
iiber die Landung von Raumschiffen zu sagen. Ich meine
auch, daB bis dahin noch so viel Zeit vergehen wird und wir
so viel neue Erfahrungen sammeln werden, daB wir uns heute
dariiber noch nicht allzusehr den Kopf zerbrechen sollten.

So wie ich die Sache heute sehe, konnen wir die Erd-
atmosphire zu Bremszwecken heranziehen. Wir konnen
die Fahrt eines Raumschiffes namlich so regeln, daB es
sich bei seiner freien Fahrt der Erde in einer Bahn nahert,
deren erdnaher Punkt in die héchsten Luftschichten fallt.
Wahrscheinlich wird es dann moéglich sein, daB die Maschine,
die ja nach Verlust aller ihrer Brennstoffe und Schubraketen
nur noch ein paar Tonnen wiegt, im Gleitflug niedergeht.
Herr Geheimrat Lorenz brachte nun allerdings das Be-
denken vor, das Raumschiff wiirde sich dabei gleich einem
Meteor erhitzen und verbrennen. Es la8t sich darauf heute
schwer etwas Bestimmtes antworten, denn die Formeln,
die man bis jetzt fiir die Erhitzung rasch bewegter Korper
in der Luft aufgestellt hat, stimmen weder untereinander
iiberein, noch passen sie zu den Beobachtungen, die man
an fallenden Meteoriten bis jetzt gemacht hat. Ich werde
in der dritten Auflage meines Raketenbuches zeigen, daB
allen mir bisher bekanntgewordenen Berechnungen irgend-
ein TrugschluB zugrunde liegt.

Das Meteor wird bekanntlich dadurch erwirmt, daB
seine Molekile von den anprallenden Luftmolekiilen in
Schwingungen versetzt werden. Wie stark dieser Warme-
iibergang theoretisch sein sollte, das kann man natiirlich
rechnerisch angeben, die Beobachtungen machen es aber
wahrscheinlich, daB er an hundertmal geringer ist; warum,
ist vorldufig noch unbekannt.

Beim Raumschiff miissen wir nun bedenken, da es sich
erstens der Erde nicht mit der Geschwindigkeit eines Meteors
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nihert, sondern mit einer im Durchschnitt vier- bis sechs-
mal geringeren; zweitens tritt das Meteor sofort in die
dichtesten Luftschichten ein (daB wir es am Himmel ent-
langziehen sehen, ist ja nur eine perspektivische Erscheinung),
das Raumschiff dagegen legt seinen Weg in ganz diinner
Luft zuriick, bis seine Geschwindigkeit von irdischer GroBen-
ordnung ist. Es wird daher wihrend einer bestimmten
Zeit nur von wenigen Luftmolekiilen getroffen, und man hat
trotz der Heftigkeit der einzelnen MolekiilzusammenstdBe
im ganzen doch nur einen verhiltnisméBig geringen Wiirme-
{ibergang. (Niheres bringe ich in meinem Buch.) Es wird
also wahrscheinlich iiberhaupt méglich sein, den {brig-
bleibenden Teil des Raumschiffes mit Tragflichen zu ver-
sehen und im Gleitflug landen zu lassen. Falls sich dies als
unmoglich herausstellen solite (die einschldgigen Erfahrungen
werden wir mit der unbemannten Registrier- und Fernrakete
sammeln), so bleibt uns immer noch der folgende Ausweg,
um das Bremsen mit Raketenkraft zu vermeiden.
Wir miissen danach trachten,
( '\\\\ dem Luftstrom hohle, innen
|} angefeuchtete oder mit Eis be-
] schlagene Flichen entgegenzu-
stellen (vgl. Abb. 7). Wenn die

N7 (227 Luftmolekille gegen  diese
W | o Flache schlagen, 'so bringen

+ sie zundchst das Eis inner-

I halb derselben zum Ver-

i dampfen. Der entstehende

Hohlraum der Fliache. Dabei
fangt er den Anprall der Luft-
molekille auf, die andernfalls
die Flache mit voller Kraft
treffen wiirden, und schiitzt
demnach die Fldache vor der
Erwidrmung. Etwas Wirme
geht natiirlich durch Leitung an die Fliache iiber und be-
wirkt, daB mehr vom Eis verdampft und die oberste Dampf-
schicht zuletzt an den Réndern iiberflieBt. Bis sie aber
iberflieBt, hat sie eine Temperatur von mehr als 20000°
erreicht. Dabei nimmt sie eine ungeheure Wirmemenge
auf, zumal da Wasserdampf bei dieser Temperatur in ein-
atomigen Wasserstoff und Sauerstoff zerfillt, und da diese
Dissoziation eine starke Wirmebindung bedingt. AuBer-
dem bewirkt bei einer solchen Fliche der groBere Teil der
aufgewandten Energie Wirbelbildung hinter der Fliche.
Die Erwdarmung der Meteore ist also nur dadurch moglich,
daB sie dem Luftstrom konvexe Flichen bieten, von denen
die erwdrmten Schichten immer wieder weggefegt werden.
Wenn ich nun an einem Raumschiff einen Fallschirm an-
bringe, so daB es mit der Diise vorangeht, so siecht man ohne
weiteres, daB diese Vorrichtung dem Luftstrom lediglich
konkave Flichen bietet und bei der Abbremsung ein Mini-
mum an Kiihlstoff verbrauchen wird. Es ist z. B. fast un-
moglich, ein mit feuchtem Léschpapier belegtes Modell
meines Fallschirms von der konkaven Seite her mit einer
wirbelfreien Gasflamme zu verbrennen.

Ich weiB nun, daB jeder Flieger gegen Fallschirme ein
MiBtrauen hat, welches durch die bisherigen Erfahrungen
wohlbegriindet erscheint. Hier haben wir es aber mit voll-
kommen anderen Verhiltnissen zu tun. Das Hauptbedenken
gegen den Fallschirm (niamlich daB es Sache des Zufalls
ist, ob er sich ausbreitet), fillt hier fort. Wenn die Rakete
ndmlich ohne Antrieb im leeren Raum fliegt, haben die
Gegenstinde auf derselben kein Gewicht. Dies liBt sich
sehr leicht zeigen, wenn ich auch an dieser Stelle darauf
nicht eingehen mochte. Es ist dem Raumschiffer also leicht,
den Fallschirm vor dem Eindringen in die Atmosphire
s0 zurechtzuriicken, wie er ihn braucht, denn er schwebt
ja in der Stellung, die man ihm gegeben hat.

Eine weitere Gruppe von Bedenken richtet sich gegen
die eigentliche Landung. Zu einer eigentlichen Fallschirm-
landung brauchen wir es aber gar nicht kommen zu lassen.
Sobald die Geschwindigkeit soweit herabgegangen ist, daB

; l Dampf tritt dann zuerst in den
|

Abb. 7.

ein Verbrennen in der Luft nicht mehr zu befiirchten ist,
kann der Raumschiffer ja den Fallschirm iiberhaupt ab-
werfen und im Gleitflug weiterfahren. Dies ist natiirlich
nur eine Moglichkeit, er kann, wenn er will, auch bis zu-
letzt am Fallschirm hédngen bleiben und kurz vor dem Auf-
treffen den Rest seiner Geschwindigkeit durch RiickstoB
vernichten.

Ich moéchte nun kurz zeigen, wie ich mir die Entwicklung
bis zum Bau eines brauchbaren Raketenflugzeuges denke.
Leider muB ich es mir versagen, hier iliber anderweitige
Verwendungsmoglichkeiten meiner Raketendiise zu be-
richten.

Ich glaube zunichst nicht, daB es moglich sein wird,
einfach auf einem Segelflugzeug Raketen anzubringen, diese
mit der Zeit immer groBer und stérker zu machen, bis man
zuletzt ein dem Junkersschen Nurfliigelflugzeug &dhnliches
Raketenflugzeug hat. Diese letztgenannte Form ist nam-
lich fir ein Raketenflugzeug die einzig mogliche, wie auch
Herr Geheimrat Lorenz sehr richtig bemerkt hat. Ein
solches Flugzeug muB aber (vgl. Abb. 8) erst steil aufsteigen,
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Abb. 8.

um rasch in diinne Luftschichten und auf hohe Geschwindig-
keiten zu kommen, da andernfalls die Ausnutzung der
Brennstoffe zu schlecht ist, wie schon Herr Geheimrat Lorenz
nachgewiesen hat. Die Bahn des Raketenflugzeuges muB
mit zunehmender Geschwindigkeit und Héhe immer stéirker
waagerecht werden, bis es zuletzt in waagerechter Richtung
die Geschwindigkeit seiner Auspuffgase hat, so daB diese
hinter ihm gerade zum Stehen kommen. Mit dieser Ge-
schwindigkeit fahrt das Flugzeug nun bis zur Erschépfung
seines Brennstoffvorrates, worauf es. im Gleitflug nieder-
gehen kann, da es dann verhdltnisméBig leicht ist. Die
Héohe, die es bei dieser Fahrt erreichen muB, ist dadurch
gegeben, daB bei der geforderten Geschwindigkeit der Auf-
trieb das Fahrzeug gerade tragensoll. Sie betrigt schitzungs-
weise 50 km. Der Aufstieg ist also, wie man sieht, der einer
Rakete, und wir kénnen daher nur zum Raketenflugzeug
kommen, wenn wir die nétigen Erfahrungen mit der Fern-
rakete bercits haben.

Ich wiirde daher vorschlagen, zuerst kleinere unbemannte
Raketen zu bauen, die automatisch gesteuert werden und
Strecken von 1000 bis 2000 km {iiberfliegen und 10 bis 20 kg
Nutzlast mitfithren koénnen. Bei der automatischen Steue-
rung einer Rakete, auf die¢ ich hier Platzmangels wegen
leider nicht eingehen kann, treffen nun eine Reihe giinstiger
Umstéande zusammen, so daB es meiner Schitzung nach
moglich sein wird, den Ort, an dem sie bei der Riickkehr
wieder in die Erdatmosphiire eintaucht, bis auf einige Kilo-
meter im Umkreis genau vorherzubestimmen. Diese Rakete
erscheint also geeignet, Eilpost in kurzer Zeit iiber weite
Strecken zu beférdern. Die Landung miite mittels Fall-
schirms erfolgen, irgendein anderes Verkehrsmittel miite
dann den Apparat an seinen engeren Bestimmungsort be-
fordern. Da diese Raketen an sich nicht sehr teuer sein
werden (ich denke daran, sie im wesentlichen aus Kupfer-
blech herzustellen, auBerdem kdnnen sie bei sachgemiler
Behandlung an hundertmal aufsteigen, die Steuerungs-
apparate, die das einzig teuere daran sind, kénnen sogar
nachher auf anderen Raketen Verwendung finden, und die
Brennstoffe sind auch leicht erschwinglich, — ich denke
dabei an Petroleum und flissigen Sauerstotf), so kénnen
diese Raketen die Post auch mit verhiltnismaBig geringen
Kosten beférdern.

Spater wiirde ich daran gehen, eine solche Rakete auf
eine Schubrakete zu stellen, wodurch sich eine transozea-
nische Verbindung ermdglichen lieBe. Die Schubrakete
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fillt bereits nach 1 Minute ab, ist also bei der Genauigkeit
der Steuerung sehr leicht zu finden.

Wenn ich mit diesen Fernraketen von rundem Quer-
schnitt die nétigen Erfahrungen gesammelt habe, werde
ich beginnen, ihnen eine flache, an das Junkerssche Nur-
fliigelflugzeug erinnernde Form zu geben, natiirlich unter
moglichster Wahrung der konstruktiven Vorteile (nament-
lich der pneumatischen Festigkeit), die die Fliissigkeits-
raketen gegeniiber den heute gebrauchlichen Flugzeugen
besitzen. Hierbei konnten wir auch Erfahrungen iiber das
Verhalten von Tragflachen bei Uberschallgeschwindigkeiten
sammeln. Bei Geschwindigkeiten, die jene des Schalls nur
wenig iibertreffen, lassen sich diese Erfahrungen in der
aerodynamischen Versuchsanstalt gewinnen, wenn man nim-
lich das Fliigelmodell in den aus einer Trichterdiise aus-
stromenden Luftstrom bringt. Dieser Vorschlag ist m. W.
zuerst von Winkler in Breslau gemacht worden, demnéchst
wird Herr Dr. Busemann in Gottingen diesbeziigliche Ver-
suche machen. Wenn auch mit derartigen unbemannten
Apparaten die notigen Erfahrungen gesammelt sind, wird
es Zeit sein, an den Bau des Raketenflugzeuges zu denken.
Ungeteilte Raketenflugzeuge konnen meiner Rechnung nach
Strecken bis zu 2000 km iiberfliegen, wozu sie eine Zeit von
nicht ganz einer halben Stunde gebrauchen. Unter Zu-
hilfenahme von Schubraketen, deren Bau heute allerdings
noch nicht méglich wire, es aber in ein bis zwei Jahren
wahrscheinlich sein wird, konnten solche Raketenflugzeuge
in weniger als zwei Stunden jeden Punkt der Erde erreichen.
Der Treibstoffverbrauch wire im Vergleich zum Flugzeug
natiirlich groB, die schnellere Fahrt miite eben durch einen
grofleren Brennstoffaufwand erkauft werden.

Ich méchte nun die rechnerischen Angaben des Herrn
Geheimrat Lorenz einer kritischen Beleuchtung unterziehen.
Die Rechnungen sind an sich richtig, sie passen aber leider
nicht zu den konstruktiven Gegebenheiten. Herr Geheim-
rat Lorenz rechnet z. B. so, als ob das Raketenflugzeug auf
einer nahezu waagerechten Bahn ansteigen sollte. Dieses
1aBt sich nun praktisch nicht erreichen, und daher fallen
seine diesbeziiglichen Resultate in sich selbst zusammen.

Ebenso sind seine Angaben beziiglich der giinstigsten
Geschwindigkeit eines Raketenflugzeuges falsch. Er hat
namlich durch Differentiation seiner Formel (5) gefunden,
daB das Raketenflugzeug bis zum Aufhéren des Antriebs
durch die Diisen dann am weitesten kommt, wenn

s wird niimlich in diesem Falle
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Dabei hat er aber vergessen, dal an diesem Punkte die
Fahrt noch nicht zu Ende ist, sondern daB es von hier
im Gleitflug weitergeht, wobei eine Geschwindigkeit tot-
zulaufen ist, die groBer ist als die Geschwindigkeit eines
Geschosses. Bei v, = 2000 m/s z. B. sind das noch 500 bis
1000 km. (Die Zahl 14Bt sich leider noch nicht genau an-
geben, da wir das Verhalten der Fligel bei Uberschall-
geschwindigkeiten noch nicht hinreichend kennen.) Diese
Gleitbahn wiichst nun offenbar mit dem Quadrat der zu
vernichtenden Geschwindigkeit, wodurch der Wert fiir die
giinstigste Geschwindigkeit bedeutend hinaufgedriickt wird,
so daB es hier von diesem Gesichtspunkt aus iberhaupt
keine giinstigste Geschwindigkeit gibt. (Vgl hier-
zu den Abschnitt »Das Synergieproblem¢, bei Ley »Dic
Moglichkeit der Weltraumfahrte. Verlag Hachmeister &
Thal, Leipzig.) Es heiBt hier: Je schneller, desto giinstiger.

Bei seinen Angaben die Weltraumfahrt betreffend hat
Lorenz den Luftwiderstand beim Verlassen der Atmosphire
nicht in Rechnung gezogen und die Abweichungen der Bahn
von der von ihm fiir den luftleeren Raum vorgeschlagenen
giinstigsten Form nicht bedacht. Ebensowenig die Gewinne
infolge der Erddrehung und des Fallens aus einer steileren
in die waagerechte Bahn. Ich werde in meinem Buch im
Abschnitt »Die Synergiekurve ¢ diese Rechnungen bringen.

Weiter fehlen auf seinen Treibstofftafeln gerade die Stoffe,
die ich fiir den Raketenflug innerhalb der Atmosphére vor-
geschlagen habe und die von mir dabei gemessenen Auspuff-
geschwindigkeiten von rd. 2000 m/s u. a. m.

Ich mochte im Interesse der Sache nur wiinschen, daB
sich Herr Geheimrat Lorenz erst mit den konstruktiven
Voraussetzungen etwas eingehender beschiftigt, damit der
Scharfsinn und die groBe mathematische Kraft, die er bisher
auf die Losung der Probleme verwandt hat, fruchtbringen-
dere Bahnen einschlagen mdage.

Dr. Kdlzer: Der Vortragende hat erwihnt, da die Zu-
sammensetzung der Atm. bis etwa 50 km Hoéhe eine gleich-
bleibende Schallgeschwindigkeit bedingt (infolge Zunahme
von H). Nach neueren Forschungsergebnissen kann man
folgende Schallgeschwindigkeiten annehmen: 330 m/s am Bo-
den, 290 bis 295 m/s zwischen 10 und 35 km Héhe, dariiber
steigend auf Bodenschallgeschwindigkeit bei etwa 50km II6he.
Die Zunahme ist nicht auf wachsende Anteilnahme von 1,
sondern auf wachsende T zuriickzufithren, die etwa die Boden-
werte mit 300°abs. erreicht. Dies bedingt eine etwa zehnfache
Steigerung der Luftdichte in dieser Hohe. Bei der Kleinheit
dieses Wertes iiberhaupt dndern diese Darlegungen an den
grundsitzlichen Ausfithrungen von Geheimrat Lorenz nichts.

Ferner mochte ich darauf hinweisen, da ich Versuche
mit Raketen-Meteorographen unter Verwendung vorhande-
ner Raketen (C 78) vorgenommen habe, wobei die erreichte
Héhe unter 1000 m liegt. Die Apparatur hat eine Beschleu-
nigung von 50 m/sec? gut vertragen, und ich betrachte die
Rakete als ein Forschungsmittel fiir mittlere Hohen der
Stratosphire, wenn schrittweise der Gedanke ausgebaut
wird. Die in der Offentlichkeit verbreiteten Utopien sind
nicht diskutabel und auch die von Herrn Valier mitgeteilte
Hoffnung der Opel-Werke, bereits in diesem Sommer eine
brauchbare Rakete fiir Instrumentenforschung in der Strato-
sphére herauszubringen, ist mit groBer Skepsis zu betrachten.

Professor v. Kdrmén: beschrinkt sich auf die Frage,
wieweit Raketenantrieb als normaler Flugzeugantrieb in Be-
tracht kime. Die zwei Hauptschwierigkeiten bestehen in
folgendem:

1. Der Wirkungsgrad der direkten Rakete sowie jeder
direkte Antrieb ist nur dann einigermaBen giinstig, wenn dic
Fluggeschwindigkeit von derselben GréBenordnung ist wie die
AusfluBgeschwindigkeit der Verbrennungsgase. Sind die
Austrittsgeschwindigkeiten der Verbrennungsgase so niedrig,
wie es den heutigen Fluggeschwindigkeitenentsprechen wiirde,
so ist der thermodynamische Wirkungsgrad zu schlecht.

2. Es ist bisher nicht gelungen, ein Material zu finden,
das einer konstanten Verbrennung des Brennstoffes und
einem kontinuierlichen AusfluB heifler Gase standhalten
koénnte. Es wire insbesondere von groBer Wichtigkeit, wenn
diese an zweiter Stelle genannte Frage der Losung néher-
gebracht wiirde, weil sie auch fir die Benzinturbine von
entscheidender Wichtigkeit ist.

Prof. Dr.-Ing. Proll: Es ist hier wiederholt vom Wirkungs-
grade der Rakete die Rede gewesen, aber wir wollen uns
doch fragen, ob dieser Begriff, nach dem wir sonst technische
Dinge, Betriebseinrichtungen usw. bemessen, angebracht
ist und ob wir nicht dem Raketenantrieb damit Unrecht
tun, daB wirihn in einer Weise beurteilen, die seinem Wesen
gar nicht angepaBt ist.

Wir diirfen nicht vergessen, da8 das normale Flugzeug
zur Ausniitzung einer Dauerleistung gebaut ist, daB dagegen
die Rakete plotzliche, sehr starke KraftiuBerungen zu be-
sonderen, meist kurz dauernden Momentleistungen abgibt.
Dem Raketenantrieb sollten daher nur solche Anwendungen
zugemutet werden, bei denen diese Eigenschaft wiinschens-
wert ist, oder dort, wo jeder andere Antrieb versagt. Fiir
solche Fille in der Technik, wo es nicht so sehr auf den Wir-
kungsgrad als auf plétzliche Kraftanstrengung zur Erzwin-
gung eines sonst schwer erreichbaren Zustandes ankommt,
lassen sich leicht Beispiele angeben.

Beim Start von Wasserflugzeugen kommt leicht ein kri-
tischer Punkt vor, bei dem die Antriebskraft nicht geniigt,
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um das noch auf dem Wasser schwimmende Flugzeug ge-
niigend zu beschleunigen. (In der Abb. 9 gibt W die Kurve
des Wasserwiderstandes, § die des Schraubenzuges nach Ab-
zug des Luftwiderstandes; der zwischen beiden Kurven be-
findliche Raum gibt in seinen Ordinaten die beschleuni-
genden Krifte wieder, und man erkennt, daB bei A der kri-
tische Augenblick fiir den Start eingetreten ist.) Hier kann
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es sehr lange dauern, bis die Geschwindigkeit iiber die kri-
tische Stelle hinweggekommen ist und die Schwimmer sich
vom Wasser zu l6sen beginnen. Wird aber in diesem Moment
durch eine etwa am Gestell angebrachte Rakete ein zusitz-
licher Schub (strichpunktierter Buckel iiber der .5-Kurve)
geleistet, so hilft dieser iiber den kritischen Punkt hinweg
und erleichtert den Start wesentlich. Durch ein solches
Mittel wird auch die Verwendung von sonst wegen des
Startvorganges ungeeigneter, im Fluge aber giinstiger Pro-
peller) wieder méoglich gemacht. Ahnliche Verhaltnisse
herrschen bei Segelflugzeugen, die ohne Aufwind an Hohe
verlieren wiirden und die durch einen oder mehrere Raketen-
schiisse viel besseren Hilfsantrieb bekdmen als durch einen
Hilfsmotor mit Propeller, der sich dem Segelflugzeug orga-
nisch nicht gut anpaBt, und der auch im Fluge sich nicht
so leicht einschalten 1aBt, wie eine jederzeit betriebsbereite
Raketenstrahlung.

Was dann noch die groBe Anfangsmasse an Treibstoff
betrifft, die das Flugzeug fiir einigermaBen lingere Strecken
mitschleppen muB, so méchte ich darauf hinweisen, daB
auch das gewthnliche Flugzeug in noch viel héherem MaBe
Material verbraucht, das nach hinten geschleudert durch

1} Vgl. Vortrag Hoff, Das GroBflugboot Werft, Reederri
und Hafen 1927. :

seine Reaktionskraft den Antrieb bewirkt. So hat die
»Bremen « bei ihrer 37stiindigen Ozeaniiberquerung etwa
56000 t Luft durch den Propeller jagen miissen, das ist das
18000fache des Endgewichtes dieses Flugzeuges, weil eben
dort die Relativgeschwindigkeit der Reaktionsmasse sehr
gering ist (etwa 50 m/s im Propellerstrahl gegeniiber den
3000 m/s Strahlgeschwindigkeit der Raketengase). Aber diese
56000 t beschweren die Bremen nicht im geringsten, denn
sie werden mit Hilfe des Propellers der umgebenden Luft
entnommen, wihrend das Raketenflugzeug das ganze Ge-
wicht der Reaktionsmasse mitschleppen mu8.

Prof. Lorenz (SchluBwort): Die von den Herren
Dr. Schrenk und Prof. Proll angeschnittene Verwendung
von Zusatzraketen an Flugzeugen zur Erzielung besonderer
Leistungen oder Verbesserungen des Startes vom Wasser
aus liegt natiirlich durchaus im Bereiche der Moglichkeit.
Und zwar um so mehr, als es hierbei auf einen hohen
Wirkungsgrad nicht ankommt. Das gilt ebenso auch fiir
sogenannte MeBraketen zur Erforschung der hoheren Luft-
schichten, mit denen die von Herrn Dr. Kélzer mit
Recht betonte Unsicherheit iiber deren Zusammensetzung
hoffentlich bald behoben werden kann. Sehr wichtig ist
die Bemerkung des Herrn Kollegen von Kdrméan sowohl
iiber den Wirkungsgrad der Raketen in Abhingigkeit von
der Fahrgeschwindigkeit, die alle meine Rechnungen be-
herrscht, als auch iiber den Raketenbaustoff. Denn bevor
es nicht gelungen ist, die Forderung eines gegen hohen
Druck und Temperatur widerstandsfdhigen Materials zu
erfiillen, ist an die Verwirklichung des Raketenfluges in
die Stratosphire nicht zu denken, geschweige denn an die
Weltraumfahrt. Dariiber kénnen nun auch die an sich
geistvollen konstruktiven Vorschlige des Herrn Prof.Oberth
nicht hinweghelfen, nachdem schon die Ausfithrung der
Verbrennungsturbine bisher an diesem Punkte gescheitert
ist. Das ist neben dem wenig ermutigenden Ergebnis
meiner Energie- und Massenberechnung der Hauptgrund
fiir mein Nichteingehen auf konstruktive Einzelheiten, die
ich unter den hentigen Verhdltnissen einfach fiir nicht
spruchreif halte. Wenn hier und da meine Rechnungen
fir zu ungiinstig gehalten werden, so will ich nur noch
daran erinnern, daB ich diesen durchgingig einen Raketen-
wirkungsgrad von 2/3 zugrunde gelegt habe, der bisher
weitaus noch nicht erreicht worden ist. AuBerdem aber,
daB wir auf der Erde zur Zeit iiber kein stirkeres Treib-
mittel verfiigen, als das von mir ebenfalls in Betracht
gezogene Knallgas. Angesichts dieser Tatsachen diirfte eine
gréBere Zuriickhaltung und Vorsicht der Vorkampfer des
Raketenfluges und der Weltraumfahrt mit ihren Behaup-
tungen und Vorwiirfen wohl am Platze sein.
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