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Vorwort.

Hauptzweck dieses Buches ist, das Problem des Raketenfluges in
ernstzunehmende Bahnen zu lenken und es von jenen vorliufig phan-
tastischen Vorstellungen loszuschilen, die den allzuvielversprechenden
Stoff in menschlich verstidndlicher, aber technisch unerwiinschter Weise
dem niichternen Blickfeld des schaffenden Ingenieurs entzogen haben.

Die hier zusammengetragenen Grundlagen des Raketenfluges stellen
zum Teil an sich bekannte Tatsachen dar, die aber im Schrifttum weit
verstreut sind und deren Zusammenhang mit dem Raketenflug oft gar
nicht ohne weiteres in die Augen springt.

Die moglichste Sammlung dieses vorhandenen Gutes fiir den Kon-
strukteur war eine weitere, wesentliche Aufgabe des Buches. Die je-
weils beniitzten Quellen sind gewissenhaft angegeben. Wo sich solche
Hinweise nicht finden, handelt es sich um Gedankenginge, die ent-
weder technisches Allgemeingut sind, oder die der Verfasser aus Eige-
nem beigetragen hat.

Da der Raketenflug vor allem ein technisches Problem ist, wen-
det sich das Buch zunichst an den Ingenieur und dessen Denkweise.
Alle Untersuchungen sind daher weniger vom physikalischen als vom
technischen Standpunkt dargestellt. Es wurden weitgehendst Tatsachen,
deren mathematischer Beweis in der Sonderliteratur nachgeschlagen
werden kann, oder die dem Ingenieur an sich klar sind, ohne tief-
gehende Begriindung bloB als solche im Zusammenhang erwahnt.

Wenn der Fachmann auf einem der zahllosen Sondergebiete, die
im Zuge der Darstellung beriithrt wurden, die Behandlung des einen
oder anderen Spezialgebietes zu oberfldchlich findet, so moge er dies
damit entschuldigen, daf die vollstindige Beherrschung jeder der in
die Raketenflugtechnik einschldgigen Disziplin eine ganz aullerordent-
lich vielseitige technische Bildung voraussetzen wiirde, die sich sicher
erst nach einer vieljahrigen Befassung mit dem Stoff erwerben laft.

DemgemiB und entsprechend dem vorgegebenen Umfang des Buches
konnten aus dem unabsehbaren Stoffgebiet der Raketenflugtechmk nur
die tatsichlich grundlegendsten Beziehungen erértert werden. Vielleicht
ist es in einer spiteren Auflage moglich, besonders wesentliche Einzel-
fragen, wie etwa Einfliisse der Gasdissoziation auf die Gestaltung des
Raketenmotors, Temperaturverhiltnisse der Motorwandungen, Steue-
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rung und Stabilitit des Raketenflugzeuges, andersartige Flugbahnen,
das Problem der Wanderwirmung infolge von Luftreibung und Luft-
stau, Verwendungsmoglichkeit von Hochdruckraketenmotoren usw. niher
zu behandeln und vor allem Ergebnisse ausgefiihrter Versuche mitzuteilen.

Bauliche Einzelheiten allerdings brauchen vorldufig noch nicht
Gegenstand offentlicher Besprechung zu bilden.

Der Verfasser hat hier einer Reihe von Stellen fiir das bei der
Abfassung und Herausgabe des Buches bewiesene Interesse zu danken.

In erster Linie seinem verehrten L.ehrkanzelvorstand, Herrn Prof.
Ing. Dr. F. Rinagl der Technischen Versuchsanstalt an der T. H.-Wien
fiir weitgehendste Ermoglichung seiner Arbeiten. Thm als werktitigen,
unermiidlichen Férderer aller, wenngleich abseits vom technischen All-
tag liegenden Probleme verdankt auch der Verfasser wirksamste Be-
ratung und Unterstiitzung.

Weiters hat der Verfasser zu danken seinem verehrten Lehrer der
Luftfahrtwissenschaften, Herrn Reg.-Oberbaurat Doz. Ing. R. Katzmayr
des aeromechanischen Institutes der T. H.-Wien, ferner den Herren Prof.
Dr. A. Lechner fiir freundlichste Begutachtung und Verbesserung der
Handschrift, Prof. Dr.-Ing. E. Wist fiir liebenswiirdige Mitteilung seiner
Erfahrungen auf dem Gebiet hochstwarmebeanspruchter Diisen, Doz.
Ing. Dr. F. Miiller fiir weitgehendste Beratung, besonders chemischer Son-
derfragen, Ing.W. Blauhut fiir Durchsicht von Handschrift und Korrektur.

Ferner ist sehr zu danken Herrn Generaldirektor Dr. von Linde
der Deutschen Linde Eismaschinen A. G. und dem Verband der Freunde
der Technischen Hochschule Wien, die trotz der Notlage der Zeit das
Erscheinen des Werkes durch Subventionierung ermoglichten, und
schlieBllich dem Verlag R. Oldenbourg-Miinchen fiir die der Ausstattung
gewidmete Sorgfalt.

Wien, im Friihjahr 1933
Technische Versuchsanstalt der Techn. Hochschule

Dr. Eugen Sénger
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0. Allgemeines.

Unter Raketenflug ist in diesem Buch die Bewegung solcher Flug-
zeuge im Bereich des gesamten Luftraumes verstanden, deren Triebkraft
durch einen Raketenmotor erzeugt wird.

Im engeren Sinn wird jener Raketenflug behandelt, der sich in den
oberen Schichten der Stratosphire mit solcher Geschwindigkeit abspielt,
dafB die Tragheitskrafte der Bahnkriitmmung zur Tragwirkung wesentlich
beitragen.

Diese Art des Raketenfluges ist die nachste grundsitzliche Entwick-
lungsstufe des in den letzten dreiBlig Jahren geschaffenen Troposphiren-
fluges und die Vorstufe der Weltraumfahrt, des gewaltigsten technischen
Problems der Gegenwart.

Diese Vorstufe und der Weg bis zur AuBlenstation') der Erde zu
sein, ist die vornehmste, aber vorerst noch nicht ohne weiteres zu ver-
wirklichende Aufgabe des Raketenfluges.

Daneben hat er noch einer Reihe unmittelbar praktischer Aufgaben
zu dienen. Insbesondere soll der Raketenflug:

1. Den zwischenkontinentalen Schnellverkehr um den ganzen Erd-
ball mit der hochstmoglichen irdischen Reisegeschwindigkeit schaffen.

2. Die wissenschaftliche Forschung auf bestimmten, besonders geo-
und astrophysikalischen Gebieten bedeutend fordern.

3. Notfalls eine Kriegswaffe von auflerordentlicher Wirkung bilden.

Die drei letztgenannten Ziele konnen nach technischer Voraussicht
schon heute teilweise verwirklicht werden. Mit den technischen Grund-
lagen der Verwirklichung dieses ersten Abschnittes des Raketenfluges
beschaftigt sich das vorliegende Buch.

Im allgemeinen hétte sich eine Verkehrstechnik und daher auch eine
Raketenflugtechnik mit allen drei grundlegenden Anforderungen an das
Verkehrsmittel, mit Leistungsfihigkeit, Wirtschaftlichkeit und Sicher-
heit zu befassen.

Das Raketenflugzeug steht am allerersten Anfang seiner Entwick-
lung. Bei ihm spielen vorlaufig Wirtschaftlichkeit und Sicherheit noch

1) Nach den Plinen der Kosmotechniker ein Bauwerk, das auflerhalb des fiihl-
baren Luftraumes mit solcher Geschwindigkeit um die Erde kreist, da8 Gewicht und
Fliehkraft sich das Gleichgewicht halten. Die AuBenstation wiirde als Stiitzpunkt
fiar Flige in noch groBere Hohen dienen.

Singer, Raketenflugtechnik. 1
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eine geringere Rolle gegeniiber den Leistungen, die man von ihm er-
wartet.

Daher behandeln wir hier vorziiglich die Leistungsgrundlagen des
Raketenfluges, die zeitlich und im Hinblick auf sein fernes Ziel, den Vor-
stol in die Hohen der ErdauBenstation, in aliererster Reihe stehen.

Jene Leistungen des Raketenflugzeuges, die gegeniiber denen des
iblichen Schraubenflugzeuges um ein Vielfaches gesteigert werden sollen,
sind vor allem: Fluggeschwindigkeit, Gipfelhthe und Reichweite.

Die mechanischen Voraussetzungen der Flugleistungen sind die auf
das Flugzeug ausgeiibten Kréfte.

Auf das Raketenflugzeug wirken dieselben duBleren Krifte wie auf
das ibliche Schraubenflugzeug, namlich Triebkrafte, Luftkrifte, Ge-
wichte und Tragheitskrifte.

Thre Groflenverhiltnisse verschieben sich allerdings betrichtlich.

Ganz besonders gilt dies fiir die Triebkréfte und die Luftkrifte, die
wir daher in zwei von den drei Hauptabschnitten des Buches mit be-
sonderer Griindlichkeit behandeln.

Da iiber die Erdanziehungskréfte weniger Neues zu sagen ist, und
die Tragheitskrifte als Folgen der anderen Krifte auftreten, werden sie
bei der Behandlung der Flugleistungen im dritten Abschnitt mitbe-
sprochen.

In diesem dritten Hauptabschnitt werden ferner die Leistungen des
Raketenflugzeuges aus den Kriften errechnet und in Form der Flug-
bahnen zusammengestellt.

Diese Leistungsbetrachtungen ergeben unter anderem:

Mit den fiir die ersten Versuchsbauten verfiigharen technischen
Mitteln und theoretischen Erkenntnissen werden sich Raketenflugzeuge
bauen lassen, die Entfernungen bis zu etwa fiinftausend Kilometer im
zwischenlandungslosen Reiseweg zuriicklegen konnen. Bei diesen Fern-
fliigen dringen die Raketenflugzeuge bis in etwa fiinfzig Kilometer Flug-
héhe in die Stratosphédre vor. Ferner erreichen die Raketenflugzeuge bei
diesen Fernfliigen eine groBte Fluggeschwindigkeit von etwa 4000 m/sec
und eine durchschnittliche Reisegeschwindigkeit bis zu etwa 1000 m/sec.

Diese Werte stellen obere Grenzzahlen dar, die sich wegen der Un-
sicherheit vieler Rechenannahmen tatsichlich noch verschieben kénnen.

Unter anderen, technisch gleichfalls moglichen Annahmen lassen
sich vielleicht noch grofere Flughohen auf Kosten der Flugweiten er-
reichen.

Erheblich groBlere Flugweiten oder Fluggeschwindigkeiten scheinen
dagegen erst nach wesentlich neuen Erkenntnissen, besonders auf dem
Gebiet der Kraftstoffe, oder unter wirtschaftlich kaum tragbaren Auf-
wianden denkbar.
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Insbesondere erscheint die Erreichung der zirkuldren Geschwindig-
keit in den hochsten Schichten der Atmosphire,; also der VorstoB in
AufBlenstationshéhe, vorldufig mit den bekannten Mitteln noch nicht ohne
weiteres moglich.

Es wird Aufgabe der weiteren Entwicklung sein, die erforderlichen
Mittel zu finden.

Mit den vorerst zu verwirklichenden Flugleistungen ist das Raketen-
flugzeug dem tiblichen Schraubenflugzeug hinsichtlich Hochstgeschwin-
digkeit und Reisegeschwindigkeit um das rund Zwanzigfache und hin-
sichtlich der Gipfelh6he um das rund Fiinffache iiberlegen.

Die zwischenlandungslosen Reichweiten halten sich einstweilen die
Waage.

Bauliche Einzelheiten sind bei allen Erdrterungen tunlichst ver-
mieden. Trotzdem mufBte natiirlich den Berechnungen der Flugleistungen
ein gewisser grundsitzlicher Allgemeinaufbau des Raketenflugzeuges
unterlegt werden.

Als solcher wurde die Anordnung der heute iiblichen IFlugzeuge ge-
wahlt.

Die folgenden Leistungsbérechnungen beziehen sich daher auf
Raketenflugzeuge mit spindelformigem Rumpf, daran festen, freitragen-
den Fligeln und iiblichem Fahr- oder Schwimmwerk und Leitwerk. Die
einzige Raketendiise wird im Rumpfheck vorausgesetzt.

Der Flugvorgang des Raketenflugzeuges ist &uBerlich dem des
tiblichen Flugzeuges vollig angelehnt.

Zusammenfassend laBt sich sagen, daBB die dem Raketenflug ent-
gegenstehenden Schwierigkeiten nicht grundsétzlicher, sondern nur bau-
licher Natur sind.

Bauliche Schwierigkeiten sind dem modernen Ingenieur aber nichts
Ungewdhnliches.

Die wesentlichsten theoretischen Baugrundlagen sind in den folgen-
den Blattern zusammengetragen.

1*



1. Triebkrifte.

Literatur zum Abschnift Triebkriifte.

A. Buchwerke.

Gaedicke, Der gefahrlose Menschenflug. Hephéstos-Verlag, Hamburg 1911.

Pelterie, Considérations sur les résultats de ’allégement indéfini des moteurs.
Journal de physique 1913.

Ziolkowsky, Erforschung der Weltriume mittels Reaktionsraumschiffen. Kaluga-
Leningrad 1914.

Goddard, A method of reaching extreme altitudes. Smithsonian Institution,
Washington 1919.

Ziolkowsky, Eine Rakete in den kosmischen Raum. I. Reichsschriftsetzerei,
Kaluga 1924.

Hohmann, Die Erreichbarkeit der Himmelskérper. R. Oldenbourg, Miinchen
1925.

Oberth, Die Rakete zu den Planetenraumen. R. Oldenbourg, Miinchen 1928.

Pelterie, L’exploration par fusées de la trés haute atmosphére et la possibilité
des voyages interplanétaires. Paris 1927.

Ley, Die Moglichkeit der Weltraumfahrt. Hachmeister und Thal, Leipzig 1928.

Ziolkowsky, Erste praktische Vorversuche mit Reaktionsraumschiffen. VI.
Reichsschriftsetzerei Kaluga 1928.

Scherschefsky, Die Rakete fir Fahrt und Flug. Volckmann, Berlin 1929.

Noordung, Das Problem der Befahrung des Weltraumes. R. C. Schmidt, Berlin
1929.

Oberth, Wege zur Raumschiffahrt. R. Oldenbourg, Miinchen 1929.

Rakete, Zeitschrift des Vereins fiir Raumschiffahrt. Breslau 1927/29.

Rynin, Weltraumfahrten, Triume, Legenden und Phantasien. Leningrad 1928.

Rynin, Die Raumschiffahrt in der zeitgendssischen Belletristik. Verlag Soikin,
Leningrad 1928.

Kondratjuk, Die Eroberung der Planetenrdume. Nowo-Sibirsk 1929.

Perelmann, Weltraumfahrten. VI. Aufl. Moskau 1929.

Rynin, Theorie der Bewegung durch direkten RiickstoB. T. H., Leningrad
1929.

Ziolkowsky, Fernflug- und Mehrfachraketen. Kaluga 1929.

Rynin, Raketen und Vortricbsmittel direkter Reaktion. Verlag Soikin, Lenin-
grad 1929.

Ziolkowsky, Ziele der Raumschiffahrl. Kaluga 1929.

Ziolkowsky, Den Sternfahrern. Kaluga 1930.

Ziolkowsky, Das neue Flugzeug. Kaluga 1930.

Biermann, Weltraumschiffahrt? Bremen 1931.

Rynin, Sternnavigation, Zwischenplanetenverkehr. Verl. d. Akad. d. Wiss. der
USSR., Leningrad 1932.
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B. Aufsatze

in periodischen Druckschriften und Buchwerke, von denen nur einzelne Stellen in
das Stoffgebiet einschligig sind, finden sich jeweils an der betreffenden Stelle als
Fulinote angefiihrt.

Einige neuere Zeitschriftenaufsiatze allgemein einschlagigen Inhaltes sind im
folgenden zusammengestellt:

Manigold, Der VorstoB in den Weltraum. ZFM 1927, Heft 11.

Lademann, Zum Raketenproblem. ZFM 1927, Heft 8.

Semper, Die Rakete. ZFM 1928, Heft 14.

lippisch, Raketenversuche mit Flugzeugen und Flugzeugmodellen. ZFM 1928,
Heft 12.

Senftleben, Zur Mechanik der Weltraumraketen. ZFM 1928, Heft 14.

Senftleben, Zur Frage der Wirtschaftlichkeit des Raketenantriebes fiir irdische
Fahrzeuge. ZFM 1928, Heft 16.

Lorenz, Die Moglichkeit der Weltraumfahrt. ZVDI 1927.

Hamel, Uber eine mit dem Problem der Rakete zusammenhingende Aufgabe der
Variationsrechnung. Z. f. angew. Math. u. Mech. 1927.

Lorenz, Der Raketenflug in der Stratosphare. Jahrbuch der WGL 1928.

Schrenk-Schiller, Die Rakete als Kraftmaschine. DVL-Bericht 24, 1928.
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Bedeutung der wichtigsten, regelmiifliz gebrauchten Formelzeichen im
Abschnitt Triebkrifte [Einheiten.]
Po> To, Vo, Q0» @0 - - - - Druck?), Temperatur, Einheitsgewicht, Dichte und Schall-

geschwindigkeit des ruhenden Gases im Ofen nach der Ver-
brennung {kg/m2, °, kg/m3, kgsec?/m%, m/sec].

p, T, ¥, ¢, @ . .. Die entsprechenden Werte, wenn das Gas eben mit Schall-
geschwindigkeit stromt (kritischer Zustand).

p, T,v,0,a ..... Die entsprechenden Werte an beliebiger Stelle der Diise.

P> T Vs Oms @+ - Die entsprechenden Werte an der Diisenmiindung.

Par Tas Var 04> @4 - . . Die entsprechenden Werte im AuBenraum.

oo Engster Querschnitt der Diise in dem das Gas mit Schall-

~ geschwindigkeit o’ stromt [m?].

Fofm oo oo Beliebiger Durchflufiquerschnitt, Mindungsquerschnitt der
Diise [m?].

V, Vo V', Voo Vo . . Spezifisches Gasvolumen, entsprechend wie oben [m?/kg].

€, €Coy €y Copy Co v v o Stromungsgeschwindigkeit entsprechend wie oben (¢, = ¢,
=0, ¢’ = a’) [m/sec].

R ........... Gaskonstante in der Zustandsgleichung der Gase p-V =

R - T [m/Grad].

1) In Anlehnung an die in der Aerodynamik und Gasdynamik iibliche Schreib-
weise wurden die auf m? bezogenen Driicke mit kleinen Buchstaben bezeichnet.
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T oo Absolute Temperatur [°].
g= 9,81 m/sec® . . . . Schwerebeschleunigung [m/sec?].
= Cpley. v ot Adiabatenexponent p - ¥# = konst.; Verhiltnis der spezifi-

schen Wirmen bei konstantem Druck und konstantem Volu-
men [reine Zahl].

Hoe oo oo e ee e AusiluBkoeffizient [reine Zahl].

G............ Die durch einen Diisenquerschnitt in einer Sekunde flielende
Gasmenge [kg]

Voo o e e Molekulargewicht, an einigen Stellen die kinematische Gas-
zihigkeit [m?%/sec].

Moo e Auspuffmasse m = G/g [kg* = kgsec?/m].

M ..., -. Flugzeugmasse [kg*].

e Das Massenkilogramm (in Erdnéhe: 1 kg* = 9,81 kg).

A=1/427. ...... Mechanisches Wiarmeaquivalent, Wert eines mkg in [kcall,

E ... 000 In der Regel der (chemisch-thermische) Energiegehalt der

Gewichtseinheit unverbrannten Raketengases. An einigen
Stellen der Heizwert der Brennstoffe allein [kgm/kg].

10. Triebkriifte. Allgemeines.

Fir die Befliegung héherer Stratosphiarenbereiche mit sehr groBier
Geschwindigkeit reicht das gegenwiirtig iibliche Triebwerk mit Ver-
puffungsmotor und Luftschraube nicht aus, da selbst bei zufriedenstellen-
der Losung des Vorverdichter- und Luftschraubenproblems fiir die in
Frage kommenden Luftdichten, das Triebwerksgewicht bei den an-
wachsenden Fluggeschwindigkeiten iiberhand nimmt.

Bei einer Fluggeschwindigkeit von etwa 200 km/h in Bodennahe
betragt namlich in den Flughdhen:

H =0, 10, 20, 30, 40 und 50 km
die Fluggeschwindigkeit bei unverdndertem Staudruck beziehungsweise:
v = 200, 366, 750, 1780, 2650 und 5280 km/h.

Setzt man dabei die Gleitzahl giinstigstenfalls konstant und etwa gleich
¢ = 1/10 voraus, so wichst die je t Fluggewicht erforderliche Antriebs-
leistung mindestens geradlinig mit der Geschwindigkeit und betragt
beziehungsweise:

LG = 74, 136, 278, 660, 985 und 1970 PSjt.

Treffen wir nochmals die giinstigste Annahme, die Motorleistung bleibe
bei allen Hohen konstant und betrage 2 PS effektiver Propellerzug-
leistung je kg Triebwerk, so ergeben sich die Anteile des Triebwerk-
gewichtes am Fluggewicht zu:

3,7, 6,8, 13,9, 33, 49,2 und 98,4%.

Mit Riicksicht auf die iibrigen Anteile des Fluggewichtes hiatte daher
in etwa 30 km Hohe bei 1780 km/h Geschwindigkeit die absolute und in
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etwa 20 km Hohe bei 750 km/h Geschwindigkeit die wirtschaftliche Flug-
fahigkeit aufgehort.

Tatséchlich werden diese Grenzen wegen der beschriankten Vor-
verdichtungsmoglichkeiten und Propellerdrehzahlen, weiters wegen der
schlechteren aerodynamischen Verhéiltnisse bei hohen Geschwindigkeiten
usw. noch niedriger liegen und dirften auch durch Verminderung
des Triebwerkgewichtes je Leistungseinheit kaum ernstlich verschieb-
bar sein.

Aus diesen und weiteren Griinden wird fiir die angestrebten sehr
hohen Fluggeschwindigkeiten das nach teilweise neuen Grundsitzen
wirkende Raketentriebwerk in Betrachtung gezogen, wodurch iiberdies
eine etwaige spitere Befliegung auBeratmosphirischer HGhenbereiche
mitvorbereitet wird.

Soweit die Wirkungsweise des Raketenmotors theoretisch voraus-
zuschétzen ist, haben dies die zahlreichen einschligigen, eingangs aufge-
zahlten Werke bereits getan. Wirklich wertvolle Fortschritte konnen
nach dem augenblicklichen Stand der Dinge wohl nur mehr durch prak-
tische Versuchsbauten erzielt werden, weshalb wir uns in diesem Ab-
schnitte mit der knappen Zusammenfassung der vorhandenen theoreti-
schen Erkenntnisse, besonders im Hinblick auf den uns hier beschafti-
genden eigentlichen Raketenflug im Bereich des Luftraumes begniigen
und nur an einigen Stellen wesentlich Neues hinzufiigen.

Es sind gegenwiirtig an der Technischen Versuchsanstalt der Tech-
nischen Hochschule Wien umfangreiche Versuchsarbeiten tber die in
den Abschnitt 1 einschligigen Fragen im Gang. Nach deren Abschlufl
werden sich voraussichtlich verschiedene, wesentlich neue Dinge auch
iiber die Triebkrifte sagen lassen.

Maschinenbaulich hat die Aufgabe des Baues von Raketenmotoren
gewisse Ahnlichkeiten mit der des Baues der Gasturbinen.

In Anlehnung an die dort iibliche Einteilung kénnen wir die grund-
satzlichen Wege des Baues von Fliissigkeitsraketen unterscheiden in:

a) Explosionsraketen ohne Gemischvorverdichtung. (Das Ge-
misch besteht aus dem fliissigen oder verdampften Brennstoff
und dem gasformigen Sauerstoff bzw. der Luft.)

b) Explosionsraketen mit Gemischvorverdichtung.

c) Explosionsraketen mit rein fliissiger Ladung (Brennstoff und
Sauerstoff werden in fliissiger Form eingebracht).

d) Gleichdruckraketen mit Gemischvorverdichtung.

e) Gleichdruckraketen mit rein fliissiger Ladung.

Die Bauwege a) und b) werden wegen des schon von den entspre-
chenden Gasturbinen her bekannten geringen Wirkungsgrades nicht in
Betrachtung gezogen.
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Bauweg d) kommt fiir fliegerische Zwecke wegen der hohen er-
forderlichen Verdichtungsleistungen nicht in Frage.

Es bleiben fiir die Behandlung daher aus spater noch niher errterten
Griinden lediglich Explosionsraketen und Gleichdruckraketen mit rein
flissiger Ladung iibrig, von denen die ersteren geringere Feuerraum-
temperaturen und die letzteren im allgemeinen hoheren Wirkungsgrad
aufweisen.

Pulverbetriebene Raketen werden aus spiter erliuterten Griinden
gleichfalls nicht besprochen.

11. Theorie des Raketenmotors. Allgemeines.

Einleitend sei zunéchst daran erinnert, dafl alle in fliissigen oder
gasformigen Medien durch eigenen Antrieb bewegten Verkehrsmittel
(Schiffe, Flugzeuge usw.) ihre Triebkrdfte auf Grund des Reaktions-
prinzipes erzeugen, da alle Schiffsschrauben, Luftschrauben, Wasser-
rider, Ruder usw. ihre Triebkraft als Reaktion der nach riickwirts
beschleunigten Wasser- oder Luftmassen erhalten.

Der hier zu behandelnde eigentliche Raketenantrieb ist von diesem
alten Grundsatz nur gradméiBig unterschieden insofern, als dort groBe
Massen mit geringer Geschwindigkeit zuriickgeschleudert werden, um
einen bestimmten Antrieb

P-dt=d(mec)

zu gewinnen, wihrend beim Raketenantrieb verhiltnismifBig geringe
Gasmassen, die im reinsten Fall vollstindig im Fahrzeug selbst mitge-
fihrt werden, mit hoher Geschwindigkeit zur Abstolung gelangen, um
denselben Antrieb
P-dit=d(mycy)

zu erzielen.

Das Raketenprinzip beruht auf dem mechanischen lmpulssatz,
demnach die zeitliche Anderung des Impulses J = m-c gleich der
Resultierenden der dulleren Kraft ist:

d(mc)dt= P

und weiters auf dem Newtonschen Prinzip von Aktion und Reaktion,
demnach diese, der beschleunigten Masse m aufgeprigte Kraft P in
gleicher GroBe auf den beschleunigenden Koérper zuriickwirkt.

Wird also mit Hilfe irgendeiner Vorrichtung (Luftschraube, Wasser-
schraube, Schaufelrad, Ruder, Rakete usw.) eine Masse (Gas, Luft,
Flissigkeit usw.) beschleunigt, so dafl deren Bewegungsimpuls in der
Zeit di eine Anderung von der GroBe d (mc) erfahrt, so iibt die beschleu-
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nigte Masse auf die Vorrichtung ihrerseits eine Reaktionskraft von der
GroBe

P=d(mc)/dt
aus, die als duBere Triebkraft zur Geltung kommt.

Die Erzeugung der AbstoBungsgeschwindigkeit von Stiitzmassen
erfolgt in den allermeisten Fillen durch Verbrennung von Kraftstoffen.
Die einer bestimmten Stiitzmasse m durch 1 kg Kraftstoff vom Heiz-
wert F erteilbare Geschwindigkeit cy, ist theoretisch gleich

Cth = ]/ 2 E/m
(aus £ = mc}y/2). m ist ganz allgemein die Masse der beschleunigten
Korper, zu der natiirlich unter Umstdnden auch die Masse der ver-
brannten Kraftstoffe selbst zdhlen kann, bzw. kann sie bei reinen Ra-
keten nur aus der Masse dieser Kraftstoffe allein bestehen.

Diese theoretische AbstoBungsgeschwindigkeit ist zwar fiir theo-
retische Untersuchungen und nach ihrer Korrektur mittels des inneren
Wirkungsgrades des Motors auch fiir praktische Erwigungen wertvoll,
sonst aber hinsichtlich der Raketenwirkung wenig anschaulich.

Wir wihlen als Grundlage fiir Vergleichsbetrachtungen daher auler-
dem den theoretischen Impuls

Jim=m-con=1) 2 Em,
der in sehr anschaulicher Form angibt, mit welcher Kraft wir das Fahr-
zeug 1 sec hindurch antreiben konnen, wenn in dieser Sekunde 1 kg des
Kraftstoffes verbrennt und die Stiitzmasse m zur AbstoSung gelangt.

In Schaubild 1 ist dieser theoretische Impuls unter anderen fiir den
heute gebriuchlichsten Brennstoff Benzin in Abhéingigkeit von der mit-
beschleunigten Masse m aufgetragen, wobei als untere Grenze die Ver-
brennung und Abstofung von 1 kg CH,; mit 3,50 kg O, angenommen
ist. Weiters ist das m angegeben, das etwa dem Triebwerk eines iiblichen
schnellen Rennflugzeuges entspricht und den zweiten Grenzfall der
m/J-Kurve darstellt. Bei langsameren Flugzeugen sind die beschleunig-
ten Luftmassen noch weit grofier. Es zeigt sich klar, daB bei Ausstofung
grolerer Massen m mit geringeren Geschwindigkeiten ¢ aus derselben
Kraftstoffmenge grofere Antriebe gewonnen werden konnen. Von ent-
scheidendem EinfluB ist dabei natiirlich die hochstmogliche Ausniitzung
der aus dem Kraftstoff verfiigharen Energie, d. h. hochstmoglicher ge-
samter Wirkungsgrad. Wie wir spdter noch néher erkennen werden, ist
eine Grundeigenschaft jeden Reaktionsantriebes die, daB die hochsten
duBeren Wirkungsgrade des ganzen Antriebes dann erzielt werden, wenn
die AbstoBungsgeschwindigkeit von &dhnlicher GroBenordnung wie die
Fluggeschwindigkeit ist. Damit erklidren sich die guten Wirkungsgrade
des Luftschraubenantriebes bei den hierfiir iiblichen Geschwindigkeiten
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(man beachte die ¢-Kurve des Benzins in Abb. 1), und es sind zugleich
aus dem Schaubild die notwendigen Fluggeschwindigkeiten fiir die beim
eigentlichen Raketenantrieb in Frage kommenden Stitzmassenver-
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Abb.1. Abhangigkeit der theoretischen Abstoflungsgeschwindigkeit ¢ = ¥V'2 E/m und des
theoretischen Impulses je Sekunde Jm =} 2 Em von der je Kilogramm Brennstoff (vom
ITeizwert E) abgestoBenen Masse m.

haltnisse ersichtlich. Weiters ersieht man daraus schon hier, dal der reine
Raketenantrieb das gegebene Triebwerk fiir sehr hohe auBerirdische
Geschwindigkeiten darstellt und erkennt zahlenméBig, wie der Raketen-
antrieb sich vom Luftschraubenantrieb nicht grundsitzlich, sondern nur
gradméBig unterscheidet.
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Dagegen unterscheidet sich jeder Reaktionsantrieb und also ganz
besonders der Raketenantrieb vom Antrieb iiblicher Landfahrzeuge
(Eisenbahn, Kraftwagen usw.) grundsitzlich dadurch, da bei letzterem
die konstante Motorleistung L zu einer mit zunehmender Geschwindig-
keit v abnehmenden Zugkraft P fiihrt, geméfB der mechanischen Grund-

gleichung
L=2P-v.

Beim Reaktionsantrieb ist jedoch aufler der inneren Motorleistung
auch die Zugkraft konstant und von der Geschwindigkeit weitgehend
unabhingig. Die auch hier erforderliche Einhaltung der Grundbeziehung
zwischen diesen drei Groflen wird durch eine eigenartige Abhingigkeit
der Motorleistung von der Fluggeschwindigkeit, einen mit der Flug-
geschwindigkeit sehr verdnderlichen dufleren Wirkungsgrad erreicht. Auf
diese, dem normalen Antrieb der Landfahrzeuge ginzlich fremden Be-
griffe kommen wir spiiter noch niher zu sprechen.

Am Flugzeug liegen die Verhéltnisse derart, daBl die aus der chemisch-
thermischen Energie eines Brennstoffes gewonnene Kraft des Gasdruckes
im Zylinder iiber Kolbenboden, Pleuelstange, Kurbelwelle und allenfalls
Vorgelege zur Luftschraube geleitet wird, um dort durch Beschleunigung
der umgebenden Luftmasse in eine #duflere Triebkraft verwandelt zu
werden.

Das Schema des Raketenmotors kann man sich nach Abb. 2 erheb-
lich einfacher so vorstellen, dal der wieder in einem Zylinder aus der
chem.-therm. Energie eines verbrannten Kraftstoffes gewonnene Gas-
druck die Verbrennungsgase selbst unmittelbar beschleunigt und durch
eine Offnung des Zylinders zum Ausstromen zwingt.

[

Abb. 2. Schema des Raketenmotors.

Die Reaktionskraft der beschleunigt ausstromenden Gase liefert
ohne weitere Hilfsmittel die Triebkraft.

Der Raketenmotor besteht im Wesen sonach aus dem — in der
Raketenliteratur oft als Ofen bezeichneten — Druckbehilter und einer
an diesen angesetzten, geeignet geformten Diise, die das Ausstromen der
im Ofen hochgespannten Gase ermoglicht.

Die uns hier zundchst beschaftigende Theorie dieses Raketen-
motors, die »Innere Ballistik der Rakete«, zerfillt damit in zwei Teile:
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1. Die Verbrennungsvorginge im Ofen, wo die latente Energie
des Kraftstoffes in Druck- und Wérmeenergie eines Gasgemisches um-
gewandelt und bereitgestellt wird.

2. Die Ausstromungsvorginge in der Diise, wo die im Ofen bereit-
gestellte potentielle und Warme-Energie in kinetische Energie moglichst
verlustlos umgewandelt und damit sofort nutzbar gemacht wird.

Tatsachlich sind die Verbrennungs- und Ausstromungsvorginge
durchaus nicht so reinlich geschieden, vielmehr findet erwiesenermafien
in den engeren Teilen der Diise noch lebhafte Verbrennung statt und setzt
sich natiirlich aueh im Ofen selbst die Druckenergie gegen den Diisen-
ansatz zu schon teilweise in Bewegung um. '

Die vor der Verbrennung liegenden Einbringungsvorginge der
Brennstoffe und der sauerstoffhaltigen Gase interessieren hier nicht
weiter, da sie weitgehend Sache der jeweiligen Konstruktion sind.

Alle hierher gehérigen Betrachtungen, insbesondere iiber Geschwin-
digkeiten, Energien, Impulse usw. beziehen sich auf ein in der Rakete
ruhendes Koordinatensystem, d. h. der Bewegungszustand der Rakete
selbst ist uns hier vollig gleichgiiltig.

111. Die Vorginge im Ofen.

Der Ofen hat den Zweck, die latente, chemisch-thermische Energie
des Kraftstoffes in Druck- und Wéirmeenergie eines Gasgemisches um-
zuwandeln. Die zu erwartenden Vorginge haben manche Ahnlichkeit
mit den entsprechenden Vorgingen der Explosionsmotore, doch wire es
im gegenwirtigen Entwicklungsstadium des Raketenmotors mibBig,
sich iiber Einzelheiten den Kopf zu zerbrechen, die vielfach noch nicht
einmal am Explosionsmotor restlos geklart sind. Dies um so mehr, als
auch die grundlegenden Fragen der Ziindung, ob »Gleichdruck« oder
»Wechseldruck «-Betrieb usw., noch nicht entschieden sind. Von letzte-
rem Umstand wird es z. B. abhingen, ob die Kraftstoffe und der Sauer-
stofftrager gegen den vollen, stindig gleichbleibenden Ofendruck in
den Ofen gefordert werden miissen — was jedenfalls nur in flissigem
Zustand moglich ist — oder ob beim Wechseldruck-Raketenmotor der
Druck im Ofen nach einer periodischen Beziehung schwankt und die
Einbringung der Betriebsstoffe im Augenblicke des Druckminimums mit
geringeren Schwierigkeiten erfolgen kann. Im letzteren Fall wiren die
Betriebsstoffe unter Umstiinden auch in gasformigem Zustand {»Frisch-
gas«) einbringbar.

Druck und Temperatur sollen im Ofen so gering als nur moglich
gehalten werden, da damit thermische Verluste und konstruktive
Schwierigkeiten klein bleiben. Insbesondere wird nur jener Druck an-
zustreben sein, der zur Erzeugung der theoretischen Auspuffgeschwin-
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digkeit des jeweiligen Gases erforderlich ist. Durch Gleichsetzung der
spater?) noch ndher zu erorternden Hochstausstromungsgeschwindig-
keit ¢, =128 p, Ve x/(x— 1) der Ofengase mit der theoretischen Aus-
puffgeschwindigkeit Cm—]/ 2gE erhalten wir fiir den erforderlichen
Ofendruck die einfache Beziehung:

«x—1 E

Po =" % * vﬂ' )

die sich natirlich auch aus der Grundbeziehung idealer Gasexpansion
bei konstantem Volumen ergibt. Dabei ist unter p, der durch den ge-
samten Energiegehalt E je kg Gas im Ofen erzeugbare Enddruck zu ver-
verstehen. Die Anfangsenergien, die durch Druck und Temperatur des
einzubringenden Betriebsstoffes, evtl. Frischgases gegeben sind, einer-
seits und allfillige Verdampfungswirmen anderseits werden dabei ver-
nachlissigt. Dagegen sind die zum Einbringen erforderlichen Energien
bereits inbegriffen, da sie ja durch entsprechende Pumpen von der
chemisch-thermischen Energie der Kraftgase selbst geleistet werden
miissen. Durch die Verbrennung wird die Drucksteigerung auf p, ge-
leistet, wobei ein Teil der Energie zum Einbringen des Betriebsstoffes,
der im Tank unter normalem Druck steht, abgespalten wird.

Der vorhandene Enddruck ist auBler von der Natur des Gases (x)
vor allem von der Gasdichte im Ofen abhiingig und steigt mit deren Ver-
groferung bei gegebenem Energiegehalt E. Die bei gegebenem, hochst
erreichbarem ¢ zur Erzielung eines bestimmten, verlangten Impulses
J = m - ¢ erforderliche sekundliche Gasmenge m ergibt also einen um so
geringeren Ofendruck p,, je grofer der fir sie verfiighare Ofenraum ist.
Wenn daher aus technischen Griinden der hochstzulissige Ofendruck p,
und der Fassungsraum des Ofens Vg, vorgegeben sind, 146t sich das im
Ofen unterbringbare Gasgewicht angeben nach der Beziehung:

G— Po Vofen”
(x—NE
Die GroBe des Ofens selbst ist daher theoretisch belanglos und wird sich
nur nach anderen Gesichtspunkten bestimmen lassen.

Die Steigerungen der Gastemperaturen verhalten sich etwa wie
die Drucksteigerungen, konnen unter Vernachldssigung der geringen
Verdampfungswirme und unter Voraussetzung normaler Druck- und
Temperaturverhdltnisse im Anfangszustand also niherungsweise be-
stimmt werden nach der Beziehung:

T==0,03 p,.

1) Siehe S.23.
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Reichen diese Temperaturen ins Gebiet erheblicher Dissoziation der
Feuergase, so ist die Veranderlichkeit des »x und die Tatsache zu be-
achten, dall im Ofen noch nicht die volle Heizwertenergie E tatsichlich
in Gasdruck und Gastemperatur umgewandelt wird, vielmehr der letzte
Teil der Verbrennung erst in der Diise erfolgt.

112. Die Vorgiinge in der Diise.

Die Diise hat den Zweck, die im Ofen in Form von Gasdruck und
hoher Gastemperatur bereitgestellte Energie moglichst verlustlos in
kinetische Energie des ausstromenden Gases umzuwandeln und dadurch
unmittelbar nutzbar zu machen.

Ihren Zweck hat sie daher allgemein dann vollkommen erfiillt, wenn

C=Cth=]/2E/m
ist. Eine Abkiihlung oder Entspannung der Gase unter den Ausgangs-
zustand wird im allgemeinen nur geringe Bedeutung haben, so dall wir
uns um den daraus moglichen Mehrgewinn an Energie nicht ndher zu
kiitmmern brauchen. Tatséchlich wird die hochsterreichte Ausstrémungs-

geschwindigkeit wegen der unvermeidlichen Verluste sogar kleiner aus-
fallen.

1121. Diisenvorginge unter Voraussetzung idealer Gase.

Die Stromungsvorginge der Gase in Diisen sind meist nicht mehr
nach den Gesetzen der Hydrodynamik zu berechnen.

Die klassische Hydrodynamik setzt die von ihr behandelten Fliissig-
keiten zédhigkeitsfrei und unzusammendriickbar voraus.

Die unter diesen Annahmen gefundenen Beziehungen fiir das Ver-
halten der Fliissigkeiten decken sich vielfach nicht mit deren wirklichem,
in der Natur beobachtetem Verhalten.

Erst nach Annahme einer Zahigkeit in gewissen Teilen der bewegten
Flussigkeit gelangt man zu praktisch brauchbaren Rechenergebnissen.
Bei diesen ist also zunéchst noch Unzusammendriickbarkeit der Fliissig-
keit vorausgesetzt.

Fliissigkeiten und Gase unterscheiden sich dadurch, dall erstere
unter duBerem Druck ihr Volumen nur verhéltnismaBig sehr wenig
dndern, wihrend fiir Gase das Mariottesche Gesetz (pV = konst.) gilt.

Bei der Bewegung von Fliissigkeiten kann man daher die Zusammen-
driickbarkeit fast stets mit voller Berechtigung vernachlidssigen. Aber
auch bei Gasen sind héiufig die Volumséanderungen so klein, daB sie ver-
nachlissigt werden diirfen. (Ubliche Aerodynamik.) In diesem Falle
sind die Bewegungsgesetze dieselben wie fiir Fliissigkeiten.

Wenn das Verhiltnis des Staudruckes ¢ der Stromung zum Elastizi-
titsmodul E des Mediums jedoch gréBer wird, konnen die Volums-
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anderungen von wesentlichem Einfluf auf die Strémung werden und
miissen beriicksichtigt werden. Wir gelangen damit zu einer Erweiterung
der Aerodynamik fiir den Fall, dal das stromende Medium zusammen-
driickbar ist, zur Gasdynamik, der Lehre von der Bewegung gasférmiger
Korper.

Statt des genannten Verhiltnisses verwendet man praktisch das
Verhiltnis der Stromungsgeschwindigkeit v [m/sec] zur Schallgeschwin-
digkeit @, die Machsche Zahl v/a.

Praktisch konnen die Gase als unzusammendriickbar bis zu Ge-
schwindigkeiten von etwa v = 0,2 a betrachtet werden. Bei groBeren
Stromungsgeschwindigkeiten ist die Zusammendriickbarkeit zu beachten
und die Gasstromung ist nicht nach den Gesetzen der Hydrodynamik,
sondern nach denen der Gasdynamik zu untersuchen.

Ins Gebiet der Gasdynamik gehoren weiters auch stetige Bewe-
gungen von Flissigkeiten, wenn deren Stromungsgeschwindigkeit mit
ihrer Schallgeschwindigkeit vergleichbar wird, was praktisch allerdings
nicht vorkommt (z. B. Wasser: ¢ = 1400 m/sec).

Strémungsvorgénge von Gasen unter solchem Einfluf eines Kraft-
feldes, dall daraus erhebliche Druckunterschiede folgen, gehoren da-
gegen ins Gebiet der Meteorologie, nichtstationire Bewegungsvorginge
mit starker Volumsiénderung ins Gebiet der Akustik.

Technische Bedeutung erlangte die Gasdynamik in zeitlicher Reihen-
folge hauptsdchlich auf folgenden Gebieten:

Ballistik, Dampfturbinenbau, Luftschraubenbau, Bau von Schnell-
verkehrsmitteln (bisher insbesondere Rennflugzeuge, Rennkraftwagen
usw.) und schlieflich im Raketenflugzeugbau.

In der Raketenflugtechnik ist die Gasdynamik von Bedeutung fiir
die Ermittlung der Strémungsverhiltnisse von Feuergasen in der Diise
des Raketenmotors und fiir die Feststellung der duleren Luftstromungs-
verhdltnisse um das Flugzeug.

Wir gehen daher hier etwas niher auf die Grundlagen der Gas-
dynamik ein, da sie auch fiir die weiteren raketenflugtechnischen Be-
trachtungen, besonders der Luftkrifte, weitgehend als Grundlagen
dienen.

Wir sehen in den weiteren Uberlegungen zunichst von der Gas-
zdhigkeit ab und besprechen diese, soweit sie in den Grenzschichtvor-
gingen von Bedeutung ist, im Abschnitt Luftkrifte.

Weiter sehen wir bei der Schnelligkeit gasdynamischer Zustands-
inderungen von der Wirmeleitfahigkeit in jeder Form ab, setzen also
voraus, dal Volums- und Druckénderungen infolge Temperaturausgleich
durch Leitung und Strahlung vernachldssigbar sind. Wesentliche Ab-
weichungen von dieser Annahme dirften gleichfalls nur in den rdum-
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lich auBlerordentlich engen, langsamen Grenzschichtstromungen, be-
sonders an der AuBlenwand des Flugzeuges, auftreten.

Fir die Feuergasstromung und die sehr hohen Raketenflug-
geschwindigkeiten miifite streng genommen noch eine Erweiterung der
grundlegenden Gaseigenschaften eingefithrt werden, die sich auf die
Bindung und Entbindung von Energie im stromenden Gas durch die
Dissoziationseigenschaften der sehr heilen Gase bezieht. Wir werden
diese Sonderverhiltnisse in einem besonderen Abschnitt streifen.

Hier bleibt also zunidchst die Zusammendriickbarkeit der Gase
ndher zu betrachten.

Jede Druckinderung hat eine Volumsénderung des Gases zur Folge.
Mit jeder Volumsidnderung ist zugleich auch eine Temperaturidnderung
verbunden. Aus der Thermodynamik?) sind zur Erfassung dieser Ver-
haltnisse folgende Satze bekannt:

Der erste Warmehauptsatz, demnach Wiarme und Arbeit
gleichwertig sind. Er stellt das Prinzip der Energieerhaltung fiir Vor-
gange, bei denen Warmeerscheinungen auftreten, dar.

1kcal =427mkg; A=1/427 . . . . . . . (1)

Die Gesamtenergie £ in kgm der Gewichtseinheit eines Korpers
(Flissigkeit, Dampf, Gas) besteht aus:

der »inneren Energie « (Wiarmeinhalt bei konstantem Volumen) in kecal

U=c,T=Q— A [ pdV »Warmegleichunge . . . . (2)

(darin ist Q die wahrend der Zustandsidnderung zugefithrte Wirme-
menge in keal),

der »duBeren Arbeit« (zur Uberwindung des auBeren Oberflichen-
druckes) in kgm

L::XpdV,........... (3)
der »Druckenergie «?)

Ly={Vdp. ... ....... (4
(duBere Arbeit und Druckenergie zusammen ergeben die Expan-
sionsenergie

L+L,=pV, . . . .. .. ... (5)

der »kinetischen Energie« v%/2 g und
der »potentiellen Energie« A
E==U/A+ (pdV + [Vdp+v¥2¢ + L rthermodynamische
Energiegleichunge« . . . . . . . . . (6)
1) U.A.: H . Mache, Einfihrung in dic Theorie der Warme. Berlin 1921. —
Schiile, Technische Thermodynamik. Berlin 1923. — Hiitte I, 26. Aufl., S. 508ff.

2) Oder »technische Arbeit« nach Zerkowitz; Thermodynamik der Turbo-
maschinen 1912.
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Die Gesamtenergie eines im schwerefreien Raum rubhenden Korpers
nennt man »Wéirmeinhalt J« (Wiarmeinhalt bei konstantem Druck,
in keal):

J=¢,T=U+ApV . . . . . ... (7)

Mit der Wirmegleichung 148t sich daher zur Berechnung von Zu-
standsinderungen ruhender Gase zweckmiBig schreiben:

AAE=AJ=Q+ A{Vdp . . . . ... (8

Dabei ist unter 4 immer die endliche Anderung einer GroBe bei der
Zustandsdnderung zu verstehen.

Die Energiegleichung 14t sich fiir gasdynamische Anwendung
zweckmiBig schreiben:

A (0,2 —0,2)/2 g + 4 J = Q »gasdynamische Energiegleichung« (9)

Der zweite Warmehauptsatz, demnach es keine periodisch
arbeitende Maschine von solcher Art gibt, dafl infolge ihrer,Tatigkeit
dauernd mechanische Arbeit erzeugt und dafiir ein Wérmebehilter ab-
gekiithlt wird, sich sonst aber nichts &ndert.

Bei umkehrbaren Zustandsinderungen (d. s. stetige, Gleichgewichts-
prozesse) betrigt die gewinnbare Energie

dO=TdS, . . « v v v v ... (l0)

worin die Entropie § = jd Q/T eine formale ZustandsgroBe des Korpers
ist, die aus den iibrigen Zustandsgréfien p, V, T, U und J mittels der
Wirmegleichung berechnet werden kann. Bei umkehrbaren Prozessen
bleibt die Summe der Entropie aller beteiligten Koérper konstant. Bei
nicht umkehrbaren Prozessen (z. B. Drosselung, Verdichungsstofle,
Reibung, Wirmeleitung usw.) wichst die Entropiesumme. Die Entropie
eines isolierten Systems kann niemals abnehmen.

Die Zustandsgleichung, derzufolge der Zustand eines Korpers
durch zwei ZustandsgroBen vollig bestimmt ist, und alle anderen Zustands-
grofen aus diesen beiden berechenbar sind. Die wichtigste Zustands-
gleichung ist die zwischen p, V und 7. Sie 188t sich im allgemeinen nicht
analytisch ausdriicken und wird daher in Zustandsdiagrammen ange-
geben, z. B. Mollierdiagramm (J—3S§) oder Wiarmediagramm (7'—S).

Nur im Sonderfall idealer Gase, der in den folgenden Uberlegungen
zuniichst vorausgesetzt werden soll, gilt als Grenzbeziehung:

pV = RT »Gasgleichung« . . . . . . .. (11)
R}, die Gaskonstante, ist unter Normalverhdltnissen fiir Luft 29,27, fir

KNohlendioxyd 19,27.
Fiir die spezifischen Warmen gilt unabhéngig von der Temperatur:

cp—co=AR . . . . ... ...(2

Sanger, Raketenflugtechnik. 2
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¢, und ¢, wachsen mit der Temperatur, ihr Verhiltnis
K= CpfCy - o o e e e (13)

ist fiir einatomige Gase konstant gleich » = 1,666, fir zweiatomige
Gase fast unveranderlich » = 1,40, fiir mehratomige Gase éndert sich x
starker mit der Temperatur.

Der Gesamtenergiegehalt eines Gases vom Zustand p V im schwere-
freien Raum ruhend ist:

J= %:1 ApV(aus 7,12, 11). . . . . . . (14)
Mit Hilfe der Gasgleichung und der beiden Warmehauptsatze lassen
sich eine Reihe besonderer Zustandsanderungen idealer Gase rechnerisch
verfolgen, z. B.:
(Die Zeiger 1 und 2 bedeuten die betreffende Grofle vor und nach der
Zustandsédnderung.)

Volumen unverdnderlich (V = konst., 4p, 4T)

pi/pe = T,/ T (aus 11) Q=4U=1¢,4T (aus2)
=1/(x—1)-AVAp (aus 11,12)
L =20 (aus 3)
AJ =uxf(x—1)-AVAp (aus 8).

Druck unverédnderlich (p = konst., 47, AV) (z. B. Verbren-
nung im Ofen)

VifVo=T1,/T, (aus 11) Q=4J=1¢,4T (aus 8)
=ux/(x—1)- ApAV (aus 14)
L=pAV (aus 3)
AJ=Q=uxf/(x—1)- ApAV (aus 8).

Temperatur unverinderlich (Isotherme, 7" = konst., 4V, 4p)
(z. B. isotherme Diisenstromung)

p1/pe == V5V, (aus 11) Q= ATRInV,/V, (aus 2, 11)

pV == konst. (aus 11) L =0Q/A (aus 3, 2)

AU =0 (aus 2) A J = 0 (aus 7).

Entropie unverinderlich (Adiabate, S =koust., Ap, AV, A1)

(z. B. adiabatische Diisenstromung)
pV7# = konst; pi/p, = (V,/ V1) (aus 2,6,12,11)

TV*—=1 = konst; 1",/ Ty == (Vy/ V)~ (aus 2,6,12,11)

T pU—21x = konst; 1Ty = (po/p1)t—2/* (aus 2,6,12,11)
Q =0 (aus 10)
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L=A4U/A (aus 2,3)
=pVille—1)- (1 —T,/Ty) =
= p1Vif(x — 1) - [1 — (po/ p)*—177] (aus 2,3,12,11)
AJ=—xAL (aus 8).
Die Auswertung der Beziehungen adiabatischer Expansion kann mit
Hilfe der Tafel 1 erfolgen.

Zahlentafel 1.

z=1,4 z=1,3
T gy [ rare | veve | rum
1,1 1,070 | 1,028 1,076 | 1,022
15 | 133 | 1123 | 1366| 1,008
20 | Ledl | 1,219 1,705 | 1,174
5 3156 | 1,583 | 3449 | 1449
10 5188 | 1,931 5,885 | 1,701
15 6919 | 2168 | 8030 | 1868
20 8498 | 2354 | 1002 | 1,996
25 9967 | 2,508 | 11,89 | 2102
30 1,35 | 2643 | 1368 | 2,192
35 12,67 | 2761 | 1541 | 2272
40 1394 | 2,860 | 17,07 | 2343
50 16,34 | 3055 | 2024 | 2467
70 2075 | 3,366 | 2631 | 2,667
100 2685 | 3733 | 346 2,808
150 3590 | 4188 | 470 3,163
200 4396 | 455 | 589 3,405
300 58,6 5004 | 80,0 3,733
500 84,7 5889 | 119 4,188
1000 | 139 T178 | 203 4,921

In der Regel erfolgen gasdynamische Stréomungen derart, dafl dem
Gas wihrend der Bewegung weder Wirme zugefiihrt, noch entzogen
wird, also @ = 0 ist. Es liegt dann eine

Adiabatische Diisenstromung vor.
Aus der gasdynamischen Energiegleichung

A@—o@)2g + 47 =0Q
und den Beziehungen fiir adiabatische Gaszustandsénderung
Q=0,
4] =—Ap, V1 [1 — (pa/ 1)~ V7]

erhdlt man die Strémungsgeschwindigkeit ¢ an jeder Stelle der Diise
in Abhingigkeit vom Gasdruck p an dieser Stelle und dem Anfangs-
zustand po, Vos vo =0 im Ofen zu:

c=J 2g 1 PoVo [1—(p/p )("“”]—V 2z ey po/eo [1——-(1)/1)0)(’—"/’]
9%
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Aus der Kontinuitatsbedingung fiir die Stetigkeit der Bewegung
G=f101/V1==Ff20/V>

folgt der zur sekundlich ausflieBenden Gasmenge G gehorige Durchfluf3-
querschnitt f an jeder Stelle:

f= G/‘/ 2g %1_1 Pol Vo l(p[po)?* — (p[po)t + 1)/].

Die Auswertung dieser Gleichung ergibt ein Minimum des Durch-
fluBquerschnittes beim sog. »kritischen« Druck p':

, ( 92 )x/(x—i)
PlPo=\, 771
(z. B. fiir zweiatomige Gase — etwa Luft — mit % =1,4 bei p’' =
0,528 p,) zu:
' 2 /(= — 1)‘./ x
/ —G//(;{—I-l—) 28;_’_—1‘170/170-

Die richtig geformte Diise verengt sich also zunéchst auf den Hals-
querschnitt ', worauf eine allméhliche Erweiterung bis zum Mindungs-
querschnitt f,, folgt (sog. Lavaldiise, Abb. 3).

Der eigentliche Grund dieser Diisenform ist die Tatsache, dafl in der

Kontinuitatsbeziehung
JIG = V/v

das ¥ mit abnehmendem p zunichst langsamer wichst als v, so daB V/v
kleiner wird, bis der kritische Druck erreicht ist. Nach dessen Unter-
schreitung wichst V rascher als v, also wird V/v und damit f/G mit ab-
nehmendem p wieder grofler, die Diise erweitert sich.

Nur wenn der Miindungsdruck p,, grofler als der kritische Druck p’
bleibt, ist eine erweiterte Diise zur Erzielung hochstmoglicher Aus-
stromungsgeschwindigkeit nicht notig. Dieser Fall ist fiir die raketen-
flugtechnische Anwendung bedeutungslos.

Sobald an der engsten Stelle der Dise der kritische Druck unter-
schritten ist, hangen Stromungsgeschwindigkeit und Diisendruck vom
AuBendruck p, nicht mehr ab, daher ist der Miindungsdruck im allge-
meinen nicht gleich dem Auflendruck p,, sondern ergibt sich lediglich aus
dem Ofenzustand des Gases und dem Offnungsverhaltnis f,,/f’ der Diise.

Fillt der Gasdruck in der Diise unter den Aulendruck, ergibe sich
also p,, < pa, $0 treten im Diiseninnern VerdichtungsstoBe auf, durch die
der Gasdruck auf den AuBendruck ansteigt. Dic Verdichtungsstofe sind
mit Energieverlusten verbunden.

Bei zu groBem Uberdruckverhiltnis (zu hohem Ofendruck oder zu
kleinem AufBlendruck) wird der AuBlendruck in der Diise iiberhaupt nicht



— 9 —

erreicht, der Diisenmiindungsdruck bleibt grofier als der AuBendruck
und der Strahl zerspritht nach Verlassen der Diisenmiindung, wodurch
der axiale Impuls infolge der stark divergierenden Gasteilchen erhebliche
EinbuBe erleidet. Dieser Fall tritt bei allen zu wenig erweiterten, be-
sonders also bei gar nicht erweiterten Diisen auf (Abb. 3).

Einfache Diise

HIN

!
|
|
i
|
|
|

JHH

Abb. 3. Disenformen.

Daraus folgt, daB eine bestimmte Diise nur mit dem ihr zugedachten
Gas (wegen x) und dem vorgeschriebenen Uberdruckverhaltnis po/p,
betrieben werden darf, um in theoretisch giinstigster Weise zu arbeiten.

Praktisch liegen die Verhiltnisse beim Raketenantrieb so, dafl die
Rakete immer im Fahrtwindschatten eines Rumpfes od. dgl. arbeitet,
so daB} der AuBendruck hinter der Diise von der Fahrtgeschwindigkeit
abhingt. Bei Stillstand oder Start des Flugzeuges ist er also gleich dem
Atmosphérendruck und fillt mit zunehmender Fluggeschwindigkeit
zunichst langsam ab, bis zur Erreichung der Schallgeschwindigkeit um
wenige Prozente, dann jedoch sehr rasch, um bei wenig tiber der doppelten
Schallgeschwindigkeit auf das absolute Vakuum zu sinken (siehe Ab-
schnitt »Luftkrifte«). Da ein erheblicher Teil des Fluges sich, wie wir
noch sehen werden, mit Fluggeschwindigkeiten weit iiber der Schall-
geschwindigkeit, ja sogar teilweise iiber der Auspuffgeschwindigkeit der
Raketengase in Héhen abspielt, wo selbst der ungestorte aullere Luft-
druck nur mehr einen sehr kleinen Bruchteil des Bodenluftdruckes
betragt, so arbeitet der Raketenmotor praktisch groBtenteils gegen den
Aullendruck p,= 0, wozu unendlich groBe Diisenaustrittsquerschnitte
notig waren. Tatsdchlich werden wir uns daher bei konstruktiv mog-
lichen Abmessungen mit gewissen Impulsverlusten des zerspriihenden
Strahles abfinden miissen.
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Fir die Form der Diise folgt aus der Bedingung, dal der Druck
stetig von p, bis p,, abnehmen muf:

U(x—1) 1
fz/fm_cm/c:c x/V —]/ + 1 (V T 1) 1/I/(p¢/p0)2/x_ (p:c/po)(d - )/,

Die Stromungsgeschwindigkeit an der engsten Stelle jeder Diise,
also beim kritischen Druck p’, ergibt sich zu

2x
a——l/2g—+—'1" Vo —]/x—l-lp"/g‘) 1/ 1gRTo

Diese Geschwindigkeit stellt die Schallgeschwmdlgkelt (kritische
Geschwindigkeit) im kritischen Gaszustand dar, wie man durch Ein-
setzen der Beziehungen adiabatischer Zustandsinderungen in die Grund-
gleichung fiir die Schallgeschwindigkeit in jedem Kérper a =y d p/do
erkennt.

Da die Temperatur mit zunehmender Geschwindigkeit bzw. ab-
nehmendem Druck nach der Beziehung

TITy=1—(x—1)/(x+1)-c¥a?=1— (x—1)/2- c*a?;
AT = Ty (x—1)/2- c?a,?
sinkt, ist die kritische Schallgeschwindigkeit kleiner als die Schall-
geschwindigkeit des ruhenden Gases a,:

ay =1 xgR Ty =Y xpoloq
Aligemein ist die Schallgeschwindigkeit in einem mit der Geschwindig-
keit ¢ fliefenden Gas?):

a=7Va2—c(x—1)2; & =V2/(x + 1) ¥ a2+ ¢% (x — 1)/2.

An der Mindung von prismatischen oder konvergierenden Diisen
kann das Gas also hochstens seine Schallgeschwindigkeit erreichen, ein
Grofteil der in ihm enthaltenen Druck- und Wirmeenergie bleibt als
solche unverwandelt.

Héhere, also Uberschallgeschwindigkeiten, treten erst auBerhalb
der Diise im zersprithenden Strahl oder im erweiterten Teil der Laval-
diise auf.

Mit » = 1,4 folgt z. B. fiir zweiatomige Gase: o’ =3,38} R T, ,
also fiir kalte Luft mit R = 29,27 und 7, = 273°: &' = 302 m/sec,
oder fiir Wasserstoff mit R = 421,6 und 7T, = 273°: &' = 1150 m/sec.

Fiir hohere Temperaturen ergeben sich entsprechend héhere Schall-
geschwindigkeiten.

Die beim Austritt ins Freie erreichte Geschwindigkeit ist vom lr-
weiterungsverhaltnis der Dise f,/f' abhingig, aber wieder unabhiingig

1) Hitte I, 26. Aufl., S.415.




vom AuBendruck p,. Das Erweiterungsverhéltnis 18t sich so bemessen,
dal das Gas bis zu jedem beliebigen AuBlendruck expandiert. Da sich
der Strahl bei zu rascher Erweiterung von der Diisenwand ablost, muB
der Kegelwinkel ¢ in Abb. 3 entsprechend klein gewdhlt werden (etwa
¢<109. Dadurch ergeben sich fiir hohe Expansionsgrade sehr lange
Diisen. Die Reibung spielt in solehen Diisen natiirlich eine gréBere Rolle
als in einfachen Miindungen.

Die Grenzgeschwindigkeit bei der Expansion auf den Druck Null
ergibt sich zu

. ‘/ 2x
Crmax = % __'“'1_ pO/ Q-

Es verhilt sich also die groBterreichbare Stromungsgeschwindigkeit zu
den Schallgeschwindigkeiten wie

oder fir x=1,3 . . . . . . . Cpax: @ :0,==2,77:1:1,073
fir x=1,4 . . . . . . . Cpax: @ :0,=2,45:1:1,095.

Die aus dem Heizwert £ und der Auspuffmasse m errechnete theo-
retische Auspuffgeschwindigkeit

co=12E[m

bezieht sich auf solche Druck- und Temperaturverhiltnisse der Auspuff-
gase, wie sie vor der Verbrennung in den eingebrachten Gasen herrschten.
Konnte man das Gas jedoch unter diese Anfangszustiande entspannen
bzw. abkiihlen, im Grenzfall also bis auf den Druck Null und die absolute
Nulltemperatur, so wiirden iiber den Heizwert des Gases hinaus noch
betriachtliche Energiemengen zur Umwandlung in Auspuffgeschwindig-
keit verfiigbar. Unter diesen Verhéltnissen konnte also die theoretische
Auspuffgeschwindigkeit ¢;, noch iiberboten werden, wie die Formel
fir ¢,,, ja auch lehrt. In pgist dort eben auBler der Heizwertenergie auch
die anfingliche Wiarme- und Druckenergie mit enthalten. Praktisch
ist die unbegrenzte Expansion aufler aus konstruktiven Griinden durch
den Wechsel des Aggregatzustandes bei bedeutender Abkiihlung und
durch die iiberhandnehmenden Reibungseinfliisse begrenzt.

Die Zustandsgroflen des Auspuffgases in Abhéangigkeit von den
Querschnittsverhaltnissen einer Lavaldiise sind fiir zweiatomige Gase in
Abb. 4 tbersichtlich zusammengestellt.

Weiters ist dort der Diisenwirkungsgrad 7, eingetragen, der angibt,
wieviel von der gesamten inneren Energie des Gases jeweils schon in
kinetische Energie umgewandelt ist. Erist dementsprechend definiert als:

7a == €[Chax-
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Bei den in der Raketenflugtechnik zur Verwendung gelangenden
sehr hochwertigen Kraftstoffen treten im Ofen Dissoziationserschei-
nungen auf (siehe 1123), die ein Nachbrennen der Feuergase wéhrend der
Stromungsvorginge in der Diise bewirken. Dadurch wird dem str-
menden Feuergas Wirme zugefiihrt, so dafl die Stromung nicht mehr als
adiabatisch betrachtet werden darf. Das Mafl der Dissoziation ist in
erster Linie durch die Feuergastemperatur bestimmt, die bei der Str-
mung dissozierten Gases ndherungsweise aufrechterhalten wird.
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Abb. 4. Die GaszustandsgroBen in der Duse bei adiabatischer Stromung und = =1,4.
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In rober Niherung kann die Strémung dissoziierter Feuergase daher
als isotherme Stromung betrachtet werden. Wegen der gleichzeitigen,
allerdings geringeren Abhingigkeit des Dissoziationsgrades vom Gas-
druck gilt die Annahme nur niherungsweise.

Isotherme Gasstrémung. Aus der gasdynamischen Energic-
gleichung '

A —oR)2g +4T=Q
und den Beziehungen fiir isotherme Gaszustandsdnderung

Q=ARTn pp,
AJ=0
erhalt man die Stromungsgeschwindigkeit ¢ an jeder Stelle der Dise in

Abhingigkeit vom Gasdruck p an dieser Stelle und dem Anfangszustand
Pos Vo, Vg =0 im Ofen zu:

c=V2gRTyIn py/p.
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Die wirkliche Feuergasstromung kann sich natiirlich nur so lange
der isothermen Stromung besser ndhern als der adiabatischen, so lange
der Energiegehalt des Gases kleiner als die aus dem Heizwert verfiig-
bare Energie E ist, also die Verbrennung wegen der Dissoziation noch
nicht vollstindig abgeschlossen ist. Diese Verbrennung wihrend der
Stromung hat den erforderlichen Wéarmezuschufl Q zur Aufrechterhaltung
der isothermen Temperatur zu leisten. Nach vollstindigem Rickgang
der Dissoziation verschwindet diese Warmequelle, Q wird Null und die
Feuergasstromung wird adiabatisch. Die hier weiter zu besprechende
isotherme Diisenstromung besteht also besonders in den Anfangszonen
der Diise.

Aus der Kontinuitatsbedingung fiir die Stetigkeit der Bewegung

G = f10/Vi=fo0,/V,
folgt der zur sekundlich ausflieBenden Gasmenge G gehorige DurchfluB-
querschnitt f an jeder Stelle:

f=GIV2gpy/Vo - (Plpo)* n polp.
Die Auswertung dieser Gleichung ergibt ein Minimum des Durchfluf3-
querschnittes beim kritischen Druck p’:

p'/po = 0,607

f'=G[0,429 Y2 g po/V,-

Hinsichtlich der Diisenform gilt also das bei adiabatischer Stromung
Gesagte auch hier. Auch die isotherme Stromung verlangt zunéchst Ver-
engung der Diise zu einem Hals vom Querschnitt /' und dann Erwei-
terung.

Die Stromungsgeschwindigkeit an der- engsten Stelle der Diise,
also beim kritischen Druck p’, ergibt sich zu:

o' =VgpoVo=VgR Ty =1 polos

Diese Geschwindigkeit stellt die isotherme Schallgeschwindigkeit im
kritischen Gaszustand dar. Da bei isothermer Stromung die Tempera-
tur von Druck und Gasgeschwindigkeit unabhingig ist, gilt dies auch
fiir die anderen Schallgeschwindigkeiten, so daf§ hier a’ = a;, wie man
durch Einsetzen der Beziehungen isothermer Gaszustandsénderungen in
die Grundgleichung der Schallgeschwindigkeit a = {dp/do leicht er-
kennt.

Da die kritischen und allgemeinen isothermen Strémungsgeschwin-
digkeiten etwas kleiner sind, als unter sonst gleichen Verhéltnissen die
entsprechenden adiabatischen Geschwindigkeiten, ergeben sich die zu
einer bestimmten Gasmenge erforderlichen DurchfluBquerschnitte um
ein geringes grofer als bei adiabatischer Strémung. Eine Gegeniiber-

zu
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stellung der einzelnen Grofen fiir adiabatische und isotherme Strémung
enthalt Tafel b.

Im Zusammenhang mit den besprochenen Beziehungen interessieren
die Kennzahlen verschiedener Gase, die Zahlentafel 2 bringt.

Zahlentafel 2.

Gas Symbol : “\Z?hl?— Gaskonstante Aed;ggngllé_
Helium . . . . . . . ... He |1 212,00 1,66
Argon . . . . . . . . ... Ar | 1 21,26 1,66
Luft. . .. ... .. ... — i —_ 29,27 1,40
Wasser im perm. Gaszustand H.0 3 47,20 1,30
Sauerstoff . . . . . . . .. . 2 26,50 1,40
Stickstoff . . . . . .. .. N ! 2 30,26 1,40
Wasserstoff . . . . . . .. H 2 420,60 1,407
Stickoxyd . . . . .. . .. NO 2 28,26 1,38
Kohlenoxyd . . . . . . .. i CO 2 30,29 1,40
Chlorwasserstoff . . . . . . | CIH 2 23,25 1,40
Kohlendioxyd . . . . . .. CO, L 3 19,27 1,30
Stickoxydul . . . . . . .. N,O 3 19,26 1,28
Schwefelige Saure . . . . . ’ SO, | 3 13,24 1,25
Ammoniak . .. . . .. .. | NH, 4 49,79 1,29
Acetylen . . . . . . . . . . C.H, l 4 32,59 1,24
Methylchlorid . . . . . . . I o1 § P04 I 16,80 1,28
Methan . . . . .. .... ! CH, 5 52,90 1,31
Athylen . . . . . . . ... C.H, ‘ 6 30,25 1,25
Kthan . . . . ... | cH, | 8 | 289 1.20

Bei der Wasserstoffverbrennung mit iiberschiissigem Wasserstoff
bestehen die Auspuffgase aus einem Gemisch von tberhitztem Wasser-
dampf und Wasserstoff. Der Adiabatenexponent liegt dann zwischen
#» =1,3 und » = 1,4, und zwar berechnet Oberth fiir verschiedene Ver-
héaltnisse des Sauerstoffgewichtes zum Wasserstoffgewicht die Werte der

Zahlentafel 3.
Zahlentafel 3.

O/H (Gewicht) [0,8 io,g o 11

%= 1,4001,3981,396/1,3941,393

14
1,389

1,5
1,388

1,6
1,386

1,7
1,385,

1,8
1,384

1,9
1,383

5,33

1,2 ‘1,3
1,33

1,391

Einige bei der Auswertung der Beziehungen zwischen den Gas-
zustandsgrofen in der Diise hidufig gebrauchte Funktionen von x sind
in Zahlentafel 4 zusammengestellt.

Zahlentafel 4.

Funktlionen von x i Pl 12 |1 G—D)|(=—1)=| Y 2 - 1)/2 [V D (e—1) (x—_‘z*_-‘-)x/(l D
Einatomige Gase . . . . !1,670,600 1,5 0,4 1,155 2,000 0,487
— 11,5 10,667| 2 | 0,333! 1,118 2,236 0,512
Zweiatomige Gase . . . . |14 0,714 2,5 0,286i 1,095 2,449 0,528
Uberhitzter Wasserdampf | 1,3 0,769 3,33 | 0,231 1,072 2,768 0,546
— 1,2 0,833 5 01671 1,049 3,317 0,564
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Eine Zusammenstellung der Zusammenhénge zwischen den Zustands-
groBen des strémenden Gases in der Diise gibt Zahlentafel 5.

Die bisherigen Betrachtungen iiber die Vorginge in der Diise er-
folgten unter der Voraussetzung, daB es sich um die Stromungsvorginge
idealer Gase handelt, deren Bewegungsvorginge also einerseits frei
von Reibungseinflissen sind und die anderseits bei allen Zustands-
dnderungen streng der Gasgleichung

pV=R-T

folgen. Beide Voraussetzungen treffen nur teilweise zu und die daraus
entspringenden Einfliisse auf die Ergebnisse wollen wir nun kurz er-
ortern.

1122. EinfluB der Reibung auf die Diisenvorginge.

Wegen der durch die Reibung bedingten Energieverluste in der
Diise werden die bisher gefundenen theoretischen Beziehungen fiir die
AusfluBgeschwindigkeit mit einem Korrekturfaktor ¢ und die Werte fiir
das DurchfluBgewicht mit einem Faktor x4 multipliziert, die aber beide
im allgemeinen von Eins wenig abweichen.

Die fiir Gase, gesittigten und iiberhitzten Wasserdampf giiltigen
Beziehungen fiir die Stromungsgeschwindigkeit, absolute Gastemperatur
und das DurchfluBgewicht lauten dann:

T = To{1— ¢*[1 — (p/po)— "]
G=1ln ]/ 28 ;‘%% [(p/po)™* — (p[po) + /7).

Nach Zeuner kann man die Reibung statt durch ¢ auch dadurch
erfassen, dafl man statt des Adiabatenexponenten » einen etwas kleineren
AusfluBexponenten m beniitzt, womit dann die entsprechenden Formeln
lauten?):

c=)2¢g o Vo[l — (p/po)m—im)

G=1 V 2¢ %—i—[ II;(;' [(p[po)¥™ — (p[p,)im + 1)im]

, 2 mf{m—1)
p'ip= 'm”_*‘_“1>

, ] \Mm—1) - S .
flf= (”I_—; ) (p/po)tm ’/,’Z%i' [1— (P/Po)“"“”(’"] usw.

1) 7. B. Hitte I, 26. Aul,, S. 552.
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m hiangt mit ¢ nach der Gleichung zusammen:
m=x (14 &)1 + =§),

§=1/p*—1.
VersuchsmiBig ergeben sich bei gutgeformten Diisen ¢ und u nur sehr
wenig kleiner als Eins, etwa
u=0,97
9 = 0,98,

m errechnet sich damit aus der oben angegebenen Beziehung. Hinsicht-
lich der Reibungswirkung diirfte sich die sehr groBie Linge der Raketen-
diisen mit den auch sonst groBen Querschnittsabmessungen ausgleichen,
da durch letztere das Verhiltnis von reibender Wandflache zu durch-
stromender Gasmasse kleiner wird, als bei bisher versuchsméaBig unter-
suchten Diisen.

wWOorin

1123. Abweichungen von der Gasgleichung.

In den bisherigen Uberlegungen wurden die Raketengase als ideale
Gase betrachtet, die den Gesetzen von Boyle-Mariotte und Gay-Lussac
streng gehorchen, die also die Zustandsgleichung der vollkommenen Gase

pV=R.-T

erfiilllen. Fiir die wirklichen Gase kann diese Zustandsgleichung nur als
ein Grenzgesetz betrachtet werden, dem sich ibr Verhalten im allge-
meinen um so besser nihert, je groBer ihr spezifisches Volumen, also
je geringer ihr Druck und je héher ihre Temperatur ist. Jedoch be-
ginnen bei sehr hohen Temperaturen neuerdings erhebliche Abwei-
chungen durch die Zerfallserscheinungen der Gasmolekiile, auf die wir
noch eingehender zuriickkommen.

In gewissen Grenzen um den Normaltemperaturen gehorchen die
wirklichen Gase dem Gasgesetz sehr gut. Zahlentafel 6 zeigt z. B. die
Abweichungen des pV/RT von Eins, also die Abweichungen von der
Zustandsgleichung fiir Luft und Wasserstoff.

Zahlentafel 6.

p= 0 20 40 60 80 100 kegfem?
= . 0 1 0,9895 0,9812 0,9751 0,9714 0,9699
2.5 100 1 1,0027 1,0065 1,0112 1,0169 1,0235
=~ 2| 4200 1 1,0064 1,0132 1,0205 1,0282 1,0364
S & —150 |1 1,0073 1,0180 1,0319 1,0492 1,0699
2 & — 50 1 1,0130 1,0265 1,0404 1,0548 1,0697
g = 0 1 1,0122 1,0245 1,0370 1,0496 1,0625
2 | + 50 1 1,0111 1,0222 1,0332 1,0443 1,0554
&= 4200 1 1,0078 1,0157 1,0235 1,0313 1,0392
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Wo die Beriicksichtigung dieser geringen Abweichung notig wird,
verwendet man niherungsweise dieselben Gleichungen wie fiir ideale
Gase, jedoch mit etwas abweichenden Werten von .

Erfolgt die Verdichtung eines Gases bei gentigend tiefer, gleich-
bleibender Temperatur, so beginnt das Gas bei dem nur von dieser
Temperatur abhingigen Sittigungsdruck flissig zu werden. Es bleibt
dann bei weiterer Verdichtung auller der Temperatur auch der Druck
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Abb. 4a. Zustandsbild eines Kérpers, mit den Grenzbereichen fiir die Giltigkeit
der Gasgleichung bei der Zustandsinderung dieses Korpers.

konstant, in diesem Gebiete des nassen Dampfes haben die Gasgeselze
ihre Gultigkeit also vollstindig verloren. Die Verflissigung schreitet
mit zunehmendem Druck fort, bis das Gas vollig in Flussigkeit tiber-
gegangen ist.

Man verwendet in diesem Bereiche des nassen Dampfes statt der
ungiiltig gewordenen Zustandsgleichung die Entropie-Tafeln. Mir dic
bei der Rakete auftretenden Verhiltnisse haben diese, mit niedriger
Temperatur verbundenen Abweichungen von der Gasgleichung jedoch
keine ernstliche Bedeutung.

Die Gasgleichung verliert ihre Giiltigkeit bekanntlich dann, wenn
die Verdichtung des (Giases so groB wird, dal wegen des geringen Molekiil-
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abstandes die Kohéasionskrifte zwischen den Molekiillen bemerkbar
werden. An die Stelle der Gasgleichung tritt dann eine andere Zustands-
gleichung, etwa zunéchst die Van der Waalsche Gleichung. Im Zustands-
schaubild (Abb. 4a) sind die unteren Grenzbereiche der Gasgleichung
bei sehr hohen Driicken durch die kritische Isotherme und bei Driicken
von der Grofe des kritischen Druckes durch die weitere Umgebung des
kritischen Punktes festgelegt, wobeiin letzterem Falle auch schon betriicht-
lich iiber der kritischen Isotherme Versagen der Gasgleichung eintritt, wie
raan an der von der gleichseitigen Hyperbel abweichenden Isothermen-
form erkennt. Bei weiter abnehmenden Driicken, also wachsenden
spezifischen Volumen V gilt nach dem frither Gesagten die Gasgleichung
auch bel geringerer als der kritischen Temperatur noch gut, so daB sie
selbst im Gebiet des Dampfes teilweise verwendbar bleibt.

Da in den Feuergasen der Rakete kritische und unterkritische Tem-
peraturen der Natur der Sache nach nur nach auflerordentlich weit-
gehender Expansion, also bei sehr geringen Driicken und sehr grofien
spezifischen Volumen auftreten koénnen, besteht keine Gefahr, in der
Richtung geringer Temperaturen aus dem Giltigkeitsbereich der Gas-
gleichung zu kommen.

In Zahlentafel 7 sind die absoluten kritischen Temperaturen 7'
und kritischen Driicke p, einiger fiir den Raketenmotor in Frage kommen-
den Gase zusammengestellt.

Zahlentafel 7.

; Tr® pr kg/cm?
Wasser H,O. . . . . | 647 225
Kohlendioxyd CO, . 304 75
Sauerstoff O, . . . . 154 51
Kohlenoxyd CO . . . 134 36
Stickstoff N, . . . . 126 34,6
Wasserstoff H, . . . 33 13,2

Von weit ernsterer Natur als die bisher betrachteten Abweichungen
von den Gasgesetzen sind die Dissoziationserscheinungen der Gase, da
diese bei den in der Rakete auftretenden Verhiltnissen leicht zu sehr
weitgehenden Abweichungen von den Gesetzen idealer Gase fihren
konnen!). Bekanntlich gewinnen wir die Energie unseres Raketen-
motors auf chemisch-thermischem Wege durch exotherme Reaktionen,
praktisch Oxydationen von Brennstoffen. Durch die chemische Bindung
insbesondere der in den Brennstoffen ausschlaggebenden Wasserstoflf-
und Kohlenstoffatome mit Sauerstoff zu den betreffenden Oxyden, also

1) Schiile, Technische Thermodynamik. 2. Bd. Springer 1923. — Schiile,
Neue Tabellen und Diagramme fiir technische Feuergase und ihre Bestandteile von
0 bis 4000° C. Springer 1929.
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CO, und H,0, werden die dem Heizwert des Kraftstoffes entsprechenden
Warmeenergiemengen verfiigbar, die im Ofen in bekannter Weise in
Form hoher Gasdriicke und Gastemperaturen in Erscheinung treten.
Sobald die Temperaturen bestimmte hohe Werte erreichen, findet die
Assoziation der C- und H-Atome mit den O-Atomen nicht mehr in unbe-
schranktem MafBe statt bzw. bereits gebildete CO,- und H,0-Molekiile
dissoziieren wieder in die entsprechenden Ionen bzw. Atome, wobei die
bereits frei gewordene Energie wieder gebunden wird und Gasdruck und
Temperatur wieder absinken, bis sich schlieBlich ein Gleichgewichts-
zustand herausgebildet hat.

Die Dissoziation stellt also den Zerfall chemischer Verbindungen,
hier unter dem Einflu$ hoher Temperaturen, in einzelne Bestandteile
dar, etwa H,0 nach der Gleichung 2 H,0 = 2 H, + O,, wobei in diesem
Fall je kg H,O 1,362000 kgm, im allgemeinen dieselbe Energie wieder
gebunden wird, die beim umgekehrten (Assoziations-) Prozel verfiigbhar
und in Druck, Temperatur, Geschwindigkeit usw. verwandelt war.

Die allfallige Dissoziation der Raketengase kann also die schon
gewonnenen Druck- und Temperaturgefille und Stromungsgeschwindig-
keiten in einschneidendster Weise vermindern.

Mit zunehmender Temperatur nimmt die Dissoziation zu und es
zerfallt schliefilich nicht nur das Molekiil des Verbrennungsproduktes
(z. B. H,0) in die Molekiile der Ausgangsstoffe (iiber 25000 in H 4+ OH),
sondern auch diese zerfallen weiter in ihre Atome (iiber 4000°in H 4+ H
+ 0), bis bei etwa 5000° jeder Molekularbestand aufgehort hat.

Nach der kinetischen Gastheorie erklart sich diese Tatsache sehr
einfach damit, daf die mit zunehmender Temperatur wachsende Mole-
kulargeschwindigkeit schlieBlich zu derart heftigen St68en zwischen den
durcheinanderschwirrenden Molekiilen fiithrt, dafl diese gleichsam zer-
schlagen werden, wenn die innermolekularen Kréfte nicht mehr aus-
reichend grof} sind.

Aus dieser Veranschaulichung erklart sich weiters, daB auch der
Druck von EinfluBl auf die Dissoziationsvorginge ist, und zwar in dem
Sinne, daB durch hohere Driicke die Dissoziation vermindert wird, da
dissoziierte Gase das Bestreben haben, groBere Réume einzunehmen.

Der jeweils bei einem bestimmten Druck und einer bestimmten
Temperatur dissoziierende Anteil in Hundertteilen des gesamten Gases
ist fir verschiedene Gase gemessen worden. Zahlentafel 8 bringt die
Zahlen fiir einige uns interessierende Gasel).

1) Siehe auch: Bjerrum, 7. physik. Chemie 1912. — Irwing L.angmuir,
The Dissociation of Hydrogen into atoms, calculation of the degrec of dissociation etc.
Journ. amer. chem. Soc. Bd.37. — Kurt Wohl, Die Dissoziation des Wasser-

steffs. Zeitschr. Elektrotechn. 1924.
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Dissoziationsanteile in Prozenten.

P . H,0 CO.
emperatur in . . S
°C ».= 10 kg/cm? p =1 kg/cm? p =10 kg/cm? p =1 kg/em?
1000 1,39-1075 3,00-107% 7,31.107¢ 1,68-10™°
1500 1,03-10~2 2,21-1072 1,88-10"2 4,06-1072
2000 0,273 0,588 0,818 1,77
2500 1,98 3,98 7,08 15,80

Die ebenso fiir raumfahrttechnische als raketenflugtechnische
Zwecke erwiinschten allerhochsten Auspuffgeschwindigkeiten, wie sie
z. B. das entsprechend den stochiometrischen Gesetzen zusammen-
gesetzte Wasserstoff-Sauerstoffgemenge ergeben wirde, erfahren durch
die bei der Verbrennung auftretenden hohen Temperaturen infolge der
Dissoziation sehr starke Verschiebungen.

Die Dissoziation 1aBt sich herabmindern:

1. Durch Anwendung entsprechend hoher Driicke (wobei die Tem-
peratur jedoch gleichfalls etwas steigt).

2. Durch Verminderung der Gastemperatur, die sich durch Auswahl
von Brennstoffen mit entsprechend niedrigen Verbrennungstemperaturen
oder durch Beimischung nicht mitverbrennender Gase erreichen lafit.
Wihlt man iiberdies das iiberschiissige Gas entsprechend leicht (z. B.
Wasserstoff), so fallt zugleich das spezifische Gewicht der Auspuffgase,
und bei gleicher Druckenergie im Ofen steigt die Auspufigeschwindig-
keit mit der Wurzel der reziproken Dichteabnahme.

3. Ein sehr wirkungsvolles Mittel zur Beherrschung der Dissoziation
hat man in der geeigneten Formgebung der Diise selbst in der Hand,
da sich in ihr die Umsetzung von Druck und Temperatur in Geschwindig-
keit weitgehend so leiten 1dBt, daB allenfalls vorhandene Dissoziation
noch in der Diise wieder zuriickgeht und die in ihr gebundene Energie
daher auch wieder verfiighar wird. Besonders bei geringen Auflendriicken
(Pa/po<<1/100) der bewegten Rakete werden die Gastemperaturen in der
Diise nach der Beziehung

. T0{1 g [1 — (p/po)ﬁ}l']}

schon vor der Diisenmiindung so gering, daBl in entsprechend grofen
Dusenmiindungen keine Dissoziationsgefahr mehr besteht.

Bei der Temperatur der rasch ansteigenden Wasserdampf-Disso-
ziation von etwa 3000° betriagt die gaskinetische Molekulargeschwindig-
keit etwas iiber 2000 m/s und stellt nach Ansicht mancher Forscher die
hochste Geschwindigkeit dar, die das nicht dissoziierte Gas erreichen

Sanger, Raketenflugtechnik. 3



kann. Temperaturen tiber 3000° sind im Wasserdampf daher unmoglich,
da er bei hoheren Wirmegraden eben vollstandig zerfallt.

Pirquet teilt den Verbrennungsvorgang des Knallgases in 10 gleiche
Intervalle von je 109 und findet, daBl nach dem sechsten Intervall, also
nach 60proz. Verbrennung, die zulassige Grenztemperatur von 7 =
30009 erreicht wird, bei der die Dissoziation etwa 129, des verbrannten
Gases betragt. Zur Verhinderung weiterer Temperatursteigerungen muf}
also in diesem Augenblick mit der Expansion begonnen werden, so daf}
sich die letzten 4 Verbrennungsintervalle nicht mehr im Ofen, sondern in
der Diise abspielen. Die Expansion in der Diise mufl dabei so gefiihrt
werden, daB im Laufe der restlichen Verbrennung die Temperatur
konstant bleibt. Bei diesem isothermen Vorgang steigt die Geschwin-
digkeit, von Reibungsverlusten abgesehen, auf 3100 m/sec. Nach Abschlufl
dieser vollstandigen Verbrennung beginnt anschliefend an die bisher
isotherme Expansion der adiabatische Vorgang, bei dem die Temperatur
rasch sinkt, also auch die geringe vorhandene Dissoziation noch zuriick-
geht und die Ausstromungsgeschwindigkeit noch erheblich ansteigt.

An gleicher Stelle!) leitet Pirquet aus der Zeunerschen Formel eine
Niherungsformel fir die ideelle Ausstromungsgeschwindigkeit c; bei
adiabatischer Expansion ab:

bzw. -

e = 129V

bei Expansion auf den Druck Null, gultlg fir nicht allzu hohe Tempera-
turen, wobei hier unter 7', die absolute Temperatur zu Beginn und 7',
nach AbschluBl der adiabatischen Expansion zu verstehen sind.

Mit Hilfe dieser Formel berechnet Pirquet dann die Einflisse von
Gasen, die den Verbrennungsgasen zur Dissoziationsverminderung bei-
gemischt wurden und findet insbesondere fiir die Knallgasverbrennung
mit Wasserstoffiiberschul3:

Bei: 4H, 4+ 0,=2H,0 4+ 2 H,; »=10, T,=3100°
T,=1500°, x=1.24; ¢; = 3600 m/sec
7,=1000 x=1,25; ¢;=4100 m/sec.

Bei: 6H, + 0,=2H,0 4+ 4H,;, »=73; Ty-1-2600°
T,=1500% x=1,26; ¢, = 3800 m/sec
T,=1000% »=1,27; ¢, = 4300 m/sec.

Die Tatsache, dall diese Geschwindigkeiten die Molekulargeschwin-
digkeit des Anfangszustandos (fiar H,O bei 3000° etwa 2100 m/sec) iber-

1) Ley, Die Moglichkeit der Weltraumfahrt.
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schreiten, erklart Pirquet allgemein unter Heranziehung der rotato-
rischen Molekulargeschwindigkeit, die er ndherungsweise ansetzt zu

it

Ahnlich verwendet er fiir die translatorische Molekulargeschwindigkeit

en = 187 - ";l/—f

3 —

Damit ergibt sich die kinetische Energie der ausstromenden Gase gleich
dem Heizwert E, vermindert um die kinetische Energie bei den Mole-
kulargeschwindigkeiten im Endzustand (nach der Expansion), also

d=2gE—c2,—c3,

(dabei sind die Molekulargeschwindigkeiten des unverbrannten Gases
als vernachlassigbar angesehen). Fiir die reine Knallgasverbrennung
mit adiabatischer Expansion und Abkiihlung auf 1500° abs. ergibt sich
damit z. B.:

¢; = 4690 m/sec.

In dem besonderen Fall der Knallgasverbrennung mit Wasserstoff-
iiberschuf} liefert die hohe Molekulargeschwindigkeit des Wasserstoffes
(bei T'=3000°, c,, = 5650 m/sec) eine weitere Erklirung der hohen Aus-
puffgeschwindigkeiten. Ubrigens ist die Tatsache, daB ein Gas mit
hoherer Geschwindigkeit in ein Vakuum strémt, als seine translatorische
Molekulargeschwindigkeit betréigt, aus den gasdynamischen Grundbe-
ziehungen bekannt.

Ahnlich wie im Gebiet des nassen Dampfes sind auch im Dissoziations-
gebiet die Gasgesetze nur bei teilweise dissoziierten Gasen ungiiltig,
wihrend sie bei génzlicher Dissoziation mit den neuen Gaskonstanten
natiirlich wieder gelten.

Die genauere Behandlung der isothermen Gasstromung in der Diise
bei teilweise dissoziierten Feuergasen ist ziemlich umsténdlich, da die
Veranderlichkeit der spezifischen Wirmen mit der Temperatur be-
trachtlich ist und die Dissoziationstemperaturen selbst wieder aufer-
ordentlich vom Druck im Gasstrom abhiingen, und zwar in dem Sinne,
daf gegen die Diisenmiindung zu die Dissoziationstemperaturen geringer
werden. Auch bei der isothermen Gasstromung ergibt sich eine kritische
Gasgeschwindigkeit und daher eine anfiangliche Verengung und dann
Erweiterung der Diise, mit einem Diisenhals als engstem Durchflul3-
querschnitt.

Die Dissoziation wirkt in dem Sinne, daB der Diisenwirkungsgrad
einer gegebenen Diise kleiner ausfallt als bei dissoziationsfreier, adia-
batischer Stromung, da die isotherme Stromung sehr grofie Teile der

3*
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Diise beansprucht, daher die Gasabkiihlung durch adiabatische Ex-
pansionsstréomung geringer wird.

Die Dissoziation verschwindet z.B. bei der Benzin-Sauerstoff-
verbrennung im stochiometrischen Verhiltnis erst nach einer Druck-
absenkung unter etwa 1/400 des Ofendruckes, was einem Diisen6ffnungs-
verhiltnis von etwa d/d’ = 9 entspricht.

Bei gegebener Diisenmiindungsfliche und vorgeschriebenem Schub
sind zur Erzielung gleichen Diisenwirkungsgrades wie bei dissoziations-
freier Stromung daher hohere Ofendriicke und engerer Diisenhals er-
forderlich.

1124. Die Foermgebung der Diise.

Bei der Formgebung der Raketendiise sollen folgende Grundsitze
besonders beachtet werden:

1. Als Querschnittsform kommt aus Festigkeitsriicksichten und
wegen der kleinsten Oberflache bei gegebenem Querschnitt zunichst die
Kreisform in Frage.

2. Die Grofle des Disenhalsquerschnittes ist durch die Druckver-
haltnisse im Ofen und die von der Rakete geforderten Antriebskrifte
gegeben. Uber ihre Bestimmung siehe 141.

3. Die Formgebung der Diise zwischen Ofen und Diisenhals ist im
einzelnen belanglos, wenn sie nur sorgfiltig abgerundet wird und eine
vollig stetige Gasstromung gestattet.

4. Die eigentliche Diise nach dem Diisenhals muB die in 1121.
angegebene Kontinuitdtsbedingung erfiillen.

5. Der Offnungswinkel dieser Diise soll nicht groBer als etwa 7°
bis 109 sein, um Stréomungsablosungen von der Diisenwand und damit
Stromungsverluste zu vermeiden.

6. Da der Raketenmotor im Raketenflugzeug praktisch immer
gegen den AuBlendruck Null arbeitet, sollen die Expansionsverhiltnisse,
also das Erweiterungsverhaltnis der Diise, so gro8 als baulich durchfiihr-
bar sein, um die Raketengase tunlichst abzukiihlen und zu entspannen
und die thermischen und Impulsverluste gering zu halten. Die Forderung
nach groflen Diisenmiindungen fithrt mit Punkt 5 zu sehr langen Diisen.

7. Die Diisen sollen auch aus dem Grunde sehr lang sein, um dem
in der Diise noch andauernden Verbrennungsvorgang Zeit zur Abwick-
lung zu lassen.

8. Bei der Formgebung soll auf die verschiedenen Zustéinde, die das
Gas in der Diise durchlauft, Riicksicht genommen werden, besonders
auf die anfinglichen Dissoziationserscheinungen (siehe diese). Die theo-
retisch zur hochsten Energieausbeute notigen nafdampf-flissigen und
schlieBlich eisformigen Zustinde der Auspuffmassen am Diisenende
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werden praktisch innerhalb der Diise nicht mehr erreichbar sein. AufBer-
dem sind diese Zustdnde wegen der damit verbundenen groBen Rei-
bungsverluste nicht erwiinscht.

9. Uber die ZustandsgroBen der Raketengase in Abhiingigkeit vom
Diisenquerschnitt siehe Schaubild 4 in 1121.

Im iibrigen diirfte bis zur Sammlung weiterer Erfahrungen eine rein
kegelstumpfformige Diisenform zwischen Diisenhals und Miindung schon
wegen ihrer einfachen Herstellung zweckmifBig sein.

12. Wirkungsgrad des Raketenmotors. Allgemeines.

Die Wirkungsgradverhéltnisse am reinen Raketentriebwerk sind denen
des iblichen Flugzeugtriebwerkes qualitativ sehr dhnlich, entsprechend
der sonstigen inneren Verwandtschaft des Raketenantriebes mit anderen
Reaktionsantrieben.

Analog dem Wirkungsgrad des Explosionsmotors und der Uber-
tragungsteile bis zur Luftschraube konnen wir auch an der Rakete einen
sinneren« Wirkungsgrad annehmen, der in den praktischen Unvoll-
kommenheiten der Anlage begriindet ist und das Verhiltnis der aus dem
Motor gewonnenen Energie zur chemisch-thermischen Energie der aufge-
wendeten Brennstoffe darstellt.

Weiters arbeitet am Flugzeug die Luftschraube selbst mit einem
vduBeren« Wirkungsgrad, der durch die Art der Umsetzung innerer
Krifte in duBlere Triebkrdfte mit Hilfe des Reaktionsprinzips bedingt
ist, also nur zum geringsten Teil durch bauliche Unzulinglichkeiten ent-
steht, und dessen hervorstechendste Eigenschaft die Abhéingigkeit von
der Fluggeschwindigkeit darstellt. Diese Abhingigkeit besteht fiir die
Luftschraube des Flugzeuges bekanntlich darin, daBl der Wirkungsgrad
der am ruhig stehenden Flugzeug laufenden Schraube hinsichtlich der fiir
das Flugzeug nutzbaren Leistung Null ist, um mit zunehmender Flug-
zeuggeschwindigkeit gleichfalls zu wachsen und bei einer durch die
Schraubenform bestimmten Fluggeschwindigkeit ein Maximum (von
etwa 0,7 bis 0,8) zu erreichen und schlieBlich bei noch hoheren Geschwin-
digkeiten wieder abzusinken.

Von diesem Gesichtspunkt betrachtet, kann der vielumstrittene
Wirkungsgrad des Raketentriebwerkes keine wesentlich neuen begriff-
lichen Schwierigkeiten bereiten.

121. Innerer Wirkungsgrad.

Die wesentlichsten Ursachen des verhdltnismafBig kleinen inneren
Wirkungsgrades von etwa 7; = 0,25 bis 0,30 der tiblichen Flugzeugtrieb-
werke sind:
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1. Chemische Verluste durch Unvoll-
kommenheit der Verbrennung infolge
schlechter Durchmischung, infolge Sauer-
stoffmangels usw.,

2. Spiilverluste, d. s. Brennstoffverluste
infolge Durchspiilens mit Frischgasen,

3. Verluste durch den endlichen Zeit-
bedarf der Verbrennung, die nicht auf den
Totpunkt der Kurbel beschrankt ist,

4. Warmeverluste durch die Wandungen ;etwa 15%  » »
(Kithlung),

5. Verluste durch Gasundichtigkeiten
von Kolben und Steuerung,

6. Stromungsverluste beim Stoffwechsel- l
prozeB durch Leitungen, Mischvorrichtungen,
Pumpen usw., |
7. Reibungsverluste des ganzen Trieb-}

etwa 59, der gesamten,
mit den Brennstoffen zu-
gefithrten chem. Energie.

werkes (Kolben, Kurbeltrieb, Welle, Steue-
rung, Untersetzung, Pumpenantrieb, Ziind-
maschinenantrieb usw.),

8. Auspuffverluste durch unvollstandige
Entspannung und Abkiihlung der Abgase

zusammen also Verluste von etwa 709 » »
woraus sich ein 7, von 0,30 erklart.

Es ist zunidchst von Interesse festzustellen, wie weit diese Verlust-
quellen auch am Raketenmotor zu erwarten sind.

Verluste 1. und 2. treten vermutlich in &dhnlicher Hohe auch an
Raketenmotoren auf. Sie diirften am geringsten an gut gemischten,
kontinuierlich brennenden Pulverraketen und am groBten an inter-
mittierend arbeitenden Fliissigkeitsraketen werden und lassen sich durch
entsprechende Ofentemperaturen und Driicke wahrscheinlich beschréin-
ken. Zur vollstindigen Verbrennung sind ferner moglichst lange Diisen
erforderlich, da sich der Verbrennungsvorgang auch in der Diise noch
abspielt.

Verluste 3., 4. und 5. dagegen sind am Raketenmotor nicht zu er-
warten. Fiir 3. und 5. folgt dies aus der Natur der Sache. Die Kiihlver-
luste 4. sind nach Oberth.vollig vernachléssigbar, einerseits wegen der
GroBe des Ofens und der Schnelligkeit der Stromung, anderseits deswegen,
weil die an den als Kiihlmittel verwendeten Kraftstoff abgegebene Wérme
wieder in den Motor gelangt und die Warmeabgabe des Kiihlstoffes nach



auflen minimal oder sogar negativ ist. Letzteres ist bei allenfalls auf-
tretender Erwirmung der Flugzeugwinde durch den Fahrtwind bzw.
jedenfalls bei Verwendung fliissiger Gase als Brenn- und Kiihlstoffe, die
begierig Wirme aus der Umgebung aufnehmen, zu erwarten.

Verlust 6. Stromungsverluste sind bei Pulverraketen nicht, wohl
aber bei Fliissigkeitsraketen in dhnlichem Umfang wie an Explosions-
motoren zu erwarten. Von besonderer Bedeutung sind verhiltnismaBig
die Reibungsverluste des Gasstromes an den Diisenwinden, die sich be-
sonders bei Modellversuchen mit kleinen Diisen auswirken. Diese Ver-
luste werden mit zunehmenden Diisenabmessungen geringer, da die
Reibungsflachen mit dem Quadrat der linearen VergriBerung, die Gas-
mengen aber mit deren Kubus anwachsen und sind bei groBen, gutge-
formten Diisen verschwindend gering.

Verluste 7. beschranken sich auf den Antrieb der Pumpen und
allenfalls Ziindmaschinen, dirften also erheblich geringer anzuschlagen
sein als am Kxplosionsmotor.

Insgesamt diirften am Raketenmotor mit flissigen Brennstoffen
aus den Quellen 1. bis 7. kaum gréfere Verluste als etwa 10 bis 159, zu
farchten sein.

Verlust 8. hat fiir Raketen ebenso ausschlaggebende Bedeutung wie
fir Explosionsmotoren derart, daB der innere Wirkungsgrad iilberwiegend
durch Druck und Temperatur der Auspuffgase, d. h. durch die nicht in
kinetische umgewandelte Energie bestimmt ist (siehe auch den Diisen-
wirkungsgrad in Abb. 4). Ziolkowsky erwartet bei vollkommener Ver-
brennung, guter Kiihlung und geniigender Liinge der Auspuffdiise End-
temperaturen der O-H-Rakete von 300° bis 600° C. Die innere Tempera-
turhéchstgrenze ist dabei durch die Dissoziationstemperatur gegeben.
Be1 einem Hochstoffnungswinkel von etwa 10° der Diise ist die Expan-
sion und damit die Endtemperatur eine reine Frage der Diisenlidnge. Die
Verluste in Hundertteilen der zugefithrten chemischen Energie infolge
der Abgastemperaturen betragen nach Ziolkowsky die Werte der Zahlen-
tafel 9 in Abhangigkeit von der moglichen Expansion. Sie sind also beil
Auspuff gegen Vakuum am geringsten zu erwarten. Wegen der aus bau-
lichen Griinden beschrinkten GriBe der Diisenmiindung ist mit gerin-
geren Verlusten als etwa 15 bis 20%, jedoch im
Bewegungsbereich unseres Raketenflugzeuges
vorlaufig kaum zu rechnen. Damit lieBe sich Expansion | Verluste in
in sehr roher Niherung ein gesamter innerer AL fo

Zahlentafel9.

Wirkungsgrad des Raketenmotors von etwa (13 lgg
7; = 0,70 einsehen, d. h. er wiire doppelt so hoch 36 25
wieder Wirkungsgrad bester Explosionsmotoren. 216 13

Rein mechanisch stellt sich der innere Wir- %388 g

kungsgrad des Raketenmotors dar als das Ver- 46 800 L6
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haltnis der kinetischen Energie der ausstromenden Gase zum Heizwert £
der fiir die Beschleunigung dieser Gase verwendeten Kraftstoffe, wo-
fir man mit Hilfe der theoretischen Auspuffgeschwindigkeit ¢y, auch
schreiben kann:

m c?/2
m % /2

Der innere Wirkungsgrad ist also am anschaulichsten definiert als das
Quadrat des Verhiltnisses der wirklichen zur theoretischen Auspuff-
geschwindigkeit.

Uber die wirkliche GroBe des inneren Wirkungsgrades liegen einige
ernst zu nehmende Messungen vor, und zwar von Goddard und Oberth.
Die Messungen des Amerikaners Goddard beziehen sich auf intermit-
tierend arbeitende Pulverraketenmodelle mit gut gearbeiteten Stahl-
diisen von 8° Offnungswinkel, 164,5 mm Diisenlinge und 26 mm groBtem
Diisendurchmesser und diirften nach seiner Meinung bei groferen Diisen-
abmessungen noch erheblich giinstiger ausfallen. Einige Ergebnisse der
Goddardschen Messungen gibt Zahlentafel 10.

N = = (c/cw)*

Zahlentafel 10.

i . Aus- . Aus- er
Kraftstoff iilf‘fg%}ygg,fg puitzesonw. | pattasichw. | Wirkumes-
! ¢ in m/sec ¢ in m/sec grad 4/
Einfaches Pulver aus der
Coston-Schiffsrakete 0,232 2350 1600 0,465
Pistolenpulver Nr. 3 der
Dupont Powder Co.. . . | 0415 2860 2290 0,644
Rauchl. Pulver »Infalhble« |
der Hercules Powder Co. I 0,528 | 3220 2434 0,572

Die Zahlen néhern sich dem aus der ballistischen Erfahrung be-
kannten durchschnittlichen inneren Wirkungsgrad eines Schusses von

n; == 2[5 recht gut.

Die aus theoretischen Griinden erwartete Zunahme des inneren
Wirkungsgrades beim Auspuff gegen ein Vakuum konnte Goddard gleich-
falls versuchsméifBig erreichen.

Von Oberth stammen Messungen an kontinuierlich arbeitenden
Knallgasraketen-Modellen, die allerdings nur mit weit geringerem Auf-
wand ausgefiihrt wurden. Zahlentafel 11 gibt Werte der Oberthschen

Messungen.
Zahlentafel 11.
iy t & | Theor. Aus- | Gemess. Aus- Inncrer
Kraftstoff ir? leéf\zgfl/lf:g’ g}xrirﬁesncl;ls\évé 12u§£gt;;(/:§gg. Wil'klx’{lgsal‘ad
Benzinluftgemisch . . . . . — | 2190 1700 0,604
1 G. T. Wasserstoff 4 . .
2 G 1 Wossarst } .. 1,03 4470 4000 0,803
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Daraus 148t sich schlieflen, dafl ein gesamter innerer Wirkungsgrad
eines guten Raketenmotors einschlieBlich der Nebenapparate von etwa
n; = 0,70 erreichbar sein diirfte. Dieser Wert wird daher den weiteren
Betrachtungen zugrunde gelegt.

122. AuBerer Wirkungsgrad. Allgemeines.

Das Wesen des duBeren Wirkungsgrades wird uns folgende Uber-
legung noch weiter verdeutlichen.

Da kinetische Energien und damit auch Leistungen durch die Grofle
von Geschwindigkeiten bestimmt sind, Geschwindigkeiten aber immer
nur relativ zur Geschwindigkeit bestimmter Bezugspunkte angegeben
werden, miissen in den folgenden Leistungsbetrachtungen alle Leistungen
immer auf ein und denselben Punkt, z. B. den ruhenden Startplatz, be-
zogen werden, um nicht in die heillosesten Trugschliisse zu geraten.

Betrachten wir ein mit konstanter Geschwindigkeit v (bezogen auf
den rubenden Startplatz) gegen den Luftwiderstand so anfliegendes
Raketenflugzeug, dafl die Triebkraft P der Rakete gleich dem Luft-
widerstand W ist. Der Raketenmotor arbeitet gleichmiafig, d. h. er
verbraucht in derselben Zeit eine immer gleiche Menge Kraftstoff vom
Heizwert E und pufft dabei eine immer gleiche Gasmenge m mit der
gleichbleibenden Geschwindigkeit ¢ aus. Seine Leistung, bezogen auf
einen in der bewegten Rakete festen Punkt ist dann konstant und gleich
E n; = m c?/[2.

Seine maBgebliche, auf den festen Startplatz bezogene und aus den
relativ dazu in Bewegung befindlichen Kraftstoffen gewinnbare Leistung
jedoch betrigt (siehe aunch ndchste Seite):

L=mc?2 + mv?2.
Die konstante Raketentriebkraft P betragt:
P=m-cft,
worin t die zur AbstoBung der Masse m erforderliche Zeit ist.

Die fiir die Bewegung eines Korpers gegen einen Widerstand W
mit konstanter Geschwindigkeit v erforderliche Transportleistung L’
betrédgt nach mechanischen Grundgesetzen:

L'=W-v.
Wegen W = P des stationdren Fluges folgt mc¢ = L’[v und
L'=nt-c-v

Transportleistung L’ und Motorleistung L werden im allgemeinen nicht
von gleicher Grofe sein, da sie gegeneinander schon durch W = P fest-
gelegt sind. Wir bezeichnen ihr Verhéltnis als den dufleren Wirkungsgrad
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74, da der Unterschied beider Leistungen als verlorene Energie gelten
mufl:
L m-c-v _ 2v/e
=L T meR mo2 T v L1

Wir kommen also zu einem von der Fluggeschwindigkeit abhangigen
dulleren Wirkungsgrad des Reaktionsantriebes, der dem Landfahrzeug
in diesem Sinne vollig fremd ist, jedoch, wie schon bemerkt, im Wesen
bei allen anderen Reaktionsantrieben, wie Schiffsschrauben, Luftschrau-
ben usw., auch auftritt. Seine tiefergehende Beachtung ist dort nicht
von Bedeutung, da Schiffe, Flugzeuge usw. sich wihrend des groften
Zeitraumes ihrer Triebwerkstitigkeit mit konstanter Geschwindigkeit
bewegen, so dal #, dort praktisch konstant wird, wie man es von einem
Wirkungsgrad gewohnt ist. Beim Raketenflug dagegen ist gerade wih-
rend eines Grofiteiles der Triebwerkstitigkeit die Fluggeschwindigkeit
auBerordentlich veranderlich. Daher ist es auch der duflere Wirkungs-
grad des Triebwerkes.

Physikalisch 148t sich diese Verdnderlichkeit einfach so erkliren,
daB die vom Motor aufgebrauchte Energie dazu benutzt wird, einerseits
den Auspuffgasen und anderseits dem Flugzeug eine bestimmte Ge-
schwindigkeit zu erteilen, d. h. die Energie teilt sich zwischen verlorener
kinetischer Energie der Auspuffgase und gewonnener kinetischer Energie
des Flugzeuges bzw. Widerstandsarbeit des Flugzeuges auf. Das Ver-
hiltnis beider Energieanteile ist eben mit der Fluggeschwindigkeit ver-
dnderlich und damit auch der &uBere Wirkungsgrad.

Wir werden im folgenden einige Beziehungen des &uleren Wirkungs-
grades bei den wichtigsten grundsatzlichen Flugzustédnden des Raketen-
flugzeuges behandeln.

1221. AuBerer Wirkungsgrad beim Flug im schwerefreien, widerstands-
freien Feld.

Im schwerefreien, widerstandsfreien Feld ist zur Aufrechterhaltung
des Bewegungszustandes keine Antriebsleistung notig. 'Wirkt aber eine
Antriebskraft auf das Flugzeug, so ist dessen Bewegung beschleunigt,
und zwar gleichm#Big beschleunigt bei konstanter Triebkraft je Massen-
einheit. Wegen der verdnderlichen Fluggeschwindigkeit ist auch der
dulere Wirkungsgrad immer verdnderlich.

Nach Oberth und Noordung kann man etwa folgendermalien iiber-
legen:

Der héchste Wirkungsgrad wird dann erreicht, wenn die ausge-
stoBenen Massen den groftmoglichen Teil ihrer Energie an das Flugzeug
abgegeben haben. Unter diesen Energien spielt nach entsprechender
Abkiihlung die Bewegungsenergie des Gasstromes die grofite Rolle.
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Bezieht man alle Bewegungsenergien (also Geschwindigkeiten) auf den
Bewegungszustand des Startplatzes, so haben die Gasteile ihre kinetische
Energie dann am vollstandigsten verloren, wenn sie relativ zum Start-
platz in Ruhe sind, also die Fluggeschwindigkeit gleich der Auspuff-
geschwindigkeit ist. Der duflere Wirkungsgrad des RiickstoBvorganges
betragt dann Eins (1009%), da theoretisch gar keine Energie verloren-
geht. Bei groferer oder geringerer Fluggeschwindigkeit besitzen die
Gasmassen noch einen Teil ihrer Fluggeschwindigkeit oder ihrer Aus-
puffgeschwindigkeit, die damit verbundene Bewegungsenergie geht fiir
den Flugzeugantrieb verloren, der Wirkungsgrad wird kleiner.

Der &uBere Wirkungsgrad ist also Null bei stehender Rakete, da
die gesamte Energie der Gase mit diesen fortgetragen wird. Mit wachsen-
der Geschwindigkeit wichst der duBere Wirkungsgrad, bis er sein Maxi-
mum Eins erreicht, wenn v gleich ¢ ist, da dann die ausgepufften Gase
hinter der Rakete in Ruhe sind, also alle Energie abgegeben haben. Bei
noch groBerem v wachst die Leistung scheinbar weiter, jedoch nur auf
Grund der vorher im Brennstoff aufgestapelten kinetischen Energie. In
Wabhrheit sinkt der Wirkungsgrad, da dem Brennstoff beim Auspuffen
nicht alle Bewegungsenergie entzogen wird.

Aus der Masseneinheit Brennstoff im bewegten Flugzeug konnen an
Energie insgesamt gewonnen werden:

Ly =c*2 + v¥2
(c32..... gewinnbarer chem.-therm. Energiegehalt, »2/2..... kine-

tischer Energiegehalt).

Nach dem Auspuff besitzen die Gase (auBer ihrer bereits in 7, be-
riicksichtigten Wiérmeenergie) noch an kinetischer Energie:

Ly=(v—c)*/2. g

Die Auspufigase verlieren wund die
Rakete gewinnt daher an Energie:

173

L=L,—L,=v-c. . A
Der Energiegewinn nimmt also mit der /
Fluggeschwindigkeit linear zu, wenn
¢ = konst. v und ¢ sind dabei entgegen- /
gerichtet. Auf den Heizwert E des
Brennstoffes bezogen, der die Basis — l
aller Wirkungsgradbetrachtungen dar- ,,.
stellt, ergibt sich also der Zusammen- , | e J
hang nach Abb. 5. Den UmStand7 daB Abb. 5. Verhiltnis der aus dem Brenn-
aus 1 kg Brennstoff eine weit groflere stoff gewonnenen Energie L, zu dessen

5 . . . . Heizwert E bei verschiedenen Ilugge-
Energiemenge (auf Kosten seiner kineti- sehwindigkeiten .
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schen Energie) gewonnen werden kann, als seinem Heizwert entspricht,
verdeutlicht Abb. 6. Der Verminderung seiner Geschwindigkeit um den
Betrag ¢ entspricht bei verschiedenen Fluggeschwindigkeiten eine ganz
verschiedene Verminderung seiner kinetischen Energie.

Definiert man als den momentanen &ufleren Wirkungsgrad #, jenen
Teil der gesamten kinetischen und
thermischen Energie des Brenn-
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Abb. 6. Der Energieverlust hei Geschwin- Abb. 7. Momentaner duBerer Wirkungsgrad
digkeitsverminderung um c. des Raketentriebwerkes.

stoffes, der in einem bestimmten Augenblick der Rakete zugute kommt,
so ergibt sich:

gewonnene Energie L, —L, ~ wv.-c _ 2vfc
aufgewendete Energie =~ L; 24022 o2+ 1

No =

Den Verlauf dieser 7,-Kurve gibt Abb. 7. Der Wirkungsgrad betrigt also
im Geschwindigkeitsbereich v/¢ = 0,5 bis v/c = 2 mehr als 0,8, ist also
praktisch in sehr weiten Geschwindigkeitsgrenzen hoéher als der Wir-
kungsgrad einer Luftschraube. Bei sehr groflen Geschwindigkeiten
ndhert er sich asymptotisch wieder dem Wert Null.

Noordung kommt in diesem Punkt zu etwas anderen Ergebnissen,
die in seiner praktisch weniger durchsichtigen Definition des dufleren
Wirkungsgrades bedingt sind. Er beschreibt ihn namlich als das Ver-
hiltnis der Zunahme an kinetischer Energie der jeweils verbleibenden
Brennstoff + Flugzeug-Masse zur aufgewendeten chemisch-thermischen
Brennstoffenergie und kommt solcher Art bei v/c>2 zu negativen Wir-
kungsgraden, da die Massenabnahme des Flugzeuges durch den Auspuff
bei hohen Fluggeschwindigkeiten naturgema8 fiir die kinetische Energie
des Gesamtsystems mehr ausgibt als die Geschwindigkeitszunahme.
Insgesamt bedeutet der Auspuffvorgang dann tatsdchlich trotz Ver-
mehrung der Fluggeschwindigkeit einen Energieverlust fir das Flugzeug,
da ein Teil seiner mit bedeutender kinetischer Energie versehenen Masse
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abgestoBen wird. Wir konnen seine diesbeziiglichen weiteren Folge-
rungen hier itbergehen.

Der iibernommene Oberthsche dufiere Wirkungsgrad hat anderseits
den Nachteil, daBl die bei sehr hohen Geschwindigkeiten noch recht hoch
erscheinenden 7, nur auf Kosten der frither aufgestapelten kinetischen
Energie der Brennstoffe zustandekommen.

Die Bewegung des Flugzeuges im widerstands- und schwerefreien
Feld ist, wie schon bemerkt, bei arbeitendem Motor eine beschleunigte,
die auf einen festen Startpunkt bezogene Fluggeschwindigkeit ist also
anfangs kleiner als die Auspuffgeschwindigkeit, wird spiter gleich dieser
und ibertrifft sie noch spéater. Demgemdil ist der duflere Wirkungsgrad
anfangs klein, wichst dann, erreicht schlieBlich den Wert Eins, um nach-
her wieder abzufallen.

Fir VVirtschaftlichkeitsbetrachtungen ist daher der mittlere duBere
Wirkungsgrad ;7,"” in dieser Beschleunigungsperiode von Interesse.

7' ist also jener Teil der gesamten, vom Beginn der Bewegung an
aufgebrachten Energie, der schliellich in Form von kinetischer Energie
des bewegten Ilugzeuges noch vorhanden ist. Fir die gleichméBig
beschleunigte Bewegung der arbeitenden Rakete im vollkommen schwere-
freien und widerstandsfreien Raum gilt der Schwerpunktsatz:

c-dm+m-dv=0,
worin auler den bekannten Bezeichnungen dm die abgestoBene Masse,
dv die Geschwindigkeitsianderung der verbleibenden Masse m infolge des
Auspuffvorganges sind.

Durch Integration dieser Gleichung iiber m und v folgt, wenn wih-
rend der Geschwindigkeitssteigerung der Rakete um » ihre Masse von

my auf m,; abnimmt: ¢ (In mg— In my) = v

oder mofm, = ¢"°,
die sog. Grundgleichung der Raketentheorie, aus der unter den im Ra-
ketenflugwesen allerdings nicht genau zutreffenden Bewegungsvoraus-
setzungen dieses Abschnittes die jeweilige Raketengeschwindigkeit aus dem
Massenverlust und der Auspuffgeschwindigkeit errechenbar sind. Dabei
ist vorausgesetzt, dall der Raketenmotor mit so verdnderlicher Leistung
arbeitet, dal der Geschwindigkeitszuwachs der allméhlich leichter werden-
den Rakete in gleichen Zeiten immer derselbe ist. Wir finden damit:
. ~gewonnene Energie.
aufgewendete Energie
_ kinetische Energie der Endmasse m, bei der Endgeschw. v _
aus den Brennstoffen gewinnbare kinetische Energie
_ my 012/2 _ my v42/2 _ (vy/e)?
(my—my) )e22 my (T — 1)¢e2  ee—1
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Der mittlere &uBere Wirkungsgrad erreicht daher ein Maximum
von 7" = 0,647 bei v/c = 1,593 und sinkt dann wieder ab. Den Verlauf
des #{™ fiir verschiedene Endgeschwindigkeiten zeigt Abb.8. Er ist

-/ N
/ .-

Abb. 8. Mittlerer auBerer Wirkungsgrad des Raketentriebwerkes {iber
einer Periode konstanter Flugzeugbeschleunigung auf die
Endgeschwindigkeit v,.

auch fiir andere praktisch vorkommende Endgeschwindigkeiten ver-
haltnisméBig hoch.

1222. AuBerer Wirkungsgrad beim Flug im widerstandsfreien Feld gegen
eine Schwerkraft.

Im widerstandsfreien Schwerkraftfeld ist zur Aufrechterhaltung des
Bewegungszustandes Antriebsleistung nétig. Eine konstante Antriebs-
leistung fiihrt daher zu anderen Beschleunigungen des Flugzeuges als
im schwerefreien Feld. Insbesondere kann ein konstanter Antrieb von
solcher GroBe dem Schwerefeld gerade entgegenwirken, daB die Feld-
beschleunigung kompensiert wird und das Flugzeug sich so verhilt wie
ein nicht angetriebenes im schwerefreien Feld. In diesem Fall fiihrt
also die konstante Antriebsleistung zu keiner Vermehrung der Flugzeug-
energie, der dulere Wirkungsgrad ist dauernd Null. Jedes Mehr an An-
trieb dagegen wirkt dann so, als ob sich das Flugzeug im schwerefreien
Feld nur unter dem Einflu8 dieses Mehrantriebes allein bewegen wiirde.

Die grundsétzliche Richtigkeit dieses letzten Satzes ergibt sich unter
anderem aus folgender Uberlegung:

Schwebt das Flugzeug im Schwerefeld in Ruhe, nur durch die
Raketenwirkung gegen die Schwerkrifte gehalten, so muB in jeder
Sekunde _
m-cft=M-g-cosq
sein, wo g - cos ¢ die in der untersuchten Richtung wirkende Beschleuni-
gungskomponente des Schwerefeldes ist. Der dazu senkrechten Be-
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schleunigungskomponente denken wir uns aus irgendeiner, hier nicht
interessierenden Ursache das Gleichgewicht gehalten, so daB diese uns
weiterhin gar nicht zu beschiftigen braucht.

Die bei diesem Vorgang von der Rakete umgesetzte Energie

E=mc22

geht vollstindig mit den Gasen ab. Der duBere Wirkungsgrad des Vor-
ganges ist Null. Denken wir uns nun das in ganz gleicher Weise wie
bisher durch die Raketenwirkung gegen die fragliche Schwerkraft-
komponente im Gleichgewicht gehaltene Flugzeug nicht in Ruhe, son-
dern aus irgendeiner einmaligen Ursache in gleichférmiger Bewegung
mit der konstanten Geschwindigkeit v entgegen der betrachteten Schwer-
kraftkomponente bewegt. Genau wie frither ist in jeder Sekunde

m-c/t=M-g-cos .
Hingegen findet die Energieumsetzung jetzt in etwas anderer Form statt.
Die aus dem Gas gewinnbare Energie besteht jetzt aus der kinetischen

Komponente mv?/2 und der chemisch-thermischen Komponente m c2/2.
Nach dem Auspuff besitzt das Raketengas an kinetischer Energie:

Lzz’g(v—c)z.

Der Unterschied beider Energien muff dem Flugzeug zugute gekommen
sein:

Ly-——Ly,=mv?24+mc42—m@w—c)22=+m-c-v.
Entgegen dem Schwerefeld hat das Flugzeug in der Sekunde an poten-
tieller Energie gewonnen:

Ly=M-g-cosp-v=+m-c-v.

D. h. die zur Deckung der Hubarbeit erforderliche Energie wurde von
den Auspuffgasen tatsichlich an das Flugzeug abgegeben, dieses bewegt
sich also tatsdchlich so, als ob es in einem schwerefreien Feld schweben
wiirde.

Es bleiben daher alle in 1221. gefundenen Beziehungen giiltig,
wenn man sie mit einem auch von Scherschefsky in dhnlichem Zusammen-
hang angegebenen Korrekturglied von der GroBe

(4 __8cosy
n=(1—E57)

versieht. Darin ist g - cos ¢ die in die Flugrichtung fallende Kompo-
nente der Schwerebeschleunigung, & aber die aus der gesamten Trieb-
kraft P folgende ideelle Flugzeugbeschleunigung b = P/M, die sich von
der wirklichen Flugzeugbeschleunigung um die konstante Feldbeschleu-
nigung ¢ - cos ¢ unterscheidet.
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Die Entstehung dieses Korrekturgliedes fiir die widerstandsfreie Be-
wegung im Schwerefeld kann man sich etwa folgendermaBen vorstellen:

Die aus der Rakete in jeder Sekunde gewonnene Energie betrigt
insgesamt m - ¢ - v. Von der zur Kompensation des Schwerefeldes aus-
gestoBenen Masse m; kommt der Rakete an Energie zugute m, - c-o.
Die GroBe dieser Masse m, folgt aus der Bedingung m, ¢/t = M - g - cos @
za my= M-g-cosp-tfc. Von der je Sekunde gewonnenen gesamten
Energie entfillt daher auf die Feldkompensation m,-c-v =M - g - cos @/c
‘crv=DM-gcosp-v. Der zur Flugzeugbeschleunigung erforderliche
zweite Auspuffanteil m, = m-—m, ergibt sich aus m,-c= M (b—¢g
cos ). Damit wird M = m - ¢/b.

Die zur Flugzeugbeschleunigung verfiighare Energie betrigt daher
m-cv—M-g-cosp-v=m-c-v(l—g-cosp/b).

Der Anteil der nutzbaren Beschleunigungsenergie an der gesamten
gewonnenen Energie betrigt daher:

_m-c-v(l—gcosp/b)
- m-c-v -

Mg (1 —§COoS (?/b),
wie oben angegeben.

Wenn dieser Anteil fiir jeden Augenblick gilt, so gilt er auch wih-
rend der ganzen Beschleunigungsperiode, wenn g - cos /b wahrend

dieser konstant war, 7, gilt daher

7 I Y?i/,.———;r—— a%s Koxﬁ'ei{turg(li?d sowohl fiir #,
7 z als auch fiir 2.

77 ” A /p?ﬁ Der Verlauf dieses Korrektur-

/ / //62; / gliedes in Abhingigkeit von b/g

7 / / / /’ 7 und cos ¢ ist in Abb.9 dargestellt.

/ A Man sieht, daB es fiir b/gcosp =1

”/ / / - %0 zu Null wird, der Raketenmotor
/ erhilt dann eben das Flugzeug

- gerade gegen die Schwerkraft-
- / / //% wirkung im Gleichgewicht, ohne

es trotz grofem Energieaufwand

zu beschleunigen. Mit wachsen-
H/ dem g-cos@/b wird %, groBer
, , : th— und erreicht seinen GroBtwert
Abb. 9. Korrekturfaktor 7, zum duBeren Wirkungs- Eins mit COS@ =0’ also =§=7t/2
grad des Raketentriebwerkes beim Flug gegen eine (Flug senkrecht zur Lotrlchtung
Schwerkraft. des Schwerefeldes) und ander-
seits bei ¢ = 0 mit dem durch biologische Griinde bestimmten Grenz-
wert von etwa b.':6-g mit », = 0,833.
Die Bewegung senkrecht zur Flugzeugachse ist fiir diese Uber-
legungen belanglos.

15 4|
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1223. AuBerer Wirkungsgrad beim Flug im schwerefreien Feld gegen
einen Widerstand.

Die Verhaltnisse liegen hier in gewissem Sinne dhnlich wie in 1222,
Genau wie dort ist ein Teil der Triebkraft dazu nétig, um den (Luft-)
Widerstand zu iiberwinden und den einmal vorhandenen Bewegungs-
zustand aufrechtzuerhalten. Die iiberschiissige Triebkraft kann dann
im Sinne von 1221. zur Beschleunigung des Flugzeuges verwendet
werden. Besonders bedeutungsvoll fiir die weiteren Untersuchungen ist
der Umstand, dafl der Luftwiderstand W, wie in 3. noch néher zu er-
kennen sein wird, durch entsprechende Fithrung der Flugbahnen wihrend
der Beschleunigungsperiode als konstante, von der Fluggeschwindigkeit
unabhingige GroBle betrachtet werden darf. Daher ist auch der zur
Uberwindung des Luftwiderstandes erforderliche Triebkraftanteil kon-
stant.

Die je Sekunde ausgestofene Gasmasse m teilt sich ihrer Verwendung
nach im allgemeinsten Fall in drei Teile:

m:m1+m2+m3:

wovon m, zur Kompensierung einer Schwerkraftkomponente dient, m,
der Flugzeugbeschleunigung geopfert wird und m, zur Uberwindung des
Luftwiderstandes Verwendung findet. In den folgenden Betrachtungen
interessiert uns nur der Anteil (m, + mg) = m’.

Wihrend wir aber m; und die damit verbundene Energie als fiir das
Flugzeug verlorene Leistung betrachten mufiten, sind sowohl Beschleu-
nigungsarbeit als auch Widerstandsarbeit im Sinne der Transportaufgabe
niitzliche Arbeiten. Man kann daher aus diesen Ursachen im allgemeinen
nicht mehr von einem neuen Wirkungsgrad sprechen, sondern hichstens
auseinanderhalten, welcher Teil der in der Zeiteinheit der Rakete zugute
kommenden Energie als Beschleunigungs- und welcher als Widerstands-
arbeit verbraucht wird.

Am einfachsten liegt der gleichzeitig praktisch wichtigste Fall des
gleichformigen Fluges, der den gewohnlichen Reiseflug darstellen konnte.
Die Geschwindigkeit v bleibt stets gleich. Damit ist auch die nach dem
augenblicklichen Wirkungsgrad:

2v/c

aus 1221. dem Flugzeug zugute kommende Leistung konstant und wird
ganzlich zur Luftwiderstandsiiberwindung verwendet.

Wegen v = konst. wird auch %, = konst. = ™. Die Beschleuni-
gungsarbeit wird Null, und die gesamte nach %, dem Flugzeug nutzbare
Energie wird zur Aufrechterhaltung der konstanten Reisegeschwindig-
keit durch Uberwindung des Luftwiderstandes verwendet.

Sanger, Raketenflugtechnik. 4



— 50 —

Hier ist der &uBere Wirkungsgrad also unmittelbar mit dem Wir-
kungsgrad der tiblichen Luftschraube vergleichbar. Es gelten die unter
122. und 1221. fir %, abgeleiteten Beziehungen, insbesondere dafl der
Wirkungsgrad fiir v/c =1 den Wert 5, =1 besitzt, daB er im Flug-
geschwindigkeitsbereich v/c = 0,5 bis vf¢c =2 immer noch gréfer als
1. = 0,8, also grofer als der einer guten Luftschraube bleibt, und daB er
erst auBerhalb des Fluggeschwindigkeitsbereiches v/c = 0,27 bis v/c =
3,75 auf die praktisch nicht mehr diskutablen Werte unter 7, =0,5
fallt (siehe Abb.7 in 1221.).

Da die praktisch vorkommenden Auspuffgeschwindigkeiten etwa
zwischen ¢ = 1000 m/sec und ¢=4000 m/sec liegen (je nach der durch die
Energie I einer Kraftstoffeinheit auszupuffenden Gasmasse m, nach der
Beziehung ¢ = }2 E 5;/m), bedeutet dies die Moglichkeit, den Raketen-
motor als hochwirtschaftliches Dauertriebwerk fiir Fluggeschwindig-
keiten zwischen etwa 270 m/sec und 15000 m/sec beniitzen zu konnen,
wobei der Gesamtwirkungsgrad z des Triebwerkes grofler als 5 =0,35,
also weit groler als der des iblichen Flugzeugtriebwerkes (mit etwa
1 = 0,25) bleibt.

Beachtet man, daf heute vielfach eine Fluggeschwindigkeit von
270 m/sec (== 1000 km/h) als kaum berschreitbare Hochstgeschwindig-
keitsgrenze der mit tblichem Triecbwerk ausgeriisteten Rennflugzeuge
betrachtet wird, so scheint der Umstand, daB der Geschwindigkeits-
bereich guten Wirkungsgrades beim Raketentriebwerk mit diesen
Geschwindigkeiten gerade erst beginnt, sehr erfreulich und bedeu-
tungsvoll.

Der zweite praktisch wichtige Fall der Flugbewegung mit Raketen-
wirkung ist der beschleunigte Flug, der am Anfang der Flugbahn wih-
rend der Beschleunigungsperiode bis zur Erreichung der vollen Reise-
geschwindigkeit herrscht und wegen des sehr hohen Brennstoffverbrauchs
in dieser Periode hochster Motortatigkeit von erheblicher Bedeutung ist.
Da das angestrebte Ziel in der relativ kurzen Beschleunigungsperiode
nicht die Zuriicklegung eines bestimmten Weges, sondern die Beschleu-
nigung des Flugzeuges auf eine bestimmte Endgeschwindigkeit v, ist,
muB hier jeder fiir andere Zwecke verbrauchte Energieaufwand, also auch
die Luftwiderstandsarbeit, im Hinblick auf den Zweck des Vorganges
als verlorene Energie gelten.

In diesem Sinne mufl der in 1221. angegebene mittlere Wirkungs-
grad %9 der Beschleunigungsperiode bei der Beschleunigung in einem
schwerefreien Feld mit konstantem Mediumwiderstand W mit einem
Korrekturglied versehen werden von der Grofe:

W
Nw == (1 - P,>’
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worin P’ die Triebkraft der Rakete P’ = m' - ¢ darstellt. Die Entstehung
dieses Korrekturgliedes kann man sich etwa so vorstellen:

Von der aus der Rakete in jeder Sekunde gewonnenen Energie
m’ - ¢- v wird zur Uberwindung des Luftwiderstandes der Teil my- ¢ v
= W - v verwendet.

Die restliche, fiir die Flugzeugbeschleunigung verfiighare und hier
als allein nutzbar betrachtete Energie betrigt somit m'-c-v—W -
=v(m -c— W)

Der Anteil dieser Beschleunigungsenergie an der Gesamtenergie
m' - ¢ v betrigt daher

vme=W)_, W (1 W)

m.c-v me

§d
worin P’ die aus m’ folgende Triebkraft der Rakete bedeutet.

Die anderen Flugbewegungen des Raketenflugzeuges mit Raketen-
wirkung haben energetisch nur geringe Bedeutung.

Nw =

123. Gesamter Wirkungsgrad.

Der gesamte Wirkungsgrad # des Triebwerkes zerfilit nach dem bis-
her Gesagten in den inneren Wirkungsgrad #, und den duBeren Wirkungs-
grad 7,.

Der innere Wirkungsgrad #; ist vom Bewegungszustand des Raketen-
flugzeuges praktisch unabhingig und stellt eine feste Wertungsziffer
der Giite des Raketenmotors dar. Er ist seinem Wesen nach mit dem
Wirkungsgrad des Explosionsmotors vergleichbar, doch erreicht er
erheblich giinstigere Werte als jener. Vorlaufig wird man fiir Rech-
nungen den Festwert

n:=0,7
annehmen diirfen.

Der duflere Wirkungsgrad dagegen ist kein Festwert, sondern hingt
in allerhéchstem MaBle von dem Bewegungszustand des Flugzeuges, ins-
besondere aber von der Fluggeschwindigkeit ab. Z. B. ist der duflere
Wirkungsgrad des Transportes fiir ein Raketentriebwerk, das mit gleich-
bleibender Geschwindigkeit v gegen einen Mediumwiderstand von der
Intensitdt W anfliegt, konstant und betragt:

_ 2vfc
Ma= "2 1 1 °
Erfolgt der Flug mit konstanter Geschwindigkeit auflerdem noch gegen
ein Schwerefeld von der Intensitdt g - cos @, so betragt der konstante
Wirkungsgrad

2v/c

Mes ="M == a7 17y (1—gcos ¢/b).

4%
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Ist die Geschwindigkeit v verdanderlich, so ist es auch der Wirkungs-
grad, und man kann dann zunédchst nur mehr von einem augenblicklichen
Wirkungsgrad sprechen. Von praktisch groBerer Bedeutung ist der
mittlere duflere Wirkungsgrad iiber eine groflere Spanne des Fluges mit
verénderlicher Geschwindigkeit v. Dieser mittlere Wirkungsgrad ist
z. B. fir den konstant beschleunigten Flug im schwerefreien und wider-
standsfreien Raum

(v/c)®

(i)
nu B)
et —1

worin v die jeweils erreichte Fluggeschwindigkeit ist.

Bei dem durch Raketenwirkung konstant beschleunigten Flug gegen
ein Schwerefeld von der Intensitit g - cos p betrigt der mittlere duflere
Wirkungsgrad der Beschleunigung

2
Ny = 1" +ng == —;,Iji)—i- (1—g cos g /b).
Fihrt der beschleunigte Flug auBerdem noch gegen einen konstanten
Mediumwiderstand von der Intensitat W, so betragt der Wirkungsgrad
der Beschleunigung
. (v/e)? w
Ty = 1 )'770'771»:8_,,/(-_ T (1—gcosp/b) (1 -“"];,')'

Zur Erreichung des gesamten, auf den Heizwert der Kraftstoffe
bezogenen Wirkungsgrades » braucht man die duBleren Wirkungsgrade
der einzelnen Flugfille nur mit #; zu multiplizieren.

Der Einflufl etwaiger, aus der umgebenden Atmosphédre entnom-
mener Stiitzmassen auf den Gesamtwirkungsgrad ist durch die Ein-
filhrung des jeweils richtigen ¢ nach der Beziehung ¢ = 2Ey;/m in
allen Gleichungen implizit enthalten.

Zu E rechnet dabei gegebenenfalls auch die adiabatische Kompres-
sionsenergie aufgenommener Luftmassen, nicht aber deren kinetische
Energie.

13. Die Kraftstofte.
131. Die Anforderungen an den Kraftstoff.

Von grundsatzlicher Bedeutung unter den an einen Raketenkraft-
stoff zu stellenden Anforderungen sind gewisse physikalische und che-
mische Eigenschaften, an ihrer Spitze der Heizwert, die aus 1 kg Kraft-
stoff gewinnbare Energiemenge. Mit dem Heizwert steigt im allgemeinen
und besonders in der Flugtechnik der Wert des Kraftstoffes, in der
Raketenflugtechnik allerdings mit einer gewissen, vorlaunfig aber nur
theoretisch bedeutungsvollen Einschriankung. Aus dem Heizwert £ und
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der Auspuffmasse m ergibt sich bekanntlich die Auspuffgeschwindigkeit
¢==y1,4 E[m, die zur Erzielung eines guten auBeren Wirkungsgrades
von der GroBlenordnung der angestrebten Fluggeschwindigkeit sein muB.
Stehen nun nur beschrinkte Auspuffmassen zu Gebote, allenfalls nur
die Masse des Kraftstoffes selbst, so werden bei sehr hohen Heizwerten
die Auspuffgeschwindigkeiten so hohe, daB der &uBere Wirkungsgrad
stark sinkt und unter Umstdnden aus einem Kraftstoff von geringerem
Heizwert mehr dem Flugzeug zugute kommende Energie gewonnen
werden kann. Es wird bei der Wahl des Kraftstoffes also dessen Heiz-
wert mit der beabsichtigten Fluggeschwindigkeit und der verfiigharen
Auspuffmasse in Einklang zu bringen sein. Bei den in der Raketen-
flugtechnik angestrebten sehr hohen Fluggeschwindigkeiten und den
vorlaufig allein in Frage kommenden beschriankten chemisch-thermi-
schen Energien der verfiigbaren Kraftstoffe hat diese Einschriankung
vorerst keine praktische Bedeutung.

Ein weiterer Umstand ist die Notwendigkeit, den Kraftstoff auf
gefahrlose und einfache Weise, ohne kostspielige, gewichtige und ver-
wickelte Einrichtungen im Flugzeug stapeln und verwenden zu konnen.
Es ist hier besonders an die fatalen Eigenschaften fliissiger Gase, an den
chemischen Angriff mancher Kraftstoffe und Auspuffgase auf die Be-
hélter-, Leitungs- und Diisenwinde, an die Explosionsgefahr vieler
Kraftstoffe usw. gedacht.

Zu den beachtenswerten physikalischen Eigenschaften zéhlt weiters
auch das Kiihlvermogen der Kraftstoffe, das ist die Féahigkeit, einen ge-
wissen Prozentsatz der Heizwertenergie beim Ubergang vom Temperatur-
und Aggregatzustand im Tank zu den Zustinden der Verwendungs-
bereitschaft aufnehmen zu kénnen. Die Wirmemenge, um Benzin von
00 C auf 100°C zu erwdrmen und dann zu verdampfen, betriigt unter
normalen Verhiltnissen etwa 1,49, des Heizwertes. Zur Verdampfung
von 1 kg flissigem Wasserstoff von —253° C und Erwirmung auf die

z—1
auf atmosphérischen Druck nach der Beziehung 7', = T, (1/p,) *
reduzierte Temperatur 7, bedarf es nach Oberth einer Wirmemenge
von 3,4 (T;-+412) keal. Fir fliissigen Sauerstoff von —1839 C ist diese
Zahl 0,218 (7T, + 144) keal; fiir flissigen Stickstoff von —195,7°C
betragt sie 0,244 (T, 4+ 121). Dieses Kiihlvermogen ist deshalb von
Bedeutung, weil am Raketenmotor statt einer besonderen Kiihlfliissig-
keit, die die Warmeverluste durch die Ofen- und Diisenwandungen an
die AuBenluft ableitet, moglicherweise der Kraftstoff selbst zur Kiihlung
beniitzt werden mufl. Im iiblichen Sinn der Kiihlflissigkeit zur Wand-
kiihlung sind die fliissigen Gase allerdings ungeeignet, da sie im Tank-
zustand sieden, also vor der Verdampfung keine Wirmeaufnahmefihig-
keit besitzen.
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Auler diesen und weiteren physikalisch-chemischen Eigenschaften,
die als gegebene, unverdnderliche Tatsachen hinzunehmen sind, spielen
auch eine Reihe mehr verédnderlicher, wirtschaftlicher Eigenschaften
unter den Anforderungen an die Raketenkraftstoffe eine Rolle. Eben
wegen ihrer moglichen Verdnderlichkeit kann ihnen bei der Kraftstoff-
wahl zunéchst keine so ausschlaggebende Rolle beigemessen werden, wie
den erstgenannten Eigenschaften.

Hierher gehort vor allem der Preis des Kraftstoffes je Heizwert-
einheit, etwa in RM./10000 kcal. Natiirlich schneiden in dieser Hinsicht
augenblicklich die handelsiiblichen Kraftstoffe Benzin, Petroleum,
Schwerol usw. am besten, die hochwertigen fliissigen Gase aber am schlech-
testen ab. Doch konnten sich diese Verhiltnisse bei ausgedehnter Ver-
wendung flissiger Gase nicht unerheblich zu deren Gunsten verschieben.
Abgesehen von der volkswirtschaftlichen Bedeutung des Ersatzes von
z. B. Benzin durch Wasserstoff, 148t sich ein durchaus diskutabler Preis
des letzteren bei seiner Erzeugung auf elektrolytischem Wege aus
11,63 kWh billigem Wasserkraftstrom je 10000 kcal (0,34 kg Wasser-
stoff) ohne weiteres erwarten.

Ahnlich liegen die Verhéltnisse mit der Erhaltlichkeit des Kraft-
stoffes an den als Landehifen in Frage kommenden Platzen der Erde,
in welcher Hinsicht das Benzin vorlaufig gleichfalls in erster Reihe steht.
Da als Raketenlandeplidtze aber eben nur sehr wenige Erdpunkte in
Frage kommen, wiirde sich an diesen die Bereitstellung jedes Raketen-
kraftstoffes unschwer organisieren lassen.

132. Die selbstindigen Kraftstoffe.

Zu den selbstéindigen Kraftstoffen, die zur Energieabgabe keiner
weiteren Hilfsstoffe, wie etwa Sauerstoff, Luft usw., bediirfen, gehoren
vor allem die Spreng- und Schielstoffe und weiters einige besonders als
Zukunftskraftstoffe gepriesene, wie Atomzerfallsenergie, Energie des
atomaren Wasserstoffes usw., ferner gehoren hierher in gewissem Sinne
die iibrigen »Elektronen-Raketenpline«, die groBtenteils auf der Aus-
stoBung kleiner Massen mit sehr hoher, bis zu Lichtgeschwindigkeit auf
elektrischem Weg aufgebaut sind. Die dazu erforderliche Energie wird
bei den meisten Projekten irgendwie der unmittelbaren Sonnenstrahlung
entnommen, so daB sie von vornherein zunidchst fiir die Zwecke der
Raketenflugtechnik nicht weiter in Frage kommen. Die mit derartig
energiereichen Kraftstoffen verbundenen phantastischen Auspuffge-
schwindigkeiten sind aber auBlerdem auch gar nicht anstrebenswert,
denn bei einer hochstmoglichen Raketenfluggeschwindigkeit von etwa
8000 m/sec und einer Auspuffgeschwindigkeit etwa der Kathodenstrahlen
oder der «-Strahlen von 108 m/sec ergibt sich der wenig ermunternde



duBere Wirkungsgrad des Raketenantriebes von 7, = 0,00016. Mit
solcher Energieverschwendung wiirde sich ein wirtschaftlicher Raketen-
flug aber wohl auch dann nicht rechtfertigen lassen, wenn die durch die
Solarkonstante oder den Atomzerfall gegebenen unerschopflichen Energie-
quellen zur Verfagung stiinden. Konnte man durch die hohen Energien
auch entsprechend groBe Auspuffmassen mit weit geringerer Auspuff-
geschwindigkeit in Bewegung setzen, wie es Oberth z. B. mit seiner auf
dem Prinzip des elektrischen Windes beruhenden Elektronen-Rakete
plant, so ergében sich unter Umstanden durchaus diskutable Verhiltnisse.

Einen fiir den Raketenflug geradezu idealen Kraftstoff ergibe
dagegen der atomare Wasserstoff bei seiner Assoziation zu molekularem
Wasserstoff. Die dabei gewinnbare Energie (nach Bichowsky-Capeland
52500 kcal/kg)?) fihrt ganz ohne Stiitzmassen zu Auspuffgeschwindig-
keiten von etwas iiber 20000 m/sec, die ansichnoch zu sehr guten aufleren
Wirkungsgraden ausreichen wiirden und sich durch geringfiigige Stiitz-
massen noch feiner regeln lieflen. Vorlaufig ist die Nutzbarmachung
der atomaren Wasserstoffenergie noch ein ungelostes Problem.

Die SchieBl- und Sprengmittel erhalten ihren fiir unsere Zwecke
wesentlichsten Vorzug, die Unabhingigkeit vom Vorhandensein sauer-
stoffhaltiger Hilfsstoffe dadurch, dafl der zur Verbrennung nétige Sauer-
stoff entweder den Brennstoffen (z. B. Kohlenstoff, Schwefel) in Form von
Sauerstofftragern (z. B. Salpeter) beigemischt ist, oder sie enthalten den
Sauerstoff sogar innerhalb ihrer meist sehr kompliziert und labil zusam-
mengesetzen Molekiile selbst, wie z. B. Nitroglyzerin, Nitrozellulose usw.
Allen ist ein verhiltnismiBig geringer Heizwert und den meisten, be-
sonders den hochwertigsten, hohe Neigung zum Explodieren gemeinsam.
Aus den letzteren Griinden haben sie fiir bemannte Raketenflugzeuge
keine ernstliche Bedeutung.

Zusammenfassend 1aBt sich sagen, daf die — in Zahlentafel 14 zu-
sammengestellten — selbstandigen Kraftstoffe fir den Betrieb von
Raketenflugzeugen unter den augenblicklichen Verhiltnissen nicht in
Frage kommen.

133. Die unselbstiindigen Kraftstoffe (Brennstoffe).

Die unselbstiandigen Kraftstoffe sind aus sich selbst heraus nicht
imstande, Energie abzugeben. Sie bediirfen dazu noch eines weiteren
Hilfsstoffes, in der Regel des Sauerstoffes. Die Energieabgabe erfolgt
in diesem IFall durch Oxydation.

Die in Frage kommenden unselbstdndigen Kraftstoffe sind praktisch
ausschlieBlich Wasserstoff und Kohlenstoff sowie deren chemische Ver-_

1) F.R. Bichowsky, L. C. Capeland. Journ. of the Amer. chem. Soc. 50,
315, 1928.
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bindungen, die sich samtliche durch einen sehr hohen Heizwert auszeich-
nen. Dieser Heizwert ist durch den ithrer Grundsubstanzen, Wasserstoff
und Kohlenstoff gegeben und schwankt daher zwischen 12,20 - 10°
kgm/kg und 3,48 - 10% kgm/kg, wie die Brennstofftafel 15 zeigt, je nach
dem prozentualen Anteil von Wasserstoff bzw. Kohlenstoff am Gesamt-
gewicht. Also haben wasserstoffreiche Brennstoffe (z. B. CH,) hohere
Heizwerte als kohlenstoffreiche (z. B. CgHg).

An erster Stelle steht demgemill der Wasserstoff selbst, der denn
auch den Raketentechnikern groBtenteils als bester Kraftstoff vor-
schwebt. Indessen besitzt er aber einige nicht zu unterschitzende Nach-
teile. Sie ergeben sich im Wesen daraus, daBl seine Verwendung im gas-
formigen, evtl. komprimierten Zustand wegen der Grofe der erforder-
lichen Tanks nicht in Frage kommt, so daB seine fliissige Aggregatform
mit einem spezifischen Gewicht von 0,07 t/m?® herangezogen werden
muB. Der Siedepunkt des fliissigen Wasserstoffes liegt bei Atmosphiren-
druck um —253°C, so daB seine rascheste Verdampfung bei normalen
Kérpertemperaturen (Verdampfungswirme 123 keal/kg gegen 539keal/kg
bei Wasser) nur durch sorgfaltigste und schwierige Warmeisolierung ver-
hindert werden kann. Weitere schwerwiegende Nachteile sind insbe-
sondere, daBl der Wasserstoff seine Temperatur auch allen Gefalwan-
dungen und Leitungen mitteilt, wobei die meisten Baustoffe ein dem Glas
ahnliches Festigkeitsverhalten annehmen und schlieBlich, daBl seine
Handhabung nach Oberth &hnlich umsténdlich und gefahrlich ist wie
die kochenden Wassers.

Fliussiger Wasserstoff ist eine farblose, aullerordentlich leichte
und leicht bewegliche Fliissigkeit mit folgenden Kennzahlen: Siede-
punkt bei Normalverhéltnissen —253°C, Schmelzpunkt —257°C,
kritische Temperatur — 240°C, kritischer Druck 13,2 kg/ecm?, Ver-
dampfungswirme 123 kecal/kg, spezifisches Gewicht 0,070 t/m3.

Das in der Kraftstofftafel zunichst stehende Methan hat seinen
Siedepunkt bei —161,4° C und eine Verdampfungswirme von 125 kcal/kg,
ist seinem geringeren Ileizwert entsprechend also etwas harmloser als
flissiger Wasserstoff.

Dann folgen die bekannten fliissigen Kraftstoffe, an ihrer Spitze
Benzin, die Treibéle und Benzol, deren giinstige Eigenschaften hinléng-
lich bekannt sind. Wegen der Wichtigkeit dieser flussigen Kraftstoffe
stellen wir ihre hauptsiichlichsten Kennzahlen und Eigenschaften im
folgenden zusammen.

Benzin: Aus Erdol, Braunkohlenteer oder Kohle gewonnen,
unterer Heizwert etwa 10200 keal/kg, Siedetemperatur 60 bis 120° C,
spez. Gewicht 0,7 bis 0,74 t/m3, Viskositat 1° E, Flammpunkt —55 bis
— 259 C, Selbstentziindung bei 475 bis 530° C, im wesentlichen aus den
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Gliedern der Methanreihe C;H,,, CsH,,, C,H,,, CgHys usw. bestehend.
Farblos-helle Fliissigkeit.

Petroleumgasél: Aus Erdol gewonnen, unterer Heizwert etwa
10250 kcal/kg, Siedetemperatur 250 bis 350°C, spez. Gewicht 0,865
bis 0,895 t/m3, Viskositat 1,5 bis 2,5 E¢ bei 20° C, Flammpunkt
65 bis 85° C, Selbstziindung bei etwa 350° C, Stockpunkt —20°C, im
wesentlichen aus Kohlenwasserstoffen bestehend. Hellgelbe bis gelb-
braune Flissigkeit.

Benzol: Aus Steinkohlenteer oder Leuchtgas gewonnen (»Stein-
kohlenbenzin «), unterer Heizwert etwa 9600 kcal/kg, Siedepunkt etwa
100° C, spez. Gewicht 0,887 t/m3, Flammpunkt —15° C, Selbstziindung
bei etwa 730° C, Erstarrungspunkt rein 45,5 C, sinkt mit den tblichen
Beimischungen. In der Hauptsache aus CgHg mit Beimischungen von
C,Hg, CgH,y usw. bestehend. Leicht bewegliche, farblose Fliissigkeit.

Die iibrigen Kraftstoffe der Kraftstofftafel 15, Kohlenstoff und
Alkohol, haben wegen des geringen Heizwertes als Raketenkraftstoffe
keine Bedeutung.

134. Die Sauerstofftriger.

Die unselbstandigen Kraftstoffe brauchen zur Entwicklung ihrer
Heizwertenergie noch Sauerstoff. Der einfachste und in der Flugtechnik
gegenwirtig ausschlieflich gebrauchliche Weg zur Beschaffung dieses
Sauerstoffes besteht darin, ihn unterwegs der Atmosphire zu entnehmen,
so daf nur der Kraftstoff selbst im Flugzeug mitgeschleppt werden muf.
Nach gegenwirtig herrschender Ansicht nimmt der Sauerstoffgehalt
der Luft bis in etwa 100 km Hohe néherungsweise linear auf Null ab,
so daBl im gesamten in Frage kommenden Raketenflugbereich mit sauer-
stoffhaltiger Atmosphédre gerechnet werden kann. Der Gedanke, auch
fir das Raketenflugzeug den erforderlichen Sauerstoff der Atmosphire
zu entnehmen, ist daher ungemein verlockend, zumal die restlichen Luft-
gase (Stickstoff, Helium usw.) in hochwillkommener Weise als Stiitz-
massen und zur Herabminderung der Dissoziation Verwendung finden
konnen. Die Eigenart der hier betrachteten Flugbahnen, dafl im grofiten
Teil der Flugbahn mit hauptsdchlichster Motorleistung der Staudruck
der Luft trotz deren mit der Héhe abnehmenden Dichte konstant ist,
scheint dieser Absicht gleichfalls forderlich.

Die hervorragende Wirkung der Stitzmassen ist aus den Brennstoff-
tafeln 19 und 20 ersichtlich.

Trotzdem wollen wir diese Art der Sauerstoffbeschaffung aus
folgenden Griinden nicht ndher in Erwigung ziehen:

1. Der Druck der Atmosphire ist in den fraglichen Ilughthen so
auflerordentlich gering, da er neben dem Staudruck etwa einer erd-
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nahen Fluggeschwindigkeit von 360 km/h vollig vernachlassigt werden
kann. Die Steigerung des Luftdruckes von der durch diesen Staudruck
gegebenen Anfangskompression von etwa 625 kg/m? auf den Einbringungs-
druck in den Ofen, selbst einer Wechseldruckrakete von etwa 30000 bis
40000 kg/m?2 ist mit den auch in absehbarer Zukunft denkbaren Vorver-
dichtern praktisch ebenso unméglich, wie die Foérderung der erforder-
lichen ungeheuren Luftmengen.

2. Fir die hochsten Teile der Flugbahn, wo mit zunehmender Triag-
heitswirkung der Bahnkrimmung der Staudruck rasch abfillt, miiite
auf jeden Fall der Sauerstoff im Flugzeug mitgefithrt werden.

3. Die Einbringung fliissiger Betriebsstoffe in den Ofen der Rakete
ist erheblich einfacher als die teilweise gasférmiger und erlaubt die An-
wendung von Gleichdruckmotoren, die hoheren inneren Wirkungsgrad
und keine pulsierende Sto8wirkung aufweisen. Zugleich entfillt bei
ihnen eine besondere Ziindanlage und dhnliche Hilfseinrichtungen, die
zu Stérungen fihren konnen.

4. Weiters ist die vollige Selbstandigkeit und Einheitlichkeit des
Raketenflugzeuges bis in die &ullersten in Frage kommenden Hohen,
die der zirkuldaren Erdumlaufsgeschwindigkeit entsprechen, nur bei voll-
standiger Sauerstoffmitfiahrung gesichert und liuft die nétige Entwick-
lung konform den von den Raumfahrttheoretikern schon geleisteten
Arbeiten.

5. Schliefilich ist der ausreichende Sauerstoffgehalt der héheren
Stratosphédrenschichten vorlaufig eine unbewiesene Hypothese.

Daher ist der zur Verbrennung notige Sauerstoff von vornherein
vollig in der Rakete mitzufiihren.

Fiir die Form, in der dies geschehen kann, bestehen folgende Mog-
lichkeiten:

1. Eine Reihe chemischer Sauerstofftriger, wie sie z. B. in Form
des Salpeters seit altersher bei Schwarzpulverraketen Verwendung
finden, sind in Zahlentafel 12 zusammengestellt.

Zahlentafel 12.

Sauerstoffgehalt Dissoziationswiarme

Sauerstofftriger in Gewichtsprozenten a%egiaggrmsi“gfisgtg]ffﬁg

Kaliumperchlorat (KClO,) . . . . . || 46,2 — 0,427

Kalisalpeter (KNOg) . . . . . 48,5 — 0,505
Uberchlorsiure HCIO) . . . . . 64,0 — 0,080
Stickstoffpentoxyd N,Og) .« . . 74,2 -+ 0,005
Salpetersaure HNO,) . . . . . 76,3 — 0,233
Wasserstoffsuperoxyd (H202) ..... 94,2 (47,2) -+ 0,295

Ozon, {flissig Oy . o v v v 100,0 -+ 0,303
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Alle enthalten neben dem Sauerstoff mehr oder weniger wertlosen
Ballast. Einige von ihnen kommen wegen ihrer eigenen chemischen
Eigenschaften (z. B. HNO,) oder der ihrer Abfallprodukte (z. B. HCl)
nicht ernstlich in Irage. Bei Kaliumperchlorat, Kalisalpeter und Sal-
petersidure ist dies auch wegen der zur Abspaltung ihres Sauerstoffes
erforderlichen betrdchtlichen Energiemengen (negative Dissoziations-
wirmen) der Fall. Das ziemlich hochwertige Stickstoffpentoxyd (Sal-
petersdureanhydrid) ist teuer, explosibel und giftig. Es besteht bei 0°C
aus harten, rhombischen Kristallen, schmilzt bei 39 C und siedet bei etwa
500 C. Stickstoffpentoxyd ist sehr zersetzlich und explodiert oft ohne
besondere erkennbare Veranlassung unter Zerfall in Stickstoffdioxyd
und Sauerstoff.

2. Eine Sonderstellung unter den chemischen Sauerstofftragern
nimmt das Wasserstoffsuperoxyd ein. Von seinem absoluten Sauer-
stoffgehalt ist unter den uns vorliegenden Verhiltnissen nur ein Teil
nutzbar, so dal der tatsichlich verfiighare Sauerstoff 47,29, des Gesamt-
gewichtes betragt. Bemerkenswert ist aber, dafl bei dieser Sauerstofl-
abspaltung die betrichtliche Energiemenge von 1323 kecal/kg frei wird,
die seinen Wert in Verbindung mit einem unselbstindigen Kraftstoff
betrachtlich steigert. Zahlenwerte finden sich in Brennstofftafel 17.
Wasserstoffsuperoxyd ist eine geruch- und farblose, in dicker Schicht
blaue Fliissigkeit von der Dichte 1,458, einem Schmelzpunkt bei —2° C.
Bei gewohnlicher Temperatur verdampft es langsam. Der Zerfall nach
der Gleichung 2 H,0, = 2 H,0 4 O, erfolgt in unverdiinntem Zustand
oder konzentrierter Losung manchmal explosionsartig bei Anwesenheit
geringster Spuren von Katalysatoren (Alkalien oder Schwermetalle) und
1aBt sich durch gewisse Stabilisatoren verzogern. In reinem Zustand ist
H,0, sehr teuer.

3. Einen eigenartigen, in mancher Hinsicht noch wertvolleren Sauer-
stofftrager stellt das fliissige Ozon dar. Nicht nur, daB} es voéllig frei von
totem Ballast ist, wird bei seiner der Verbrennung vorausgehenden
Dissoziation nach der Gleichung 20; = 30, die betrachtliche Energie-
menge von 0,303-10% kg/m je kg Ozon frei, die sich zum Heizwert des
Kraftstoffes addiert.

Flissiges Ozon bildet eine &lige, schwarzblaue Flissigkeit mit
folgenden Kennzahlen: Siedepunkt unter Normalverhaltnissen —112° C,
Schmelzpunkt —251,4° C, kritische Temperatur —5° C, kritischer Druck
67 kg/em?, Verdampfungswirme 73 kcal/kg, spez. Gewicht 1,71 t/m?3.

Der relativ sehr hohe Siedepunkt stellt an Baustoffeigenschaften
und Warmeisolierung weit geringere Anspriiche als etwa der fliissigen
Sauerstoffes. Die sehr hohe Dichte erlaubt weiter geringe Abmes-
sungen der Isoliertanks.
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Nachteilig ist, daB es die meisten Metalle oxydiert, dafl seine Ddmpfe
in hoherer Konzentration gesundheitsschéddlich sind und vor allem, dafl
es durch seine gasformigen Verdampfungsprodukte in hohem Mafe
explosibel ist. Ob sich dieser Nachteil durch entsprechende MaBregeln,
etwa Verwendung von Schutzgasen od. dgl., beheben 148t, miiiten ein-
gehendere Versuche lehren, die in Anbetracht der sonstigen betrdcht-
lichen Vorteile sehr erwiinscht wiren.

4. Vorlaufig bleibt in rein kinetischer und groBenteils auch in kon-
struktiver Hinsicht

Fliissiger Sauerstoff selbst der beste Sauerstofftriager. Er stellt
eine hellblaue, wie Wasser bewegliche Flissigkeit mit folgenden Kenn-
zahlen dar: Siedepunkt unter Normalverhiltnissen —183° C, Schmelz-
punkt —219°C, kritischer Druck 51 kg/em?, Verdampfungswirme
51 keal/kg, spez. Gewicht 1,143 t/m3.

Siedepunkt und Dichte liegen somit merklich ungiinstiger als bei
flissigem Ozon, dessen giinstige Dissoziationswirme fehlt vollsténdig.

135. Die fliissigen Gase.l)

Da die flissigen Gase in den Raketenprojekten durchwegs eine
erhebliche Rolle spielen und auch nach dem bisher Erkannten fiir unsere
Zwecke ernsthaft in Frage kommen, ihre Eigenschaften aber im allge-
meinen weniger bekannt sind, werden diese hier in knappster Form zu-
sammengestellt.

Der Aggregatzustand aller Korper ist von Druck und von der Tem-
peratur in dem Sinne abhingig, dall mit der Zunahme des Druckes oder
mit der Abnahme der Temperatur die dichteren Aggregatzustidnde er-
strebt werden, also eine Umwandlung in der Richtung Gas—Fliissigkeit—
fester Korper eintritt. Beide Einflisse sind jedoch nicht unabhingig
voneinander insofern, als der Temperaturbereich, in dem ein bestimmter
Stoff als Gas, Fliissigkeit oder fester Koérper existiert, durch den Druck
beeinflult wird und umgekehrt. Siehe auch Abb. 4a.

Hier interessieren besonders jene Zahlen, die den flissigen vom gas-
formigen Aggregatzustand trennen, inshesondere jene Hochsttemperatur,

Y Literatur: Hardin-Traube, Die Verflussigung der Gase. Emke, Stutt-
gart 1900. — Luhmann, Die Industrie der verdichteten und verfliissigten Gase.
Hartleben, Wien-Leipzig 1904. — Miiller-Pouillet, Lehrbuch der Physik und
Meteorologie. Vieweg u. Sohn, Braunschweig 1906. — Teichmann, Komprimierte
und verfliissigte Gase. Knapp, Halle 1908. — Urban, Laboratoriumsbuch fiir die
Industrie der verfliissigten und verdichteten Gase. Knapp, Halle 1909. — Schall,
Herstellung und Verwendung der verdichteten und verfliissigten Gase. Jaenccke,
Leipzig 1910. — Claude-Kolbe, Flussige Luft. 1920. — Drews, Komprimierte
und verfliissigte Gase. Knapp, Halle 1928. — Laschin, Der flissige Sauerstoff
Halle 1929. — Drews, Kiltetechnik. Halle 1930.
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oberhalb der der betreffende Stoff im fliissigen Zustand nicht mehr mog-
lich ist. Als kritische Temperatur bezeichnet man bekanntlich die hochst-
mogliche unter den Grenztemperaturen zwischen fliissigem und gas-
formigem Zustand (Siedetemperaturen), die den verschiedenen Driicken
zugeordnet sind. Die zu dieser héchstméglichen Temperatur gehorigen
sonstigen ZustandsgroBen des Gases heillen kritische Zustandsgréfien,
inshesondere der Druck kritischer Druck. Bei geringeren Driicken sind
also niedrigere Temperaturen zum Sieden notig, speziell beim normalen
Luftdruck die normale Siedetemperatur.

Betrachtet man die Verhiltnisse der Anschaulichkeit halber beim
normalen Luftdruck von 760 mm Hg, unter dem wir ja in der Regel
mit den fliissigen Gasen zu tun haben, so liegt die normale Siedetempera-
tur einiger Stoffe bei folgenden Werten:

Aluminium 1800° C; Quecksilber 357° C; Wasser 100° C; Kohlen-
dioxyd — 78,59 CG; Methan —164° C; Sauerstoff —183° C; Stickstoff
—196° C; Wasserstoff —253°C.

Die entsprechenden Schmelztemperaturen, also die Grenztempera-
turen zwischen flissigem und festem Aggregatzustand dieser Stoffe bei
normalem Luftdruck sind: _

Aluminium: 658° C; Wasser 0° C; Quecksilber —38,9° C; Kohlen-
dioxyd —79°C; Ather —118° C; Methan —184° C; Stickstoff —219°C;
Wasserstoff —257° C.

Aus diesen Reihen erkennt man ohne weiteres, welche Stoffe uns
unter den Temperaturverhdltnissen des téglichen Lebens als feste Korper,
welche als Flissigkeiten und welche als Gase entgegentreten miissen.
Oberhalb der Siedetemperatur ist der Stoff nur als Gas, oberhalb der
Schmelztemperatur nicht als fester Kérper moglich.

Die uns vorziiglich interessierenden flissigen Gase, Sauerstoff und
Wasserstoff haben auBerordentlich niedrige Siedepunkte, bei ihrer La-
gerung muf} ihre Temperatur unter diesen Siedepunkten bleiben. Da
sich ihnen unter normalen Verhdltnissen wegen des ungeheuren Tem-
peraturgefilles die Warme der Umgebung sehr rasch mitteilt, fithrt diese
bei den geringen Verdampfungswirmen von 51 bzw. 109 keal/kg zu sehr
rascher Verdampfung, die nur durch Lagerung unter moglichster Wéarme-
isolierung in ertrdglichen Grenzen gehalten werden kann. Man beniitzt
dazu die doppelwandigen Dewarschen Gefille, deren Zwischenrdume
sorgfaltig evakuiert sind, um die Wéarmeleitung zu verhindern, und deren
im Vakuum liegende GefaBwinde auBlerdem glinzend versilbert sind,
um auch die Wirmestrahlung tunlichst zu vermindern. Trotzdem miissen
die GefdBe offen bleiben, da die Dampfspannung sonst in kurzer Zeit zu
threr Zertrimmerung fihren wiirde. Die mit den fliissigen Gasen un-
mittelbar in Berithrung stehenden Metalle nehmen deren Temperatur an,
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wobei Festigkeit und Elastizitdtsbereich auBerordentlich anwachsen,
withrend die Zahigkeit im selben Mafle sinkt, so daf§ Stahl z. B. das Glas
an Stoflempfindlichkeit erreicht.

Auf die Haut verspritzte Flussigkeit ist zundchst unschadlich, da
eine Art Leidenfrostsches Phinomen die direkte Beriihrung verhindert.
Wird die Flussigkeit jedoch auf der Haut zerrieben, so fithrt sie zu
schweren Brandwunden.

136. Die Wahl des zweckmiBigsten Kraftstoffes,

Wenn man von den selbstindigen Kraftstoffen aus den dort ange-
fihrten Griinden absieht, bleiben zur Wahl praktisch nur mehr der
flussige Wasserstoff und die tblichen fliissigen Kraftstoffe ibrig.

Solange es auf das absolut geringste Gewicht bei gegebenem Energie-
vorrat und auf Erreichung allerhéchster Auspuffgeschwindigkeiten und
damit guter dullerer Wirkungsgrade ankommt, wird die Wahl zunéchst
auf den flissigen Wasserstoff zu fallen haben. Nach Ansicht mafBgeb-
licher Kosmonauten ergibt dabei aber nicht das stochiometrische Wasser-
stoff-Sauerstoffverhaltnis die hochsten Auspuffgeschwindigkeiten, son-
dern wegen der Dissoziationserscheinungen ein Verhiltnis von einem
Gewichtstell Wasserstoff auf etwa 2,6 Gewichtsteile Sauerstoff. Durch
die giinstige Wirkung des tiberschiissigen Wasserstoffes sind mit solchen
Gemischen Auspuffgeschwindigkeiten iiber 4000 m/sec tatsachlich erreicht
worden. In Brennstofftafel 21 sind die zahlenmé#Bigen Verhiltnisse der
Knallgasverbrennung mit iiberschiissigem Wasserstoff dargestellt.

Dem etwas groBeren Heizwert des flissigen Knallgases gegeniiber,
z. B. dem Benzin-Sauerstoffgemisch, stehen jedoch eine Reihe zum Teil
sehr schwerwiegender Nachteile entgegen, z. B.:

1. Ein neuer Unsicherheitsfaktor bei den Raketenmotor-Versuchs-
bauten, durch die Verwendung eines in seinem Verhalten unbekannten
Kraftstoffes an Stelle des Benzins.

2. Wiihrend man zur Stapelung einer Energiemenge von 108 kgm in
Form von Benzin-fliissigem Sauerstoff etwa 1 dm3Tankraum benétigt, er-
fordert dieselbe Energiemenge in Form der praktisch giinstigsten Mischung
von flissigem Knallgas etwa 4,2 dm3, also den 4,2fachen Tankraum, wo-
durch erhebliche Raumschwierigkeiten, evtl. Vergroflerung der Flugzeug-
abmessungen, erhohte Gewichte, Luftwiderstinde usw. entstehen.

3. AuBler durch ihre mehr als 4fach groferen Abmessungen ergeben
die Tanks fir flissiges Knallgas durch ihre schwere, unverldBliche und
teure Ausfilhrung in Form Dewarscher Gefalle ganz betrachtliche Mehr-
gewichte gegeniiber den bekannten iiblichen Leichtmetall-Benzintanks,
die das Mindergewicht der Knallgasenergie-Einheit sehr leicht iiberwiegen
konnen.
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4. Bei der Tankung flissigen Knallgases ist mit erheblichen Ver-
dampfungsverlusten zu rechnen.

5. Erhebliche Schwierigkeiten ergeben sich bei der Baustoffwahl
und Konstruktion der Tanks, wegen der durch die niedrigen Wasser-
stofftemperaturen sehr ungiinstig verdnderten Werkstoffeigenschaften,
daher evtl. nétige Verwendung von Kupfer oder Blei fiir die doppel-
wandigen Knallgastanks an Stelle von Leichtmetall.

6. Konstruktive Schwierigkeiten in der Beherrschung von Tempera-
turdifferenzen von —250° C bis + 3000° C, besonders hinsichtlich des
Baustoffverhaltens.

7. Unannehmlichkeiten fiir die Handhabung und Verwendung im
Flugzeug wegen der stiandigen Gefahr der Verbrennung von GliedmafBen
bei zufilliger reibender Beriihrung.

8. Explosionsgefahr von Tanks bei lebhafter Knallgasverdampfung
durch Erwirmung.

9. Umsténdlicher und langwieriger Tankvorgang (Unterkiihlen der
Tanks durch fliissige Hilfsgase usw.).

10. Gefahr der Rumpfvereisung bei Ausbildung als Flugboot, da-
durch Gefahrdung des Starts.

11. Erheblich hoherer Preis des Wasserstoffes gegeniiber etwa Benzin.

12. Vorldufig keine Erhaltlichkeit auf den Landeplitzen, daher
kostspielige Bodenorganisation usw.

Diese und weitere Griinde legen es nahe, auch die Moglichkeit der
Verwendung anderer Brennstoffkombinationen im Auge zu behalten,
zumal die Heizwerte nicht so sehr voneinander abweichen, da ein Ge-
wichtsausgleich aus sekundaren Ursachen undenkbar wire.

Aus den Brennstofftafeln des Abschnittes 137. sind in der folgenden
Zahlentafel 13 einige Kraftstoffkombinationen zusammengestellt, aus
denen die engere Wahl zu treffen sein wird.

Zahlentafel 13.

W ‘ . Aus- | Brforderliche
Nr, Kraftstoffkombination d.ulgl(fmglftin ! gllxlﬁ(élt‘asél:lvt ' I;g‘,‘g‘;‘fé‘,hs
10° kgm/kg + ¢, in m/sec | Energie in dm?
1 | 1kg Wasserstoff H,+2,6kg Ozon O, 1,32 1 5080 1 335
2 1 kg Wasserstoff 4 2,6 kg Sauerstoff 1,10 4680 i 4,20
3 1 kg Wasserstoff 4- 17 kg Wasser- :
stoffsuperoxyd . . . . . . . . . 0,96 4330 : 0,84
4 1kgWasserstoff 4 10,8 kg Stickstoff- '
pentoxyd . . . . . . . .. .. 1,03 4500 i 1,18
3 1 kg Benzin + 3,5 kg Ozon . . . . 1,25 4960 0,36
6 1 kg Benzin 4 3,5 kg Sauerstoff . . 1,01 4450 | 0,67
7 1 kg Benzin -+ 7,4 kg Wasserstoff- i
superoxyd . . . . . . .. ... 0,80 3940 | —
8 | 1kg Benzin - 4,7 kg Stickstoffpent- !
oxyd . . . .. ... 0,80 ! 3940 | —
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Die wirklich optimale Kombination wird sich daraus wohl nur auf
Grund genauerer Durchkonstruktionen und vor allem von Versuchen
feststellen lassen.

Wegen ihres sehr bedeutenden Bedarfes an absolutem Tankraum
und besonders an Isoliertankraum scheiden die Wasserstoffkombina-
tionen zundchst wohl aus. Sieht man weiters aus den frither angegebenen
Griinden vorlaufig von Ozon und Stickstoffpentoxyd gleichfalls ab, so
bleiben schlieBlich zur engsten Wahl noch die Kombinationen 6 und 7.

Nehmen wir die Schwierigkeiten, die sich mit der Stapelung flis-
sigen Sauerstoffes ergeben, so weit als beherrschbar an, dall der héhere
Heizwert der Kombination 6 entsprechend zur Geltung kommen kann,
so wird die Wahl, besonders mit Riicksicht auf die unangenehmen
Nebeneigenschaften des reinen Wasserstoffsuperoxydes, endlich end-
giltig auf Kombination 6 zu fallen haben.

Da also die praktische Auswertung der absolut energiereichsten
bekannten chemischen Reaktion:

6 H 4+ Oy = 3 H,0 + 57000 kcal/kg,

also bei Eis als Endprodukt mit der ungeheuren Energieabgabe von
24,3 - 108kg/m je Kilogramm reagierender Stoffe (cy, = 21800 m/sec) bis-
her erst zum geringsten Teil gelungen ist, wird unter den vorlaufig
gegebenen Verhiltnissen als brauchbarste Brennstoffkombination das
stochiometrische Gemisch

Benzin-flissiger Sauerstoff

betrachtet und den weiteren Rechnungen zugrunde gelegt.

Bei entsprechender, versuchsmaBig erwiesener Eignung kénnen an
Stelle des Benzins selbst auch hoher siedende Erdol- oder Steinkohlen-
teerdestillate (z. B. Gasol, Schwerdl usw.) treten, die den Vorteil groBerer
Wohlfeilheit und groferer Wirmeaufnahmefahigkeit vor dem Sieden
bei ahnlichem Heizwert wie das Benzin besitzen.

137. Die Kraftstofftafeln.

Die Heizwerte sind in den Zahlentafeln alle auf den Fall bezogen,
daBl die beteiligten Stoffe vor und nach der Verbrennung eine Tempe-
ratur von + 15%C und eine Atmosphire Druck haben. Daher wird
zunéchst ein Teil der durch die Verbrennung frei werdenden Wairme
zur Erwidrmung von Brennstoff und Sauerstoff auf 15° C verwendet
und schlieBlich ein anderer Teil durch Abkiihlung der Verbrennungs-
gase auf die dem Normaldruck von 1 at entsprechende Temperatur

zx—1

Ty=T,(1/py) » frei. Die theoretische Ausstromungsgeschwindigkeit
¢y eines Kraftstoffes relativ zum Motor errechnet sich aus dem ver-
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fiigharen Energiegefille £ je Kilogramm in Bewegung zu setzender
Auspuffmasse m aus der mechanischen Grundbeziehung mc2/2 = E zu
cn=V2E/m=712gE.

Der theoretische Impuls Iy, zeigt in sehr anschaulicher Weise, mit
welcher Kraft in kg man das Flugzeug eine Sekunde hindurch an-
treiben kann, wenn in dieser Sekunde 1 kg des im Flugzeug mitgefithrten
Kraftstoffes verbraucht wird.

Demgemél errechnet sich das Zy, in den Zahlentafeln 14, 16, 17, 18
und 21 nach der Beziehung: B

Ith=m-cth= ]/Q-E/g.

In den Zahlentafeln 19 und 20 dagegen ist angenommen, dall der
Sauerstoff und das neutrale Stiitzgas der umgebenden Atmosphére
entnommen, also nicht im Flugzeug mitgefithrt werden. Der theore-
tische Impuls = theoretischer Auspuffgeschwindigkeit ¢, mal wirklicher
Auspuffmasse m ist dort also nicht auf die Gewichtseinheit dieser Aus-
puffmasse, sondern auf die Gewichtseinheit des im Flugzeug mitgefiihrten,
dem Tank in der Sekunde entnommenen Kraftstoffes bezogen.

Der auBerordentliche Vorteil einer Stiitzmassenentnahme aus der
Atmosphire springt dadurch klar in die Augen.

Zahlentafel 14.

Selbstandige Kraftstoff: Unt, Theor. Aus-
(sind ohne $veistearré é%:%ffer;m? Igngrgieabgabe Héiz?ve?ce}‘i) in putgfgl(‘ascﬁlvssr. '}‘h?grk Isnelglltls
befahigt) 10° kgm/kg | cw in m/sec | ™ 1M XE g
Radiumzerfall . . . . . . . . .. ... ~ 200,000 — —
Assoziation einatomigen Wasserstoffes
H4+H=H,) ... ........ 22,40 21 000 : 2140
Nitroglyzerin C;H;(ONO,); . . . . . . 0,768 3880 396
Sprenggelatine. . . . . . . . . . . . 0,700 3710 379
Nitrozellulose CgH,(O;4-4NO; . . . . 0,683 3 660 373
Cordit (rauchloses Nitroglyzerinpulver) . 0,535 3240 330
Gurdynamit . . . . .. .. ... L. 0,555 3300 337
Pikrinsdure CgHo(NO,);,OH . . . . . . 0,346 2 600 265
Schwarzpulver. . . . . . . . . . .. 0,299 2420 247
Solarkonstante in kgm/sec m2?in d. Erdbahn | ~ 175 — —
Kondensation von Wasserdampf . . . 0,230 2120 216
Gefrieren kondensierten Wasserdampfes 0,034 667 68
Zahlentafel 15.
Unselbstandige Kraftstoffe (Brennstoffe) (sind E Cen Itn
ohne Sauerstoff nicht zur Energieabgabe befahigt) | in 10° kgm/kg in m/sec in kgsec/kg
Wasserstoff (H,) . . . . . . . . . .. 12,20 — —_
Methan (CH,) . . . . . . . . . ... 5,13 — —
Oktan (CgHyg) (~ Benzin) . . . . . . 4,55 — —
Petroleum . . . . . . .. oL L. 4,40 — —
Benzol (CeHg) . . . . o o o v o o 4,10 — —
Kohlenstoff (C} . . . . . . . .. .. 3,48 — —
Alkohol (C,H,OH) . . . . . . . . .. 2,73 — —

Sanger, Raketenflugtechnik. 5
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Zahlentafel 16.

Unselbstdndige Kraftstoffe mit dem zur Verbrennung E Cm Itn
noétigen Sauerstoff in10°kgm/kg| in m/sec |inkgsec/kg
Wasserstoff (1 kg H,+ 8 kg O, == 9 kg H,0) . . . 1,36 5170 527
Methan (1 kg CH, + 4 kg O, =5 kg CO, u. H,O) . 1,03 4490 458
Benzin (1 kg CgH,s+ 3,5 kg O,==4,5 kg CO, u. Hy,0) 1,01 4450 453
Petroleum (1 kg Petrol. + 3,46 kg 02= 4,46 kg Abgase) 0,99 4410 449
Benzol (1 kg C;H, 4 3,4 kg O, = 4,4 kg CO,u. H,0) 0,93 4270 435
Kohlenstoff (1 kg C+ 2,67 kg O, = 3,67 kg CO,) . 0,95 4320 440
Alkohol (1 kg C,H,O+ 2,08 kg O,= 3,08 kg CO, u. H,0) 0,89 4180 427
Zahlentafel17.
Unselbstindige Kraftstoffe mit Stickstoff- E eth I
peroxyd als Trﬁger‘des zur Verbrennung nétigen |, 106 kem/ke in m/sec in kgsec/kg
Sauerstoffes
Wasserstoff (1 kg H, 4 10,8 kg N,O;) . 1,034 4500 459
Methan (1 kg CH 4 +5,4kgN,O;). . . . . 0,802 3970 405
Benzin (1 kg CgH,s + 4 73 kg N,Og) . . . . 0,794 3940 402
Petroleum ( kg Petrol. + 4,67 kg N,O;) . 0,777 3900 398
Benzol (1 kg CgHg 4 4,59 kg N,O;) . . . . 0,733 3660 373
Kohlenstoft (1 kg C + 61 kg N,Oy) . . . 0,755 3850 393
Alkohol (1 kg C,H,O - 2,81 kg N,O;) . . 0,717 3750 383

Zahlentafel 18.

Unselbstindige Kraftstoffe mit Ozon als Trdger des zur E Cth Iin
Verbrennung notigen Sauerstoffes in 10°kgm/kg in m/sec| in kgsec/kg
Wasserstoff (1 kg H, 4 8 kg O, = 9 kg H,0) . . . . 1,63 5670 578
Methan (1 kg CH, + 4 kg O; = 5 kg CO, u. H,0) . . 1,27 5000 510
Benzin (1 kg CgH,s + 3,5 kg O, = 4,5 kg CO, u. H,0) . 1,25 4960 506
Petroleum (1 kg Petrol. + 3,46 kg O, = 4,46 kg Abgase) 1,22 4900 500
Benzol (1 kg C¢H, + 3,4 kg O, = 4.4 kg CO, u. H,0) . 1,17 4800 490
Kohlenstoff (1 kg C + 2,67 kg O, = 8,67 kg CO,) . . 1,17 4800 490
Alkohol (1 kg C,HgO +- 2 ,08 kg 0,==3,08 kg CO, u. H,0) 1,09 4630 473
Zahlentafel 19.
Unselbstdndige Kraftstoffe mit der zur Ver- E Ctn I (je kg
brennung ndtigen Luft von erdnaher Zusammen- | i, {0¢ kgm/kg in m/sec BrennstofTf)
setzung in kgsec/kg
Wasserstoff (1 kg H, 4 40 kg Luft) . . . . 0,298 2420 10 120
Methan (1 kg CH, 4+ 20 kg Luft) . . . . . 0,244 2190 4 680
Benzin (1 kg CgHyg -+ 17,5 kg Luft) . . . 0,246 2200 4150
Petroleum {1 kg P trol. —|— 17,3 kg Luft) . . 0,240 2170 4 050
Benzol (1 kg CgHg + 17 kg Luft) ..... 0,228 2120 3 890
Kohlenstoff (1 kg C 4 13,35 kg Luft) . . . 0,242 2180 3190
Alkohol (1 kg C,H,O + 10,4 kg Luft) . . . 0,239 2170 2 520
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Zahlentafel 20.

b Unselbst%xtlz(.lige %r?gtstoffe mit der Szur Vetr-“ E Cen [ BI th (je tkgff)
rennun en von geringem Sa - 1 i
¢ & ngeII%alt (eléwa 50 I%mli{gf)he) uersto in10° kgm/kg in m/sec inmlacnggcszc(/]kg
Wasserstoff (1 kg H, -} 80 kg Hohenluft) . 0,151 1720 14 200
Methan (1 kg CH, + 40 kg Hohenluft) . . 0,125 1565 6 550
Benzin (1 kg CgH, -+ 35 kg Hohenluft) . . 0,126 1570 5770
Petroleum (1 kg Petrol. +4- 34,6 kg Hohenluft) 0,124 1560 5 660
Benzol (1 kg C¢H 4 34 kg Hohenluft) . . 0,117 1515 5 400
Kohlenstoff (1 kg G- 26,7 kg Hohenluft) . 0,126 1570 4430
Alkohol (1 kg C,H,O + 20,8 kg Hohenluft) 0,125 1565 3 420
Zahlentafel 21.
K . s E Cth I
nallgas mit iberschissigem Wasserstoff in10°kgm/kg|inm/sec|in kgsec/kg

1kg Wasserstoff + 8 kg Sauerstoff 4 0,0 kg Wasserstoff 1,36 5170 527
1kg » + 8kg » ~+0,5kg » . 1,29 5030 513
1kg » +8kg » -+1,0 kg » 1,22 4890 499
1kg » -+ 8kg » —+1,5kg » 1,16 4770 487
1kg » +8kg » -+2,0kg » 1,11 4680 478
1kg » +8kg » +2,5kg » 1,06 4570 465
1kg » -+ 8kg » —+3,0kg » 1,02 4470 455

14. Die Leistung des Raketenmotors. Allgemeines.

In ganz analoger Weise, wie bei der Besprechung des Raketenwir-
kungsgrades, liBt sich die Raketenleistung selbst in eine innere und
eine duBere Leistung des Raketenmotors unterscheiden.

Als seine innere Leistung bezeichnen wir demgemall die kinetische
Energie seiner Auspuffgase, auf ein im Motor festes Koordinatensystem
bezogen, wihrend sich die duBlere, dem Flugzeug nutzbare Leistung
aus der inneren Leistung mit Hilfe des vom jeweiligen Flugzustand ab-
hingigen &uBeren Wirkungsgrades und der kinetischen Energie der
Kraftstoffe ergibt.

Wir werden uns daher hier nur mit der inneren Leistung, als einer
dem Raketenmotor in ganz gleicher Weise wie dem KExplosionsmotor
charakteristischen GroBe, zu befassen haben. Diese Ubereinstimmung
geht so weit, daB sich die innere Leistung eines Raketenmotors genau
wie die des Explosionsmotors in Pferdestérken angeben lifit und daB
diese PS-Leistung genau wie dort von der Bauart und Gré8e des Raketen-
motors abhédngt, sich durch eine Gasdrossel regeln 14t usw., also eine
eindeutige Motorkennzah! darstellt.

Dennoch gibt es eine fir die Leistungsfidhigkeit des Raketenmotors
charakteristischere und weitaus anschaulichere GroBe als die innere
Leistung, ndmlich die sekundliche Antriebskraft der Rakete, die gleich
dem Impuls der Auspuffmasse ist, sich also aus denselben Elementen

bH*
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m und ¢ wie die innere Leistung errechnet, aber nicht nur in bezug auf
ein bestimmtes Koordinatensystem, sondern absolut und unabhingig
vom Bewegungszustand konstant ist, wenn die Motortatigkeit gleich
bleibt.

Da die sekundliche Antriebskraft die GroBe des Kraftstoffverbrau-
ches gleichfalls enthilt, erfillt sie rechnerisch alle Vorteile des Lei-
stungsbegriffes und stellt zugleich das unmittelbare Mal dar, nach dem
die Erfilllung der Aufgabe des Raketenmotors, eben die Hervorrufung
einer Antriebskraft, gemessen werden kann.

Der Antriebskraft selbst gegeniiber stellt die innere wie &duflere
Leistung nur eine rechnerische Hilfsgro3e dar, die weniger fiir Leistungs-
als fiir Wirtschaftlichkeitsbetrachtungen von Bedeutung ist.

141. Die sekundliche Antriebskraft.

Die sekundliche Antriebskraft des Raketenmotors ist durch den
Impuls der Auspuffgase bestimmt, nach der Beziehung:

P[kgsec] — m[kgsec’/m] . c[m/sec]; P=m-c.

Auf die je Gewichtseinheit Auspuffgas entfallende Energie der
Kraftstoffe E bezogen, ergibt sich der Antrieb zu:

P=y2n Efg.
Er ist demnach in erster Linie eine Funktion des Energiegehaltes der
sekundlich ausgestoBenen Massen.
Um die dem Energiegehalt E entsprechende Auspuffgeschwin-
digkeit
Cth = ]/2 gE

theoretisch zu erreichen, ist nach 111. ein Ofendruck erforderlich von
der GroBe:

_xi L
Po="—", Vo

Der durch E zunichst vorgeschriebene Ofendruck lafit sich also
wegen seiner weiteren Abhingigkeit von V, durch die Ofengréfe be-
einflussen, oder es kann umgekehrt zu einem aus technischen Griinden
beschriankten Ofendruck die zu einer bestimmten Gasmasse erforderliche
Ofengrofie berechnet werden.

Wie auch schon in 111. festgestellt, ist das im Ofen unterbring-
bare Gasgewicht angegeben durch die Beziehung:

Voten %

— Do ¥ ofen .
G= E x—1
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Wenn nun aus verbrennungstechnischen Griinden die Zeit ¢ vorge-
schrieben wird, die das Gas zur vollstdndigen Verbrennung im Ofen
bleiben mull, so errechnet sich aus den vier Bestimmungsgréofen G,
E, pound t ohne weiteres der fiir das je Sekunde verarbeitete Gasgewicht
G' = G/t erforderliche Ofenraum zu:

G -E-t x—1

Voren _
Po ®

In Abb. 10 sind die zu 1 kg Gas erforderlichen Ofenriume in Ab-
hangigkeit von £ und p, tibersichtlich zusammengestellt fiir den Fall,

=14 ——— P

xef§ —— T
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Abb. 10. Erforderlicher Ofenraum fir 1 kg Gas in Abhangigkeit von E, p,
und » bei t=1 sec.

daB dieses Gaskilogramm 1 sec im Ofen bleibt. Beianderen Verhiltnissen
der Gasmenge G oder der Aufenthaltsdauer t brauchen die dort abge-
griffenen Ofenrdaume Vi, nur mit G bzw. { multipliziert zu werden.

Da die wirkliche Auspuffgeschwindigkeit ¢ wegen der beim inneren
Wirkungsgrad 7, des Raketenmotors erlduterten Verluste kleiner aus-
fallt, als er nach p, betragen sollte, nédmlich:

c=V2gn,E=y19,62n, E,
ergibt sich der wirkliche Antrieb je Kilogramm Gas zu:
PIG =clg=V2n: Ejg=/0204,E,

also bei richtiger Formgebung von Ofen und Diise nur vom Energie-
gehalt des Frischgases, nicht aber von Ofengriofie, Gaszustand im Ofen
usw. abhéngig.

Das je Kilogramm Antriebskraft erforderliche Gasgewicht G be-
tragt somit:
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1 1
CV2mElg 0204nE
Der zu 1 kg Antriebskraft erforderliche Ofenraum in Abhangigkeit
vom Energiegehalt des Frischgases £ und dem zulassigen Ofendruck p,

ergibt sich bei ¢t = 1 sec mit Hilfe dieser Beziehung und der Abb. 10 zu
den in Abb. 11 zusammengestellten Werten nach der Beziehung:

-1 1 ——
Voten/ P = .}i_.%_._ : P; ‘/—Eg/2 i -

G/P

Bei anderen Aufenthaltsdauern ¢ miissen die aus Abb. 11 abgegrif-
fenen Werte des Ofenraumes wieder mit ¢ multipliziert werden.
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Abb. 11. Erforderlicher Ofenraum fir 41 kg Antirieb in Abhéngigkeit von E, p,
und = bei t=1 sec.

Sind die Ofengase weitgehend dissoziiert, was bei den in Frage
kommenden hochwertigen Kraftstoffen immer zutrifft, so ist unter £
nicht die gesamte Heizwertenergie, sondern nur ibr durch Dissoziation
nicht gebundener Anteil zu verstehen.

Nachdem solcherart die zu einem gewiinschten Antrieb erforderliche
Ofengrofe festgelegt ist, interessiert zunéchst die Querschnittsgrofe
des Diisenhalses, also der engste Diisenquerschnitt.

Aus 112. ist der Zusammenhang zwischen engstem Diisenquerschnitt
und Gewicht des durchstrémenden Gases in Erinnerung zu:

1 — [
) 2 \v=v./ %
== G —————— / o _I_)._o_ - .
/ /(x—f—i) V265 w5
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Mit der eben abgeleiteten Beziehung fir das zu 1 kg Antrieb er-
forderliche Gasgewicht und der Ofendruckbeziehung po Vo= (x — 1) E/x
folgt der engste Diisenquerschnitt je kg Antrieb zu:

1 —_
iy 2 T—x 2,
o A

Er laBt sich also vor allem durch hohe Ofendriicke klein halten
und ist im Wesen durch diese bestimmt. In Abb. 12 sind die je Tonne
Antriebskraft erforderlichen Diisenhalsquerschnitte in Abhéngigkeit von

i [ \
S £ \
[g-s \
LN \
50 LY st
\ 367 483 o e
\
A\
40 \
\\
NN\
30 N\,
\\\
~,
BN
2 \k
£
po i Why/m?
Lw o0 -2 W s}

Abb. 12. Erforderlicher Diisenhalsquerschnitt je Tonne Antrieb in Abhingigkeit
von p, und z.

po fir » = 1,3 und » = 1,4 zusammengestellt, wobei ein innerer Wir-
kungsgrad »; = 0,70 vorausgesetzt wurde. Die Beziehung lautet in den
beiden Fillen zahlenmiBig:

1P = 0,607/p, fir »=1,3
bzw.

1P = 0,658/p, fiir »% = 1,4.

Fir ein Flugzeug von 21t Gesamtgewicht sei die erforderliche
Hochstantriebskraft 15 t. Bei 30 at Ofendruck des Gleichdruckraketen-
motors ergibt sich dann ein Diisenhalsquerschnitt von etwa 315 cm?,
also mit einem Kreisdurchmesser von etwa 20 cm.

Im Diisenhals besteht die verfiigbare Energie zum Grofteil noch
in Wérme und wird erst im erweiterten Teil in die dem Impuls zustatten
kommende kinetische Energie umgewandelt.

Das MaB dieser weiteren Umwandlung hingt in bekannter Weise
vom Erweiterungsverhiltnis der Diise ab. L&Bt man nach Abb. 4 an
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Wirmeverlusten durch die Abgase 159, der Gesamtenergie zu, so ergibt
sich nach 121 ein notwendiges Erweiterungsverhdltnis von f,/f,, = 36,
d. h. der Diisenmiindungsdurchmesser mufl etwa das 6fache des Hals-
durchmessers betragen. SchlieBlich ergibt sich aus dem hochstzulidssigen
Diusenoffnungswinkel, daB die Diisenldnge das etwa 36fache des Hals-
durchmessers betragen mufl. Daher sind aus Abb. 12 zu jedem ver-
langten Antrieb die hauptsichlichen Diisenabmessungen zu entnehmen.
Wihrend die Ausstromgeschwindigkeit vom Ofendruck also praktisch
nicht abhidngt, sofern dieser nur iberkritisch ist, wichst der Raketen-
schub mit dem Ofendruck, da die Gasdichte steigt. Zur Erzielung
kleiner Raketenmotore und besonders kleiner Diisenabmessungen mit
ihren baulichen Vorteilen sind daher hohe Ofendriicke anzustreben.

Das frither erwiihnte Beispiel eines 15-t-Raketenmotors ergibt
einen Diisenmiindungsdurchmesser von 1,20 m und eine Disenlinge
von 7,20 m.

Wie weit sich solche Abmessungen in einem Flugzeug konstruktiv
bewiltigen lassen, ist eine andere Frage. Man erkennt jedenfalls, daf
die Raketenleistung vor allem durch die &ufleren Abmessungen der
Duse beschrankt ist.

Tatséchlich werden die mit den angegebenen Diisenabmessungen
verbundenen Wirmeverluste noch etwas kleiner ausfallen, da der an
der Diisenmiindung zerspriithende Gasstrahl dort fast seine ganze Energie
in Bewegung umsetzt, von der noch eine gewisse Komponente dem
axialen Impuls der Rakete zugute kommt. Die Verluste diirften daher
insgesamt hdchstens etwa 309, betragen, wie bei der Berechnung des
n: = 0,7 angenommen wurde.

Bei dissoziierten Feuergasen kann man in roher Ndherung mit iso-
thermer Gasstromung durch den Diisenhals rechnen und erhilt dann

analog:
8 #IP =1,65YgR Ty /po | 2gm B>

wo v'=|gRT, und p’=p,/1,65 die kritische Geschwindigkeit und der
kritische Druck isothermer Stromung sind. Die erforderlichen Diisen-
halsquerschnitte ergeben sich in diesem Fall etwas kleiner, wenn man
gleiches #; gelten 1aft.

Es war bisher an einigen Stellen die Rede von der Moglichkeit,
den Raketenwirkungsgrad auch bei geringeren Fluggeschwindigkeiten
dadurch hochzuhalten, dafl aus der umgebenden Atmosphire zusitzliche
Stitzmassen entnommen werden, die die Auspuffgeschwindigkeit herab-
setzen und dafiir den aus der Energieeinheit erzielbaren Antrieb bedeu-
tend steigern. Der dem bekannten Gorochoffschen Projekt zugrunde
liegende Gedanke, die atmosphirische Luft als Sauerstofftriger fiir die
Verbrennung im Ofen und ihre Nebenbestandteile als zusitzliche Stiitz-
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massen zu verwenden, wurde als fiir unsere Zwecke unbrauchbar bereits
abgelehnt.

Ein anderer Vorschlag, der auf die Ausniitzung des Luftsauerstoffes
zwar verzichtet, dafiir aber den Vorteil grofier konstruktiver Einfach-
heit besitzt, stammt von Melot.

Abb. 13. Melotsche Diisenanordnung zur Erhohung des duBeren Raketenwirkungsgrades
bei geringen Fluggeschwindigkeiten.

Die in Abb. 13 schematisch dargestellte Melotsche Diise!) ist so
geformt, daf der Diisendruck unter den Auflendruck sinkt und durch
seitliche Offnungen in der Diise Luft aus der Umgebung in den Diisen-
strom gesaugt wird. Nach Verlassen der eigentlichen Ausstromdiise
durchliduft der Gasstrom eine Reihe von Venturidiisen, saugt durch
Injektorwirkung freie Luft an und beschleunigt diese gleichfalls, so dafl
schlieBlich ein Gasstrom von geringerer Geschwindigkeit, aber ver-
mehrter Masse zur Impulserzeugung bereitsteht. Da die Geschwindig-
keit bei verlustfreien Vorgingen wegen der Energiekonstanz nur nach
der Beziehung: f— e

2 == ¢} my/my
abnimmt, der Impuls und Antrieb aber nach

Py =P, l/mz/ my
steigt, ist eine betrachtliche Steigerung der Antriebskrafte glaubhaft.
Man darf indes nicht iibersehen, dall die Melotsche Diise nur ein Mittel
darstellt, um 7, auch bei niedrigen Fluggeschwindigkeiten durch Ver-
minderung von ¢ hochzuhalten. Die von amtlichen franzésischen und
amerikanischen Stellen (Conservatoire des arts et métiers, Paris; bzw.
National Advisory Committee for Aeronautics, U.S.A.) 1918 bzw. 1927
durchgefiihrten Versuche scheinen aber, wenigstens fir die iiblichen
Geschwindigkeiten der Troposphérenflugzeuge, keine durchschlagenden
Erfolge gebracht zu haben. Jedenfalls ist der Gedanke bemerkenswert,
die Ruder des Raketenflugzeuges in solcher Art anzulenken, dafl sie
im Bereich der Atmosphire in dhnlicher Weise wie die Venturidisen
des Melotschen Geridtes wirken.

1) Anonymus, Ein Strahlantriebsmittel fir Flugzeuge. Flugsport, Heft 8,
1926. — Kort, Raketen mit Strahlapparaten. ZFM 1932, Heft 16. — Eastman,
Jacobs, Shoemaker, Tests on thrust augmentors for jet propolsion NACA. Techn.
Notes Nr. 431, Sept. 1932, Washington.
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Schlieflich ist die Moglichkeit der Regelung des Antriebes bei
einem gegebenen Raketenmotor von Interesse.

Der theoretisch grofterreichbare Impuls hdngt mit der sekundlich
in den Ofen eingebrachten Kraftstoffmenge G nach der Beziehung:
P=G VQE@ zusammen, laBt sich dieser also véllig proportional dros-
seln. Mit der verminderten Kraftstoffeinbringung G sinkt zunichst
der Ofendruck proportional nach:

x—1 Et
=G-
Po % Voten
und im selben Maf steigt das spez. Gasvolumen ¥V, im Ofen gemif:
. Vofen
Vo=71>

so daB p,- V,= konst. bleibt. Daher bleiben auch die Stréomungs-
geschwindigkeiten in der Diise ungeédndert, solange das kritische Druck-
verhiltnis nicht unterschritten wird, was bei p, = 0 iiberhaupt unmog-
lich ist. Der Impuls des Gasstromes in der Diise dndert sich also tat-
sachlich nur proportional der Gasmenge, die Diise arbeitet im iibrigen
immer unter gleich giinstigen Verhiltnissen. Die Drosselung der Raketen-
leistung ist also in einfachster Weise durch Beeinflussung der Kraft-
stoffeinbringung moglich, wobei der innere Wirkungsgrad der Rakete
theoretisch keine EinbuBle erleidet.

142. Die innere Leistung,.

Definitionsgemd§ wird jene kinetische Energie der sekundlich aus-
stromenden Raketengase, die dem Raketenimpuls zugute kommt, als
innere Leistung bezeichnet, und zwar bezieht sich ihre Bemessung auf
ein in der Rakete festes Koordinatensystem.

ZahlenméBig folgt ihre GroBle daher aus dem bekannten Raketen-
antrieb P =m - ¢ zu:

Li="P-c2=mc-c2= Py Eng2.

Anderseits ergibt sie sich natirlich auch aus dem sekundlichen
Kraftstoffverbrauch G zu:

L;=G-E-y,.

Die GréBe der inneren Leistung in Abhidngigkeit von den Abmes-
sungen des Raketenmotors ergibt sich leicht aus den Schaubildern
Abb. 10, 11 und 12 fiir den Antrieb, durch Multiplikation des dort ab-
gegriffenen Antriebes mit der jeweils vorliegenden Auspuffgeschwin-
digkeit c.

Wird die im f{ritheren Beispiel erwidhnte 15-t-Rakete z. B. mit
Benzin-flissigem Sauerstoff betrieben (¢ = 3700 m/sec), so ergibt sich
ihre innere Leistung in Pferdestérken zu:



PSl — P-c
’ 2.75

Der sekundliche Brennstoffverbrauch errechnet sich mit Hilfe der inneren
Leistung aus dem geforderten Antrieb P zu:

L 2g
B~ UV En
Im Rechenbeispiel wird er: G=77 kg (Benzin -} fl. Sauerstoff).
Die versuchsmiflige Bestimmung der inneren Leistung eines ge-
gebenen Raketenmotors erfolgt am besten durch unmittelbare Messung
des Antriebes und des sekundlichen Kraftstoffverbrauches.
Aufler zur Bestimmung des Kraftstoffverbrauches hat die innere
Raketenleistung keine besondere Bedeutung.

= 370000 PS.

G =

143. Die duBere Leistung.

Definitionsgemif wird als dulere Leistung jene Energie bezeichnet,
die dem Flugzeug in einer Sekunde zugute kommt. In 1221. wurde diese
zahlenméaBig festgestellt zu:

L,=m-c-v.
Die auflere Leistung ist daher keine dem Motor eigentiimliche Grofe,
sondern hingt von der Fluggeschwindigkeit ab.

Am sonderbarsten mutet der Umstand an, dafl sie groBler als die
innere Leistung L, = mc- ¢/2 wird, sobald die Fluggeschwindigkeit v
grofler als ¢/2 ist. Die Rakete ist aber trotzdem kein perpetuum mobile,
sondern niitzt auBer der in L, enthaltenen Heizwertenergie ihrer Brenn-
stoffe eben auch deren durch die Fluggeschwindigkeit gegebene kine-
tische Energie m 0%/2 aus, wie unter 1221. niher ausgefiihrt wurde.

Aus der inneren Leistung ist die duflere Leistung daher errechenbar
nach der Beziehung:

Lo = (L; + mv?/2)n,.
Fir die Leistung des Motors ist sie also nur ein sehr bedingter Mafistab.
Die auBlere Leistung der wiederholt als Beispiel zitierten 15-t-Rakete
betragt beispielsweise bei den Fluggeschwindigkeiten v = 200 km /h,
2000 km/h und 29000 km/h bzw. 11100, 111000 oder 1600000 Pferde-
starken, nach der Beziehung:
LFSI = pP.p|75.

Der bei allen bekannten Verkehrsmitteln auBerordentlich wichtige
Begriff der Antriebsleistung in Pferdestirken sinkt am Raketenflug-
zeug zu einer bedeutungslosen, formalen Rechengrofie herab, wihrend
an ihre Stelle die Antriebskraft selbst als MaBstab der Leistungsfihig-
keit tritt.



2. Luftkrifte.

Literatur zum Abschnitt Luftkrifte.

A. Buchwerke: AuBer den bekannten Lehrbiichern der Aerodynamik ins-
besondere:
Handworterbuch der Naturwissenschaften, Bd. 4, 1913 (Prandtl, Gasbewegung).
Geiger-Scheel, Handbuch der Physik, Bd. 7, 1927 (Betz, Aerodynamik; Ackeret,
Gasdynamik).
Wien-Harms, Handbuch der Experimentalphysik, Bd.4, 1931 (Eberhardt,
Ballistik; Prandtl, Stromungslehre; Busemann, Gasdynamik).
Cranz-Becker, Lehrbuch der Ballistik. 1927.
Hiitte, des Ingenieurs Taschenbuch, Bd. 1, 1931 (Betz, Aerodynamik; Betz, Gas-
dynamik).
Prandtl, AbriB der Stromungslehre, 1931.
B. Aufsédtzein periodischen Druckschriften und Buchwerke, von denen
nur einzelne Stellen in das Stoffgebiet einschligig sind, finden sich jeweils als Fufi-
note an den betreffenden Stellen angefiihrt.

Bedeutung der wichtigsten regelméiBig gebrauchten Formelzeichen
[Einheiten].
« ... Schallgeschwindigkeit im Gas bei der Geschwindigkeit v;
a = Jay?—v?(x—1)/2 [m/sec].
a’ ... Schallgeschwindigkeit im Gas beim kritischen Zustand;

@ = Y2/(x+ 1)« ya? + v (e—1)/2 [m/sec].

ay . . - Schallgeschwindigkeit im ruhenden Gas; @y = | xgRT [m/sec].

b ... Spannweite eines Fligels, groite Erstreckung senkrecht zur Bewegungs-

richtung [m].

¢, - - - Allgemeiner Luftkraftbeiwert; ¢, = P/q F = p/q [—].

.. Auftriebsbeiwert; ¢, = A/g F [—].

.. Widerstandsbeiwert; ¢, = W/g F [—].

. Momentenbeiwert; ¢,, = M/q Ft (Moment bezogen auf den Schnittpunkt
der Profilsehne mit der zur Profilsehne senkrechten Tangente an die
Profilnase) [—].

d ... Profildicke, groBter Spantdurchmesser, Kaliber, Flugeldicke (groBite Hohe

des Profiles senkrecht auf die Fliigelsehne) usw. [m].

g ... Schwerebeschleunigung in Erdnahe; g = 9,81 [m/sec?].

m ... Machscher Winkel; sin m = a/v [°].

p ... Luftdruck [kg/m?].

. Staudruck ¢= gg—vz [kg/m2].
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t ... Profiltiefe (Linge einer Flache in der Stromrichtung), Fliigeltiefe (groBte
Erstreckung des Fliigelprofiles) [m].
v ... Fluggeschwindigkeit [m/sec].
« ... Profilanstellwinkel, Winkel zwischen ungestorter Windrichtung (Flugrich-
tung) und Profilsehne, halber Ogivalwinkel [°].
% ... Raumeinheitsgewicht der Luft [kg/m?3].
%o - - - Raumeinheitsgewicht der Luft in Erdnihe; y, = 1,222 [kg/m3].
% ... Exponent der Adiabate, fiir Luft: » = 1,405.
€ ... Gleitzahl, Kehrwert der Fligelgiite; ¢ = c,/c, [—1].
¢ ... Luftdichte [kgsec?/m?*].
Qo ... Luftdichte in Erdnihe; g, = 0,128 [kgsec?/m*].
A ... Auftrieb [kg], bzw. der Wert von 1 mkg in kcal (mech. Warmeiquivalent
A = 1/427) [mkg/kcal].
F ... Spantflache, Tragfliche (grofite Projektion des Fliigels) usw. [m?2].
R ... Reynoldssche Zahl [—].
R ... Gaskonstante [m/Grad].
T ... Absolute Temperatur (Celsiustemperatur + 2739 [°].
W ... Widerstand [kg].
Fligelprofil: Querschnitt des Fliigels senkrecht zur Spannweite.

Profilsehne: Bei Profilen mit konkaver Druckseite die Tangente durch die
Profilhinterkante, sonst eine besonders bezeichnete Bezugsgerade (meist durch die
Hinterkante und den von der Hinterkante entferntesten Punkt der Profilnase).

20. Luftkriifte. Allgemeines.

Die auf einen Korper bei der Bewegung durch die Luft wirkende
Kraft P wird bei jeder Geschwindigkeit berechnet nach der Formel:

= .__y_ op2
P=g¢, 5 g P
Aus praktischen Griinden wird diese allgemein gerichtete Kraft in zwei
Teilkréfte zerlegt, Auftrieb und Widerstand, senkrecht und parallel zur
Bewegungsrichtung, die sich dementsprechend berechnen nach

—c . F.2
A=c, 5 g F.v

bzw. W= cw-—l/— B2,
28

Die Beiwerte c,, ¢, und ¢, sind von der Geschwindigkeit in hohem
MaB abhangig, derart, dafl sie bei sehr kleinen, in der Flugtechnik bedeu-
tungslosen Geschwindigkeiten verhiltnismifBig hohe Werte haben, die
mit wachsender Geschwindigkeit rasch abfallen, im Gebiet der iiblichen
Fluggeschwindigkeiten ein sehr flaches Minimum besitzen, so daB sie
dort praktisch als konstant angesehen werden, um bei Anniherung an
die Schallgeschwindigkeit wieder anzuwachsen. In der Gegend der
Schallgeschwindigkeit besitzen die Beiwerte dann ein ausgesprochenes
Maximum und fallen iiber der Schallgeschwindigkeit mit weiter wach-
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sender Fluggeschwindigkeit nach einer stetigen Funktion ohne bekannte
Grenze gegen sehr kleine Werte asymptotisch ab.

Da die rechnerische Erfassung des Auftriebes meist etwas einfacher
als die des Widerstandes ist, nehmen wir die Behandlung des ersteren
vorweg.

Weil weiterhin die Stromungsvorginge bei Fluggeschwindigkeiten
unter und iiber der Schallgeschwindigkeit in Luft sich grundsétzlich
unterscheiden und damit auch die Luftkrafte im Unter- und Uber-
schallbereich der Fluggeschwindigkeit sich ganz verschieden ergeben,
wird die Behandlung sowohl des Auftriebes, als auch des Widerstandes
in jedem der beiden Bereiche getrennt erforderlich.

Daraus ergibt sich eine Unterteilung des Abschnittes »Luftkrifte«
in die Punkte:

1. Auftrieb im Unterschallbereich,
2. Auftrieb im Uberschallbereich,
3. Widerstand im Unterschallbereich,
4. Widerstand im Uberschallbereich.

Die Notwendigkeit der Behandlung von Luftkraften im Uberschall-
bereich folgt aus der im Abschnitt »Triebkrifte« erkannten Tatsache,
dafl der duBere Wirkungsgrad der Rakete erst bei sehr hohen Flug-
geschwindigkeiten, die unter Umstanden ein Vielfaches der Schall-
geschwindigkeit betragen, giinstige Werte annimmt. Die Formgebung
von Rumpf und insbesondere Fliigeln des Raketenflugzeuges wird also
so zu erfolgen haben, dafl das Tragwerk seine Aufgaben bei Geschwin-
digkeiten weit jenseits der Schallgeschwindigkeit voll erfiillt. Daneben
miissen die Luftkrifte aber auch bei den geringen Geschwindigkeiten
von Start und Landung ausreichen, wenn auch bei diesen Geschwindig-
keiten weniger die aerodynamische Flugzeuggiite an sich, das ist das
ginstigste Verhiltnis c¢,/c,, als ein moglichst grofies ¢, von Bedeutung
sind. Es werden also die Erkenntnisse jedes einzelnen der oben zitierten
Punkte 1 bis 4 sogleich zu verwerten sein fiir einen weiteren wichtigen
Punkt, ndmlich die Ermittlung der giinstigsten

5. Rumpf- und Fligelform des Raketenflugzeuges.

Von wie grundsatzlicher Wichtigkeit die richtige Erfassung der
Luftkrifte bei allen Fluggeschwindigkeiten auch fiir die spiter durch-
zufithrende Berechnung der Flugleistungen ist, miissen wir doch schon
hier betonen, daB die aerodynamische Giite des Raketenflugzeuges,
wenn wir darunter wie iblich das betriebsmafig giinstigste Verhaltnis
von ¢,/c, verstehen, bei weitem nicht jene Rolle fiir Leistungsfahigkeit
und Wirtschaftlichkeit spielt, wie es diese Zahl fiir das gegenwirtig
ibliche Troposphirenflugzeug tut.
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Es braucht also nicht weiter mit Sorge zu erfiillen, wenn sich im
Laufe der weiteren Untersuchungen herausstellt, dal das Verhéiltnis
der tragenden Auftriebskriafte zu den leistungsverzehrenden Wider-
standskraften aus aerodynamischen oder hier besser gasdynamischen
Griinden jenseits der Schallgeschwindigkeit nicht ganz so giinstig aus-
fallt, wie wir es in naher Zukunft von den hochwertigen Troposphiren-
flugzeugen zu erwarten haben werden.

21. Auftrieb im Unterschallbereich. Allgemeines.

Bewegt sich ein Korper mit bestimmter Geschwindigkeit » durch
die Luft, so tritt jedenfalls eine Luftkraftkomponente W entgegen
der Bewegungsrichtung auf, die Widerstand heit und zu deren Uber-
windung eine sekundliche Arbeit von der Gréfe W - v geleistet werden
muf}. Dieser Widerstand wird in den Abschnitten 23. und 24. behandelt.
Auflerdem kann eine Luftkraftkomponente senkrecht zur Bewegungs-
richtung auftreten, die in der Flugtechnik Auftrieb genannt wird und
die keinen Arbeitsaufwand erfordert. Diese Komponente wird uns in
den Abschnitten 21. und 22. beschiftigen.

Wenn an einem Korper der Auftrieb gegeniiber dem energiever-
zehrenden Widerstand grof ist, nennt man den Korper Fligel und
bezeichnet als seine Giite das Verhiltnis von Auftrieb zu Widerstand.

211. Ebene Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel bei inkompres-
sibler Stromung.

Bei Fluggeschwindigkeiten bis zur etwa 0,2fachen Schallgeschwin-
digkeit sind die Druckunterschiede bei der Umstromung eines Korpers
gegeniiber dem Atmosphirendruck der ruhenden Luft (10330 kg/m?2)
so gering, daB die Luft niherungsweise als ebenso unzusammendriick-
bares Medium wie das Wasser betrachtet werden kann, so daB die
Gesetze der Hydrodynamik fir Luft Giiltigkeit besitzen.

An einem Korper, der Auftrieb erfihrt, muBl der Luftdruck an
der Oberseite im Durchschnitt geringer sein als an der Unterseite.
Betrachten wir die Umstromung des Korpers als stationdr, dann be-
steht zwischen Druck p, und ortlicher Geschwindigkeit v, der Zu-
sammenhang: v

2
pe + Y v,2 = konst.,

d. h. wo der Druck gering ist, mufl die Geschwindigkeit groB3 sein und
umgekehrt.

Bildet man das Linienintegral der Geschwindigkeiten langs einer
beliebigen, den Fliigel umschlieBenden Linie, so erhalten wir eine end-



liche Zirkulation I, da die hohen Geschwindigkeiten der Fliigelober-
seite die geringeren an der Unterseite iiberwiegen.

Diese Zirkulation [I' hdngt mit dem Auftrieb an einem Fliigel-
stiick von der Breite & des unendlich breit gedachten Fliigels nach
Kutta- Joukowsky mittels der Beziehung zusammen:

A=20prb.
g

Daher der Auftriebsbeiwert sich ergibt zu:
ce=21Tvt.

Die Stromung um das Profil selbst setzt sich zusammen aus reiner
Translationsstromung ohne Zirkulation (Abb. 14a) bei gegebener Trans-
lation v und aus der reinen Zirkulation
um den Flugel (Abb. 14b) ohne Trans-
lation. Die GroBe dieser fir den
Auftrieb maligebenden Zirkulations-

fahrangeiateachs, dad bei dor wirk. || LMY

/////////Irln.._

Abb. 14a. TUnterschallstromung um ein Fliigel- Abb. 14Db. Unterschallstromung um ein
profil; reine Translationsstromung, Fligelprofil; reine Zirkulationsstromung,

lichen Profilumstrémung, die durch Uberlagerung der beiden skizzierten
Potentialstromungen entsteht, eine Umstromung der scharfen Profil-
hinterkante weder von oben nach unten (iiberwiegende Zirkulation),
noch von unten nach oben (iilberwiegende Translation) stattfindet. Die
resultierende Stromung stellt Abb. 14c¢ dar. In Wahrheit fallt aller-

Wi

Abb. 14c. TUnterschallstromung um ein Abb. 14d. Unterschallstrémung um ein
Fliigelprofil; tiberlagerte Translations- Fliigelprofil; wirkliche Profilumstrémung
und Zirkulationsstrémung. mit Totwassergebiet.

dings die Zirkulation noch etwas kleiner aus, da das starke Druck-
gefalle auf der Saugseite des Profiles zu erheblichen Grenzschicht-
ablosungen fiithrt, was ein saugseitiges Totwassergebiet zur Folge hat
(Abb. 14d). Dadurch werden die Stromlinien nach oben gedridngt, und
das entspricht nach frither wieder einer geringeren Zirkulation. Das
Totwasser hat also eine Verminderung des Auftriebes und eine Ver-
mehrung des Widerstandes zur Folge, verschlechtert somit die Fliugelgiite.
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Da in der praktisch reibungslosen, freien Luftstromung eine Zirku-
lation nicht entstehen kann, mufl zur Erklirung ihrer Entstehung eine
zdhe Grenzschicht an der Korperoberfliche herangezogen werden, die
denn auch zwanglos zu der Tatsache fithrt, daB sich bei jeder Beschleu-
nigung des Fligels von der ganzen Lingserstreckung der Fliigelhinter-
kante ein »Anfahrwirbel« von solcher Zirkulation loslost, daB sie der
der Auftriebsinderung entsprechenden Zirkulationsédnderung am Fliigel
groflengleich und entgegengesetzt ist.

Mit der VergroBerung des Anstellwinkels eines Fligels wachst zu-
néchst die Zirkulation und damit der Auftrieb. Das hat weiterhin eine
Erhohung des saugseitigen Druckgefidlles und damit wieder erhhte
Grenzschichtablosung zur Folge, so daB Totwassergebiet und Wider-
stand mit dem Anstellwinkel wachsen, bis schlieBlich die Grenzschicht
der Korperoberfliche tiberhaupt nicht mehr zu folgen vermag, und die
Stromung von der Saugseite vollstindig abreilit. Dabei tritt ein un-
stetiges Abfallen der Auftriebsbeiwerte und Ansteigen der Widerstands-
beiwerte ein. Durch diese Vorgéinge sind die Auftriebsbeiwerte normaler
Profile mit ¢,,,,==1,2 bis 1,4 nach oben beschrinkt. Bei sehr stark
gewolbten Profilen kommt man bis etwa ¢, ==2,0.

Durch besondere Einwirkungen auf die Grenzschicht, wie bei
Spaltfliigeln (Beschleunigung der Grenzschicht durch Beimischung
energiereicher Stromung von der Druckseite her), Absaugefliigeln (teil-
weise Absaugung der gefihrdeten Grenzschicht ins Fliigelinnere) oder
Rotorfliigeln (kiinstlicher Transport der Grenzschicht gegen den saug-
seitigen Druckanstieg durch bewegte Fliigeloberfliche, Magnuseffekt),
unter denen aber die Fligelgiite immer leidet, sind noch hohere Auf-
triebsbeiwerte zu erzielen.

Zur Berechnung der Stérungsvorginge in /
einiger Entfernung vom Fliigel macht man N
zweckmifig von der frither besprochenen Zer- \
legung der Stromung in Translation und Zirku- \
lation Gebrauch.

Beachtet man, da die durch die Trans-
lation hervorgerufene Stérung mit dem Quadrat
des Abstandes vom Fligel abklingt, die
Storung durch die Zirkulation jedoch nur linear,
so ergibt sich leicht, dal man in einer Ent-
fernung vom Fligel, die grofier als die halbe
Flugeltiefe ist, nur mehr die Zirkulationsstromung zu beachten hat, so
dafl die Stérbewegung w in der Entfernung r vom Angriffspunkt die

Grofle: w=T2rm
hat und zum Vektor r senkrecht steht (Abb. 15).

Sanger, Raketenflugtechnik. 6

.

Abb, 15. Strémungsvorginge
in groBerer Profilentfernung.
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Zur Untersuchung der Potentialstromung in groBerer Nédhe des
Fligels muf auch die Fligelform in Betracht gezogen werden.

Man bedient sich dabei des Verfahrens der konformen Abbildung
nach Kutta-Joukowsky-Blasius oder des Ersatzes des Fliigels durch
Wirbel, Quellen und Senken nach Prandtl-Birnbaum.

Mit Hilfe dieser Verfahren 148t sich der Auftrieb nach Grofle,
Richtung und Angriffspunkt fiir beliebige Profile theoretisch ermitteln.

Fiir gewisse einfache, analytisch erfallbare, diinne Profile ergeben
sich die bekannten geschlossenen Formeln fiir Auftriebs- und Momenten-
beiwerte (siehe Hiitte), die auch fir maBig dicke Profile, deren Mittel-
linie mit dem diinnen Profil iibereinstimmt, gelten.

Neuerdings?) sind auch fiir allgemeine Profilformen geschlossene
Formeln bekannt geworden. Legt man die Abszissenachse in Wind-
richtung durch die Fliugelhinterkante und wéahlt die Koordinaten der
Hinterkante zu: z =1/2, y =0, so gilt nach Munk:

ca—_-zja — P
(2 — z)y (1/2)2 — ®

Cp = f [_1 —— _lif] Y e dx
2—z ¢ | JURF— o

212. Riumliche Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel bei inkom-
pressibler Stromung.

Die bisher behandelte ebene Auftriebstheorie setzt Fligel von
unendlicher Spannweite voraus.

In Wahrheit kann sich der saug- und druckseitige Unter- bzw.
Uberdruck am seitlichen Fliigelrand durch Umstromung ausgleichen,
so daB sich an der Druckseite gegen den seitlichen Fliigelrand zu und
an der Saugseite von diesem Rand weg ein Druckgefille ausbildet.

Dieses Druckgefille quer zur Bewegungsrichtung hat einerseits
gegeniiber dem ebenen Problem bei gleichem Anstellwinkel eine Auf-
triebsverminderung zur Folge, die durch Vergroferung des Anstell-
winkels um

Ao =57,3°- (c,/7) (F[b?)
aufgehoben werden mull, und lenkt anderseits die Stromfdden, ins-
besondere in der Nihe der Fliigelenden, aus der Hauptstromrichtung
druckseitig gegen das Ende zu, saugseitig vom Ende weg ab (Abb. 16).
Durch Umstromung des Fligelendes entsteht an diesem der sog. Rand-
widerstand, der uns in 233 noch ndher beschiftigen wird, ferner héort
dadurch die Verteilung des Auftriebes iiber die Fligellangserstreckung

1) Munk, Fundamentals of fluid dynamic for aircraft designers. New York
1929, Ronald Press. Comp.
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auf, eine Konstante zu sein, sondern sinkt gegen die Fliigelenden zu
auf Null ab. Fiir die hinsichtlich des Randwiderstandes giinstigsten
elliptischen und ahnlichen Fligelumrifformen (mit guter Niherung
auch noch fiir rechteckigen Fligelumril) nimmt die Léingsverteilung
die Gestalt einer Ellipse an,
deren groBe Achse mit der
Fliigellingsachse zusammen-
fallt. Nimmt man fiir schlanke
Fligel an, daB der Auftrieb
in Fliigelmitte mit dem eines
unendlichlangen Fliigelsziem-
lich iibereinstimmt, dann er-
gibt sich der Auftriebsverlust
A4A durch das Abfallen an
den Fliigelenden fiir einen
Fliigel ~mit rechteckigem
Umri aus dem Unterschied
der rechteckigen und ellipti-
schen Auftriebsverteilung zu
etwa 20% des vollen Auf- Abb. 16. Riumliche Flagelumstromung mit Unterschall-
triebes. geschwindigkeit,

Die fiir unsere iblichen Fliigel infolge dieses Auftriebsverlustes
und des erheblichen Randwiderstandes so verhéingnisvolle, aber unver-
meidliche Langskomponente der Stromfdden, die druckseitig gegen das
Fligelende gerichtet ist, scheint die Natur bei den besseren Fliegern
unter den Vogeln im giinstigen Sinn dadurch verwertet zu haben, da8
sie durch Verwendung druckseitig konkaver Profile die Ausbildung

Abb. 17. Raumliche Strémung am Vogelfligel nach G. Lilienthal.

der Langsstromung kraftig fordert, und diesen fligellingsgerichteten

Luftstrom, dessen Geschwindigkeit die eigentliche Fluggeschwindigkeit

erheblich tibertreffen kann, gegen die herabgebogene Fligelspitze leitet,

ihn dort nach unten ablenkt und dann iber die Fligelspitze hinaus-

schieBen ldBt, wodurch ein erheblicher zusatzlicher Auftrieb entsteht,
6*
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der keinen neuen Widerstand zur Folge hat, da die durch diesen Auf-
trieb entstehende Widerstandskomponente in die Fliigellingsrichtung,
also senkrecht zur Flugrichtung fillt und in der gleichen Kraft des andern
Fliigelendes ihre Reaktion findet. Weiterhin werden durch das Uber-
schieflen der Flugelspitze in der Fligellingsrichtung die Bedingungen
fir die Ausbildung des Randwirbels und damit des Randwiderstandes
im giinstigen Sinn beeinfluft (Abb. 17)1).

213. Ebene Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel bei kompressibler
Stromung?).

Bei Fluggeschwindigkeiten v iiber der 0,2fachen Schallgeschwindig-
keit in Luft machen sich die Druckunterschiede beim Umstréomen eines
Korpers gegeniiber dem absoluten Atmosphirendruck bereits in solcher
Weise geltend, daB die tatsdchlich vorhandene Kompressibilitit der
Luft nicht mehr vernachléssigt werden darf. Da Driicke und Geschwin-
digkeiten nach der Bernoullischen Beziehung zusammenhingen, lassen
sich statt der ersteren auch die Geschwindigkeiten als MaBstab beniitzen.

Glauert kommt auf Grund streng theoretischer Uberlegungen zu
dem Schluf}, daB, solange die Stromungsgeschwindigkeit v, an keiner
Stelle des Profiles die Schallgeschwindigkeit a iiberschreitet, der Auf-
trieb im kompressiblen Medium gleich dem (1 —u2%/a?)~/:fachen Auf-
trieb im inkompressiblen Medium ist. Die hochsten ortlichen Ober-
flichengeschwindigkeiten v, treten iber der Profilschulter auf, doch
tibersteigt nach Glauert fiir Profile mittlerer Dicke v, kaum den Wert
2 v, so daB fiir solche Profile die theoretische Formel bis zu etwa v =
0,5 bis 0,6a einen guten Anhalt liefert. Bei dicken Profilen liegt die
Giiltigkeitsgrenze entsprechend niedriger, bei sehr diinnen Profilen
steigt sie im Grenzfall bis nahe an v = a. Bis v = 0,6a steigt der Auf-
trieb im kompressiblen Medium daher um 259%, des Auftriebes im in-
kompressiblen Medium. Sobald an der Profilschulter die ortliche Ober-
flaichengeschwindigkeit die Schallgeschwindigkeit iiberschreitet, ent-
stehen dort Kompressionswellen, die zum raschen Abfall des Auftriebes
und Anwachsen des Profilwiderstandes fithren. Die Giiltigkeitsgrenze
der Formel und damit des gilinstigen Profilverhaltens hadngt aber nicht
nur von der Profilgestalt ab, derart, dal sie jedenfalls bei hohen Auf-
triebsbeiwerten eher erreicht wird als bei niedrigen.

1) Néheres siehe: G. Lilienthal, Die Biotechnik des Fliegens. 1925. —
E. Sianger, Uber Fligel hoher Giite. Flugsport, April 1931.

2) Bryan, The Effect of Compressibility of Stream Line Motions. Techn. Rep.
of the Advisory Comm. for Aeronautics, London, Rep. 55 (1918), Rep. 640 (1919).
— Glauert, The Effect of the Compressibility on the Lift of an Aerofoil. Trans.
Roy. Soc. London (A) 118, 113, 1928. — Busemann, Profilmessungen bei Ge-
schwindigkeiten nahe der Schallgeschwindigkeit. Jahrbuch der WGL 1928.
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Zusammenfassend kommt Glauert zu nachstehenden allgemeinen
Folgerungen:

1. Wenn die Geschwindigkeit von Null auf 0,64 anwichst, wichst
der Auftriebsbeiwert gemdf dem Faktor (1 — v2/a?)™/:, und der auf-
triebslose Anstellwinkel bleibt ungeéndert.

2. Zwischen v==0,6a und v = a fillt der Auftrieb, aber die kri-
tische Geschwindigkeit, bei welcher der Auftrieb rasch zu fallen beginnt,
hangt von der Gestalt des Profiles ab. Der rasche Abfall zeigt sich
wahrscheinlich frither bei den hoheren Auftriebsbeiwerten.

Zu &hnlichen Ergebnissen kommt Busemann mit Hilfe der sog.
»Stromlinienanalogie«. Nach ihm erh#lt man ein brauchbares Bild,
wenn man sich die Stromlinien der inkompressiblen Stromung aus
Blech realisiert denkt, zwischen denen dann die kompressible Stromung
flieBt, deren Driicke durch die Stromlinienbleche festgelegt sind. Die
auf den Staudruck bezogenen Unter- und Uberdriicke sind bei der kom-
pressiblen Strémung um (1 — v?/a2)~! groBer als bei inkompressibler.
Bei kompressibler Stromung reichen daher die Zentrifugalkrifte nicht
aus, um den erhohten Uber- und Unterdriicken das Gleichgewicht zu
halten, wie es bei der inkompressiblen Stromung ja der Fall ist. Ver-
kiirzt man aber das ganze Stromungsbild samt dem Profil in der Stro-
mungsrichtung um (1 — v?/a?)"’s, so wachsen alle Kriimmungsradien
und damit die Fliehkriafte auf das notige MaB (Abb. 18). Kennt man

/

o,

ADbb. 18. Stromlinienanalogie zur Erfassung kompressibler Profilumstromung.

somit den Stromungsverlauf im inkompressiblen Fall, so lassen sich
die Stromungsbilder auch bei kompressibler Stromung in demselben
Fall fiir alle v/a bestimmen. Man findet so fiir die ebene Platte und
einen Kreisbogen mit genauer, fiir alle wenig gekriimmten, diinnen
Profile mit gendherter Giiltigkeit eine Auftriebserh6hung um den
Faktor (1—wv?/a2)~":. Das Verfahren setzt Stromlinien geringer Kriim-
mung und Fehlen starker Kantenumstrémungen voraus.

Die sog. »Potentiallinienanalogiex kommt auf anderem Weg zu
dhnlichen Schliissen. Sie geht von der Ubertragung der Potentiallinien,
statt wie oben der Stromlinien, von dem inkompressiblen auf den kom-
pressiblen Fall aus. Um die zu den Potentiallinien orthogonalen Strom-
linien weniger konvergent und divergent zu erhalten, muf die Kriim-
mung der Potentiallinien durch die bei der Stromlinienanalogie bespro-
chene Verzerrung vermindert werden, die sich aber lediglich auf die
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Potentiallinien erstreckt. Die Begrenzung des umstromten Korpers
ergibt sich nach der Verzerrung als Stromlinie orthogonal zu den Poten-
tiallinien. Als Hauptverzerrungsrichtung wéhlt man die Verbindungs-
linie des vorderen und hinteren Verzweigungspunktes der Stromlinie
am Korper, da die verzerrte Korperkontur sonst keine geschlossene
Linie bildet. Der Korper erhélt dadurch eine um den Faktor (1 — v?/a?2)":
geringere Dicke und analog verminderten Anstellwinkel, also gerade
entgegengesetzt wie bei der Stromlinienanalogie. Im tbrigen zeigt sich
auch hier, daBl der Verlauf der kompressiblen Stromung qualitativ dhn-
lich ist wie bei inkompressibler Stromung, dafl aber mit zunehmender
Geschwindigkeit die Dichte abnimmt, daher an Stellen hoher Ge-
schwindigkeit der Stromlinienabstand verhiltnismiBig gréBer ist als
bei inkompressibler Stromung. Da aber bei konvexen Kriimmungen
die Geschwindigkeit hoher, bei konkaven Kriimmungen geringer ist,
wirkt die Kompressibilitdt im Sinn einer Verstirkung der Stromlinien-
krimmung.

Ihren praktischen Ausdruck findet die Potentiallinienanalogie in
der »Prandtlschen Regel«?), die fiir schlanke Koérper mit geringer Nei-
gung der Oberflichenelemente gegen die ungestorte Stromung bis etwa
v/a==0,8 gilt:

»Wird ein flacher Korper von einer elastischen (kompressiblen)
Flissigkeit mit einer Geschwindigkeit v < a’ angestréomt, so sind die
auf den Korper wirkenden Driicke dieselben, wie bei einem entspre-
chenden Koérper in unelastischer Fliissigkeit bei gleicher Geschwindig-
keit und Dichte, wenn sich die Ordinaten y | v des Korpers in der
elastischen Fliissigkeit zu den entsprechenden Ordinaten y’ des Korpers
in der unelastischen Flussigkeit verhalten wie:

yly' =V 1—@/a).

Wegen der gleichen Druckverteilung sind auch die Voraussetzungen
fir Wirbelablosung in beiden Fallen anndhernd gleich. «

Damit ergibt sich beispielsweise fiir eine ebene Platte, daf sie im
kompressiblen Medium beim Anstellwinkel « denselben Auftrieb hat
wie im inkompressiblen Medium beim Anstellwinkel &’ = «/) 1 — v2/aZ.

Fliigelprofile haben nach der Prandtlschen Regel in kompressiblen
Medien dieselben Eigenschaften wie in inkompressiblen, wenn man
Profildicke, Wolbungspfeil und Anstellwinkel im Verhiltnis {1 — v2/a®
verkleinert.

Die Verhiltnisse bei teilweiser Uberschreitung der Schallgeschwin-
digkeit, wihrend die Fluggeschwindigkeit selbst also noch unter oder

ml) Ackeret, Uber Luftkrifte bei sehr groBen Geschwindigkeiten, insbesondere
bei ebenen Stromungen. Helvetica physica Acta I.



erst knapp iiber der Schallgeschwindigkeit liegt (Bereich von etwa
v=0,8a bis v =1,2a fiir diinne Profile), sind theoretisch noch fast
unerforscht?).

214. Riumliche Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel bei kom-
prossibler Stromung2).

Die in der rdumlichen Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel
bei inkompressibler Stromung gefundenen Verhiltnisse lassen sich auf
kompressible Stromungsverhéltnisse in einfacher Weise iibertragen,
wenn man mit Busemann von einer rdumlichen Erweiterung der Strom-
linienanalogie oder der Potentiallinienanalogie Gebrauch macht.

Bei der Stromlinienanalogie wird die Fliigelspannweite b im selben
MaB verzerrt, wie die Fligeldicke d.

Bei der Potentialflichenanalogie wird bei unverdnderter Fliigel-
tiefe t die Spannweite b im selben Mafl verlingert, wie die Fliugeldicke d
und der Anstellwinkel « verkleinert werden. (Das folgt daraus, dafl
der durch die Staupunkte definierte Fligelumri8 mit den Potential-
flichen verzerrt wird, wihrend das Fliigelprofil erst nachtriiglich als
Stromlinie orthogonal zu den verzerrten Potentialflaichen gezeichnet
wird.) Die rdumliche Anwendung der Potentialflichenanalogie ist auf
den Fall naherungsweise abwickelbarer Potentialflichen beschrinkt.

Die zum kleinsten Randwiderstand gehorige Auftriebsverteilung
ergibt sich im kompressiblen Fall elliptisch tiber der Fliigelspannweite,
der Randwiderstand errechnet sich entsprechend.

215. Ergebnisse von Versuchen an Fliigelprofilen bei geringer Geschwin-
digkeit.

Die Ergebnisse der in iiblichen Windkanélen mit etwa 20bis 60 m/sec
ungestorter Stromgeschwindigkeit vorgenommenen Versuche an Fliigel-
profilen haben fiir unsere Zwecke nur mittelbaren Wert.

Ferner sind die Ergebnisse systematischer Versuchsreihen in den
Mitteilungen der jeweiligen Institute (etwa Gottingen, Eiffel usw.) so
anschaulich dargestellt und auch bekannt, daf wir hier darauf ver-
weisen konnen.

Die Einfliisse der systematischen Abdnderung der mittleren Profil-
wolbung, Profildicke, der Ausbildung des Profilkopfes oder der Hinter-
kante, die Eigenschaften von druckpunktfesten Profilen, Schlitzprofilen
usw. konnen dort studiert werden.

1) Bateman, Proc. Roy. Soc. London (A) 125, 598, 1929. — Taylor, Zeit-
schrift, fir angew. Math. u. Mech. 10, 334, 1930.

%) Busemann, in Wien-Harms Handbuch der Experimentalphysik Bd. IV,
1931, S. 441.
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216. Ergebnisse von Versuchen an Fliigelprofilen bei hoher Geschwin-
digkeit.

Versuche an Fligelprofilen mit Anblasegeschwindigkeiten von 150
bis 350 m/sec haben fiir unsere Zwecke grolle Bedeutung, liegen aber
noch sehr sparlich vor.

Die vollstiandigsten Versuchsreihen wurden im Auftrage der ameri-
kanischen Regierung von Briggs!) durchgefiithrt. Einen kleinen Aus-
zug aus ihren Ergebnissen bringt Abb. 19 und die folgende Zusammen-
stellung.

1. Abhingigkeit der Auftriebsbeiwerte von der
Geschwindigkeit v.

Fiir das dickste Profil (t/d = 5) ist ¢, nur fir Anstellwinkel um 0°
und v/e < 0,65 konstant, bei groBeren Geschwindigkeiten wichst es
mit negativen und verkleinert sich mit positiven Anstellwinkeln. Bei
diinneren Profilen dndert sich ¢, bis zu héheren v/a-Werten nicht, um
aber nach Erreichung eines kritischen Wertes plotzlich fiir alle Winkel
abzufallen. Auch bei negativen Anstellwinkeln ist der Abfall festzu-
stellen. Der Winkel zu ¢, = 0 wird mit wachsender Geschwindigkeit
negativer.

2. Polaren der Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte
¢, und c,,.

Der Randwiderstand ist nach den iiblichen Formeln ¢,; == (¢3/x) -
(F/b?) fir F/b? = 0,24 aufgetragen. Der restliche Profilwiderstand ist
selbst fiir geringe Geschwindigkeiten nicht konstant. Bei ¢, < 0,4, also
negativem «, ist er ziemlich unklar. Bei hoheren Geschwindigkeiten
wichst er fiir gegebenes ¢, mehr und mehr und die ¢, ,,, werden kleiner.
Die diinnen Profile verhalten sich weitaus giinstiger als dicke.

3. Druckverteilungskurven.

Die Druckverteilungskurven zeigen charakteristische Zonen der
Stromungsablosung, gekennzeichnet durch eine scharfe Spitze, die von
konstantem Abfall gefolgt ist, wie er auch an Zylindern oder Kugeln
nach der Stromungsablosung beobachtbar ist. Es laBt sich fir jedes
Profil ein kritischer Anstellwinkel und eine kritische Geschwindigkeit
angeben, wo Stromungsablésung erfolgt. Die Lokalisierung der Ab-
losung wird erleichtert durch die Tatsache, daB fiir Wirbelstromung
der Druck an der Hinterkante geringer ist als der statische Druck,

!) Briggs, Hull, Dryden, Aerodynamic Characteristics of airfoils at high
speeds. Nat. Advisory Comm. for Aeronautics U.S.A., Rep. 207, 465,1924. — Briggs,
Dryden, Pressure distribution over airfoils at high speeds. Nat. Advisory Comm.
for Aeronautics U.S.A., Rep. 255, 555, 1926.
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Abb. 19. Auszug aus den Briggsschen Versuchsergebnissen iber Luftkriafte an Fligelprofilen
bei hoher Geschwindigkeit.
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wihrend es bei Laminarstromung umgekehrt ist. Die Ablosung scheint
plotzlich auf engem Bereich zu entstehen und vergrofert sich mit der
Geschwindigkeit oder mit « sehr rasch. Die Tatsache des Ablosebeginns
an der GroBtordinate des dinnen Profiles ist nicht ganz klar aus den
Druckkurven allein erklarlich, obwohl Anzeichen dafiir beobachtbar
sind. Das plétzliche Abreifien ist die Ursache des Abfalles von ¢, und
driickt sich darin deutlich aus. Es tritt fiir diinne Profile zwischen
0,8a und 0,95a bei kleinen Winkeln, fiir dicke Profile zwischen 0,65«
und 0,80 auf. Die Ablosung ergibt sich mehr von der Kompressibilitat
(v/a) als von der Reynoldsschen Zahl abhé&ngig, ferner scheint auch
groBere Fliigelschlankheit die Ablosung zu begiinstigen. Der hochste
beobachtete Druckabfall an der Saugseite betragt 37 cm Hg oder p/p,
= 0,51. Die Ahnlichkeit mit dem kritischen Luftverhaltnis p/p, = 0,53
laBt schlieBen, daB bei Bernoullischer Stromung dieses Gefédlle nicht
iberschritten werden kann. Geringere Driicke (bis 0,25 at) wurden
nur im Wirbelstrom beobachtet. Stromungsbeobachtungen in Profil-
nihe mittels in O] geloster RuBschicht zeigten bei v/a = 1,08 und & = 0°
an dem dinnsten (t/d = 10) bzw. dicksten (t/d =5) Profil, dal} die
Stromung in 0,43 bzw. 0,29 der Fligeltiefe Abstand von der Profilnase
von der Oberseite abgerissen ist und daf das entstehende Vakuum
durch einen Luftstrom von der Fliigelunterseite um die Profilhinter-
kante nach oben und vorn ausgefiillt wird. Es bildet sich an der Ober-
seite ein gut sichtbares Stromungsgebiet entgegengesetzt der Haupt-
stromung. Das Wirbelgebiet beginnt bei diinneren Profilen knapp hinter
der groBten Ordinate, bei dicken Profilen an der Hinterkante. Ver-
suche mit Faden zeigten dieselben Ergebnisse. Die Gegenstrémung ist
anfangs auflerordentlich dinn und wird mit groBerem Anstellwinkel
rasch dicker. Bei kleinen Geschwindigkeiten beginnt die Kehrstromung
bei relativ groBen Anstellwinkeln und ist mit der bekannten Stromungs-
ablosung identisch. Bei hohen Geschwindigkeiten beginnt sie bei kleinen
Anstellwinkeln und ist von raschem Abfallen des ¢, und raschem An-
wachsen des c, begleitet.

Zusammenfassend haben die umfangreichen Briggsschen Versuche
ergeben:

1. ¢, fallt fir einen festen Anstellwinkel sehr rasch ab, wenn die
Geschwindigkeit wichst. Ursache sind scheinbar die Ablgseerschei-
nungen an der Saugseite und die Auffiillung des entstehenden Vakuums
durch Umstréomung der Hinterkante.

2. ¢, wichst unter denselben Umstidnden rasch, vermutlich wegen
des vermehrten Energieverbrauchs zur Wellenbildung beim &rtlichen
Uberschreiten der Schallgeschwindigkeit an der Profilschulter.

3. Das Druckzentrum wandert gegen die Hinterkante.
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4. Die kritische Geschwindigkeit, bei der die rasche Anderung der
Beiwerte beginnt, sinkt mit steigendem Anstellwinkel und mit steigen-
der Profildicke.

5. Der Anstellwinkel zu ¢, = O steigt gegen hohe negative Werte
und wird dann rasch Null.

6. Die kritische Geschwindigkeit ist durch den Beginn der Stro-
mungsablésung an der Saugseite festgelegt.

22. Auftrieb im Uberschallbereich. Allgemeines.

Obwohl der Ubergang der Fluggeschwindigkeit von der Unter-
schallgeschwindigkeit zur Uberschallgeschwindigkeit keine unstetige
Anderung der Stromungsverhiltnisse am Fliigelprofil bedeutet, da ja
schon bei weit geringerer Fluggeschwindigkeit, als die Schallgeschwin-
digkeit es ist, an einzelnen Oberflachenstellen die Schallgeschwindigkeit
iberschritten wird und dieser Bereich sich mit zunehmender Flug-
geschwindigkeit nur eben vergroBert, bedeutet trotzdem dieser Uber-
gang fir die theoretische Behandlung erhebliche Erleichterungen, da
bei geniigender Uberschreitung nur mehr Uberschallstrombilder zu
untersuchen sind, deren rechnerische Erfassung teilweise einfacher mog-
lich ist als die der reinen Unterschallstromung, vom Geschwindigkeits-
bereich beider Stromarten gar nicht zu sprechen.

Allerdings miissen auch hier einige nur mehr oder weniger zutref-
fende Annahmen vorweggenommen werden. Zunichst werden die hier
allerdings unmittelbar kaum sehr ins Gewicht fallenden Reibungskrifte,
wie bei der Behandlung des Unterschallauftriebes, vollig vernachlassigt.
Weiters kann aber auch auf die hier sehr bedeutungsvollen Ablésevor-
ginge an der Saugseite von vornherein keine Riicksicht genommen
werden. Schliellich wird die Strémung frei von duferen Kraften, Wir-
beln und frei von Wirmeleitung angenommen.

Wenn sich deshalb fiir ein gegebenes Profil auch die Krifte kaum
mit voller Sicherheit ausrechnen lassen, so sind die Grenzen, in denen
sie zu erwarten sind, doch ziemlich angebbar.

Auf einige Eigenschaften der Uberschallstrémung moge gleich hier
hingewiesen werden.

Wihrend die Luft beim Umstromen eines Korpers mit Unterschall-
geschwindigkeit am Kérper beschleunigt vorbeiflieBt, weil der Raum
verengt wird, flieBt sie mit Uberschallgeschwindigkeit verzogert vorbei.

Weiters bilden sich bei der Uberschallstromung Wellen, die mit
den Oberflichenwellen auf dem Wasser, insbesondere in Begleitung
eines fahrenden Schiffes, Ahnlichkeit haben.

SchlieBlich zeigt die Uberschallstrémung noch die der Unterschall-
stromung ganz fremde Tatsache, daB sich Stérungen in ihr niemals
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stromaufwarts geltend machen, sondern nur stromabwiirts innerhalb
eines Kegels mit der Spitze im Storzentrum und von ganz bestimmtem
Offnungswinkel.

221. Ebene Theorie des Auftriebes am einzelnen Fliigel bei reiner Uber-
schallstromung.

2211. Stromung um cine ausspringende IKante.

Die erste analytische Grundlosung dieses ebenen Problems stammt
von Prandtl-Meyer!). Betrachtet wird zunichst ein Gasstrom mit
Uberschallgeschwindigkeit parallel iiber einer Wand A—B (Abb. 20).
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Abb. 20. Ebene Uberschallstromung parallel zu einer ebenen Wand.

A
1
r

Ein kleines Hindernis in C verursache eine schwache Storung des gleich-
maBigen Gasstromes. Die Storung pflanzt sich relativ zum bewegten
Gas mit der zur Gastemperatur gehorigen Schallgeschwindigkeit in
Zylinderwellen fort. Die Lage einer solchen Zylinderwelle zu verschie-
denen Zeiten wird durch die gezeichneten Kreise dargestellt. Der Kreis-
radius wichst mit der verstrichenen Zeit r = a-1¢. Der Kreismittel-
punkt verschiebt sich mit der Geschwindigkeit v, so da s =v - . Alle
Lagen haben daher eine Einhiillende C—D, die mit der Stromrichtung
den Winkel m einschlieft, der als Machscher Winkel bekannt ist.

sin m == r/s = a/v.
Die Einhtillende ist daher nur vorhanden, wenn v > a ist.
Die im Punkt C stdndig neu entstehenden Wellen geben nur da
eine merkbare Storung, wo sie am dichtesten liegen, also langs der

Machschen Linie C—D. Nach Uberschreitung der Schallgeschwindig-
keit kann sich eine Stérung im Gas daher nicht entgegen der Stromung

. 1) Meyer, Uber zweidimensionale Bewegungsvorginge in einem Gas, das mit
Uberschallgeschwindigkeit stromt. Mitteilg. Forschungsarbeiten VDI, Heft 62, 1908.
Hier teilweise nach der Ackeretschen Darstellung in Scheeles Handbuch der
Physik.
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fortpflanzen, sondern wird von der Stromung fortgerissen und pflanzt
sich unter dem Machschen Winkel in ihr fort.

Hier ist zunéchst der Sonderfall der Stréomung um eine Ecke zu
behandeln (Abb. 21), wo der Gaszustand lings eines Radius derselbe
ist. Die Stérung des mit Uberschallgeschwindigkeit stromenden Gases
an der Ecke pflanzt sich unter dem Machschen Winkel ins Gasinnere
fort. Die zur Wand A—C parallelen Stromungslinien erfahren lings

/5

Abb. 21. Ebene Uberschallstrémung uin eine ausspringende Kante.

dieses Radius r; eine Ablenkung, da dort die Expansion beginnt. Nach
geniigender Expansion gehen die Stromungslinien lings des zweiten
Machschen Winkels g parallel zur Wand C—B weiter. Die Expansion
kann man sich als Vorgang denken, der durch unendlich viele Elementar-
storungen hervorgerufen wird, die alle unter Machschen Winkeln von
der Ecke aus in den inneren Gasstrom vordringen. Der Vorgang ist
im Wesen derselbe, wie bei der Ausstromung eines Gases mit Expansion
ins Freie. Da sich zwischen dem ausstrémenden Gas und der duBeren,
ruhenden Luft eine trennende Schicht bildet, kann die feste Wand
C—B auch durch ruhende duflere Gasmasse ersetzt werden, in welche
der Strahl expandiert. In diesem Fall expandiert das Gas solange, bis
der im Gasstrom herrschende Druck gleich dem Druck der Gasmasse
ist, in die er hineinstromt, um dann in parallelen Stromlinien weiter-
zuflieBen. Laft man die stumpfe Ecke gestreckt werden, so ergibt sich
der Grenzfall Abb. 20. Bei weiterer Drehung der Wand C—B ent-
steht Kompression. Die analoge Behandlung wie bisher wiirde zur
Selbstdurchsetzung der Stromung fihren. Da das aber nicht méoglich
ist, entsteht eine Diskontinuitit, der VerdichtungsstoB zur plotzlichen
Drucksteigerung, den wir getrennt behandeln werden.

Denken wir uns also zur Expansion die Wand A—C in C auf-
horend, die Wand C—B daher ganz weg, ferner auf der Unterseite von
A—C tieferen Druck als auf der Oberseite, so macht sich die Druck-
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senkung beim Umstréomen von € im Bereich A-—-C—r,; wieder nicht
bemerkbar, sondern erst vom Radius r; ab, der durch den Machschen
Winkel sin m = a/v festgelegt ist. Unter der Drucksenkung kommt es,
ganz wie bei der stumpfen Ecke, zur Stromablenkung. Unter der Vor-
aussetzung reibungsloser, kraftefreier Stromung, adiabatischer Zustands-
dnderung und Wirbelfreiheit ergeben sich wieder samtliche Zustands-
und Geschwindigkeitsgrofien von r unabhingig, der Beginn der Ablen-
kung liegt am Radius r;, das Ende am Radius r,, die Stromlinien sind
innerhalb r, r, gekriitmmt, aulerhalb gerade. Sie sind ferner geometrisch
dhnlich mit dem Ahnlichkeitszentrum in C.

In den weiteren Uberlegungen wird zur Vereinfachung zunichst
vorausgesetzt, daB das iiber A—C ankommende Gas eben seine Schall-
geschwindigkeit a’ habe und daf die Expansion bis auf den Druck Null
erfolge, also auf der andern Wandseite der Druck p = 0 sei (Abb. 22).
Die Druckabsenkung beginnt
dann lings der von C unter 90°
4-a zu A—C ausgehenden Mach-
schen Welle, von der aus der

. Winkel ¢ gezdhlt wird.

A Das Geschwindigkeitspoten-
74 tial ergibt sich in diesem Fall zu:

A

p-0
/ e
¥ SRV x—1
¢ [(ES ]/2 Io/ A -7rsin (]/-—»—-—1 (p>,
Abb. 22. Ebene Uberschallstromung um das Ende x +
einer ebenen Wand. . .
worin A das mechanische
Wirmeédquivalent, i, der Warmeinhalt des Gases je Masseneinheit im

Zustand vor Bewegungsbeginn, also
V2 ifA =g =a'V (e + D)f(x—1),
d.i. die groBte Geschwindigkeit bei adiabatischer Expansion auf den

Druck Null.
Aus dem Geschwindigkeitspotential folgen die Geschwindigkeits-

komponenten:
radial:
XD o e —1
99 /57 .
v, 35 V2 i/A sin (V———-/ 1 <p>,
tangential:
00 o [u—1 x—1
= =2 A A
v, Y V2 iy/A %_I_icos(]/%_i_i(p),

beide von r unabhingig.
Aus (i, —1)/4 = (v + v7)/2 folgen die ZustandsgroBen, ebenfalls
von r unabhingig, und weiter v, = a’.
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Der Druck in Abhingigkeit von ¢ ergibt sich:
1. ’7_-;-_1 i
=5 | =g arccos[(x + 1) (plpo) * —11,

worin p, der Anfangsdruck im Ruhezustand des Gases.
Bei Expansion ins vollkommene Vakuum wird p =10 und ¢,

= 7 - s 1 , d. h., daB nicht der ganze untere Halbraum von der um-
biegenden Stromung erfillt wird. Fir ¢, wird v, = a’ =0, die Ge-
schwindigkeit also rein radial, sémtliche Stromlinien n&hern sich dieser
Richtung. Fir Luft (x = 1,405) wird ¢, = 219°19".
Die Polargleichung der Stromlinien ergibt sich zu
-1

r=r, [cos(qn]/ZIi)J_x_' .

Fiir die praktische Anwendung des Verfahrens sind die in Abb. 22 ein-
gezeichneten Winkel ¢ = z/2 — m und der Ablenkungswinkely =¢ — o
von Interesse Zwischen ¢ und y besteht die Beziehung:

tgy =1~ i—i-tg [ 1/%_!_—1] bzw. cos v = a/v. "-”;’;f-

Da alle ZustandsgroBien, Driicke, Stromungsgeschwin- /‘&
digkeiten usw. nur von einer / /
Variablen abhingen, y, ¢ und» 7
aber eindeutig zusammen- / A w
hangen, kann man jeden der \ :’;Z / /
drei Winkel als unabhingige [\ 7 il =
Varisble wihlen. In Abb. 33 |\ ol .
und Zahlentafel 22 sind die \ / A /
von Meyer aus den obigen |l \\ i / [
Gleichungen  ausgerechneten 7 /
Zusammenhiinge dargestellt fiir ¥ 2
den Bereich von p/p, =0 bis |, é/ .4

; ):1 fir Lutt, || el

T N A

Fiir p/p, =0 erhdlt man |, /.~
die Funktionswerte fir Stro- /’ !
mung ins vollkommene Va- £ o
kuum, fir p/p, = 0,527 bei / = vl ——

9 —| e ) 526

»=1,405 (Luft) die Werte fir
- : . P AbDb. 23. Schaubild des Zusammenhanges zwischen
el Stromgeblet’ wo dle StI‘O- den GaszustandsgréBen und dem Ablenkungswinkel

mungsgeschwindigkeit gleich Dei der Expansion um eine Kante fir Luft (x =1,4)
d S hall hwindigkeit i und iiberhitzten Wasserdampf (x=1,3) nach der
er .schaligeschwindig eit 1st. Betzschen Darstellung.
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Zahlentafel 22.

o — o e— T
/Do " v=e— v/a vla’ D }llgl::flam
0 ’ 0 ’ 0 ’ Busemann
0 219 19 90 00 129 19 oo 2,44 —

0,01 135 33 74 19 61 14 3,70 | 2,089 —

0,02 125 23 71 51 53 32 — _— 946,50
0,03 118 23 70 06 48 17 2,935 1,942 951,50
0,04 113 05 68 40 44 25 _ —_ 955,50
0,05 108 39 67 24 41 15 2,600 1,850 958,66
0,06 104 51 66 16 38 35 — — 961,50
0,07 101 26 65 13 36 13 — — 963,75
0,08 98 21 64 14 34 07 2,300 | 1,749 965,80
0,09 95 30 63 17 32 13 — — 967,80
0,10 92 51 62 23 30 28 2,153 | 1,695 969,50
0,11 90 22 61 30 28 52 — — 971,14
0,12 88 00 60 39 27 21 2,040 | 1,649 972,57
0,13 85 45 59 48 25 57 — — 974,00
0,14 83 37 58 59 24 38 — — 975,37
0,15 81 33 58 10 23 23 1,895| 1,576 976,63
0,16 ! 79 33 57 21 22 12 — — 977,78
0,17 77 37 56 33 21 04 — — 978,89
0,18 75 44 55 45 19 59 — — 980,00
0,19 73 54 54 57 18 57 —_ — 981,00
0,20 72 07 54 09 17 58 1,707 1,480 982,00
0,21 70 21 53 21 17 00 — —_ 983,00
0,22 68 38 52 32 16 06 — —_ 983,91
0,23 66 56 51 43 15 13 — —_ 984,75
0,24 65 16 50 53 14 23 —_ — 985,58
0,25 63 37 50 03 13 34 1,558 ; 1,400 986,42
0,26 61 59 49 13 12 46 —_ —_ 987,23
0,27 60 22 48 21 12 01 — — 988,00
0,28 58 45 47 29 11 16 — — 988,72
0,29 57 09 46 35 10 34 — —_ 989,43
0,30 55 33 45 41 9 52 1,430 1,319 990,13
0,31 53 57 44 45 9 12 — — 990,80
0,32 52 22 43 48 8 34 — —_ 091,44
0,33 50 46 42 50 7 56 — — 992,06
0,34 49 09 41 50 7 19 — — 993,69
0,35 47 32 40 48 6 44 1,320 | 1,240 993,28
0,36 45 54 39 44 6 10 — — 993,83
037 ! 44 15 38 38 5 37 - | - 994,37
0,38 42 35 37 30 5 05 _ — 994,90
0,39 40 53 36 18 4 35 — — 995,40
0,40 39 10 35 04 4 06 1,221 | 1,168 995,90
0,41 37 24 33 46 3 38 — —_ 996,36
0,42 35 35 32 24 3 11 — —_ 996,82
0,43 33 43 30 58 2 45 — — 997,24
0,44 31 46 29 26 2 20 —_ — 997,64
0,45 29 45 27 48 1 57 1,130 | 1,100 998,04
0,46 27 38 26 03 1 35 — — 998,41
0,47 25 23 24 08 1 15 — — 998,78
0,48 22 58 22 01 0 57 —_— —_ 999,08
0,49 20 18 19 38 0 40 — — 999,27
0,50 17 18 16 53 0 25 1,045 | 1,037 999,47
0,51 13 44 13 31 0 13 —_ — 999,67
0,52 8 56 8 52 O 04 —_ — 999,86
0,527 0 00 0 00 0 00 1 1 1000,00




Es muB also jedenfalls p/py=<0,527 sein, da sonst die wirbelfreie
Uberschallstrémung nicht aufrechterhalten werden kann und Ablosungs-
erscheinungen auftreten.

Da bei Uberschallstromung die Vorgéinge an einer bestimmten
Stelle von den stromabwérts liegenden Dingen unabhéngig sind, kann
man aus der Grundstromung (Abb. 22) beliebige, von zwei durch die
Kante gezogene Strahlen begrenzte Sektoren herausgreifen und zwischen
dazupassende andere Stromungen einschieben. Dadurch ist der Ubergang
von der besprochenen Grundlésung auf die eingangs erwihnte allgemeine
Aufgabe der Stromung um eine ausspringende Kante mit beliebiger Ab-
lenkung w,,, bei gegebener Zustromgeschwindigkeit v, moglich?).

In Abb. 23 entspricht dem v, ein bestimmter Punkt v,/a’ der Abs-
zissenachse, dessen zugehoriges » jenen gedachten Ablenkungswinkel »,
darstellt, der notig wire, um beim Ausgehen von der Schallgeschwin-
digkeit gemidf der Grundlésung die Geschwindigkeit v, zu erreichen.
Gleichzeitig findet man die Winkel ¢, und y,, die die Lage der Mach-
schen Storungslinie r; und die Anfangsrichtung der Storung festlegen.
Nun erfolgt eine weitere Ablenkung um den Winkel w,,, auf v, =1,
+ wy, 4, fir den die zu v, gehoérigen v,/a’, y, und @, gleichfalls aus dem
Diagramm zu entnehmen sind. Damit ist die Geschwindigkeit v,, der
Machsche Winkel f =90 — y, des Radius r, und der Winkel ¢, des
Strahles r, gewonnen. Die Strémung im Ubergangsgebiet zwischen r,
und r, ist identisch mit der Stréomung im Sektor zwischen ¢; und ¢,
der Grundiésung.

Eine andere, vorwiegend graphische Losung des Problems der
Uberschallstromung um eine ausspringende Kante wurde entwickelt
von Steichen?), Busemann?®) und Prandtl4). Eine klare Darstellung der
Grundlagen des Verfahrens, der wir hier teilweise folgen, findet sich bei
Ackeret5). Er schlieBt folgend: Die Differentialgleichung des Stromungs-
potentiales @ ebener, reibungsfreier, stationédrer, warmeleitungsfreier
und wirbelfreier Potentialstromung lautet:

<z>“( )+<p,,,,(1—i'f)—2¢ = Py

1) Nach der Betzschen Darstellung in: Hitte I, 1931, S. 420.

%) Steichen, Beitrage zur Theorie der zweldlmensxonalen Bewegungsvorginge
in einem Gas, das mit Uberschallgeschwindigkeit strémt. Dissertation Gottingen 1909.

3) Busemann, Zeichnerische Ermittlung von ebenen Strémungen mit Uber-

schallgeschwindigkeit. Zeitschrift fir ang. Math. und Mech. 1928. — Busemann,
Zeichnerische Verfolgung von Uberschallsiromungen, im Abschnitt Gasdynamik
von Wien-Harms Handbuch der Experimentalphysik, Bd. IV, 1931.

4) Prandtl-Busemann, Niherungsverfahren zur zeichnerischen Ermittlung von
ebenen Stromungen mit Uberschallgeschwindigkeit. Stodola-Festschrift, Ziirich 1929.

3) Ackeret, Gasdynamik. In Geiger-Scheele, Handbuch der Physik, Bd. VII,
1927,

Sanger, Raketenflugtechnik. 7

D, =0,



worin die beiden Geschwindigkeitskomponenten selbst:

Nimmt man darin ein neues, unbekanntes Potential y(u,v) = uz + vy
— @(zy) an, worin u und v die unabhingigen Variablen sind, so geht
die Potentialgleichung iiber in:

2 2 2
Q—u?‘z (1—v%a?) + %-v’g (1— u?/a?) + 2 bbu;‘ , uvla?=0.

Wahit man nun in der u-v-Ebene als krummlinige Koordinaten die
Grundrisse der charakteristischen Kurven der transformierten Poten-
tialgleichung, so lautet die geschlossen integrierbare Differentialglei-
chung dieser »Charakteristiken« :

2

(—3—2) (1 —v?a?)—2dv/du-uv/a®+ (1 —u?/a?) =0.

Dieses Ergebnis 148t eine einfache geometrische Deutung zu: Man zeich-

net zwei konzentrische Kreise mit r,=a’ und ry=a’ J (x + 1)/(x—1),

wo a’ die kritische Schallgeschwindigkeit, r, die maximale Geschwindig-

keit ist. L&Bt man einen Kreis r =

u (rg — ry)/2 zwischen den gezeichneten

Kreisen nach Abb. 24 abrollen, so

liegen die erhaltenen Punkte auf den

Charakteristiken. Busemann findet

fir die zeichnerische Behandlung des

oxers vorliegenden Problemes eine grund-

WY} legende Eigenschaft der Charakte-

ristiken. Zeichnet man namlich zu

einer Uberschallstromung ein Ge-

schwindigkeitsbild (Hodograph) so,

dafl man alle in der Ebene vorkom-

menden Geschwindigkeiten von einem

Pol aus auftragt, so lassen sich alle

Abb. 2. Charakteristiken nach Ackeret. Punkte mit Uberschallgeschwindig-

keit, die auf derselben Welle vor-

kommen konnen, eindeutig zu einer Charakteristik verbinden, die iiberall
in der Richtung der Wellennormalen verlauft.

Die praktische Anwendung der »Charakteristiken-Methode« kann

nun in folgender Art stattfinden?):

1) Siehe die -ausfiihrliche Darstellung von Busemann im Handbuch der
Experimentalphysik!
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Jedem Punkt des Stromungsplanes ist durch dessen Geschwindig-
keitsrichtung ein Punkt im Geschwindigkeitsplan zugeordnet.

Da weiters die Punkte lings einer stationdren Welle im Strémungs-
plan den Punkten lings einer Charakteristik im Geschwindigkeitsplan
entsprechen, stellen die Charakteristiken die Abbildungen der Wellen
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Abb. 25. Charakteristikendiagramm nach der Busemaunschen Darstellung.

im Geschwindigkeitsplan dar. Daher sind auch verschiedene Stromungen
mit demselben Charakteristikendiagramm aufeinander abbildbar. Da
bei solcher Abbildung die Wellenrichtungen an entsprechenden Punkten
erhalten bleiben, konnen sich die Stréomungen nur durch die Abstinde
der Wellenscharen unterscheiden. Diese Abstinde sind zeichnerisch
aus den Randbedingungen ermittelbar.

Zur praktischen Zeichnung kann man ein Charakteristikendiagramm

von der Art der Abb. 25 beniitzen, wobei man sich auf die Zeichnung
7*



— 100 —

jener Wellen beschrénken wird, die den im Diagramm vorhandenen
Charakteristiken entsprechen.

Zur Erleichterung des Zeichenvorganges sind die Charakteristiken
gegenldufig mit den Ziffern 318 bis 417 und 518 bis 617 bezeichnet.
Auf den Kreisen konstanter Geschwindigkeit (und damit konstanten
Druckes) haben die einander schneidenden Charakteristiken konstante
Summen mit den »Druckzahlen« 870 bis 1000 (deren wirkliche Werte
aus Zahlentafel 22 entnommen werden kénnen). Die Geschwindigkeits-
richtungen sind durch die Differenzen einander schneidender Charak-
teristiken mit den »Richtungszahlen« 165 bis 235 bezeichnet. Beniitzt
man fiir die Zeichnung nur jede nte dieser Charakteristiken in beiden
Scharen, so liegen die gemittelten Geschwindigkeiten und Richtungen
an den Schnittpunkten der um n/2 verschobenen Charakteristiken beider
Scharen. Weiters empfiehlt Busemann zur Bezeichnung des Zustandes
die Ziffern dieser beiden gemittelten Charakteristiken in jedes Feld des
Stromungsplanes so zu schreiben, dall die grofere oben, die kleinere
darunter steht, wenn die Stromung von links nach rechts verlduft.
Tritt die Stromung iiber eine von unten kommende Welle in ein neues
Feld, so dndert sich gegentiber dem eben verlassenen Feld nur die untere
Zahl um n Einheiten und analog die obere Feldzahl bei einer von oben
kommenden Welle. Je nachdem, ob die Anderung sich als Ansteigen
oder Abfallen der Feldzahl ausdriickt, liegt eine voll auszuziehende
»Verdichtungslinie« oder eine strichliert zu zeichnende »Verdinnungs-
linie« vor. Die Strichart behilt die Welle dann bis an den Rand bei.
Die Richtung eines Wellenstiickes ergibt sich senkrecht zur Verbin-
dungslinie jener Punkte im Geschwindigkeitsbild, die durch die Feld-
zahlen der beiden durch das Wellenstiick getrennten Felder bestimmt sind.

In den Anfangsfeldern ergeben sich die Zahlen durch die Anfangs-
bedingungen, an den festen Strahlgrenzen durch die Randbedingungen.
Dabei ist die Richtung, also die Differenz der Feldzahlen gegeben, und
man hat darauf zu achten, daBl diese als Differenzen der Feldzahlen
auch wirklich auftreten.

2212. Stromung um konvex gewolbte Flichel).

Die auflerordentliche Bedeutung des Prandtl-Meyerschen Verfah-
rens fiir die Behandlung der Uberschallfliigel liegt in der Tatsache, daB
es ebenso wie das graphische Prandtl-Busemannsche Verfahren nicht
nur fiir eine einmalige Stromungsablenkung an einer KEcke, sondern
auch fiir Stromungsablenkungen an einer Reihe konvexer Ecken und
in weiterer Folge also auch an einer konvexen stetigen Kurve giiltig bleibt.

1) Nach der Ackeretschen Darstellung in Geiger-Scheele, Handbuch der
Physik, Bd. VII, 1927.



— 101 —

Man kann ndmlich die Prandtl-Meyersche Stromung auf einem
beliebigen Fahrstrahl, etwa A—C der Abb. 26 unterbrechen und ein
Stiick einer geradlinigen Stromung ansetzen, ohne dafl die Stromung
in A—B—C irgendwie gedndert wiirde. Wie schon erwihnt, ist die
innere Ursache dieser, der Unterschallstromung fremden Tatsache die,
daB alle Storungen sich nicht stromaufwiirts, sondern nur innerhalb
des Machschen Winkels stromabwirts geltend machen konnen.

Bpe= 0327 8 ”

(o =025

£

A VA \\\\’

R/p07
Abb. 26. Ebene Uberschallstrdmung um mehrere ausspringende Kanten.

Lo Wi

Stromt z. B. lings einer Wand bis A (Abb. 26) ein Gas mit dem
kritischen Druck p’ = 0,527 p,, worin p, der Druck im ruhenden Gas
ist, und legt man in 4 eine zweite Wand A—D, die mit der Verldngerung
der ersten den Winkel w,,, einschlie8t, so kann man aus dem Verhiltnis
p'[po und dem Winkel w,,, das Druckverhiltnis p,/p, in bekannter
Weise errechnen, wenn p, der lings der neuen Wand A—D konstante
Druck ist. Das Gas expandiert bei diesem Vorgang so lange auf der
Kurve » der Abb. 23, bis der Ablenkungswinkel w,,, erreicht ist. Dann
ist vy = wy,5 + ¥; und durch Interpolation in der Zahlentafel 22 oder
unmittelbar aus dem Diagramm Abb. 23 kann fiir das Argument »,
das entsprechende p,/p, gefunden werden. Reiht man mehrere solcher
Winde aneinander, so hat man lings der letzten Wand einen der Ge-
samtablenkung w,,, entsprechenden Druck, wobei w,,, der Winkel zwi-
schen der letzten Wand und der Verlingerung der ersten ist.

Weiters ist dann v, = wy,, + »;. Alle Winde miissen dabei dem
Strahl stumpfe Winkel zukehren, da alle bisherigen Rechnungen nur
fiir Expansion Geltung besitzen.

Verkleinert man die einzelnen Teile unendlich, so geht der polygo-
nale Langsschnitt der Wand in eine stetige Kurve iiber.

Als Gesamtablenkung bis zu einem bestimmten Punkt P der
Kurve w,,, hat man hier den Winkel zwischen der Kurventangente in
diesem Punkt und der Anfangsrichtung zu betrachten. Dadurch erhilt
man das diesem Punkt entsprechende Druckverhiltnis, wie oben an-
gegeben. Die stetige Kurve mull dabei der Strémung immer ihre kon-
vexe Seite zuwenden, die Gestalt der Kurve ist im iibrigen gleichgiiltig.
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In Abb. 27 kommt der Strom mit Uberschallgeschwindigkeit in A
an. Die ¢-, y-, »-Werte seien dort ¢,, y,, v,. An der Oberseite ist der
dort einsetzende Expansionsvorgang durch die Neigung der Oberfliche
gegen die urspriingliche Stromrichtung bestimmt. Ist diese im Punkt P
gleich w,,,, so ist v, = », 4+ w,,,, mit », sind dann auch y, und ¢, ge-
geben, so daBl sich die Storungslinien, langs denen auch hier der Sté-

Abb. 27. Ebene Uberschallstrémung um eine konvex gewdlbte Fliche.

rungszustand konstant ist, angeben lassen. Die Machschen Storungs-
linien bilden mit der Wandnormalen den Winkel ». Die Stromlinien
lassen sich dadurch einfach konstruieren, dafl ihre Tangentenrichtung
in einem beliebigen Punkt P’ iibereinstimmt mit der Tangentenrichtung
in jenem Wandpunkt, der auf derselben Storungslinie liegt.

Die Anwendung des neueren graphischen Verfahrens von Prandtl-
Busemann auf den Fall der Uberschallstromung um eine konvex ge-
wolbte Fliache ergibt sich aus der gegebenen Erlduterung des Verfah-
rens von selbst und kann daher hier iibergangen werden.

2213. Stromung um eine einspringende Kante.

Die erste analytische Losung dieses ebenen Problems stammt
wieder von Prandtl-Meyerl). Da sie fiir die praktische Anwendung
etwas weniger handlich erscheint, als das fiir diesen Fall von Busemann
ausgebildete StoBpolarenverfahren, moge sie kiirzer behandelt werden,
vorziiglich um an ihr die qualitativen Vorginge zu erldutern.

Wird einem Gasstrom, der mit Uberschallgeschwindigkeit in der
Richtung A—B flieBt, eine unstetige Ablenkung um den Winkel w,,,
aufgezwungen, so kann sich kein Ubergangsgebiet wie bei der Um-
stromung einer ausspringenden Kante einstellen, da die von dort fiir

1} Meyer, Mitt. Forschungsarb. VDI, Heft 62, 1908; hier teilweise nach der
Ackeretschen Darstellung in Geiger-Scheele, Handbuch der Physik 1927 und nach
der Betzschen Darstellung in Hiitte I, 1931.
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die hier vorliegenden Verhiltnisse iibernommenen Stromungsvorginge
zur Selbstdurchsetzung der Stromung fithren wiirden. Statt dessen
stellt sich bei bestimmten Winkeln wy,, eine zwischen den beiden Mach-
schen Storungslinien liegende Unstetigkeitsfliche ein (Abb. 28), die
vom Knick B ausgeht und mit der anfdanglichen Stromungsrichtung
einen Winkel bildet, der weiters zwischen dem Machschen Winkel r,

Abb. 28. Ebene Uberschallstromung um eine einspringende Kante.

und dem rechten Winkel liegt. Die notwendige Druck- und Geschwin-
digkeitsanderung findet in dieser Fldche unstetig durch einen schrigen
Verdichtungsstofl statt.

Das Gas flieBt nach der Drucksteigerung mit verminderter Ge-
schwindigkeit (v, <<v;) weiter. Der VerdichtungsstoB selbst ist kein
adiabatischer Vorgang, da bei ihm die Entropie zunimmt.

Wiéhrend bei adiabatischer Zustandsinderung zur Erzeugung der
Geschwindigkeit v, bei dem Druck p; ein Ruhedruck des Gases

Po=Pp; [1 —(v,/a,)? (% — 1)/2]-x/(z—1)

notig ist, wiirde die direkte Erzeugung der Geschwindigkeit v, einen
geringeren Ruhedruck p; erfordern. Dieser Druckverlust errechnet sich
aus der Gleichung:

P _ ( v_1>2 (1 — (v/a')? (e —1)/(x + 1))1/@—1{
po \& ) \T—(afo)? (x—1)/(x + 1)

Die unstetige Verringerung der Geschwindigkeit v, auf v, geht so vor
sich, daf die zur StoBflache parallele Komponente unverindert bleibt,
also #; =t,, wie sich aus Impulsbetrachtungen ergibt, wihrend die zur
StoBflache normale Komponente n; sich vermindert auf n, nach der
Beziehung:

x—1
2 g'2,
x4+ 1 F=a
Es ergeben sich daraus die Winkel « und 8 unter Beachtung von tg «
= t/v; und tg f = tfv, zu:

nyny +
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[(x—1) + (x+ 1) ps/ps] (x—1)
4% [(polp1) (¢ —1)f2 —1]
(x—1)p1+ (x+1)ps
d tgp=
= D p F e F D
Der Ablenkungswinkel w selbst folgt aus w = 8 — «. Die Zusammen-
hénge zwischen w, p,/p, und

cosZ ) =

tg o

5 N P2/Po sind in Abb. 29 und
\ Abb. 30 fir » = 1,405 zu-

sammengestellt.
" Aus der Abb. 29 geht
A hervor, daBl der Verdich-

tungsstoll nur moglich ist
zwischen den Grenzen p,/p,

/= P2[po und

/
[ —7]

AN

N

P2/Po = P1/Po"
77 7 7 j 1 4 ) (x— 1)/
/ 2= Sl ' o [4 # (pa/pe) —
o 72 7 7% 75 7 7 (= + 1)2] .
Abb. 29. w-Fliche nach Meyer. wenn also
. (2 =D
P2>P11 00820621, pl/p0<(7+'—T :

Dabei bedeutet die gerade Begrenzung den Verdichtungsstol unter
dem Machschen Winkel, die krumme Begrenzung den geraden Verdich-
tungsstoB, « = f=0. Die krummlinige Grenzkurve beriihrt die x-
Achse im Ursprung. Im Punkt der Grenzkurve p,/p, = 0,669, p,/p, =

0,278 erreicht p,/p, sein
75 \ Maximum. Grenzkurve und
\\ Grenzgerade schneiden sich
04 _ \\ unter rechtem Winkel. Die
groftmogliche Druckdiffe-
o renz ergibt sich zu 0,456
] .
aus dem Maximum von
) } } )} (P1— P2}/ Poin p1/pe=0,126
02 und p,/p, = 0,618.
/ / V Eine zweite Methode
21 a4 zur Behandlung der Uber-
) S S = e schallstromung um eine
oA 3 . . .
/ einspringende Ecke, die

7 7 73 7 75 7 fir die praktische Anwen-
ADbb. 30. «-Flache nach Meyer. dung Vorteile bietet, ist
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das Stofpolarenverfahren von Busemann!). Aus den unter dem
Prandtl-Meyerschen Verfahren gegebenen allgemeinen Druck-, Ge-
schwindigkeits- und Winkelbeziehungen lassen sich zu jedem An-
fangszustand v, die bei einer unstetigen Ablenkung um w auftretenden
GroBen des Endzustandes, insbesondere die stoBflichenparallele Ge-
schwindigkeitskomponente ¢ und v, berechnen. Mit diesen GroBen 1aBt
sich ein Geschwindig-
keitsplan (Abb. 31)
zeichnen. Die Verbin-
dungslinie aller vom
Zustand v durch ver-
schiedene  unstetige
Ablenkungen w mog-
lichen Endzusténde v,
ist in Abb. 31 einge-
zeichnet und wird mit Abb. 31. Die StoBpolare.
Busemann als »Stof}-
polare« bezeichnet. Es 1aBt sich fir jeden beliebigen Anfangs-
zustand v, des Gases eine StoBpolare zeichnen, die im Endpunkt
von v; mit der Abszissenrichtung den Winkel (90 — m) einschliefit,
worin m der zu v; gehorige Machsche Winkel ist. Die StoBpolare liBit
auch den kleinstmoglichen Geschwindigkeitswert v,,,, erkennen, der
dem geraden Verdichtungsstof} entspricht. Weiters ist der zum Anfangs-
zustand v; gehorige grofftmogliche Ablenkungswinkel wy,, .. erkennbar.
Bei kleineren Ablenkungswinkeln sind offenbar immer zwei Zustinde
moglich, die sich durch die erreichte Endgeschwindigkeit v, und den
Enddruck p, unterscheiden. Erfahrungsgemif tritt in Wahrheit der
zum groBeren v, gehorige Zustand ein. Bei Ablenkungswinkeln iiber
Wiemaxs €0Wa vor einem stumpfen Hindernis, beginnt der Verdichtungs-
sto schon stromaufwérts vor dem Hindernis derart, dafl am vordersten
Punkt des VerdichtungsstoBes dessen StoBfliche senkrecht zur Stro-
mung liegt, also v, eintritt, und von dort ab mit abnehmender Nei-
gung der Stofflache alle Punkte der StoBpolaren durchlaufen werden,
bis der Machsche Winkel erreicht ist. Gleichzeitig ist dies der einzige
Fall einer Uberschallstromung, wo die Storung sich stromaufwirts gel-
tend macht. Ubrigens herrscht auch hier im Punkt v, Unterschall-
geschwindigkeit, die erst verlassen wird, wenn im Verlauf der verdnder-
lichen Stofflichenneigung w,s,,. €rreicht ist.

Tatsdchlich braucht die StoBpolare iibrigens nicht in der ange-
gebenen Art punktweise ermittelt zu werden, da sich ihre geschlossene
Gleichung einfach herleiten lafBt.

1) B‘usemann, »VerdichtungsstoBe«, Abschnitt Gasdynamik im Handbuch
der Experimentalphysik.
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Busemann findet sie zu:
D)% = vmf-a’2/vl .
’ [a'2[vy + 20,/(¢ + 1)] — v,

Das ist die Gleichung der allgemeinen Strophoiden, deren drei
Konstante bedeuten, daf:

1. der Doppelpunkt fiir v; > a’ oder der singulire Punkt fur
vy < a' bei v,=v,,
2. der einfache Schnittpunkt mit der v,-Achse bei v, = a’?/v,,
3. die Asymptote bei v, = a’?/v 4 2 v /(% + 1) liegen.
Damit 146t sich die Strophoide in bekannter Art (Abb. 32) konstruieren.

v} =(v;—

A .1
KIN m -

Abb, 32. Xonstruktion der StoBpolaren als Strophoide.

In Abb. 33 ist das StoBpolarendiagramm auf solche Art fiir Luft
gezeichnet, soweit die Strophoideniste physikalische Bedeutung haben.

Wenn der Verdichtungsstof in seinem Verlauf von Stérungslinien
geschnitten oder iberhaupt getroffen wird, bleibt die StoBintensitit
nicht iiber der ganzen Lange konstant, vielmehr #ndert sich der Entropie-
zawachs. Deshalb sind in Abb. 33 die Kurven gleicher Entropie (Sto8-
intensitit) eigens eingezeichnet und mit den Faktoren p’y/p, bezeichnet,
die die Druckverminderung bei den einzelnen Geschwindigkeiten an-
geben.

Wihrend das Zeichnen von Stromungen, die von konstanten Ver-
dichtungsstofien durchsetzt sind, keine grundsitzlichen Schwierigkeiten
macht, wenn man nach dem VerdichtungsstoB mit dem entsprechenden
neuen Charakteristikendiagramm fortsetzt, bilden die Stromfiden, die
verénderliche Verdichtungsstofe durchlaufen, iiberhaupt keine Poten-
tialstromung mehr. Busemann empfiehlt dann so vorzugehen, daB man
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die Stromung durch einige Stromlinien in Streifen annihernder Poten-
tialstromung zerlegt und jeden Streifen fiir sich behandelt, wobei zu
beachten ist, dall die beiderseitigen Nachbarstreifen an der Grenze hin-
sichtlich Druck und Richtung iibereinstimmen. Beim Umfliefen von
Korpern treten besondere Schwierigkeiten dadurch auf, daB die unste-
tigen Zustandsinderungen zu beiden Grenzseiten nicht mehr {berein-
stimmen, so dall man mit verdnderlichem »Sprung« zu zeichnen hat,
um die entsprechende Genauigkeit zu erzielen.

Zur praktischen Ermittlung der Endgeschwindigkeit v, und des
Drosselverlustes pg/p, aus der Anfangsgeschwindigkeit v; und dem

Abb. 33. Busemannsches Stofipolarendiagramm als Zusammenhang zwischen Anfangsgeschwindig-
keit v;, Endgeschwindigkeit vy, Ablenkungswinkel w;,, und Drosselungsverlust p./po, (gestrichelt)
bei schrigem VerdichtungsstoB in Luft (x = 1,4).

Ablenkungswinkel w;,, beim schrigen Verdichtungsstof der Luft mit
Hilfe des Busemannschen StoBpolardiagramms geht man so vor, dal
zunéchst zu v, die Verhiltnisse v;/a und damit v,/a’ gerechnet werden.
Mit v,/e’ geht man in das Diagramm (siehe horizontale Skala), wihlt
die zutreffende Stofpolare und bestimmt deren Schnittpunkt mit dem
unter wy,, zur Horizontalen geneigten Strahl durch den Pol. Der Ab-
stand dieses Schnittpunktes vom Pol stellt unmittelbar das gesuchte
vy/a’ dar, wihrend der StoBverlust py/p, von der durch den gewonnenen
Punkt gehenden gestrichelten Drucklinie abgelesen wird.

2214. Stromung um eine konkav gewilbte Fliche.

Denkt man sich mit Ackeret!) in Abb. 34 das Stromlinienstiick
B—C der gewdhnlichen Meyerschen Expansion materiell ausgefiihrt und

1) Ackeret, Gasdynamik in Geiger-Scheele, Handbuch d. Physik, 1927.
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die Bewegungsrichtung im Sinn des gestrichelten Pfeiles umgekehrt,
ohne daB an den Driicken etwas geindert wird (ein bei Uberschall-
stromung bekanntlich zuldssiger Vorgang), so liegt der typische Fall
der Uberschallstromung lings einer konkav gewélbten Fliche vor. Zu-
gleich zeigt sich, dafl die konvergierenden Machschen Stérungslinien
sich im Punkt A treffen. Derartige Uberschneidungen von Stérungs-
linien, die sich im allgemeinen auf einen gréofleren Raum aufteilen wer-
den, erledigen sich nicht durch einfache Durchkreuzung
ohne gegenseitige Beeinflussung, sondern fithren zu Ver-
dichtungsstofen im ganz gleichen Sinn, wie bei der Meyer-

A7z
/

Abb. 34. Ebene Uberschallstréomung um eine konkav Abb. 35, Entstehung des Verdichtungs-
gewolbte Flache. stofes.

schen Kompression. Wenn der Anstieg der konkaven Flache, wie das
bei den hier zu behandelnden praktischen Fillen meist zutreffen wird,
entsprechend flah ist (Abb. 35), treffen sich die Machschen Wellen in
so groBer Entfernung vom Kérper, dall die vom Verdichtungsstof selbst
wieder unter Machschen Winkeln ausgehenden Storwellen den Korper
nicht mehr treffen und dessen Druckverteilung daher wie bei der Um-
stromung einer konvex gewolbten Fliche zu berechnen sein wird. Ist
der Anstieg der Fliche A—B steiler, so nihert sich der Verdichtungs-
stoll dem Punkt A mehr und mehr, um ihn schlieBlich, wenn der Ein-
trittswinkel bei A einen endlichen Wert annimmt, zu erreichen. Mit
weiter wachsendem Eintrittswinkel bleibt der Verdichtungssto zu-
néchst in der vom Meyerschen Kompressionsfall her bekannten Weise
auf der Spitze A sitzen, bis der Eintrittswinkel den Maximalwinkel
Wyymax ©rreicht hat, worauf der VerdichtungsstoB in schon bekannter
Art entgegen der Stromungsrichtung von der Spitze weg nach vorne
wandert.

2215. Die Luftkriifte am Uberschallprofil.
Die Grundlage der Behandlung von Uberschallstromungen an schma-

len Fliigelprofilen wurde 1925 von Ackeret!) angegeben, und zwar auf
Grund der Meyerschen Stromung um eine konvexe Ecke. Verallgemei-

1) Ackeret, Luftkrafte auf Fligel, die mit groBerer als Schallgeschwindigkeit
bewegt werden. ZFM 1925.
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nert findet sich das Verfahren bei Busemann?), dessen Darstellung wir
hier im wesentlichen folgen.

Busemann findet auf Grund seiner Charakteristikenmethode den
Uberdruck Ap gegeniiber dem statischen Druck in der Zustrémung
fir schmale Profile bei kleinen Winkelablenkungen:

___Eg—i:

]/ via? —1 ’

wenn f die Winkelabweichung der Stromlinie von der Zustrémrichtung
und ¢ = y/2g - v? der Staudruck der Zustromung.

Ap=L2qptgm=4

Abb. 36. Uberschallprofil.

Daraus ergibt sich Auftrieb und Widerstand fiir schmale, wenig
angestellte Fliigelprofile (Abb. 36) auf die Lingeneinheit des an sich
unendlich lang gedachten Fliigels (ebenes Problem)

t t
) 2q gt
; J v?/a% — 10 VY 02a2 =1

t t
v 2 °
0 0

=29 (igzrprgre 29 %
l/vz/az_ij(ﬁquﬂO) e
0

Der so errechnete Profilwiderstand zerfillt also in einen Teil, der mit
dem Anstellwinkel Null wird und immer gleich dem pfachen Auftrieb

1) Busemann, Gasdynamik. Handb. d. Exp. Phys. 1931, Bd. 4.
Busemann-Walchner, Profileigenschaften bei Uberschallgeschwindigkeit.
Forsch. Arb. Ing. Wesen 1933, Nr. 2.
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ist, und einen zweiten Teil, der im Gegensatz zum ersten von der Profil-
gestalt, insbesondere von der Profildicke, nicht aber vom Anstellwinkel
abhéngt. Dieser letzte Teil verschwindet fiir die diinne, ebene Platte,
die demnach als das ideale Uberschallprofil angesehen werden muB.
Der erste Widerstandsanteil ist im &hnlichen Sinn, wie der noch zu
besprechende induzierte Widerstand des endlich langen Unterschall-
flugels die unmittelbare Folge des Auftriebes und vertritt den induzierten
Unterschallwiderstand im Uberschall-
bereich, da ein eigentlicher Randwider-
stand im Uberschallgebiet fehlt. Er ist
die Folge des Umstandes, daB die resul-
tierende Luftkraft zur Platte senkrecht
stehen muf, wenn man, wie es hier
Voraussetzung war, von tangentialen
Reibungskraften absieht. Die durch
die Widerstinde aufgezehrte Energie
ist in den erzeugten Luftwellen ent-
halten. Die allfdlligen Verdichtungs-
wellen vereinigen sich infolge ihrer
Konvergenz in entsprechender Ent-
fernung vom Profil zu einem Verdich-
tungssto, in den schliefilich auch die
Verdinnungswellen miinden (Abb. 37.)
Bei entsprechend groflem Querschnitt
des Luftstrahles loschen sich die Luft-
wellenin grofler Entfernung vom Korper
aus. Energie und Impuls finden sich
dann als Erwdarmung und Nachstromung
eines Teiles der Gasmasse wieder. Die
Abb. 37. Ausioschung der Luftwellen in L atsache, dafl der Widerstand propor-
groBerer Profilentfernung. tional dem Quadrat des Ablenkungs-
winkels mal der Fligeltiefe ist, erklart
Busemann damit, daB die Entropievermehrung der dritten Potenz der
Winkelablenkung proportional ist, die Lange eines Verdichtungsstofies
dagegen der Fligeltiefe, dividiert durch die Winkelablenkung.

Der durch die Verdichtungsstofle erzeugte Widerstand oder der
Wellenwiderstand tritt bei dicken Profilen stiarker hervor, so dafl das mit-
geteilte Ackeretsche Verfahren gerade fiir die guten Profile gut zutrifft.

Sehr interessant ist, daB bei sehr groBen Uberschallgeschwindig-
keiten die anfinglich lineare Abhingigkeit des Uberdruckes 4p von der
Ablenkung verschwindet und dafiir eine mehr und mehr quadratische
tritt, wie die alte Newtonsche Widerstandstheorie sie angibt. Wir werden
uns mit diesem Umstand noch eingehend befassen.
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Bezieht man die Auftriebskrafte, wie iiblich, auf den Staudruck,
so findet man den Auftriebsbeiwert von der Geschwindigkeit anfangs
sehr, spéater weit weniger abhingig:

o= AJgF = — 2B .
Y v¥a2—1
Veranschaulicht wird dieser Verlauf durch Abb. 38.

Ca

Sa e Sa 202
S | | U

v
Abb. 38. Verlauf der Auftriebsbeiwerte imm Uberschallbereich.

Ahnlich ergibt sich fiir den Widerstand:
ty v¥a? —1
worin k£ die Profil- bzw. Anstellkonstante:

[1
k= (p2+pRdt+21p
0

Wir wollen diese einfachen Formeln nach den Anfangsbuchstaben
der Namen ihrer Entdecker weiterhin kurz »A.B.-Formeln« nennen.
Die Profilgiite eines guten Uberschallprofiles folgt mit:

Cofew=2B 1k = 26t

t 7

[ B2+ B de 4214
0
ist also von der Fluggeschwindigkeit unabhiingig. Diese Fliigelgiite be-
zieht sich auf den Wellenwiderstand allein, ist in dieser Fassung also
am Unterschallfliigel noch unendlich grofl. Bei weiteren Giitebetrach-
tungen ist zubeachten, daB der Kehrwert der Gesamtgiite gleich der Kehr-
wertsumme der Einzelgiiten ist. VersuchsmiBig wurde die Richtigkeit
der Ackeretschen Uberschallfliigeltheorie von englischer Seite bestatigt?).

1) Taylor, Applications to Aeronautics of Ackerets theorie of aerofoils, moving
at speeds greather than that of sound. Aeron. Res. Comm. R. & M. Nr. 1467, April
1932, London.
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2216. Die ebene Platte.

Die Untersuchungen der letzten Seiten haben uns die wichtige
Erkenntnis vermittelt, dafl die diinne, ebene Platte das grundsitzlich
beste Uberschallprofil darstellt. Da auBerdem an ihr alle Erscheinungen
in ihrer einfachsten Form auftreten, scheint sie zum theoretischen
Studium der Eigenschaften von Uberschallfliigeln besonders geeignet
und interessant.

Abb. 39. Ebene Uberschallstrdmung an der ebenen Platte.

Um uns zunéchst von den einschrinkenden Voraussetzungen der
A.B.-Formeln fiir Auftriecb und Widerstand frei zu halten, berechnen
wir diese Krifte einmal aus den ebenen Elementarstromungen unmittel-
bar fiir einige Anstellwinkel und Fluggeschwindigkeiten fiir Luft von
p=10%kg/m? Druck und 15°C Temperatur. (7 =288 a =340 m/sec,
¢ = 0,128 kgsec?/m1.)

Z. B.:

o =3% v=2a=0680 m/sec.
vja=2, &’ =712/(x+ 1)V a2+ v2(x —1)/2 =418 m/sec; v/a' =1,625;

aus Abb. 23 folgt zu v/a’ das p/p’ = 0,225, p’' = p/0,225 = 4,45 -
10* kg/m2.

Saugseite: Entsprechend v/a’ = 1,625 ergibt sich aus Abb. 23 ein
fiktiver Vorablenkungswinkel von: », = 289 daher ist die Gesamt-
ablenkung » = »; + &« = 28 4+ 3 = 319, womit wieder aus Abb. 23 folgt:

vyfa’ = 1,645; v, = 418 - 1,645 = 688 m/sec; p,/p’ = 0,195; p, = 0,195 -
4,45 - 104 = 0,870 - 10* kg/m>®.
Druckseite: An der Vorderkante tritt zunéchst ein schriger Verdich-

tungssto mit der unstetigen Ablenkung w,,, =« =3° auf. Aus
Abb. 33 ergibt sich zu v/a =2 und w = 3° ein v,/a’ = 1,585 und ein
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PolPo ==0,999 (kénnte also vollig vernachlassigt werden, doch wollen
wir die Zahl zur allgemeinen Veranschaulichung des Verfahrens hier
mitschleppen). Zu v;/a’ = 1,585 ergibt sich aus Abb. 23:

(pa)/p’ = 0,278, also py/p’ = 0,278 - 0,999 = 0,278; daher p, = 0,278 p’
= 0,278 - 4,45 - 10* = 1,235 - 10 kg/m?2.

Die Kraft P auf die Fliche F ergibt sich somit zu: P = F (p; — p,);
Auftrieb und Widerstand folgen daher mit A = P cos x; W = P sin «;
und schlieBlich ergeben sich die auf den Staudruck bezogenen Beiwerte
fir Auftrieb und Widerstand:

o = (pa — ps) €08 3%g = (1,235 — 0,870) 104 - 0,999/(0,064 - 680?)
= 0,1235.
Co = €o tg 30 = 0,1235 - 0,0524 = 0,00647.

(Dazu kédme noch der Widerstand durch Oberflichenreibung!)
Die Profilgiite c¢,/c, ergibt sich zu cotg «: 1/e = ¢,/c,, = 19,08.
=69 v=2a=680 m/sec.
p’ bleibt gleich wie oben: p’ = 4,45 - 104 kg/m2.
vy = 28% v = 34%' v,Ja’ = 1,74, v, = 728 m/sec, p,/p’ = 0,166, p, =
0,740 - 10* kg/m?2.
o =69 vy/a’ =1,52, ps/p’ = 0,333, p, = 1,48 - 10* kg/m?2.
¢, = (1,48 — 0,74)/2,955 = 0,250.
cw = 0,250 - 0,1051 = 0,0263.
1/e = 9,51.
o =99 v = 2a = 680 m/sec.
p = 4,45 - 104 kg/m?, p, = 0,615 - 10* kg/m2?, p, = 1,720 - 10¢ kg/m?2,
¢, = 0,379, ¢, = 0,0598,

o = 12% v =2a =680 m/sec.
p = 4,45 - 104 kg/m?, p, = 0,49 - 10* kg/m?, p, = 1,96 - 10* kg/m?,
¢, = 0,487, ¢,, = 0,1036.

Diese Art der direkten Berechnung ist zwar die genaueste, aber,
wie man sieht, ziemlich umstindlich und wird dies noch weit mehr
bei groBeren Geschwindigkeiten, wo die vorbereiteten Diagramme der
Grundstrémungen unverwendbar werden.

Daher liegt es nahe, nachzusehen, bis zu welchen Anstellwinkeln
die nur fiir sehr kleine Anstellwinkel giiltigen A.B.-Formeln fiir ¢,
und ¢, praktisch noch verwendbar sind.

Unter 2215. fanden wir:
bo 2k
(?a —_ ———————— ; w = z:;
Y v2jaz —1 tyv¥a2—1

Sanger, Raketenflugtechnik. 8

e=2atfk.



— 114 —

Fir die Verhiltnisse der ebenen Platte vereinfachen sich die For-

meln zu:
4 x 4 x2

= —F————==) Cp==— —_3 &= .
Vola2—1 " ° yo2a2—1

In den frither genau berechneten Féllen liefern die Formeln die
Werte der Zahlentafel 23.

Zahlentafel 23.

y=2a=680m/sec

Be;e:clilnet =30 “;’= 60 | =90 c - o« =12°
Ca I Cw 1/¢ Ca ' Cw ' 1/¢ l Ca Cw 1/& Ca Cro 1/&
genauer Meth. |0,123]0,0065 [19,08/0,250(0,0263 |9,51|0,3790,0598 |6,31/0,487|0,1040{ 4,70
A.B.-Formel . {0,121]0,0063]19,10/0,242/0,0259 /9,550,363 0,05706,37,0,484|0,1012| 4,78

Die Ubereinstimmung ist in den praktisch in Frage kommenden
Giite-(Anstell-)Bereichen vollig befriedigend, so daB wir weiterhin nach
den einfachen A.B.-Formeln rechnen werden.

-
MH
0.5“
I Abb. 40. Die Auftriebsbeiwerte der ebenen
\ Platte.
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In den Abb. 40 und 41 stellen wir die Auftriebsbeiwerte in Abhéngig-
keit von Anstellwinkel und Fluggeschwindigkeit bzw. die Polaren bei
verschiedenen Fluggeschwindigkeiten der ebenen Platte zusammen, wie
die A.B.-Gleichungen sie liefern. Abb. 40 zeigt, daB sich die Auftriebs
beiwerte — und mit ihnen die Widerstandsbeiwerte — mit zunehmender
Geschwindigkeit rasch vermindern, derart, daB die Profilgiite konstant
bleibt. Die qualitative Ahnlichkeit mit den bekannten ballistischen
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Widerstandskurven ist erkennbar. Abb. 41 zeigt, daB die rein rech-
nerisch gewonnenen Polaren mit den von Briggs versuchsmiBig gewon-
nenen Polaren gewisse qualitative Ahnlichkeit haben, und daB weiter
alle Polaren geometrisch dhnlich sind, mit dem Ahnlichkeitszentrum im
Koordinatenursprung.

Einer gewissen praktisch bedeutungslosen Einschrinkung unter-
liegt das verwendete A.B.-Verfahren fiir den vorliegenden Fall insofern,

7 l /,_—-J:—"— V-Wa’

9o L1 \
_~2a

. A A
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NEINA
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7
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Abb, 41. Polaren der ebenen Platte.

als im Geschwindigkeitsbereich von » = @ bis etwa v = 1,3a die kri-
tischen StoBwinkel w,, so klein sind, daf sie an die verwendeten An-
stellwinkel heranreichen, so dafl der als sehr klein vernachlissigte Ver-
dichtungsstoB in diesem Geschwindigkeitsbereich eigentlich unzutreffend
berechnet wurde. Anderseits tritt eine Unstimmigkeit in den Verdich-
tungsstoBverhaltnissen wieder bei sehr grofen Geschwindigkeiten, etwa
bei v ==10a auf, wenn der Machsche Winkel kleiner als der Anstell-
winkel wird.

Bemerkenswert ist noch die absolute GroBe der Luftkrafte in Erd-
nihe selbst. Der heute gewohnten Giite eines Fliigels von etwa 10 ent-
spricht der Anstellwinkel von « = 6° ungefdhr. Aus den Polaren ent-
nehmen wir fir v = 2a einen Beiwert von etwa ¢, = 0,25.

Die Flachenbelastung eines derartigen Fligels ergibt sich damit zu:

AIF = ¢,-q=0,25-2,9-10* = 7200 kg/m?=
8*’



— 116 —

2217. Die gewolbte Plattel).

Wenn die Eintrittstangente parallel zur Flugrichtung liegt oder
mit ihr nur kleine Winkel einschlieft, kann die Wirkung des Verdich-
tungsstofes auBler acht gelassen werden und die Stromung stellt ein-
fache Meyersche Expan-
sionen dar, die sich stetig
Uber die ganze Profiltiefe
verteilen. Das jeweilige
Mal der Ablenkung ist
wieder durch die jeweilige
Oberflachenneigung  des
Flugels bestimmt.  Auf
der Profiloberkante findet
standig Expansion, auf der
Druckseite stidndig Kom-

pression statt. Beiletzterer

Abb. 42. Ebene Uberschpa]l;iizt?mung an der gewdlbten 1o (o hterp Druckanstieg

notig, damit die konver-

gierenden Machschen Kompressionswellen sich nicht in Profilnéhe treffen,

reflektieren und die Druckverteilung am Profil storen. Aus 2215. ergibt
sich der Auftriebsbeiwert ¢, zu:

4
ca = —_—— 3
Vot 1
also von der Profilgestalt vollig unabhingig.
Der Widerstandsbeiwert wird:

1
2 ( (02 4+ op2) d ¢ _
65( + %) Lo am
t }/ '2)'27(;2—_—1 ]/ b‘zfa?; 1
Hier miissen nun fiir die Fligelform allerdings bestimmte Annahmen
getroffen werden, z. B. y = — ax?, also Parabelform, wobei die Ein-

trittstangente parallel zur Stromrichtung liegt. Es ergeben sich fiir
diesen Fall

Cw=

oy = _‘?_?{__05; o, == ——ig-—}— o.

dzx

Ist der Winkel der Eintrittstangente ein von Null verschiedener kleiner
Winkel &, so addiert er sich den bezeichneten Winkeln einfach:

1) Ackeret, Luftkrdfte auf Fligel, die mit groBerer als Schallgeschwindigkeit
bewegt werden. ZFM 1925.
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, Ay

%o ——'g;'—&+at=—2ax—oi+oct:—2ax+:&—5¢
o =— g~~z—+&+at=2ax+&+at=—2ax+"&.
Damit wird:

2 - [f(txo’z + a2 dx 4 2 thzt].

Cpy = ——————
T et —1 |}

Der Widerstand ist also grofler als an der ebenen Platte, wihrend der
Auftrieb gleichbleibt.

Die Druckverteilung besteht in einem linearen Kraftanstieg bzw.
Abfall gegen die Hinterkante. Die aus der Druckverteilung notwendige
Umstromung der Fligelhinterkante kann die Druckverteilung selbst
nicht storen.

2218. AbreiBvorginge im Uberschallgebiet.

Alle bisherigen Profiluntersuchungen haben auf die von Unter-
schallprofilen her bekannten Abreilvorginge bei gewissen Anstell-
winkeln keine Riicksicht genommen. Grundsitzlich liegen die Verhilt-
nisse an der Saugseite eines Uberschallfliigels auch deswegen giinstiger,
weil sich bei ihm der am Unterschallfliigel verhdngnisvolle Druckanstieg
von der Profilschulter zur Hinterkante, der zur Grenzschichtablosung
ausschlaggebend beitrigt, vermeiden, ja sich in der Regel sogar ein
Druckabfall in dieser Richtung erzwingen lafit, so daB sich hier die
Grenzschichtstromung statt verzégern sogar beschleunigen laft.

Im genauen Gegensatz zu diesen erfreulichen Uberlegungen
scheinen allerdings die Briggsschen Versuchsergebnisse zu stehen, und
Briggs gibt direkt an, dafl die Strémungsablosung an der Saugseite
spitestens in dem Augenblick einsetze, wo der ortliche Druck bis auf
den 0,51fachen AufBlendruck gesunken ist. Briggs bringt diese Zahl
mit dem kritischen Druckverhiltnis der Luft, p’/p, = 0,527 in Ver-
bindung.

Es ist zweifellos einleuchtend, daB der Augenblick des Uberganges
von der Unterschall- zur Uberschallstromung wegen der unstetigen
Stromungsverhédltnisse und der VerdichtungsstoBe AnlaBl zur Grenz-
schichtablosung werden konnte.

Ob diese Ablosung dann bei reiner Uberschallstromung nicht mehr
zu firchten ist, scheint unsicher. Jedenfalls werden an der Saugseite
eines Profiles Verdichtungsstofe peinlichst zu vermeiden sein, da diese
leicht den sonst fehlenden Druckanstieg ersetzen und Ursache von
Stromungsablésungen werden koénnen.
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2219. Grenz- und Summenkurven des saug- und druckseitigen Auftriebes
von v = 0 bis v = 8000 m/sec.

Aus dem bisher Besprochenen ergibt sich, dal der Auftrieb einer
Profildruckseite, zumal wenn diese eben oder nur sehr schwach gekriimmt
ist, sich im Uberschallbereich mit guter Genauigkeit vorherrechnen la8t.
Die theoretische Behandlung der Saugseite jedoch verursacht wegen der
rechnerisch unerfaflbaren Reibungs- und Abldseerscheinungen groBe
Schwierigkeiten. Es scheint fiir den praktischen Gebrauch daher eine
mehr iibersichtliche und summarische Behandlung erwiinscht, die die
zu erwartenden Fehler leicht abzuschitzen gestattet.

Zu diesem Zweck tragen wir uns den Auftriebsbeiwert c,, getrennt
nach seinem von der Saugseite (¢,;) und der Druckseite (c,4) herrithrenden
Anteil iiber der Geschwindigkeit graphisch auf, wobei wir die Geschwin-
digkeit iiber den ganzen, fiir unsere Zwecke in Betracht kommenden
Bereich, also von » =0 bis v = 8000 m/sec nehmen.

Cqs, der von der Saugseite herrithrende Auftriebsbeiwert, 1aBt sich
im Unterschallbereich vom Gesamtauftrieb weniger scharf trennen,
doch ist in diesem Bereich das Bediirfnis zur Trennung auch geringer.
Wir nehmen daher in Ubereinstimmung mit gebrauchlichen Néherungs-
annahmen rd. ¢, ==2/3 ¢,. Mit dem praktischen Hochstwert fiir c,;
Comax = 1,2 ergibt sich das groftmogliche ¢, zu ¢,,= 0,8. Tatséchlich
wird der Fligel meist mit dem Anstellwinkel der besten Gleitzahl be-
niitzt, bei dem das ¢, nur etwa die Héllte seines Hochstwertes betrigt,
so daB sich das praktisch interessierende c,, etwa um 0,4 bei geringen
Geschwindigkeiten ergibt. Von diesem, aus den Verhéltnissen inkom-
pressibler Stromung abgeleiteten und streng genommen nur bei sehr
kleinen » giiltigem Wert steigt der Auftriebsbeiwert mit zunehmender
Geschwindigkeit unter dem wachsenden EinfluB der Kompressibilitat
nach der frither besprochenen Prandtl-Glauertschen Beziehung:

Caskompr. = Casinkompr. (1 —v?/a?) =12,

bis an irgendeiner Stelle der Profiloberfliche die ortliche Stromungs-
geschwindigkeit die Schallgeschwindigkeit erreicht. Das tritt in der
Regel an der Profilschulter, d. i. die Stelle der Saugseite mit der grofiten
Ordinate, und zwar bei den hier ausschlieBlich in Frage kommenden
dinnen (t/d = 10) bis sehr diinnen Profilen bei etwa » = 0,84 ein. Von
dieser Grenze an treten am Profil also sowohl Unterschall- als auch
Uberschallstromungen auf, so daB die theoretische Behandlung in hoff-
nungslose Schwierigkeiten gerdt. Aus empirischen Untersuchungen,
insbesondere jenen Briggs, wissen wir jedoch, dall von diesem Augen-
blick an der Auftrieb ziemlich kraftig mit zunehmendem v abfallt.

Theoretisch erfalbare Verhiltnisse treten erst wieder ein, wenn
die Fluggeschwindigkeit die Schallgeschwindigkeit iiberschreitet. Der



— 119 —

saugseitige Unterdruck der wirbelfreien Uberschallstromung ist theore-
tisch nach 2215. angebbar und auller von der Geschwindigkeit noch von
der Profilform und dem Anstellwinkel abhingig. Die mit steigender
Geschwindigkeit bei schon immer kleineren Anstellwinkeln einsetzenden
Ablosevorginge storen diese Unterdruckverhiltnisse jedoch derart, daB
im Wirbelgebiet nach den Briggsschen Versuchsergebnissen hohere
Driicke als bei der wirbelfreien Uberschallstromung auftreten. Das in-
folge des Abreillens der Stromung von der Oberfliche der Saugseite
zunichst entstehende Vakuum (welches dem maximalen ¢,, entsprechen
wiirde) wird durch Umstréomung der Fligelhinterkante, Einstromung
von den Fligelenden her und Auflosung der abgerissenen Laminar-
stromung rasch mit durchwirbelter Luft aufgefiillt, so daf der Druck
von Null wieder ansteigt, und zwar nach den Briggsschen Versuchs-
ergebnissen in der Umgebung der Schallgrenze auf hohere Durch-
schnittswerte als vor dem Abreiflen der Laminarstromung, so daf das
¢qs durch das Abreilen kleiner wird. Ob dieses Auffiillen des saugseitigen
Vakuums auch bei sehr hohen Geschwindigkeiten in diesem Mal statt-
findet oder ob dort der Vakuumdruck mit seinem hohen c¢,, besser er-
halten bleibt, entzieht sich gegenwirtig unserer Kenntnis. Fiir sehr
groBe Geschwindigkeiten (v = 3a und hoher) geniigt fir praktische
Zwecke die Feststellung, daB der saugseitige Druck hochstens bis zum
Wert Null sinken kann, womit sich dann der Grenzwert des saugseitigen
Auftriebsbeiwertes errechnet zu:

A=:Fpacosoc=ca,max-y/2g'F02;
PaCOS X gaRTabgcosoc .
v[2g-v:  f2-v?

2
==-—C0S &
%

casmaszp/qz

2

¢ - 165300 cos /o2,

»2

wenn man beachtet, daB psfo,=R T,g und a, =V xgRT,. Die Bei-
zahl , bedeutet immer die GroBe in der dufleren, ruhenden Luft.

Cqq, der von der Druckseite herrithrende Auftriebsbeiwert, ergibt
sich im Unterschallbereich fiir v ==0 nach den Ausfiihrungen iiber ¢,
zu maximal etwa ¢,4,,,=0,4; im Bereich der gebrauchlichen Anstell-
winkel zu ¢,;==0,2 und steigt mit zunehmender Geschwindigkeit unter
dem Einflufl der Kompressibilitat gleichfalls nach der Beziehung:

Cadxompr. = Cadinkompr. (1 —v?/a®)— 12
bis zu den fir ¢, giiltigen Grenzen. Der nun folgende Bereich bis
v = a durfte auch druckseitig einen Abfall des Auftriebes wegen der
durch die saugseitigen Uberschall- und Abreifivorginge verminderten
Zirkulation aufweisen. Ab v =a ist der druckseitige Auftrieb nach
dem Ackeret-Meyerschen Verfahren einwandfrei erfabar. Auch der
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Verlauf des c,; 14t im Uberschallbereich eine einfache mechanische
Deutung zu die den Vorteil groBer Anschaulichkeit besitzt und Angaben
iber den — allerdings unteren — Grenzwert des c,; gestattet. Wir
konnen uns namlich den
druckseitigen Auftrieb
nach Abb. 43 hervor-
gerufen denken durch
die vollig verlustfreie
isotherme Umlenkung
eines Gasstrahles vom
Querschnitt k - F - sin «
und der Geschwindig-
Abb. 43. Die Grenzwerte des druckseitigen Aut‘triehes: keit v um den Winkel «.
Die Impulskomponente
des Stromes senkrecht zur Plattenrichtung k- m-v-sina =% - F-sin«-
v-ylg-v-sina=Fk-y/g-F -v?-sin? x sinkt im Laufe einer Sekunde
stetig von diesern Wert auf Null ab, betrigt also im Mittel £ - y/2g -
F -v?-sin? x. Nach dem Impulssatz ist dieser durchschnittliche Im-
pulsverlust gleich der zur Platte senkrechten dufleren Kraft P

P=Fk-sin?a-y/2g-F 02
somit Ay=k-sin?x-coso-y/2g-F-v?

Fhsimx

und Caq = k sin? x cos .

k stellt darin vor, eine wievielmal groflere Querschnittsfliche des Gas-
strahles vom Impulsverlust vollstindig betroffen wird, als die Flache
der Fliigelprojektion in die Flugrichtung betragt. Es ist vorstellbar,
daB dieser »EinfluBbereich« mit zunehmender Geschwindigkeit kleiner
wird, so daB also ¢,; mit wachsendem » sinkt, wie die exakte Theorie
es verlangt, es ist aber schlecht vorstellbar, da & kleiner als Eins wiirde.
Es scheint weiter glaubhaft, da k£ etwa dann gleich Eins wird, also
nur mehr die in der Bewegungsrichtung vor dem Iliigel durch den Quer-
schnitt F -sin « stromende Luftmasse zur ImpulsiduBlerung auf den
Fliigel gelangt, wenn die Fluggeschwindigkeit so gro geworden ist, daf
der Verdichtungssto§ bzw. die Machschen Storungswellen sich der
Druckseite anlegen, also ndherungsweise Anstellwinkel und Machscher
Winkel gleich sind. Aus der Bedingung o = m folgt diese Geschwindig-
keitsgrenze zu etwa: . .
D =t- afsin o.
Uber dieser Geschwindigkeit wird man mit einiger Berechtigung die
alte Newtonsche Beziehung in ihrer urspringlichen Form setzen diirfen:

Coqg = SIN2 xx - €OS &

oder fiir sehr kleine Winkel einfach: ¢,; == «2.



— 121 —

Betrachtet man bei der groBlen freien Weglidnge der Luftmolekiile
in den fraglichen Flugh6hen die Luft nicht als kontinuierliches Medium,
sondern mit Newton als zusammenhangslose Ansammlung kleiner,
materieller Koérperchen, so wire der volle Impulsverlust, also P=2k-
sin? « - p/2 g . F - v* als KraftduBerung auf den Korper zu setzen. Unter
dieser Voraussetzung sind in allen weiteren Betrachtungen die aus der
Grenzbeziehung des Uberdruckes abgeleiteten Auftriebs- und Wider-
standskrifte zu verdoppeln.

Beachtet man, daf} die Luft unter den betrachteten Verhiltnissen
kein unzusammendriickbarer Korper ist, so erhalt man unter Zugrunde-
legung adiabatischer Zustandsinderung den druckseitigen Uberdruck
Ap gegeniiber dem Druck der ruhenden Luft p, statt wie bisher

Ap =:gsin? = p[2 g-v?sin? & = p, - #/2 - v*[a? - sin? &
zu dem neuen Wert:

. 23— /1 zj(x—1) .
A Paa = qaq SIN* & = p, [(—‘--2--— v?/a? +- 1) — 1] sin® o.
Damit wiirde c¢,q:
[(% . 1)/2 . Dz/dz + 1]2/(x—1)_ 1
- cxl = 2,
Caa == Paalq - & %2 - v¥]a? *

Der gesamte Auftriebsbeiwert ¢, ergibt sich durch Addition von ¢, unde¢,,

los |
99 col - 4 AbDb, 44, Die Auftriebsbeiwerte der ebenen Platte
' nach den Grenzwertformeln,
1
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In der Abb. 44 haben wir versucht, die besprochenen Verhiltnisse
zu veranschaulichen.

Fir Geschwindigkeiten iiber v = a/sin « diirfte daher die
Grenzbeziehung ¢, = 165300 cos «fv? + sin? & cos o fiir alle An-
stellwinkel geniigend genaue Werte liefern.
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Fir Geschwindigkeiten zwischen v = afsin & und etwa
v = 1,54 kommen die A.B.-Formeln oder noch besser die
genaue Berechnung aus den Grundstromungen der Wahr-
heit sicher niher.

Im Geschwindigkeitsbereich zwischen etwa v = 0,8¢ und
v=1,5a liegen die Verhéaltnisse vollig undurchsichtig, doch
ist diese Gegend aus empirischen Untersuchungen wenig-
stens so weit bekannt, daB keine erheblichen Uberraschun-
gen in ihr zu firchten sind.

Der Geschwindigkeitsbereich zwischen v = 0 und » =
0,8a ist durch Verbindung leicht durchzuftithrender Wind-
kanalversuche und theoretischer Uberlegungen, insbeson-
ders nach Prandtl-Glauert, befriedigend geklirt.

In den spéateren theoretischen Flugbahnuntersuchungen wird noch
einfacher so gerechnet, daB bis iiber die Schallgeschwindigkeit hinaus
der vom Windkanal bekannte ¢,-Wert als konstant angenommen wird,
wihrend fir die hoherliegenden Geschwindigkeiten sogleich die ein-
fachen Grenzwertformeln beniitzt werden. Die Grenze zwischen beiden
‘Bereichen ist durch den Schnittpunkt beider Kurven festgelegt.

222. Riumliche Theorie des Auftriehes am einzelnen Fliigel bei reiner
Uberschallstromung.

An den Enden des Uberschallfliigels von endlicher Lénge tritt ein
Abfall der Auftriebskréfte, aber nach Busemann zugleich auch der
Widerstandskrifte derart ein, dal bei vermindertem Auftrieb des end-
lich langen Fliigels die Gleitzahl gleich der des Fliigels von unbegrenzter
Spannweite ist. Diese Aussage gilt genau fiir die ebene Platte und
gendhert fiir maBig dicke Profile.

Der Uberschallfliigel kennt daher keinen eigentlichen Randwider-
stand.

Uber die GroBe des Auftriebsabfalles durch die Fliigelenden sind
keine Untersuchungen bekannt. Aus der Natur der Uberschallstromung
heraus kann man annehmen, dafl er bei iiblichen Fliigelschlankheiten
unerheblich ist und sich héchstens unter dem Machschen Winkel geltend
machen kann.

223. Grundsitze zur Formgebung der Fliigel im Uberschallbereich.

Als Hauptgrundsatz fiir die Formgebung von Uberschallfligeln
kann gelten, dal die ebene, unendlich diinne Platte den theoretisch
besten Uberschallfliigel darstellt und daB die praktisch mit endlicher
Dicke auszufithrenden Fliigel um so besser sind, je mehr sie sich dieser
Form nahern. Die Giite ist bei der diinnen Platte gleich dem Kehr-
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wert des Anstellwinkels und verschlechtert sich bei endlich dicken
Profilen mit der Profilschlankheit z/d. Der theoretischen Forderung
nach moglichst diinnen Fliigelquerschnitten kommt konstruktiv der
Umstand entgegen, daBl infolge Wegfalls des Randwiderstandes die
Fliigelschlankheit 42/F bis zu gewissem Grade ohne EinfluB8 auf die
Fliugelgiite ist, so dal die Verwendung sehr kurzer, breiter Fliigel mit
geringen statischen Holmwurzelmomenten ratsam scheint.

Bei endlich dicken Profilen ist die Nase jedenfalls scharfkantig
auszubilden, derart, daBl der Winkel zwischen den Eintrittstangenten
hochstens gleich dem betriebsméBigen Anstellwinkel ist, damit an der
Saugseite jedenfalls nur Unterdruck entsteht.

Mit Riicksicht auf die besseren Unterschalleigenschaften eines Pro-
files mit nach oben konvexer mittlerer Kriimmung, und um ein Uber-
schneiden und daraus folgende Reflexions- und Stérungserscheinungen
der druckseitigen Verdichtungswellen zu vermeiden, diirfte sich die véllig
ebene Druckseite am besten empfehlen.

Die saugseitige Profilkontur ist durch die aus baulichen Griinden
gegebene geringstmogliche Fligeldicke und durch die Richtung der
Eintrittstangente in groBlen Zigen festgelegt. Im Interesse hoher Profil-
giite soll auch sie die Bedingung, daf} Sp cos cx,/j p sin o, ein Maximum

wird, tunlichst erfiillen.

Hinsichtlich der Verwendung dieser Profile gilt, daB sie mit keinem
so kleinen Anstellwinkel geflogen werden diirfen, da an der saugseitigen
Profilnase Uberdriicke entstehen.

Es scheint theoretisch richtig, die Profilnase so schlank auszu-
ziehen, dafl der Winkel zwischen den Eintrittstangenten sich der Null
ndhert und diese Spitze in die Flugrichtung nach vorn abzubiegen, um
stoBfreien Eintritt zu erzielen. Praktisch sind die Verluste aus dem
druckseitigen Verdichtungsstoff der endlich angestellten Druckseite
jedoch so gering, daf} ihre konstruktive Beriicksichtigung iiberflissig ist.

23. Widerstand im Unterschallbereich. Allgemeines.

Wir wenden uns nun jener Komponente der Luftkraft eines all-
gemein geformten Korpers zu, die entgegen der Bewegungsrichtung
wirkt und zu deren Uberwindung eine sekundliche Arbeit von der GroBe
W - v geleistet werden muBl. Der letztere Punkt ist auch die Ursache des
grofen konstruktiven Interesses, den der Widerstand erfordert, da er
die GroBe der erforderlichen Antriebsleistung bestimmt.

Die klassische Hydrodynamik setzt zunéchst ein ideales Medium
voraus, bei dem der Druck in einem beliebigen Punkt nach allen Rich-
tungen dieselbe Grifie hat und das ferner vollkommen unzusammen-
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drickbar ist. Unter diesen Annahmen gelangt man beziiglich der
Widerstandsverhiltnisse des in einem solchen Medium bewegten Kor-
pers folgerichtig zum d’Alembertschen Paradoxon, demzufolge z. B. die
Bewegungsvorginge und damit die Druckverteilung an der Vorder- und
Riickseite einer Kugel vollstindig symmetrisch sind, diese also —
ebenso wie jeder andere Korper — keinen Widerstand bei der Bewegung
durch Luft erfahrt.

Daher liit man notgedrungen zunichst die erste Bedingung,
Reibungslosigkeit der idealen Fliissigkeit fallen und gelangt durch An-
nahme einer Zihigkeit zunichst zu tangentiellen Reibungskriften an
der Oberfliche des Korpers, zur Annahme einer »Grenzschicht« an dieser
Oberflache und in weiterer Folge zur Ablosung dieser Grenzschicht und
Ausbildung eines Formwiderstandes.

Bei Geschwindigkeiten bis zur Groflenordnung der gegenwirtig
iiblichen Fluggeschwindigkeiten bekommt man solcherart mit den Er-
fahrungen iibereinstimmende Rechenergebnisse.

Mit weiterer Erhéhung der Geschwindigkeit macht sich jedoch die
Unrichtigkeit auch der zweiten Bedingung des idealen Mediums, der
vorausgesetzten Unzusammendriickbarkeit der Luft in praktisch nicht
mehr zu vernachldssigender Weise geltend. Fiir eine dahingehende
Berichtigung der Rechenergebnisse im Geschwindigkeitsbereich zwischen
den iiblichen Fluggeschwindigkeiten und der Schallgeschwindigkeit liegen
einige brauchbare Ansétze vor, die im folgenden besprochen werden.

Eine Sonderstellung nimmt der induzierte Widerstand einer Trag-
flache von endlicher Lingserstreckung ein, der demgemi auch geson-
dert behandelt wird.

231. Reibungswiderstand.

Der Reibungswiderstand ist im Unterschallbereich dadurch un-
mittelbar von groBer Bedeutung, daB ¢,, — der Beiwert des Reibungs-
widerstandes — an den iblicherweise stromlinienférmigen Koérpern, die
im Flugzeugbau Verwendung finden, den tiberwiegendsten Anteil am Ge-
samtwiderstand ausmacht. Mittelbar hat er auBerdem grofe Bedeutung
dadurch, daB er durch Einleitung der Grenzschichtablosung und in weiterer
Folge der Abreilvorginge an der Saugseite stark angestellter Fliigel,
stumpfendiger Widerstandskorper usw. den Formwiderstand beeinfluf3t.

Die Notwendigkeit der Annahme innerer Reibung bzw. Zihigkeit der
Luft bei Bewegungsvorgéingen mit endlicher Geschwindigkeit v fithrt zu
Scherspannungen zwischen zwei benachbarten, parallelen Luftschichten
vom Abstand dy, die dem Geschwindigkeitsgefille proportional sind

dv
Ty
Darin ist # die Zahigkeit in kgsec/m?2.

T =
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Zur Wahrung der mechanischen Ahnlichkeit bei der Ubertragung
von Reibungskraften auf Korper verschiedener Groflenverhdltnisse hat
sich die Reynoldssche Zahl, das Verhiltnis der Tragheitskriifte zu den
Reibungskraften, als dimensionslose Mal3zahl eingebiirgert.

R=v-iv.

Darin ist v die ungestorte Stromungsgeschwindigkeit relativ zur Wand,
¢t die Linge der Wandfliche in der Stromrichtung und » = /g die
kinematische Zahigkeit in m?2/sec.

Die praktische Flugtechnik verwendet statt der wirklichen Rey-
noldsschen Zahl eine Kennziffer von ungefdhr derselben Groéfle:

R = 70 . v[m/sec] . d[mml.

Die in der Reynoldsschen Zahl nicht beriicksichtigte Kompressibilitit
hat dann noch eine weitere Ubertragungskonstante v2/a? zur Folge.
Die Zihigkeit der Luft ist von der Temperatur ¢ sehr abhiangig und
betragt:

108 = 1,712y 1 4 0,003665 ¢ (1 4- 0,00080 2)2.

Damit wird z. B. die Scherkraft zwischen zwei parallelen Luftflichen
von je 1 m? Grofle, 1 mm Abstand und 1 m/sec relativer Geschwindig-
keit bei 0° C:

7==1,712-107%3 = 0,001712 kg/m?.

Der Reibungskoeffizient der Luft ist also sehr klein, daher sind auch
die Reibungskrafte im Verhaltnis zu den Massen- und Druckkraften
sehr klein, die Reynoldssche Zahl ist also sehr grof, und die aus der
Theorie idealer Medien erhaltenen Vorstellungen — z. B. Potentialstro-
mung um einen Korper — treffen auch auf die wirkliche Luft gut zu,
wenn man von festen Begrenzungen absieht, wo ihre Giltigkeit vollig
versagt, da sie das Haften an der Oberfliche nicht zu erkliren ver-
mogen.

Fiir die Scherspannung zwischen einer festen Wand und der relativ
dazu bewegten Luft kommt man ndmlich auf Grund molekulartheoreti-
scher Uberlegungen zur Scherspannung unendlich, d. h., die unmittel-
bar an der Wand anliegenden Luftteile haften an dieser, die tangentielle
Bewegungskomponente ist Null.

Uber diese Schwierigkeit hilft in vollkommen befriedigender Weise
die Annahme der Prandtlschen Grenzschicht hinweg. Die Grenzschicht-
theorie nimmt im wesentlichen an, dall die Stréomungsvorgédnge in der
freien Luft unter iiberwiegender Wirkung der Tragheitskrafte erfolgen,
also den Gesetzen idealer Flussigkeiten gut gehorchen, wahrend sie in
der Nihe einer festen Begrenzung in einer diinnen Grenzschicht iiber-
wiegend unter dem EinfluB der Zahigkeit vor sich gehen, wobei also
die Tréagheitskrifte eine untergeordnete Rolle spielen. In dieser diinnen
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Ubergangsschicht ist die Stromungsgeschwindigkeit durch die Reibung
an der Wand vermindert, unmittelbar an der Wand ist die Geschwin-
digkeit iiberhaupt Null. Fir die Dicke einer laminaren Grenzschicht
findet man, daf sie proportional 1/]/R ist. Die Strémung in der Grenz-
schicht selbst erfolgt bei kleinen Reynoldsschen Zahlen laminar, die
Geschwindigkeit nimmt daher vom Wert Null mit der Entfernung von
der Wand linear zu, bis die volle Stromungsgeschwindigkeit erreicht
ist. Oberhalb einer gewissen kritischen Reynoldsschen Zahl schlagt
die laminare Stromung in turbulente um und die Geschwindigkeit in
der Grenzschicht nimmt mit der Entfernung von der Wand nach dem
Gesetz ’},}y zu (Abb. 45). An einer ebenen Platte mit laminarer Stro-
mung wiichst die Dicke der Grenzschicht stromabwirts nach der Be-
ziehung® =5,83 (v/v)"/: - 2~ "/», worin z der Abstand von der Vorderkante ist.

Der Widerstand der ein-
seitig benetzten Platte von der
Oberflache O und der Tiefe ¢
ergibt sich bei der Geschwin-
digkeit v auBlerhalb der Grenz-
schicht zu:

Wy=c¢-y/2g-0 0%
WOTIn :
= ¢; = 1,327/ R-.

Laminare Grenzschicht Tarbulente Grenzschicht

Abb. 45. Grenzschichten. An der ebenen Platte mit turbu-
lenter Grenzschicht wichst die
Grenzschichtdicke stromabwirts rascher nach der Beziehung:
& = 0,370 (v/v)"s 2=,
Der Widerstand errechnet sich wie frither, nur daB ¢, = 0,072/R".
Tatsdchlich treten an einer ebenen Platte meist beide Stromungen
auf, und zwar am Vorderende laminare Grenzschicht, die bei einer
kritischen Reynoldsschen Zahl (etwa R - 10%) in turbulenten Zustand
umschligt. Man rechnet nach Prandtl-Gebers dann mit ¢, = 0,073/R"
— 1600/ R so lange, als nicht die Formel fiir laminare Stromung groBere
Werte gibt.

Diese Reibungszahlen stellen untere Grenzwerte fiir sehr glatte
Oberflichen (Metall, sechsmal zellonierter Stoff usw.) dar. Rauhere
Oberflichen, deren Einzelerhebungen von der GroBenordnung der
Grenzschichtdicke werden, ergeben groBere Reibungszahlen, die schlie3-
lich von der Reynoldsschen Zahl sogar ziemlich unabhingig sind.

An schwach gekriitmmten Oberflichen (Fligel, Riimpfe usw.) ist
die Stromung bis zur Stelle des kleinsten Druckes laminar, dann tur-
bulent. Der Widerstand stimmt mit dem einer ebenen Platte gleicher
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Oberflache ziemlich iiberein. Die Druckverteilung laBt sich aus der
Potentialstromung ableiten, da diese durch die diinne Grenzschicht
nicht beeinflufit wird.

Wieweit sich diese Ergebnisse auch auf hohere Geschwindigkeiten
als etwa 0,2a anwenden lassen, ist nicht nédher erforscht. Qualitativ
ist durch die Kompressibilitit kein EinfluB auf die Grenzschicht zu
erwarten, doch beeinflut sie die Reynoldssche Zahl im Verhaltnis
v?/a?, so daB c,, von der Geschwindigkeit nicht unabhingig scheint.

Es ist festzuhalten, da8, solange die Druckunterschiede gegeniiber
dem #duBeren Luftdruck sehr gering sind, der Reibungswiderstand zu-
nachst grundsitzlich proportional der ersten Potenz von v ist, und daB
er erst durch Art und Dicke der Grenzschicht rascher, aber kaum mit
der zweiten Potenz wichst. Bei den dinneren laminaren Grenzschichten
findet man W =k, - v™*. Bei der dickeren turbulenten Grenzschicht
ist: W=k, 0%

In der turbulenten Grenzschicht spielt Impulsaustausch eine iiber-
wiegende Rolle und fithrt zu héheren Energieverlusten, so daB die
Schubspannung mit mehr als der ersten Potenz von v wichst, nach
hydraulischen Erfahrungen sogar fast mit der zweiten Potenz. Jeden-
falls muB der auf ein quadratisches Widerstandsgesetz bezogene Wider-
standsbeiwert der Korper, solange ihr Widerstand iiberwiegend Rei-
bungswiderstand ist, mit zunehmender Geschwindigkeit zunichst ab-
nehmen. Eine tbrigens gut bekannte Erscheinung.

232. Formwiderstand.

Wiihrend bei den geringen, iiblichen Flugzeuggeschwindigkeiten der
Reibungswiderstand den Hauptteil des Gesamtwiderstandes gut strom-
linienformiger Korper ausmacht und der Formwiderstand daneben
kaum zur Geltung kommt, &ndert sich das Bild bei weniger gut ge-
formten Koérpern schon bei geringen Geschwindigkeiten und auch bei
bester Formgebung bei hoheren Geschwindigkeiten, die von der Schall-
geschwindigkeit noch weit entfernt sein konnen, erheblich.

Jene Fliissigkeitsteile, die aus dem freien, praktisch reibungslosen
Potentialstrom in die N#he der festen Korperoberfliche und damit in
den Bereich der zihen Grenzschicht gekommen sind, erfahren dort
eine Wirbelung.

Werden diese verwirbelten Fliissigkeitsteile spater wieder vom
Kérper weg in die freie Stromung gefiibrt, so konnen sie nach den Ge-
setzen reibungsloser Fliissigkeiten diese Wirbel nicht mehr verlieren,
die Wirbelschichten losen sich in WirbelstraBen auf und fithren vom
Kérper stindig Energie weg, die zur stindigen Neubildung der Wirbel
innerhalb der Grenzschicht geleistet werden muf. Der so entstehende
Widerstand gegen die Relativbewegung von Korper und Flissigkeit
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wird mit Formwiderstand bezeichnet, weil durch die Formgebung des
Korpers die ihn hervorrufende Grenzschichtablosung weitgehend be-
einflufit werden kann.

Die Ursachen der Grenzschichtablosung lassen sich nach Betz kurz
folgend zusammenfassen:

1. Starker Druckanstieg langs der Wand in der Stromungsrichtung.
(Hauptsachlich hinter stark konvexen Kriimmungen, besonders hinter
scharfen Kanten.) Die langsam strémende Grenzschicht kann mit ihrer
geringen kinetischen Energie nicht in das Gebiet hoheren Druckes ein-
stromen, sie kommt zum Stillstand, staut sich und l6st sich schlieB-
lich ab.

2. Beschleunigte, nichtstationire Stromung vermindert die Neigung
zum Ablosen, verzigerte vermehrt sie.

3. Dicke Grenzschichten, z. B. durch eine lange, vor der betreffen-
den Stelle befindliche Oberfliche verursacht, losen sich leichter ab als
dinne.

4. Turbulente Grenzschichten 16sen sich spéter ab als laminare.

5. Rauhe Oberflichenbeschaffenheit begiinstigt im allgemeinen die
Ablosung, kann sie aber unter Umstinden verzogern, wenn sie nach 4.
die laminare Grenzschicht turbulent macht.

Abb. 46. Entstehung des Formwiderstandes im Unterschallbereich.

Fir die Beurteilung des zu erwartenden Formwiderstandes ist also
die Druckverteilung maBgebend. Die aus der Potentialtheorie reibungs-
freier Fliissigkeiten folgende symmetrische Umstromung z. B. eines
Zylinders zeitigt eine gleichfalls symmetrische Druckverteilung (Abb. 46a),
die also keinen Formwiderstand zur Folge hat. In Wahrheit bildet
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sich durch die Luftreibung in Oberflachennihe eine Grenzschichte ver-
minderter Stromgeschwindigkeit, die, wie Abb. 46a zeigt, nach Uber-
schreitung des Hauptspantes gegen stark ansteigenden Druck strémen
mull. Es liegt also Fall 1. der obengenannten Ablésungsursachen vor,
die Grenzschichtdicke wichst rasch, ihre Stromungsgeschwindigkeit
nimmt ab, bis sie Null erreicht, die Grenzschicht staut sich an einer
bestimmten, unter Umstdnden rechnerisch bestimmbaren Ablésungs-
stelle, 16st sich vom Korper ab und wandert in die freie Potentialstro-
mung der oberflichenfernen Nachstromzonen, diese mit Wirbeln durch-
setzend, wodurch die Druckverteilung eine erhebliche Anderung erfihrt
(Abb. 46b). Die Lage der Abldsungsstelle hingt vom Verhiltnis der
Tragheitskriafte zu den Reibungskriften, also von der Reynoldsschen
Zahl, in hohem MaB ab. Die Druckresultierenden auf der Vorder- und
Riickseite heben sich nicht mehr auf, sondern ergeben eine restliche
Widerstandskraft entgegen der Stromungsrichtung, der also durch eine
duflere Kraft (z. B. Motorzugkraft) das Gleichgewicht gehalten werden muf.

Aus den besprochenen Stromablosungsursachen ergibt sich weiter-
hin, daf die Ablosung der Grenzschicht und damit der resultierende
Sog in der Stromungsrichtung geringer wird, wenn die Teile des ange-
stromten Korpers hinter dem Hauptspant eine schlankverlaufende,
sstromlinienférmige « Gestalt mit groBen Kriimmungsradien der Meri-
diane besitzen.

Mit wachsender Reynoldsscher Zahl nihert sich die Druckverteilung
immer mehr der theoretischen aus der Potentialstromung. Nach Uber-
schreitung der kritischen Reynoldsschen Zahl driingt sich das Gebiet der
Abstréomung in einem schmaleren Streifen hinter dem Korper zusammen.

Sehr plastisch tritt der Formwider-
stand an Fliigelprofilen bei zunehmen- {c / 0
dem Anstellwinkel zutage. Da bei den 5
iiblichen Geschwindigkeiten der Rand-
widerstand und der Reibungswider-
stand gut berechenbar sind, ergibt sich
aus der versuchsmifig gewonnenen
Polaren als Restwiderstand der Form-
widerstand in Abh#ngigkeit vom An-
stellwinkel (Abb. 47). Bei kleinem
Anstellwinkel besteht der Profilwider-
stand fast nur aus Oberflichen-
reibungswiderstand, mit zunehmen-
dem « nimmt die Grenzschichtdicke
an der Saugseite rasch zu und fihrt
zu Ablosungserscheinungen (Totwasser),
die sich schlie@lich iber den ganzen App, 47. Formwiderstand eines Fliigels.

sanger, Raketenfluglechnik. 9

444444 Randwiderstand
Cwrooeen. Rerbungswiderstand
Cuf...... Formwiderstand (schraffier!)

Cw
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rickwartigen Teil der Saugseite erstrecken. (Abreiflen der Stro-
mung.)

Bei hoheren Geschwindigkeiten (iiber etwa 0,2a) wird neben dem
Verhiltnis von Tragheitskraft zu Reibungskraft (Reynoldssche Zahl)
das weitere Verhiltnis der Trigheitskraft zum statischen Druck von
erheblichem Belang. (Kompressibilitiat.) Uber den Weg der graphischen
Darstellung ebener und rotationssymmetrischer kompressibler Poten-
tialstromung liegt ein gutes Verfahren vor'), doch haben solche Zeich-
nungen natirlich noch geringeren Wert fiir die Abschétzung der Wider-
standskrafte als etwa Abb. 46a.

Mit zunehmender Geschwindigkeit bestimmt das Verhéltnis der
Tragheitskrifte zu den statischen Driicken die Ablosungserscheinungen
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Abb, 48a und b. Formwiderstand eines Fliigels bei hoheren Unterschallgeschwindigkeiten.

iberwiegend und die Zahigkeitskrafte sinken zu untergeordneter Be-
deutung. Die anwachsenden Tragheitskrifte begiinstigen natiirlich die
Ablésung auBerordentlich, so daB sich die leeseitigen Unterdruckgebiete
am rasch umstromten Korper schnell vergroBern und der Widerstands-
beiwert sehr anwichst. Ein gutes Beispiel dafiir zeigen die Briggsschen
Messungen an Fligelprofilen bei hohen Geschwindigkeiten. Abb. 48a
zeigt die Polaren ein und desselben Profiles bei verschiedenen Geschwin-
digkeiten als Gegeniiberstellung zu Abb. 47. Noch anschaulicher ist
vielleicht die Zusammenstellung der Widerstandsbeiwerte eines Profiles
bei jeweils gleichen Anstellwinkeln in Abhéngigkeit von v (Abb. 48b).

1) Bryan, The Effect of Compressibility of Stream Line Motions. Techn.
Rep. of the Advisory Comm. for Aeronautics, London, Nr.55 (1918) and Nr. 640
(1919).
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Der Formwiderstand besteht also im Wesen aus der Differenz der
vorder- und riickseitigen Druckresultierenden und erreicht hohe Werte
besonders durch den Unterdruck an der Saugseite gegeniiber dem stati-
schen Druck des ungestérten Mediums, der durch die Ablésung der
Stromung von der Korperoberfliche verursacht ist. Diese Ablésung ist
bei geringen Geschwindigkeiten, wo also das Verhiltnis Zihigkeit/Trig-
heit iiberwiegt gegen Druck/Tragheit, gering, wenn die Zihigkeit klein
wird gegeniiber der Tragheit (grofe R.Z.). Bei hohen Geschwindigkeiten,
wo das Trigheit/Druck-Verhéltnis fithlbar wird, nehmen die Ablosungs-
vorgénge sehr zu, und das verwirbelte Nachstromgebiet umfaBt immer
groflere Teile der Riickseite. Der saugseitige Unterdruck (Sog) konnte
im Grenzfall gleich dem Luftdruck p, werden, erreicht im Unterschall-
bereich diesen Wert aber bei weitem nicht. Uber die gesetzmiBige Ab-
héngigkeit dieses durchschnittlichen Soges von der Geschwindigkeit,
Kérperform usw. ist wenig bekannt, es lassen sich lediglich einige all-
gemeine Schliisse aus den Versuchsergebnissen iiber den Gesamtwider-
stand ziehen.

233. Induzierter Widerstand.

Bisher wurde der Bewegungswiderstand von Korpern betrachtet, die
in einem Medium so bewegt werden, dall eine Kraftkomponente quer
zur Bewegungsrichtung (Quertrieb, Auftrieb) nicht auftrat. Bei Fligeln
gilt diese Beschrinkung nicht mehr, und wir miissen den aus der Auf-
triebswirkung folgenden weiteren »induzierten« Widerstand gesondert
betrachten. Die Entstehung des Randwiderstandes am Fliigel hat fol-
gende Ursachen (siehe auch 212.). Der in der Mitte eines langen Fliigels
auf der Druckseite herrschende Uberdruck und der auf der Saugseite
(Oberseite) herrschende Unterdruck konnen sich an den Fliigelenden
durch Umstromung um den Fligelrand ausgleichen. Dementsprechend
nehmen Unter- und Uberdruck gegen die Fligelenden hin ab. Die trotz-
dem noch auBerordentlich lebhafte Umstromung von der Druckseite um
den seitlichen Flugelrand nach der Saugseite iiberlagert sich der profil-
parallelen Hauptstromung und ergibt damit einen spiralartigen Wirbel,
dessen Achse etwa mit der Flugrichtung zusammenfillt. Diese Rand-
wirbelschleppe, von jedem Fliigelende ausgehend, bleibt in dem prak-
tisch reibungsfreien Nachstrom des Fliigels erhalten, erstreckt sich also
vom Startplatz des Flugzeuges liangs der ganzen Flugbahn bis zum
Landeplatz und muB wihrend des Fluges ununterbrochen unter Energie-
abgabe erzeugt werden. Der daherriihrende, von den Fliigelrdndern er-
zeugte »Rand«-Widerstand tibertrifft die iibrigen Flugwiderstéinde meist
um ein Vielfaches und bedarf daher besonderer Aufmerksamkeit. Er
wird am kleinsten, wenn der Auftrieb sich iiber die Spannweite b des
Fligels in Form einer halben Ellipse verteilt, was wieder dann eintritt,

Ok
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wenn der Fligelumriff elliptisch ist. Fiir diesen Fall gelang Prandtl
seine exakte Berechnung. Er findet!):

W= A% q b=
Der Widerstandsbeiwert c¢,,; des induzierten Widerstandes wird daraus
Cwi = (3[/m) (F[b?), worin b2/F die Fliigelschlankheit bedeutet.

Bei nicht elliptischem Fligelumrif} gelten die Formeln nur nihe-
rungsweise, doch sind erhebliche Abweichungen nur bei Fliigeln zu er-
warten, die z. B. im mittleren Teil Unterbrechungen aufweisen. Der
induzierte Widerstand kann dabei erheblich grofier werden.

Bei der baugebrauchlichen Fligelschlankheit 62/F = 5 betragl der
Randwiderstand guter Profile etwa das 2- bis 3fache des iibrigen Profil-
widerstandes, er ist es daher vor allem, der einer Verbesserung der
Fligelgiite 1/e = A/W hindernd im Wege steht. Da durch diese Fliigel-
giite die Wirtschaftlichkeit und Reichweite iblicher Flugzeuge maB-
gebend bestimmt wird, sind die konstruktiven Bemiihungen zu seiner
Verminderung begreiflich. Der wirksamste Weg ergibt sich schon aus
dem Aufbau der Formel fiir den Widerstandsbeiwert selbst, mit der Ver-
wendung sehr schlanker Fliigel. Wo die Beherrschung der durch sehr
schlanke Fligel entstehenden groflen statischen Biegemomente moglich
war, hat man von diesem einfachen Hilfsmittel auch ausgiebig Gebrauch
gemacht (Segelflugzeuge). Bei Verkehrsflugzeugen fand man vorerst
an der Verminderung der sog. »schiidlichen« Widerstiande (Fahrgestell,
Rumpf usw.) geniigend Stoff zur schrittweisen Verbesserung der aero-
dynamischen Giite, so dafl man dort zu schlanken Fliigeln wohl erst mit
breiterer Verwendung direkt belasteter Fliigeltragwerke iibergehen wird.

Da die Anderung der Beiwerte eines Fliigels bei Anderung seiner
Schlankheit nur vom Randwiderstand abhéngt, kann man nach Betz?)
dice fiir einen Fliigel mit der Schlankheit b3/F, gefundenen Auftriebs-
und Widerstandsbeiwerte fiir einen anderen Fliigel vom gleichen Profil,
aber mit anderer Schlankheit b/F, an der entsprechenden Stelle ein-
fach umrechnen:

Ca = Ca1 == Cq2
2

Cos = Ca1 + = (Fofb3— F1[3)

&y = &y + Cof7w - (F/bF — F,/b%)

(Anstellwinkel im absoluten WinkelmaB). Ein zweiter, scheinbar recht
naheliegender Weg zur Herabminderung des Randwiderstandes besteht
darin, die Umstromung der Fligelenden durch diinne Endscheiben zu
verhindern. Praktisch hat man damit keine Erfolge erzielt.

1) Hiitte I, 26. Aufl., S. 402.
2) Hiitte I, 26. Aufl., S. 402.
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Eines ganz eigenartigen und wirkungsvollen Mittels scheint sich
die Natur bei den grofen Segelvigeln zu bedienen, dessen Nachahmung
allerdings bisher nicht gelungen ist. Durch Verwendung druckseitig
konkaver Fligelprofile und eines nach auflen sich verjiingenden Fliigel-
umrisses entsteht die unter 212. geschilderte kriftige, druckseitige Stro-
mung in der Léngsrichtung des Segelvogelfliigels, die nach Beobachtungen
von Hankin und G. Lilienthal die Flugelspitze zu iiberschieBen scheint
und dadurch die Randwirbelbildung wohl zu beeinflussen geeignet wiire.
Praktische Erfolge wurden auch damit bisher nicht erzielt.

Im iibrigen sind diese Verhiltnisse fiir unsere Zwecke von unter-
geordneter Bedeutung, da, wie wir schon eingangs erwihnten und spéter
noch zu beweisen sein wird, die aerodynamische Giite des Raketen-
flugzeuges und damit des Raketenfliigels auf dessen Wirtschaftlichkeit
und Leistungsfahigkeit von ungleich geringerem EinfluB# ist, als dies
fir das tubliche Verkehrsflugzeug zutrifft.

Von Interesse wire noch das Verhalten des Randwiderstandes bei
groBeren Geschwindigkeiten. Es sind dariiber keine tiefergehenden
Untersuchungen bekannt, doch diirfte bis zur Schallgeschwindigkeit
der Briggssche Vorschlag, den Randwiderstand in gleicher Weise wie,
es hier fir kleine Geschwindigkeiten gezeigt wurde, aus dem Auftrieb
zu berechnen, geniigend genaue Resultate ergeben. Fiir die Berechnung
des Auftriebes selbst sind ausreichende Berechnungsverfahren bekannt.
Bei reiner Uberschallstromung liegen die Verhiltnisse vollstindig anders,
Randwiderstand tritt dort nach Busemann im allgemeinen iiberhaupt
nicht auf.

234. Gesamtwiderstand.

Der Gesamtwiderstand eines mit Unterschallgeschwindigkeit in
Luft so bewegten Korpers, dafl eine Kraftkomponente quer zur Be-
wegungsrichtung nicht auftritt, setzt sich aus dem Reibungswiderstand
und dem Formwiderstand zusammen. Uber beide Widerstandskompo-
nenten lassen sich ziemlich weitgehende qualitative Aussagen — ins-
besonders mittels der Prandtlschen Grenzschichttheorie — machen.
Die rein rechnerische Ermittlung der Widersténde eines durch die Luft
bewegten Korpers aus seinen geometrischen Eigenschaften ist aber
quantitativ bisher nur in ganz wenigen, praktisch bedeutungslosen
Fallen moglich. Jedoch gelingt es in den allermeisten Fillen, durch
Kombination der bekannten theoretischen Zusammenhinge mit unter
gewissen, vereinfachten Annahmen durchgefiihrten Versuchen, besonders
Modellversuchen, mit fiir die Zwecke des Ingenieurs ausreichender Ge-
nauigkeit AufschluB iiber die zu erwartenden Kréfte zu erlangen. Die meist
im kiinstlichen Luftstrom oder durch Schieversuche gewonnenen Erfah-
rungszahlen lassen in der Regel die beiden Widerstandskomponenten
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nicht auseinanderhalten, was fiir den Ingenieur meist keinen Nachteil
bedeutet. Wo die gesonderte Bestimmung einer der beiden Kompo-
nenten fiir sich erforderlich wird, bleibt jedoch immer der — allerdings
mithevolle — Weg der Messung der Druckverteilung an einem mit
feinen Bohrungen versehenen Modell.

Allgemein 148t sich nur sagen, daf bei Koérpern mit stumpfer
Riickseite (senkrecht angestromte Platten, stark angestellte Fliigel,
Geschosse usw.) der Formwiderstand den groBten Anteill am Gesamt-
widerstand hat, widhrend an Korpern, bei welchen durch geeignete
Formgebung (schlanke Hinterseite) die Ablosung verzégert wird, der hier
sehr kleine Gesamtwiderstand im wesentlichen Reibungswiderstand ist.

DaB die Newtonsche Annahme, der Luftwiderstand sei propor-
tional dem Quadrat der Geschwindigkeit, die Erfahrung im Unter-
schallbereich durchaus nicht zu decken vermag, ist bekannt. Dennoch
behilt man aus ZweckméBigkeitsgriinden die Newtonsche Widerstands-

formel
W=cy,-y/2g-F .02

in der Flugtechnik bei und erfallt die Abweichungen von der nur in
sehr roher Naherung zutreffenden quadratischen Abhangigkeit dadurch,
daB man den Widerstandsbeiwert ¢, auch von der Geschwindigkeit
abhingig macht. Ganz allgemein 148t sich dann sagen, dall bei sehr
geringen Geschwindigkeiten, etwa bis zu 0,05q, wo also die Reibungs-
krifte alle anderen Widerstéinde tiberwiegen, bei allen Kérpern, dem-
gemil bei sehr gut stromlinienférmigen Korpern auch bei noch hoheren
Geschwindigkeiten, der Widerstand nur mit der 1,5- bis 1,8fachen
Potenz der Geschwindigkeit zunimmt, in der gewidhlten Darstellung
das ¢, also ziemlich stark mit zunehmender Geschwindigkeit fallen muB.
Sobald die Tréigheitskrafte mit steigender Geschwindigkeit sich in der
Stromung gegeniiber der Zahigkeit durchzusetzen vermogen, verhilt
sich ¢, von der Geschwindigkeit unabhingiger, um dann bei noch hoheren
Geschwindigkeiten, wenn die Trigheitskrifte sich auch gegeniiber den
statischen Druckkraften bemerkbar machen, wieder anzusteigen. Der
Bereich des ersten, sehr erheblichen Abfalles der ¢, ist fiir das hier be-
handelte Interessengebiet ohne Belang, da er sich im Bereich der Rey-
noldsschen Zahlen von R=10! bis etwa R=10° bewegt, was selbst
bei den kleinsten, in Frage kommenden Flugzeugabmessungen belanglos
kleinen Fluggeschwindigkeiten (meist unter der unteren Schwebe-
geschwindigkeit) entspricht. Im c¢,-Diagramm (z. B. Abb. 49) ist der
Bereich gut zu erkennen. Von weit groBerem Interesse ist der Bereich
des schon von der etwa 0,2fachen Schallgeschwindigkeit erst fihlbar
und dann immer rascher anwachsenden ¢,. Von etwa 0,2a an werden
die hydrodynamischen Betrachtungsweisen abgelost durch die gas-
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dynamischen. Die Tatsache dieses Anstieges selbst war schon 1790
bekannt. Erstmalige eingehende Untersuchungen an Kugeln stammen
von Bashforth 1870. Der H. Lorenzsche Versuch, den Anstieg als Re-
sonanzeffekt zu deuten!), wird heute vielfach besonders deswegen als
unzutreffend angesehen, weil der Hochstwert des c,, nicht bei der Schall-
geschwindigkeit, sondern erheblich dariiber erreicht wird. Von Sommer-
feld2) stammt der Hinweis auf gewisse Ahnlichkeiten mit der ilteren
Elektronentheorie. Daf der Anstiegschon unter der Schallgeschwindigkeit
sehr bedeutend ist, diirfte seine Ursache neben der stark vermehrten
Grenzschichtablésung vorziglich darin haben, dafl schon dann, wenn
der bewegte Korper sich relativ zur ungestorten Luft mit noch weit
geringerer als Schallgeschwindigkeit bewegt, die ortliche Stréomungs-
geschwindigkeit an manchen Teilen der Korperoberfliche schon die
Schallgeschwindigkeit erreicht oder iiberschritten hat (beim lotrecht
zur Achse mit kompressiblem Medium angeblasenen Kreiszylinder tritt
dies z. B. schon bei » = 0,44 ein) und dort bereits Wellenwiderstinde
entstehen, auf die wir noch ndher zu sprechen kommen.

Fir diese Anschauung spricht auch der Umstand, daB8 schlanke
Korper, bei denen die ortlichen Erhohungen der Stromungsgeschwindig-
keit geringer sind, einen viel spiteren und sanfteren Anstieg aufweisen,
als kurze, dicke Korper.

Einen formalen Weg zur Berechnung des Anstieges, wenn das c,,
bei kleineren Geschwindigkeiten, bei der Schallgeschwindigkeit (¢,,) und
der Grofitwert c bei der Geschwin-

Wmax
digkeit v,, bekannt sind, gibt Lechner?) o
an. Er findet: o]
Cw
o= (a+ bv)a /
YT (g +bv)a—uv i
worin #|
a=2¢ vf‘ Com—— Cua . )
—2ltwo” o 2 ?

a (cwo — Cwa) (1— - az/vf,) T ”
l):)“,, Cya—C Il

b=2cuwo—5 (TR gy
a (cwo—cwa) (1—0‘ /Um 7 L
Cwa or oz s o sl M7 bs los 4

E(c —c ) ’ Abb. 49, Die Widerstandsbeiwerte der
w0 wa Kugel im Unterschallbereich.

In Abb. 49 sind die Widerstandsbeiwerte der Kugel, teilweise nach balli-
stischen Versuchen von Hélie, in Abhéngigkeit von v dargestellt. Ahn-

1) H.Lorenz, Phys. Z.S. Bd. 18, S.209, 1917.

?) Klein-Sommerfeld, Theorie des Kreisels. 1898.

3) Lechner, Uber den Einflufl der Wellenbewegung auf den Bewegungswider-
stand. Osterr. Flugzeitschrift 1918.
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liche Kurven lassen sich fiir jeden Korper ermitteln, auch Abb. 48 in
232 gehort hierher.

Weitere, teilweise theoretisch fundierte Beziehungen, die diesen
Bereich miterfassen, siche unter 24.

24. Widerstand im Uberschallbereich. Allgemeines.

Die schon bei Unterschallgeschwindigkeit getroffene Annahme, daB
der Luftwiderstand proportional sei:

1. einem von der Form des Korpers abhiingigen Koeffizienten c,,
2. der Luftdichte y/g,
3. dem groBten Spantquerschnitt senkrecht zur Léngsachse bzw.
der Fligelfliche I,
4. einer gewissen Funktion der Fluggeschwindigkeit f (v),
daBl diese Faktoren aber untereinander praktisch unabhéngig seien, wird
auch hier beibehalten. Diese Annahme fiihrte uns zu der Widerstands-

gleichung W=cy p/2g-F-f o).

Wir rdumten weiterhin dem Widerstandsbeiwert ¢, eine gewisse
Abhingigkeit von » ein und erhielten so die iibliche Schreibweise:

W=c¢,-y/2g -F 02

die wir auch im Uberschallgebiet beibehalten wollen.

Auf die Ermittlung des nunmehr von der Koérperform und der
Fluggeschwindigkeit abhingigen Widerstandsbeiwertes ¢, laufen auch
hier alle Untersuchungen hinaus.

Die im Unterschallbereich gefundenen beiden Widerstandskompo-
nenten des querkraftfrei durch die Luft bewegten Korpers, nédmlich
Reibungswiderstand und Formwiderstand, treten auch hier wieder auf.
Der mit weniger als der zweiten Potenz der Fluggeschwindigkeit wach-
sende Reibungswiderstand bildet im Uberschallbereich einen ganz
unerheblichen Anteil, den wir daher nur sehr kurz behandeln werden.
Der Formwiderstand zerfillt hier in zwei deutlich getrennte Kompo-
nenten: Den vorderseitigen Formdruckwiderstand, der etwa mit
dem Quadrat der Geschwindigkeit anwichst, dessen ¢, 4 also naherungs-
weise eine Konstante darstellt, und den riickseitigen Sog. Dieser wichst
nach Uberschreitung der Schallgrenze bald seinem Grenzwert zu, der
durch das absolute Vakuum an der ganzen, hinter dem Hauptspant
liegenden Korperoberfliche gegeben ist, bei normalen Luftdruckverhilt-
nissen also etwa 1 kg/cm? betrigt. In den hinter dem Kérper sich aus-
bildenden luftverdiinnten Raum stromt die Luft unter Reibungswirbeln
ein, die dazu verbrauchte Energie findet sich nach Cranz teils als Wérme
im Nachstrom des Koérpers vor, teils geht sie als Bewegungsenergie nach
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aullen und wird z.13. als Pfeifen der Geschosse bemerkbar. Dieser
Widerstandsanteil hangt von der Ausbildung des Korperendes ab, sein
Widerstandsbeiwert ¢, ;, nahert sich asymptotisch dem Nullwert. Neu
tritt nach Uberschreitung der Schallgrenze der Wellenwiderstand
hinzu, dessen Beiwert c,,, kurz nach der Schallgrenze zu betrichtlichen
Werten ansteigt, um bei gut geformten Korpern spiter wieder abzu-
fallen und sich gleichfalls asymptotisch dem Nullwert zu ndhern. Er
tritt an allen vorspringenden Teilen, besonders am Kopf, auf, die von
ihm verzehrte Energie geht als Wellenenergie nach aufen und wird z. B.
als GeschoBknall bemerkbar. Fiir die GroBfe dieses Widerstandes ist
die Form des Korperkopfes von ausschlaggebender Bedeutung.l)

241. Reibungswiderstand.

Zur Veranschaulichung des Wesens der tangentialen Reibungskrifte,
besonders im Uberschallgebiet, kénnen einige Betrachtungen aus der
kinetischen Gastheorie dienen2).

Diese erklirt den Druck eines ruhenden Gases gegen eine abschlie-
Bende Wand bekanntlich als die resultierende Stofikraft der anprallen-
den, in heftiger Wiarmebewegung befindlichen Gasmolekiile. Bezeichnet
man mit ¢; die Komponente des Mittelwertes der Molekulargeschwindig-
keiten in einer bestimmten Richtung i, so ergibt sich der Gasdruck der
anprallenden und wieder elastisch zuriickprallenden Molekiile zu:

pi=o ¢k

Die resultierende mittlere Molekulargeschwindigkeit ¢ selbst folgt damit
aus einer einfachen Uberlegung iiber die Gleichheit ihrer drei Kompo-

nenten zu: i
c=V3RT.

(Z.B. bei 0°C fiir Luft 485 m/sec, Wasserstoff 1844 m/sec, Kohlendioxyd
396 m/sec, Wasser in perm. Gaszustand 621 m/sec.)

Weiters errechnet sich die freie Weglénge [, die ein Molekiil durch-
schnittlich zuriicklegt, bis es mit einem andern Molekiil zusammen-
prallt, aus der Molekiilzahl pro Masseneinheit NV und dem Molekiildurch-
messer d zu: 0.677

~ oNmd®

(Z. B. fiir Luft von normalen Druck- und Temperaturverhéltnissen
{=10,96-10-% cm.)

1) Siehe auch: Karman-Moore, Resistance of slender bodies moving with
supersonic velocities, with special reference to projectiles, Trans. Amer. Soc. mech.
Eng. (Appl. mech.) 1932, Nr. 23.

2) Siehe u.a.: Jaeger, Kinetische Theorie der Gase in Geiger-Scheel, Hand-
buch der Physik, Bd. 9, Springer 1926.
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Gaskinetisch erklart sich nun die Reibung eines iiber einer festen
Wand hinstreichenden Gasstromes damit, dafl aus diesem Gasstrom
stindig Molekiile durch ihre Warmebewegung quer zur Stromungsrich-
tung aus den Stromungsschichten geringerer Stromungsgeschwindigkeit
in jene hohere Geschwindigkeit und umgekehrt und aus dem freien
Strom an die Wand gelangen und dort jeweils Anderungen an Bewegungs-
grofle durch die Zusammenstofle mit den andern Luft- und Wandmole-
killen erfahren, also beschleunigt bzw. verzégert werden.

Die schon aus der Unterschallreibung bekannte Gaszéahigkeit #
hangt mit der freien Weglinge nach Jaeger mittels der Beziehung zu-

1y .
sammen?): 7==0,419¢ cl,

ist daher aus den Molekulareigenschaften des Gases berechenbar zu
7= 0,09 ¢/Vd2% Die Reibungsvorgiinge selbst spielen sich zunichst im
Uberschallbereich in qualitativ ganz gleicher Weise wie im Unterschall-
bereich in der Grenzschicht zwischen der festen Oberfliche und der
freien Strémung ab. Die Stromungsgeschwindigkeit in der Grenzschicht
liegt zum Teil unter, zum Teil iiber der Schallgrenze, daher haben die
Beziehungen der Unterschallreibung teilweise Giiltigkeit, insbesondere
ist auch das Auftreten turbulenter Grenzschichtreibung zu erwarten.

Uber die zahlenméBigen GréBSenverhaltnisse der Uberschallreibung
ist wenig bekannt. Als Grundlage ihrer Abschatzung kann die Zahigkeit
der Luft und der Umstand dienen, daBl die Grenzschichtdicke bei den
hohen Geschwindigkeiten sehr gering ist, daher bei dem hohen Ge-
schwindigkeitsgefille hohe Schubspannungen zu erwarten sind.

Nach einer brieflichen Mitteilung Dr. Busemanns an den Verfasser
kann man diese Schubspannungen zu 0,3% des Staudruckes ansetzen,
so daBl z. B. der Reibungsbeiwert einer ebenen Platte wegen der Reibung
auf beiden Seiten ¢,, = 0,006 betriige. Ein derartiger fester Wert wiirde
allerdings bei sehr hohen Uberschallgeschwindigkeiten ein Uberwiegen
des Reibungswiderstandes gegeniiber allen andern Widerstandsanteilen
bedeuten, wenn man schlanke Bauformen voraussetzt.

Das ist wenig wahrscheinlich. Der Reibungswiderstand fallt bei
nicht zu hohen Uberschallgeschwindigkeiten jedenfalls gegeniiber den
anderen Widerstinden erwiesenermaflen sehr klein aus und die Extra-
polation der bekannten Versuchswerte auf hohere Geschwindigkeiten
ergibt auch nur unter dieser Voraussetzung einigermafen stetige Kurven
(siehe z. B. Abb. 70).

Weiters gelten die geschilderten Verhéltnisse zunéchst fiir normale
Gasdriicke und nach Versuchen von Kundt-Warburg?) bis herab zu
Driicken von etwa 0,017 at, entsprechend einer Flughohe von etwa

1) G. Jaeger, Wiener Berichte (2a), Bd. 108, S. 452, 1899.
2) Kundt-Warburg, Pogg. Annalen, Bd. 155, S.337 und 525, 1875.
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30 km. Bei geringeren Luftdichten und daher groBeren freien Weg-
langen der Molekiile entsteht an der festen Wand eine merkbare Schicht,
wo die Molekiile auf die Wand treffen, ehe sie ihre mittlere freie Weg-
linge durchlaufen haben, so daf sich das Gas dort anders verhilt als in
seinem freien Inneren.

Mit weiter anwachsender f{reier Weglinge nimmt der Reibungs-
koeffizient der Luft daher ab. Es wird die freie Weglinge von dhnlicher
Grofle wie die rechnungsméafige Grenzschichtdicke oder die unvermeid-
liche Rauhigkeit der Flugzeugoberfliche, so dall die ibliche Grenz-
schichtausbildung gestort ist und die Luft in diesem Zusammenhang
nicht mehr als kontinuierliches Medium betrachtet werden darf.

Wird schlieBlich bei sehr geringen Luftdichten die mittlere freie
Weglange mit der GroBle der Kérperabmessungen vergleichbar, so dal
die MolekularstoBe untereinander zuriicktreten gegeniiber den Mole-
kularstofen gegen die Wand, so gehorcht die Reibungsspannung dem
einfachen Gesetzl):

r=gcv/h=pls-V3/RTv.

In 60 km Flughohe, wo dieses Gesetz stark verdiinnter Gase viel-
leicht noch nicht in vollem MaBl gilt, ergiibe sich bei den zugehorigen
Fluggeschwindigkeiten der Reibungsbeiwert fiir eine zur Flugrichtung
nicht geneigte Fliche um ein Mehrtausendfaches geringer als 0,003.

Nach obiger Beziehung wird bei stark verdiinnten Gasen die Rei-
bung vom Gasdruck p abhingig, so daf auf sie auch der Anstellwinkel «
einer Fliche gegen den Luftstrom von ahnlichem EinfluB wird, wie
dies beim Formdruckwiderstand gilt, so daB also stiarker angestellte
Flichen groBlere Reibungskrifte erleiden, als wenig oder gar nicht gegen
den Luftstrom geneigte Flachen.

Ist schlieBlich die Kérperoberfliche im gaskinetischen Sinn nicht
vollstindig rauh, d.h. wird den auftreffenden Luftmolekiilen die Ge-
schwindigkeit der mit v fliegenden Wand nur teilweise erteilt, so tritt
nicht einmal die angegebene, duflerst geringe Reibungskraft mehr in
vollem Umfang auf.

Aus all diesen Uberlegungen ist zu schlieBen, daB wir in den wei-
teren Betrachtungen den Reibungswiderstand gegeniiber den iibrigen
Widerstandskomponenten bei den uns vorliegenden Verhaltnissen voll-
standig vernachlassigen dirfen.

Der Reibungswiderstand ist jedoch auch noch von einem anderen
Gesichtspunkt von grofitem Interesse.

In der Prandtlschen Grenzschicht zwischen der festen Korperober-
flache und der freien Stromung geniigend dichten Gases entsteht stindig
Reibungswirme, die in den Nachstrom abgefiihrt wird und in den

1) Handb. d. Physik, Bd. 9, S. 442.
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Schlierenbildern fliegender Geschosse als stark erhitztes Nachstrom-
gebiet deutlich in Erscheinung tritt.

Uber die Hohe der infolge der Reibungswiirme auftretenden Tempe-
raturen finden wir bei Busemann?!), dal die an der Wand unmittelbar
haftende, innerste Schicht der Grenzschichte jene Temperatur hat, die
sich auch aus der adiabatischen Verdichtung im Staupunkt ergeben
wiirde (siehe 242.). Diese Temperatur fallt innerhalb der im Uberschall-
bereich aduflerst diinnen Grenzschicht auf die Temperatur auBerhalb
der Grenzschicht ab. Wegen der tatsiachlich vorhandenen Wirme-
leitungs- und Strahlungsverluste gegen die AuBenluft in dem sehr
kleinen und langsam stromenden Gasbereich diirfte diese theoretische
Temperaturspitze bei hohen Uberschallgeschwindigkeiten sehr abge-
stumpft sein. Insbesondere machen sich bei hoheren Temperaturen die
von der Diise her bekannten Abweichungen vom adiabatischen Ver-
halten, besonders die Dissoziationsverhiltnisse geltend.

In den zu hohen Uberschallgeschwindigkeiten raketenflugtechnisch
notigen groBen Flughohen wirkt sich schlieBlich auch die groBe freie
Weglénge im schon besprochenen Sinn derart aus, daB es zur Aus-
bildung einer lebhaft aufheizenden Grenzschicht kaum kommt.

Wieweit sich dann die Wand des Flugzeuges auf die noch verblei-
bende hichste Luftreibungstemperatur miterwéirmt, ist weitgehend eine
Frage ihrer Warmekapazitat und der Dauer der Temperatureinwirkung,
da die verfiigbaren Warmemengen, besonders bei der duflerst geringen
Luftdichte in den fraglichen Flughthen auBerordentlich klein sind.

Eine Gefahr fiir die Entwicklung des Raketenfluges braucht darin
kaum erblickt zu werden.

Zusammenfassend konnen wir in den weiteren Untersuchungen in
erster Naherung also sowohl die Kraftwirkungen als auch die Warme-
wirkungen des Reibungswiderstandes auBer Betrachtung lassen.

242. Formwiderstand.

Der Formwiderstand wurde unter 232. definiert als die Differenz
aus den vorderseitigen und riickseitigen Resulticrenden der Druckver-
teilung, wobei Vorder- und Riickseite getrennt werden durch die Ver-
bindungslinie jener Oberflaichenpunkte, in denen der Druck vom vorder-
seitigen Uberdruck gegen den riickseitigen Unterdruck abfallend den
Nullwert erreicht. Der Formwiderstand zerfillt daher in den vorder-
seitigen Uberdruck (Formdruckwiderstand) und den riickseitigen Sog.

Der Uberdruck 14Bt sich einfach so darstellen, daB eine bestimmte,
die kfache Hauptspantfliche F in der Zeiteinheit treffende Luftmasse
7/g - k- F-v ihren gesamten Bewegungsimpuls in der Flugrichtung

1) Handbuch der Experimentalphysik, Bd. 4, S.365/366.
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y/¢ - k- F - v?im Laufe der Zeiteinheit allméhlich verliert. Dieser durch-
schnittliche Impulsverlust y/2g - k- F - v? ist nach dem Impulssatz un-
mittelbar gleich der Widerstandskraft W,,, also:

Wa=k- ng-- P2,

womit zunéchst:
Cwra=k.

Tatsachlich kann natiirlich die erfafite Luftmasse unter Umstanden
einen Teil ihres in die Flugrichtung fallenden Impulses behalten und
seitlich um den Korper abstromen. Um wieviel ¢,;, dann kleiner als %
ausfallt, hangt hauptsichlich von der Formgebung der Korpervorder-
seite ab. Fir rein zylindrische Korper, deren vordere Begrenzungs-
flache von der Grole der Hauptspantfliche zur Flugrichtung senkrecht

steht, wird der Wert ¢, . Yoo

= k=1 ziemlich zutreffen, f{:b«h

soweit nicht ein vorne sich

ausbildender Staukegel das ————— 1 ———— T -
Umfliellen begiinstigt. Bei

kegelformiger Spitze (Abb.
50) mit dem halben Off-
nungswinkel « kann man
mit gewisser Nédherung annehmen, daB in der Flugrichtung nur der

Impulsanteil k-y/g-F-v-v-sin? « verloren geht, so daBl hier der Druck-
widerstand :

Abb. 50. Iiochstiiberschallstréomung gegen Kegelspitze.

W,o=k-sin?a-y/2g-F v

und c¢ypq = k-sin?a. Mit « = 90° kommen wir wieder an den friiher
bestimmten Grenzwert. Mit « = 22,5% einem an gut geformten Ge-
schossen vorkommenden Durchschnittswinkel, ergibt sich ¢, ;4 == 0,15,
wenn wir £ =1 annehmen. Diese Betrachtungen sind im Unterschall-
hereich und auch im anfinglichen Uberschallbereich gewiB nur sehr
bedingt zutreffend. Erreicht die Fluggeschwindigkeit aber solche
GroBen, dal der Machsche Winkel gleich oder kleiner als der halbe
Offnungswinkel « wird, also die ganze Spitze vollig in ungestorte Luft
taucht (ein Vorgang, der nach Cranz an sehr schnellen Ogivalgeschossen
andeutungsweise schon erkennbar ist), so kann die Annahme k=1
gewisse Berechtigung erlangen und der Wert ¢, 4=2-sin? « eine ver-
wendbare Naherung darstellen.

Jedenfalls erkennt man, dal die Formgebung der Korpervorder-
seite von einschneidendstem Einfluf auf den Formdruckwiderstand ist.

Bei Fluggeschwindigkeiten unter v = afsin « ist die Wahrschein-
lichkeit gro8, daB auch Luftmassen auflerhalb des Querschnittsbereiches F
Impulsverluste erleiden, also k> 1 ist. Uber diesen Bereich liegen
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genauere Betrachtungen von Prandtl und Busemann vor, auf die wir
unter 243. zu sprechen kommen.

Beachtet man auch hier, daBl die Luft elastisch zusammendriickbar
ist, so erhilt man wieder unter Zugrundelegung adiabatischer Zustands-
anderung idealer Gase den vorderseitigen Uberdruck Ap gegeniiber
dem Druck der ruhenden Luft p, statt wie bisher

Ap=q=1yp[28-0*=p,-x/2-v*[a®

zu dem neuen Wert:
x—1 Hex—1)
4 Paa = qaa = Pa 9T vz/az +1 —1}

Damit wird der Formdruckbeiwert von vornherein veranderlich nach
der Beziehung:

[(x—1)/2-v%a? + :l:lz/(z_l)_fl
waazkd Pad/qzk x/2.02/a2 .

Die dem adiabatischen Luftstau um 4p entsprechende Lufterwir-

mung AT betrégt:

AT=T, -";1 v2/a2.

Die Beizahl @ bedeutet wieder die Grofle in der duBeren, ruhenden Luft.

Eine weitere, sehr fatale Bedeutung gewinnt der Formdruckwider-
stand aufler durch seine zahlenmé&Big erhebliche Griéfe dadurch, dafl
durch ihn der Kopf des bewegten Korpers erwiarmt wird, und daf diese
Erwarmung, wie wir aus dem Beispiel der glithenden und verdampfenden
Meteore wissen, sich bei sehr hohen Geschwindigkeiten zu auflerordent-
lichen Temperaturen steigern kann.

Allen bekannten Methoden zur Berechnung dieser Erwéirmung
haften sehr grofie Unsicherheiten an!). Den ungiinstigsten Grenzfall
trifft jedenfalls ein Ansatz, der auf die Verdichtungswirme der Luft
im Bereich des druckseitigen Aufstaues aufgebaut ist und demnach der
in den Betrachtungen zur Abb. 50 enthaltene Verlust an kinetischer
Energie pro Luftmasseneinheit von v?sin%x/2 vollig in einen entspre-
chenden Mehrbetrag an Wirme des aufgestauten Gases umgewandelt
wird, also eine Ubertemperatur gegeniiber der Kérpertemperatur be-
sitzt, so dafl es zwischen Korper und Luft zum Wiarmeiibergang kommt,
der die Korpertemperatur so lange steigert, bis diese Warmeaufnahme
und die Warmeabgabe des Korpers sich das Gleichgewicht halten.

Diese Stautemperaturen der Luft erscheinen zunichst dadurch viel
unangenehmer als die frither erwihnten Reibungstemperaturen, dafl
sie mit wesentlich groferen Wirmemengen verbunden sind.

I)_éleh; H. Oberth, Wege zur Raumschiffahrt. 1929.
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Aus der gasdynamischen Energiegleichung fir adiabatische Stro-
mung
Av2g—J=0
folgt:
AvY2g—ec, T=0.
Beim Stau der Geschwindigkeitskomponente (v sin &) erleidet die
Luft also eine Temperatursteigerung um:

AT = Av?sin? «/2 g ¢, === v? sin? «/2000.

Mit den bekannten Beziehungen a = %xgR T, und ¢,—c,—= A R

kann man auch schreiben:
AT =T,(x—1)/2-v?sin? x/a?,
wenn 7', die absolute Temperatur der ungestérten AuBenluft ist.

Wieweit infolge der lebhaften Strahlung des hochkomprimierten
Gases diese Temperaturen iiberhaupt erreicht werden und wieweit die
durch sie in der verdichteten Luft dargestellte Wirme sich dem Korper
selbst mitteilt, 1aBt sich schwer angeben.

Fir eine mit » =6000 m/sec in den Grenzgebieten der Atmosphére
(Ty == 2709 fliegende Kegelspitze von sin o« = 0,1 ergiibe sich z. B. e¢ine
gesamte Stautemperatur der Luft von etwa T = 450°.

Mit Hilfe einiger allerdings recht unsicherer Annahmen iber die
Warmeiibergangsverhéltnisse zwischen Korperwand und der gestauten
Luft und weiters mit Hilfe des Stephan-Bolzmannschen Gesetzes fiir
die nur durch Strahlung angenommene Wiederabgabe der Kompres-
sionswarme gelangt Oberth zu einer Gleichung fiir die Wandtempe-
ratur 9:

19000 )

D

O ()//yo)ll‘ cD - Sil’ll/‘ ((X +

giiltig fir « zwischen 45° und 90° und v zwischen 5000 und 15000 m/sec,
die die von Meteoren bekannten Verhiltnisse einigermaflen deckt. Die
Abweichungen von dieser Formel koénnen aber nach Oberth selbst
4+ 10009, betragen. In &hnlicher GroBenordnung halten sich auch die
von P. Vieillel) theoretisch hergeleiteten Temperaturen. Zahlentafel 51

Zahlentatel 51.

v [m/sec] ‘ Temperatur [°C]
1200 [ 680
2 000 1741
4000 | 7751
10000 | 48 490

1) Cranz, Ballistik. 1. Bd.
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zeigt einige von ihm fiir stumpfkopfige Geschosse berechnete Werte bei
erdnaher Luftdichte. Fiir andere Luftdichten ist zu beachten, dall der
Wirmeiibergang der Wurzel aus der Luftdichte proportional ist. Zu-
sammenfassend kann man sagen, da} bei den in Frage kommenden sehr
schlanken Kopfformen der Korper und den kleinen Anstellwinkeln der
Flugel aus der Stautemperatur
wahrscheinlich keine bedenklichen
/ Wandtemperaturen zu fiirchten
/ sind.

/ Abb. 51 zeigt noch die Ab-
«\/ hangigkeit der Stautemperatur
v?-sin? «/2000 von Fluggeschwin-
digkeit » und halbem Offnungs-
/ winkel bzw. Anstellwinkel « und
y/ yd 148t auch erkennen, daB nur die
/ 4 ungiinstigen stumpfen Kopfe bei
£ hohen Geschwindigkeiten gefdhr-
P AT e det sind.

- Eine wesentlich genauere

L] 2% Ermittlung der Stautemperatur

Abb. 51. Ober:n%r:;lz}zvg:;zrgzgd.stautemperatur in Abhanglgkelt von der Flug-

geschwindigkeit ergibt die Ver-

einigung der Gleichungen adiabatischer Luftverdichtung mit den Druck-
gleichungen von Busemann. (Siehe 2215. bzw. 243.)

Z. B. findet man die adiabatische Stautemperatur der vollstandig

stumpfen Spitze (x = 7/2) zu

iz

v.’.w'n’u/ZM » Grad abs.

.S,
Q)

X

T= TO(—‘zfi v?a® + 1),

wenn 7, die Temperatur der ungestorten AuBlenluft ist. Dieser Tempe-
raturwert wire dem in 241. erwidhnten theoretischen Spitzenwert der
Reibungstemperatur gleich.

Besonders zu beachten ist, daB die Reibungstemperatur nur inner-
halb der Grenzschicht, die Stautemperatur jedoch im ganzen gestauten
Luftraum auftritt, so dafl die Temperaturen sich nur in der Grenz-
schicht iberlagern, wobei gegebenenfalls auf die an der Aufiengrenze
der Grenzschicht bereits gestaute Geschwindigkeit in der Berechnung
der Reibungstemperatur geachtet werden mufB. D.h. die Stautempe-
ratur an der stumpfen Spitze ist jedenfalls die hdchstmogliche, aber
theoretisch an der ganzen Korperoberfliche auftretende Temperatur.
Vom Verhiltnis der tatséchlichen Stautemperatur zu der Reibungs-
hochsttemperatur an der betrachteten Stelle hangt es nun ab, wie weit
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die hohen Lufttemperaturen auch in den &uBeren Grenzschichtzonen
und auflerhalb der Grenzschicht auftreten.

Die zweite Komponente des Formwiderstandes ist die Resultierende
des riickseitigen Unterdruckes, der Formsaugwiderstand, kurz Sog.
Wahrend der Formdruckwiderstand mit der Geschwindigkeit ohne be-
kannte Grenzen zu wachsen vermag, ist der Sog durch die absolute
Luftleere an der Riickseite des Korpers begrenzt, kann also je Spant-
flacheneinheit hochstens gleich dem &uBeren Luftdruck sein, d.i. in
Erdnédhe 10330 kg/m2. Damit ergibt sich die obere Grenze des c,,, ein-

fach zu: 0aR T,gx 9 a_z

Cwrs = Palq = "'aj' 2% % 2

—-165300/p?

unabhingig vom Luftdruck.

Fiir Kérper mit konkaver Riickseite (z. B. Geschosse mit hohlem
Boden, Diisenansatz der Rakete) wird dieses absolute Vakuum erreicht,
wenn die Fluggeschwindigkeit v gleich jener Geschwindigkeit v,,  wird,
mit der die Luft in den leeren Raum eindringt. Bekanntlich errechnet
sich v, aus der allgemeinen gasdynamischen Grundbeziehung fiir adia-
batische Vorginge:

—(p/po)* "]

o Ve = g 2/ — 1) = 2,23 a,.

Wie schon betont, gilt diese einfache Beziehung aber nur im riick-
wartigen Teil mehr oder weniger zylindrischer Kérper mit hohlem, d. h.
konkavem Boden.

Es ist z. B. eine ballistische Erfahrungstatsache, daB ein derart
konkaver Geschofboden hoheren Sog ausiibt, als ein ebener oder nach
auswarts gewolbter Boden.

Nach den zunichst allerdings nur fiir ebene Stréomungen geltenden
Meyerschen Berechnungen miissen wir annehmen, dafl bei nach riick-
wirts sich stetig verjiingenden Korperquerschnitten die absolute Luft-
leere bei viel hoheren Geschwindigkeiten bzw. iiberhaupt nicht erreicht
wird, Wohl aber nahert sich bei hohen Geschwindigkeiten der lee-
seitige Druck stark dem Nullwert. Wir fithren unter 243. eine genauere
Berechnung der Druckverhiltnisse dieser Stromung in Anlehnung an
das von Busemann fiir den rdaumlichen Fall abgeénderte Meyersche Ver-
fahren fiir Kompressionsstromung an, aus der sich ergibt, daB bei sehr
giinstiger Formgebung des Korperkopfes ein schlecht geformter Riick-
teil sehr erhebliche Anteile am Gesamtwiderstand verursachen kann,
so daB der Formgebung des Kérperendes auch im Uberschallbereich
sehr groBe Bedeutung zukommt. Bei dem verhiltnismaBig noch sehr
gedrungen ausgebildeten Kopf des deutschen S-Geschosses betrigt der

Sanger, Raketenflugtechnik. 10
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Gesamtwiderstand bei 800 m/sec etwa 5 kg/em?, also der Sog etwa 209,
des Gesamtwiderstandes. Zwischen v = 0 und » = 2,234 bzw. der ent-
sprechend hoheren Giltigkeitsgrenze der Grenzwertformel steigt der
Sog in einer rechnerisch nur teilweise erfabaren, wahrscheinlich stetigen
Weise von ¢,s; = 0 auf ¢,;, = 165300/v? an.

243. Wellenwiderstand.

Eine brauchbare Theorie des Wellenwiderstandes bei v > a gibt es
fiir den dreidimensionalen Fall bis heute nicht. Theoretische Ansitze
sind jedoch in schr groBler Zahl vorhanden, von denen nur einige wenige
zu praktisch verwendbaren Ergebnissen fiihren.

|

e
(il =——

I

Abb. 52. Strichzeichnungen nach den mit Hilfe des Schlierenverfahrens photographierten Druck-
verteilungen um fliegende Geschosse (dunkle Zonen bedeuten Uberdruck, helle Zonen Unterdruck).

a) Luftwellen und Luftwirbel um SpitzgeschoB, das mit etwa v = 880 m/sec fliegt.

b) Dasselbe GeschoB mit gleicher Geschwindigkeit in umgekehrter Stellung fliegend.

¢) Zylindrisches GeschoBl mit etwa v=880 m/sec fliegend.

d) SpitzgeschoB mitetwav = 340 m/sec (= Schallgeschwindigkeit) fliegend. (Nach Cranz, Rallistik.)

Bewegt sich ein Korper mit Unterschallgeschwindigkeit durch

Luft, so breiten sich vor seinem Kopf kugelférmige Verdichtungswellen
mit Schallgeschwindigkeit aus, die Verdichtung eilt also dem Korper
in bekannter Weise voran. Uberschreitet die Fluggeschwindigkeit des
Korpers jedoch die Schallgeschwindigkeit, so bleiben die Verdichtungs-
wellen hinter dem sie hervorrufenden Punkt zuriick, und alle Storungs-
wellen besitzen eine kegelférmige Einhiillende, mit der Spitze im Kopf
des Korpers, den sog. Machschen Wellenkegel, dessen halber Offnungs-
winkel m nach der unter 221. naher erorterten Beziehung sin m =a/fv
berechenbar ist. In den Abb. 52 und 53 sind die von Cranz nach der
Schlierenmethode photographierten Wellen an fliegenden Geschossen
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gut sichtbar. Am wirklichen Korper sind die Kopfwellen wegen des
endlich breiten Kopfquerschnittes vorne immer mehr oder weniger
abgeflacht. Vor einer zur Flugrichtung senkrechten Ebene pflanzt sich
die Verdichtung mit v = a fort (a =+ a,), m ist dort 90°. Mit zuneh-
mender Entfernung von diesem stumpfen Kopf sinkt die Luftdichte
und damit die Schallgeschwindigkeit,
die Kopfwelle verlauft gekriimmt mit
abnehmendem m, bis die normale Schall-
geschwindigkeit erreicht ist, worauf sie
sich geradlinig fortsetzt. Der Scheitel
der Kopfwelle liegt dem Korperkopf um
so ndher, je grofer die Fluggeschwin-
digkeit ist. Nach Cranz beginnt bei
spitzem Korperkopf und sehr grofer
Uberschallgeschwindigkeit die Kopf-
welle sogar etwas hinter der Spitze, so
dafl diese in ganz ungestorte Luft ein-
taucht. Bei geringer Fluggeschwindig-
keit, die sich der Schallgeschwindigkeit Abb.53. Darstellung cines Gipsmodells
nahert, rickt der Wellenscheitel vom ahCraum. in den dien der Ungebung
Kopf ab und der fonungswjnke] nihert Luftdricke von einer durch die Geschof3-
sich = (Abb. 52d). Die im Nachstrom geiagen sind. Die entsionone Fiaahe
der Korper sichtbaren Wirbel bestehen ist parallel zu dieser Ebene und senk-
N . recht zur GeschoBachse von oben her

aus den langs des Mantels abgestromten, beleuchtet gedacht.
durch Reibung stark erhitzten Grenz-
schichtteilchen. Die Bilder sind so aufgenommen, dall dunkle Flichen
Uberdruck, helle Flichen Unterdruck darstellen. Der Vorteil des spitzen
Kopfes mit dem Wegfall des ebenen Stoles vor dem Kopf erhellt aus
den Abbildungen. Der Wellenwiderstand hat seinem Wesen nach mit
Reibungswiderstand oder Formwiderstand nichts gemein, am ehesten
laBt er sich nach Ackeret mit dem Randwiderstand endlich langer
Fliigel vergleichen. Er ist ein reiner Druckwiderstand. Die Erschei-
nungen der Uberschallwellen in Luft haben zahlreiche Ahnlichkeiten
mit den Wellenerscheinungen an einem in Wasser von beschrankter
Tiefe ¢ fahrenden Schiff. Die von der Wassertiefe abhangige Wellen-
fortpflanzungsgeschwindigkeit im Wasser entspricht der Schallgeschwin-
digkeit, das Eintauchen des Buges in den ungestorten Bereich bei grofien
Geschwindigkeiten ist beobachtbar, der Wasserwiderstandsbheiwert, in
Abhéngigkeit von v aufgetragen, zeigt wie bei der Bewegung in Luft
einen Buckel bei der Wellengeschwindigkeit usw.

Cranz schlieBt aus diesen Ahnlichkeiten, daB auch an Uberschall-
korpern, dhnlich wie an Schiffen, der Ausbildung des riickwértigen
Korperendes erhohte Aufmerksamkeit zu schenken wire.

10*
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Lorenz!) hat auf diese Analogien seine Luftwiderstandsformel auf-
gebaut
4 3

Wely Foo? i by Lo a0 R D08

V(a2 —v2)2 + k- 12 02
worin ! die Korperlange und k, &y, ks, ks, k4, ks Konstante sind, von denen
k, und %k; nur von der Korperform, die anderen auch von der Ober-
flachenbeschaffenheit abhidngen. Die einzelnen besprochenen Wider-
standskomponenten — Formwiderstand, Reibungswiderstand, Wellen-
widerstand — sind unschwer zu
erkennen. Die Formel zeigt rich-
tig, daB der spezifische Wider-
stand W/F mit abnehmendem
\ Querschnitt steigt, und daf der

FaktorW/v2inder Ndheder Schall-
geschwindigkeit einen Buckel be-
sitzt. Im iibrigen verlauft sie dhn-
lich, wie die versuchsmiflig ge-
fundenen Kurven. Die fiinf Kon-
stanten miissen jeweils aus Ver-
suchen ermittelt werden.
N Einen grundsétzlich anderen
\N vi~ | Weg geht Sommerfeld?). Er setzt
~—__| den mit Uberschallgeschwindig-
r b b b b5 ls l7 le Tsw keit bewegten Korper in Ana-
Abb. 54. Wellenwiderstand nach Sommerfeld. logie zZu einem mit Uberlicht-
geschwindigkeit bewegten Elek-
tron und wendet die fiir den durch Strahlung verursachten elektri-
schen Energieverlust bekannten Formeln auf den Uberschallwiderstand,
soweit er Wellenwiderstand ist, an. Er findet:
Ww =k, (1 — a2/v2),
wenn v > a, die gegenwirtig als am zutreffendsten anzusehende Wellen-
widerstandsformel. Abb. 54 zeigt den Verlauf von W,/v? in Abhingig-
keit von v.
Eine mechanische Ableitung der Sommerfeldschen Formel gibt
Lechner®) folgendermalBen:
Die Wellenbewegung enthélt Energie, die aus der Bewegungs-
energie des Korpers oder aus einem Antriebsmotor bestritten werden
mufl. Diese Wellenenergie ist auf der Oberflaiche des Machschen Hiill-

We/v: in kja*

®

1) Lorenz, Z. VDI 1916, S. 625; 1907, S.1824. — Lorenz, Ballistik.

2) Klein-Sommerfeld, Die Theorie des Kreisels. Heft IV, 1910.

3) Lechner, Uber den EinfluB der Wellenbewegung auf den Wellenwider-
stand. Osterr. Flugzeitschrift 1918.
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kegels konzentriert. Die mittlere Energiedichte des Mantels sei e, die
gesamte, in der Zeiteinheit abgegebene Mantelenergie ist dann: L =
l-m-r-e worin r der Radius des auf den Ablauf einer Zeiteinheit

)

Abb, 55. Lechners Ableitung des Sommerfeldschen Wellenwiderstandsgesetzes.

J5 U PR _._.;,__.

bezogenen Basiskreises und ! die Liange der Kegelerzeugenden ist
(Abb. 55). Da O — A = a und sin m = a/v, folgt:

L=cmavcostm=cnav(l—sin2m)=-enav (1 — a?/v?.

Aus W, = Lfv folgt: &7 AR
W, =ema(l— a2o?), | / N
also die Sommerfeldsche Formel Theorel Werte mich 5"”’"’"”“’“‘2&
mit kl — exa. o o Ausgeglichene Versuchswerte nach Sracci’
Weiters ist: i
Cow = Walg = kafo* - (L —a2o?), |,
dessen Verlauf durch Abb. 56 dar-
gestellt ist. . 7
Setzt man mit Sommerfeld [ Y,
alle ubrigen Widerstinde W, = #
ko - v2, so folgt fiir den Gesamt- @
widerstand :
y=Wpr=ky+ 5 (1 —a2fp?). |2
Aus dyf/dv =0 folgt das Maxi- w _lw \w w w w Ja_w o 1

mum dieser Kurve bei v=a ]/- 2, Abb.56. Ubereinstimmung der theoretischen Luft-
mit a =340 m/sec also bei D= widerstandskurve nach Sommerfeld-Lechner und

‘ . der empirischen Kurve von Siacci.
479 m/sec in sehr guter Uberein-
stimmung mit Versuchsergebnissen. Dariiber nimmt y wieder ab und
néhert sich mit » = oo dem Wert y =£%,. Nimmt man die zu v = 480 m/sec
gehorige Ordinate mit y = 350 aus der empirischen Mittelwertkurve von
Siacci, so ergibt sich e zu 34500, also £ = 306000 und

Cwyw = 306000/02 . (1 — a2/v?).
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Die Werte der Gleichung zeigen dann gewisse Ubereinstimmung mit
dem Verlauf der in Abb. 56 voll eingezeichneten Kurve von Siacei.
Fiir v = a wird der Wellenwiderstand zu Null angenommen und néhert
sich mit » = o einem festen Grenzwert.

Die Korperform wird durch das Sommerfeldsche Gesetz allerdings
noch nicht direkt erfaBt. Man darf dabei auch nicht vergessen, dalB
zwischen der Fluggeschwindigkeit v und der ortlich grofiten Stromungs-
geschwindigkeiten der Korperoberfliche meist eine von der Koérperform
abhingige, erhebliche Spanne besteht, so da Wellenwiderstand schon
bei weit kleineren Fluggeschwindigkeiten auftritt, als die Schallgeschwin-
digkeit es ist, wie jJa das schon unter der Schallgeschwindigkeit begin-
nende deutliche Ansteigen der c-Kurve andeutet. Man kann geradezu
dieses erste deutliche Ansteigen als das Zeichen der beginnenden Wellen-
widerstinde und der damit zusammenhingenden starken Strémungs-
ablosungen betrachten.

Eine éltere Beziehung zwischen dem spezifischen Luftwiderstand p
und der Fluggeschwindigkeit v, die aber Anspruch erhebt, auch fiir kos-
mische Geschwindigkeiten Geltung zu besitzen, wurde von P. Vieille
fir Korper mit einer ebenen, zur Achse senkrechten vorderen Begren-
zungsflache aus der Fortpflanzung ebener Wellen abgeleitet zu:

—1/8Po |9, . P—Po].
U"VZ)/P“L(“F“ Po ]

In Zahlentafel 25 sind nach dieser Formel von Vieille berechnete und
beobachtete Werte gegeniibergestellt.

r
/ Zahlentafel 25.
v Weer. Wheov.
f [m/sec] [kg/em?®] [kg/cm?]
A
i 400 1,58 1,25
/} 800 6,85 6.23
4 1200 15,64 15.01
|/ 2 000 43,80 —
H 4000 175,6 —
% 10000 1098 —
)
P Die Verdichtungsvorginge in der Ndhe des vor-
deren Staupunktes und damit die Druckerhohung an
der Korpervorderseite lassen sich nach Prandtl rech-

Abb. 57, Verdichtungs. Derisch verfolgen. Die Verdichtung selbst erfolgt in
vorgang im Entropiedia- zwel Stufen, erst dem unstetigen VerdichtungsstoB,

gramm. der zum Wellenwiderstand fiihrt, nichtadiabatisch
erfolgt und im Entropiediagramm (Abb. 57) durch die Drucksteigerung
von p; nach p, zum Ausdruck kommt, nachdem schon vorher das Gas
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aus dem Ruhezustand p,, o, auf den ungestérten Bewegungszustand
P1, Vg, 0, expandiert hatte. Die zweite Stufe besteht dann in der nach-
folgenden adiabatischen Kompression von p, auf ps, die auf den urspriing-
lichen Warmeinhalt i; = i, zuriickfithrt (wobei fiir ideale Gase auch
Ts=T,).

Die zweite Stufe entspricht dem Formdruckwiderstand. Wegen
der Nichtumkehrbarkeit des ganzen Prozesses ist aber p; kleiner als
po- Die Druckerhohung rechnet sich nun aus dem Ansatz:

Ps—pr=c¢-71/28- 0. = (¢1 + ¢2) ¥1/28 - v1%,
worin ¢; fir den unstetigen Vorgang (Wellenwiderstand) und ¢, fiir
den stetigen Vorgang (IFormdruckwiderstand) gelten. Fiir diese beiden
Werte gibt Prandtl die Formeln:

L
%+ 1
(x—1+ 20 [9%—14 (6 —4x) a?/v,?]

2% — (¢ — 1) %o, 4 (x + 1)

Da ¢, und ¢, mit den entsprechenden Widerstandsbeiwerten ihrer Defi-
nition gemif sehr nahe verwandt sind (sie wiirden mit diesen identisch
sein, wenn der Uberdruck p, — p, iber der ganzen Spantfliche F
gleichmiBig vorhanden wire, withrend sie tatséichlich ein bestimmtes,
mit der Geschwindigkeit allerdings verdinderliches Vielfaches von ¢,
bzw. ¢,,, darstellen), ergibt ihre graphische Auftragung den charakteri-
stischen Verlauf der ¢, bzw. ¢,;, in Abhingigkeit von v. Bei Unter-
schallgeschwindigkeit tritt natiirlich nur ¢, ;4 auf (Abb. 58). Die Prandtl-
sche Rechnung bezieht sich auf

J¢

K

€ == 1 —a®vy?)

(,‘2:.

eine zur Flugrichtung senk-
rechte ebene Platte, die Ergeb-
nisse haben daher mit den Ver-

2 1‘” \

suchsergebnissen an stumpf- % N Ja- 147
kopfigen, zylindrischen Ge- N New
schossen die grofite Ahnlichkeit. |-, "~ ve- o4
2
o
1l 1 @/
[ Wa
1 2 3
AbDb. 58. Theoretische Beiwerte c; Abb. 59. Gemessene Druckverteilung an einem

und ¢, nach Prandtl. GeschoBkopf.
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Die Druckverteilung an den Kopfen fliegender Geschosse wurde
von Bairstow, Fowler und Hartree!) mittels brennender Lunten ge-
messen. Ergebnisse zeigt Abb. 59 fiir verschiedene Geschwindigkeiten.
Ap ist der Uber- bzw. Unterdruck gegeniiber ruhender Luft.

Von Busemann?) stammt eine Weiterbildung des Meyerschen Ver-
fahrens der Berechnung ebener Uberschallstromung fiir die Ermittlung
der Driicke auf kegelformige Spitzen. Bei der Anstromung der Kegel-
spitze mit Uberschallgeschwindigkeit sind alle koaxialen Kegel mit
derselben Spitze Flachen konstanten Druckes. Die Druckinderung ist

im Machschen Kegel als

L/Jv\ Verdichtungsstol zusam-
R , mengefalBt. Beim ent-
K sprechenden ebenen Pro-
blem (Abb. 60) wird der
Machsche Kegel zur Mach-

schen Ebene, in der die

L'/!Z/—’L,/_’/’/;’//’//// Geschwindigkeitsvermin-

1 " derung und senkrecht zu
f— der der Druckanstieg und

/ g
7 Gz die Richtung der Ge-

ADbb, 60. Geschwindigkeitsplan. schwindigkeitsdnderung
liegen. Derhalbe Offnungs-
winkel « jenes Machschen Kegels, in dem bei gleicher Fluggeschwin-
digkeit v ein VerdichtungsstoB von gleicher Intensitat auftritt, ist be-
stimmbar. Unmittelbar nach dem StoB bilden die Stromlinien am Kegel
denselben Winkel w, , mit der Achse, wie beim Keil. Im Laufe der
weiteren Stromung miissen sie sich jedoch zusammendringen, damit der
Stromrohrenquerschnitt mit wachsender Entfernung von der Kegelachse
endlich bleibt. Diese Stromlinienkriimmung hat adiabatische Kom-
pression zur Folge, mit Kegeln als Flichen gleichen Druckes.

Im Geschwindigkeitsplan mufl die Geschwindigkeitsénderung do
jeweils senkrecht zur entsprechenden Kegelflache gleichen Druckes mit
dem halben Offnungswinkel ¢ liegen. Mit Hilfe der Kontinuitéitsbedin-
gung findet Busemann einen Zusammenhang zwischen dv und d¢o und
als Quotienten dieser beiden GréBen den Kriimmungsradius R des
Stromlinienbildes im Geschwindigkeitsplan (Charakteristik) zu:

v sin f/sin @
sin® (p — f)
B T e D)2 0= —1)2
!) Bairstow, Fowler, Hartree, Proc. Roy. Soc. London (A), Bd.97, S. 202,

dvjdp=R =
1

1920.
%) Busemann, Driicke auf kegelférmige Spitzen bei Bewegung mit Uber-
schallgeschwindigkeit. Z. a. M. u. M. 1929.
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Mit Hilfe dieser Beziehung zeichnet man die Stromlinie im Geschwin-
digkeitsplan bis der Winkel § zwischen Geschwindigkeitsrichtung und
Kegelachse dem zugehorigen ¢ gleichgeworden ist. Dort ist f = «.
Aus dem zugehorigen v; findet man den auf der ganzen Kegelfliche
konstanten Druck. Wenn v; > «, kann man den Kegel an jeder belie-
bigen Stelle unterbrechen, ohne dafi bis dorthin die Stromung eine
Anderung erleidet. Es ist somit auch die Untersuchung jedes beliebigen
anderen Rotationskérpers mit stetigem oder unstetigem Meridian mog-
lich, solange er keine Kompression
erfordert. Der praktische Vorgang
bei der Anwendung des Verfahrens
ist dann etwa folgender:

Zum Zeichnen des Geschwin-
digkeitsplanes bei gegebenem «
wihlt man auf dem «-Strahl eine
willkiirliche Geschwindigkeit v, die
der Gréfenordnung nach jenem Ge-
schwindigkeitsbereich entspricht,
den man zu untersuchen gedenkt,
ZeiChnet im Endpunkt D3 die Senk- Abb. 61. Driicke auf kegelféormige Spitze bei Be-
rechte und trigt darauf ein kleines wegung mit Uberschallgeschwindigkeit nach
Av ab, zeichnet durch dessen End- Busemann.
punkt und durch O den Strahl x—A4 g, errechnet weiters aus der Gleichung
fir R das A¢ und zeichnet den Strahl o« — A¢@ ebenfalls vom End-
punkt des Aov ab. Auf diesen senkrecht wihlt man ein neues 4v,
zeichnet wieder beide Strahlen durch usf., bis ¢ gleich «, dem Mach-
schen Winkel, des allerdings erst genau zu bestimmenden v, geworden
ist, womit dann v, und w, , bekannt sind. Aus letzteren errechnet sich
nach Meyer schlieBlich »,. Die Drucksteigerung beim Verdichtungssto
von v, auf v, errechnet sich gleichfalls nach Meyer, die Drucksteigerung
bei der Kompression von v, auf vg ergibt sich aus der Adiabatengleichung.

Zum Zeichnen des Stromungsplanes nimmt man « und @ aus dem
Geschwindigkeitsplan, ferner diesen selbst als gegeben an. Alle gerech-
neten @-Strahlen werden von der Kegelspitze aus eingezeichnet, eine
beliebige, noch ungestérte Stromlinie herausgegriffen und von Strahl
zu Strahl als Polygon gezeichnet, wofiir die jeweilige Richtung dem
Geschwindigkeitsplan entnommen wird.

Eine Formel, die den Formdruckwiderstand und Wellenwiderstand
zusammenfafit, verdankt der Verfasser einer freundlichen brieflichen
Mitteilung Dr. Busemanns!). Ihr zufolge ist der Uberdruck Ap auf
einer kegelformigen Spitze von kleinem Offnungswinkel 2a:

1} Siehe auch: Handbuch der Naturwissenschaften, 2. Aufl., Artikel »Fliissig-
keits- und Gasbewegung«.
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e 2 .

Ap =49 G T
Daher der Widerstandsbeiwert:

4
e A2 e
ey ==0fIn o2 (v2)a% —1)

244. Gesamtwiderstand.

Das eben erliuterte Busemannsche Verfahren zur Ermittlung der
theoretischen Driicke aufl kegelférmige Spitzen ist fir die Berechnung
des gesamten Uberschallwiderstandes eines axial angeblasenen Rota-

1 Zone 2 Zone —_—te— 320 —

Abb, 62. Uberschalistromung um einen Rotationskorper.

tionskorpers, wenn die Reibung vernachldssigt werden darf, von grund-
sétzlicher Bedeutung.

Seine Erweiterung auf Kérper von der Form der Abb. 62 scheint
némlich denkbar, und da durch derartige Formen jeder beliebige Rota-
tionskorper beliebig genau dargestellt werden kann, 148t sich mit seiner
Hilfe bis zu gewissen Grenzen der Gesamtwiderstand jedes Rotations-
kérpers ermitteln.

Die Vorginge bei der Umstromung des gezeichneten einfachen
Grundkorpers, die sich bei einem Korper verwickelterer Meridianform
nicht &ndern, lassen sich in drei Zonen teilen:

Zone I: Verdichtungssto und adiabatische Kompression auf den
Druck p, in bereits bekannter Art.

Zone II: Expansion auf den Druck p, am Beginn der Zone, der dann
iiber der ganzen Zone erhalten bleibt. Diese Expansion konnte
ndherungsweise als ebener Vorgang betrachtet und mittels der
Theorie des ersten Meyerschen Falles (Stromung um konvexe
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Ecke um den Ablenkungswinkel «;) behandelt werden. Die
Voraussetzung, dafl die ankommende Stromung reine Parallel-
stromung darstellt, ist allerdings nur mangelhaft erfillt.
Zone 1II: Zunichst weitere Meyersche Expansion um den Winkel «,,
berechenbar als ndherungsweise ebenes Problem. Der Um-
lenkungswinkel der Stromlinien muf8 aber mit abnehmender
Entfernung von der Achse wieder kleiner werden, in ganz
analoger, aber umgekehrter Weise, wie in Zone I. Also zu-
sétzliche adiabatische Expansion und schlieBlich am Ende
der Zone III ein VerdichtungsstoB, mit dem Stromrichtung
und Druck der ungestérten Luft wieder erreicht werden, der
fiir die zu untersuchende Druckverteilung aber nicht mehr
in Frage kommt. Die Verfolgung der Strémungsvorginge in
Zone 111 konnte in Anlehnung an das Busemannsche Verfah-
ren fiir Zone I durch dessen einfache Umkehrung erfolgen,
die nach den Grundsitzen der Uberschallstromung zuldssig
ist. Wieder sind Geschwindigkeit v; und Druck p, lings der
ganzen Zone Il konstant. Eine derartige Berechnung der
Druckverhéltnisse in Zone III hat jedoch nur sehr proble-
matischen Wert, da bei dem angenommenen unstetigen Meri-
dianiibergang von II nach III mit voller Sicherheit und auch
beim bestgeformten, stetigen Ubergang mit groBter Wahr-
scheinlichkeit Stromungsablosung eintritt, die die Druckver-
héltnisse von Grund aus umgestaltet und rechnerisch unerfaf-
bar macht. Schlieflich verliert das ganze Verfahren, auch fiir
die iibrigen Zonen, seine Giiltigkeit vollig, sobald die Machsche
Welle sich an den Korpermantel anlegt, also m = «; wird.

2441. Grenz- und Summenkurven des Gesamtwiderstandes.

Fiir praktische Zwecke erweist sich eine dhnliche Zusammenstellung
der einzelnen Widerstandskomponenten zu Grenz- und Summenkurven
als zweckméBig, wie wir sie unter 2219. fiir den Auftrieb vorgenommen
haben.

Der gesamte Luftwiderstand des mit mehr als Schallgeschwindig-
keit fliegenden Korpers setzt sich nach dem Bisherigen zusammen aus
den vier Komponenten:

1. Reibungswiderstand,

2. Formdruckwiderstand,
3. Formsaugwiderstand,
4. Wellenwiderstand.

Der Reibungsanteil wird nach Voraussetzung aus den Betrachtungen
ausgeschlossen, also ¢,, =0 gesetzt. Der Beiwert des Formdruckwider-
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standes ergab sich bei Geschwindigkeiten unter und nicht zu weit tber
der Schallgeschwindigkeit von der Geschwindigkeit abhingig, wihrend
er fir sehr groBe Geschwindigkeiten, wo der grofite Teil des Korper-
kopfes in die ungestérte Anstromung taucht, etwa zu ¢, ;,==sin? « = k;
angesetzt werden kann. Dies ist etwa ab v = afsin « moglich. Der
Verlauf des c,;q bei kleineren Geschwindigkeiten kann im Anschlufl an
diesen Grenzwert nach der Prandtlschen Formel fir ¢, (siehe 243.)
ungefahr festgelegt werden.

Der Beiwert des Saugwiderstandes ergab sich zu c¢,,, = 165300/v2,
ab einer Fluggeschwindigkeit von v > 2,234, fiir Kérper mit konkavem
Heckabschlul3, ab einer entsprechend hoheren Grenze fiir gutgeformte
Korperenden. Fiir kleinere Geschwindigkeiten lift sich lediglich sagen,
daB ¢,;s < 165300/v2.

Der Wellenwiderstandsbeiwert ergab sich nach Sommerfeld zu

Copn = Ko /0% - (1 — a?/v?).

Dabei ist zu beachten, daB der Wellenwiderstand bei sehr schlanker,
guter Kopfausbildung zu vernachlissigbar geringer GroBe zusammen-
schrumpfen kann.

Am besten liflit sich der Gesamtwiderstand also wieder fiir sehr
groBe Geschwindigkeiten (v > a/sin &) abschitzen zu etwa:

Cp ==Ky + 165300/v? + ky/v? - (1 — a?/v?).

Fir ein Gescho mit ogivalem Kopf von 3 Kaliber Abrundungs-
radius und scharfer Spitze (Abb. 63) ergibt sich z. B. ein &, = sin2x =
0,23, wobei fiir & = 0,85 « gesetzt wurde. Eine genauere Bestimmung
des richtigen « ist wegen der mit der Geschwindigkeit verdnderlichen

Druckverteilung an der Gescho8-
! spitze schwierig. Ermittelt man
das k, schlieBlich so, daB fir

/ v = 1300 m/sec die Summen-

kurve des Widerstandes mit der
; fur dieses Gescholl bekannten
i Versuchskurve iibereinstimmt, so
\.;,, erhilt man den in Abb. 64 darge-
stellten Verlauf des Gesamtwider-
—o standes und seiner einzelnen Kom-

! ponenten.

Man ist solcherart in der Lage,
durch Verbindung der bis zu be-
grenzten Geschwindigkeiten mog-

AbD. 63. GeschoB mit ogivalem  11Chen Versuche mit den Summen-
Kopf von 3 Kaliber Abrun-  kurven des Widerstandes mit eini-

dungsradius und scharfer .y .
8 Spitze. ger Wahrscheinlichkeit auf den
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gesamten Verlauf der Widerstandskurve zu schlieBen und Anhaltspunkte
fiir den wahrscheinlichen Verlauf bei anderen Kérperformen zu gewinnen.

Bei der Heranziehung von Versuchsergebnissen ist zu beachten,
daB ¢, von d nicht in der vorausgesetzten Weise unabhangig ist. Z. B.
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Abb. 64. Widerstandsbeiwerte eines Geschosses mit ogivalem Kopf von 3 Kal. Abrundungs-
radius und scharfer Spitze.

teilt Eberhardt folgende Abnahme des spezifischen Widerstandes mit
zunehmendem Kaliber fiir das besprochene Ogivalgescho8 von 3 Kaliber
Abrundung mit:

v=2_850m/sec; Kal. 6cm . ... W/F=1,94kg/cm?
» 10 » ... » =185 »
» 28 » ... » =125 »
» 30 » ... » =106 »
vp=>5b0m/sec; Kal. 6em . ... W/F =100 kg/cm?
» 10 » ... » =098 »
» 28 » .. .. » =062 »
» 30 » ... » = — »

Im folgenden besprechen wir die wesentlichsten Versuchsergebnisse
iiber den Uberschallwiderstand.

2442, Die Mittelwertkurve von Siacei.

Siacci hat im Jahre 1896 alle bis dahin vorgenommenen Luftwider-
standsversuche zu einem einheitlichen Gesetz zusammengefafit, das die
Mittelwerte der Versuchsergebnisse enthilt und fiir den Geschwindig-
keitsbereich von v = 0 bis » = 1200 m/sec gilt.
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Die Siaccische Widerstandsformel lautet:
W=1075.i-y-F-f(v),

worin:
f(v) = 0,2002 v — 48,05 +
e 0,0442 v (v — 300)
— 4 2 it bt e AN
+7(0,1648 v — 47,95)2 + 9,6 -+ ST — (/200)19
Zahlentafel 26 stellt f (o) fiir eine Reihe von v dar. Der Verlauf der in
iiblicher Art definierten ¢, = 1720 - ¢ - f(v)/0? ist in Abb. 65 dargestellt.
Die Kurve hat einen Wendepunkt bei » =340 m/sec und ein Maximum
bei » = 480 m/sec.

1 =1 fiir Ogivalgeschosse von 0,9 bis 1,1 Kal. Spitzenhohe.
1 =10,865 fiir Normalgeschosse von 2 Kal. Abrundungsradius
oder 1,3 Kal. Spitzenhohe.

Zahlentafel 26.
¢,,~Werte nach Siacei.

v [m/sec} Cin v [m/sec) Cw v [m/sec] Cir
20 0,193 420 0,533 820 0,485
40 0,194 440 0,545 840 0,480
60 0,194 460 0,552 860 0,473
80 0,194 480 0,557 880 0,468

100 0,194 500 0,558 900 0,462
120 0,194 520 0,560 920 0,455
140 0,194 540 0,558 940 0,450
160 0,196 560 ! 0,557 960 0,443
180 0,196 580 ! 0,554 980 0,437
200 0,197 600 ! 0,549 ! 1000 0,432
220 0,199 620 0,544 1020 0,427
240 0,202 640 0,540 1040 0,420
260 0,209 660 0,535 1060 0,417
280 0,225 680 0,528 1080 0,411
300 0,276 700 0,523 1100 0,405
320 0,350 720 0,517 1120 0,400
340 0,412 740 0,511 1140 0,395
360 0,460 760 0,504 1160 0,390
380 0,493 780 0,498 : 1180 0,386
400 0,519 800 0,492 i 1200 0,382

2443. Die Luftwiderstandstafein von Krupp.

Als genaueste Messungen iber die Widerstande von Kérpern bei
sehr groBen Geschwindigkeiten gelten gegenwirtig die von Krupp,
Cranz, Becker und Eberhardt durchgefithrten SchieBversuche mit Ge-
wehrgeschossen und Artilleriegeschossen.

In der flugtechnischen Schreibweise lautet das Kruppsche Wider-

standsgesetz:
W=ve,-v2g -F v



— 159 —

Es zeigt sich, dal — im Gegensatz zur iiblichen Unterschallrechnung —
zu jeder Korperform ein eigenes Luftwiderstandsgesetz gehort, daB es
also keinen von der Geschwindigkeit unabhingigen Formfaktor gibt.
Eberhardt hat den Luftwiderstandsbeiwert c, in zwei Faktoren ge-
spalten, wovon der eine (i) von Geschwindigkeit und Form, der zweite
(k) aber nur von der Geschwindigkeit abhangt.

Daher ist also ¢, =1 k.

Die Werte fiir ¢ sind im folgenden fiir eine Reihe von Geschof3-
formen angegeben:

1/i =1 fir Kruppsche Normalgeschosse von 2 Kal. Abrundungsradius
der ogivalen Spitze und vorderer Abflachung von 0,36 Kal.

1/i = 1,3206 —58,2/v — 0,0001024 v fiir Geschosse mit 3 Kal. Abrun-
dungsradius und 0,36 Kal. Abflachung.

1/t = 1,4362 — 73,4/v — 0,0001128 » fir Geschosse mit 5,5 Kal. Ab-
rundungsradius und 0,36 Kal. Abflachung.

1/i = 1,1959 — 40,6/v + 0,0001467 v fir Geschosse mit 3 Kal. Abrun-
dungsradius und 0,26 Kal. Abflachung.

1/i = 1,1311 — 47,7/v 4 0,0003166 v fiir Geschosse mit 3 Kal. Abrun-
dungsradius und scharfer Spitze.

1/i = 1,410 — 122,68/v + 0,0005915 v fiir S-Geschosse.

Die Werte fiir £ sind in der Widerstandstabelle Zahlentafel 27
zusammengestellt. Die ¢,-v-Kurve besitzt einen Buckel bei etwa v =
480 m/sec und néhert sich fiir groBe Geschwindigkeiten asymptotisch der
Horizontalen, so daB dort das quadratische Gesetz wieder gilt.
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Abb.65. Versuchsergebnisse itber den Luftwiderstand von Geschossen bei hohen Flug-
geschwindigkeiten.
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Zahlentafel 27.
k-Werte nach Krupp.

v k v 3 v b k v R
40 —_ 360 0,550 680 0,592 1000 0,533
60 —_ 380 0,598 700 0,585 1020 0,532
80 — 400 0,618 720 0,580 1040 0,529
100 — 420 0,628 740 0,576 1060 0,528
120 — 440 0,637 760 0,570 1080 0,626
140 — 460 0,641 780 0,567 1100 0,525
160 0,191 480 0,642 800 0,562 1120 0,523
180 0,191 500 0,642 820 0,558 1140 0,522
200 0,192 520 0,640 840 0,555 1160 0,622
220 0,193 540 0,635 860 0,552 1180 0,521
240 0,197 560 0,630 880 0,548 1200 0,621
260 0,204 580 0,625 900 0,546 1220 0,521
280 0,219 600 0,618 920 0,543 1240 0,521
300 0,250 620 0,612 940 0,540 1260 0,520
320 0,323 640 0,604 960 0,638 1280 0,520
340 0,453 660 0,597 980 0,535 1300 0,520

Neuere Versuche stammen von franzosischer Seitel).

245. Formen giinstigen Uberschallwiderstandes.

Im Geschwindigkeitsbereich iiberwiegender Reibungskrifte, das ist
bei Reynoldsschen Zahlen bis etwa R = 108 (v == (0,05a) haben Kérper
kleinster Oberfliche den kleinsten Widerstand zu erwarten. Mit Riick-
sicht auf das zu beherbergende Volumen werden also Kugeldhnliche als
Formen kleinsten Reibungswiderstandes anzusprechen sein.

Im Geschwindigkeitsbereich iiberwiegender statischer Druckkrifte,
das ist von der friiher genannten Grenze bis etwa 0,6a bei gedrungenen
bis 0,8a bei schlanken Formen, ergab die Exfahrung als Korper kleinsten
Luftwiderstandes Spindeldhnliche mit rundem Kopf und schlankem,
spitzauslaufendem Ende. Die Gesamtschlankheit ist dabei eine Funk-
tion der Geschwindigkeit, derart, daBl (Reibungswiderstand + Form-
widerstand) ein Minimum wird. Also von der giinstigsten Reibungs-
form (Kugel) mit der Geschwindigkeit zunehmende Schlankheit. Bei
v =230 m/sec wird fur groBe Luftschiffkorper die giinstigste Schlankheit
bekanntlich etwa 5. Bei grofleren Geschwindigkeiten noch mehr.

Im Geschwindigkeitsbereich iiberwiegender Trigheitskrafte und
beginnender ortlicher Uberschreitung der Schallgeschwindigkeit (v =
0,8a bis v = 1,2a) empfiehlt sich Zuspitzung des Kopfes, groBe Schlank-
heit, spitz auslaufendes Ende.

Im reinen Uberschallbereich (v = 1,24) sind die MaBregeln zur Er-
zielung geringsten Luftwiderstandes demnach schon vorauszusehen.

1) Dubuis, Mém. de P’art. francaise VII, 3. 613, 1928.
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Es handelt sich um die Formgebung eines Rotationskorpers, dessen
mittlerer Teil aus praktischen Griinden meist zylindrisch oder leicht
tonnenférmig ist und dessen flugtechnisch giinstigster vorderer (Kopf)
und rickwirtiger (Heck) AbschluBl festgestellt werden soll. Dadurch
gliedert sich die Aufgabe von selbst in zwei Teile: Formgebung des
Kopfes und des Endes.

I. Die Formgebung des Kopfes wird im Uberschallbereich durch-
wegs als die weitaus wichtigere betrachtet, da sich Wellen- und Form-
druckwiderstand durch die
Kopfform auBerordentlich
beeinflussen lassen. Die Auf-
gabe an sich, jene Form der
Erzeugenden des Kopfes zu
finden, bei der der Wider-
stand in der Richtung der / o
Langsachse ein Minimum
wird, geht auf Newton zu-
riick und stellt im Wesen ein 2 vt
Problem der Variationsrech-
nung dar.

Unter ausschliefilicher Beriicksichtigung des Newtonschen Form-
druckwiderstandes wurde die Aufgabe von August!) gelost und fiihrt
fiir die Meridiankurve A,—B; (Abb. 66) auf:

z=c[3/4-(dz/dy)* + (dz/d y)*—In (d z/d y) + c,],
y=c-dy/dx-[1+ (dz/dy)]?,
worin ¢ und ¢; aus den Randbedingungen folgen:

Abb. 66, Formgebung des Kopfes.

T=12y Y= R7
T=1, dy/dz=1.
Aus einer Reihe von Griinden, insbesondere wegen des von y unabhingig
angenommenen Normaldruckes, legt man der Losung keine praktische
Bedeutung bei.
Auf dhnlichen Annahmen beruhen auch die unmittelbaren Berech-
nungen der Spitzenkoeffizienten ¢ fiir Ogivale und kegelféormige Kopfe.
Nach Hélie?) ist der Spitzenkoeffizient ogivaler Geschosse propor-
tional sin «, was durch zahlreiche Versuche erhirtet sein soll.
Nach Hamilton ist der Mittelwert der Neigungswinkel des Meri-
dians gegen die Lingsachse mafigebend, so daB sich die i wie die Kehr-
werte der Kopfoberflichen verhielten.

1) Cranz, Ballistik.
2} Cranz, Ballistik. 1. Bd., 2. Aufl., S. 81.
Sanger, Raketenflugtechnik. 11
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Wahlt man ¢ =1 fiir ein Ogival mit » = 4, so folgt daraus:
n= 4 6 8 10 12 14
1= 1,00 0,82 0,71 0,64 0,58 0,54.

Unter den gleichen Annahmen fiir ¢t = 1 erhdlt man auf Grund des

Newtonschen Elementargesetzes fiir den Formdruckwiderstand allein:
n=1 2 3 4 5
i=4 2 1,34 1 0,8.

Die Héliesche Annahme liefert unter gleichen Voraussetzungen:
n==a 5 6 8 10 12 14
=1 0,91 0,84 0,73 0,66 0,60 0,56.

Eine &hnliche Reihe gibt Heydenreich aus deutschen SchieBversuchen:
n= 1 1,4 2 3 4 6 8 12 16
r=1,42 126 1,16 1,05 1 089 0,8 0,73 0,68,

deren Genauigkeit jedoch in Zweifel gezogen wird.

Die Abweichungen der einzelnen Annahmen sind fiir schlanke
Kopfe also recht unbedeutend, so daff die Umrechnung des ¢, auf
andere Schlankheiten eines ogivalen Kopfes mit einiger Wahrschein-
lichkeit erfolgen kann, solange die Schlankheit groB ist.

Nach Heélie ergibt sich die Umrechnung mittels der Beziehung:

GroBtmogliche Schlankheit der Spitze ist nach alledem auch die
Grundforderung geringer Widerstande. Dal ein maoglichst kleiner
durchschnittlicher Neigungswinkel des Meridians gegen die Achse zu
kleinen Formdruckwiderstinden fiihrt, haben wir schon friher erkannt.
Daf} die mit dieser Forderung im Einklang stehende spitze Ausbildung
des Kopfes und die Vermeidung aller vor- oder einspringenden Kanten
oder sonstigen UnregelméiBigkeiten zu einem Minimum an Wellenwider-
stand fiihrt, geht aus der Erfahrung und besonders deutlich aus den
Machschen Stromungsbildern hervor.

Der Forderung nach minimalem Druckwiderstand wiirde nach
diesen Ausfiilkrungen bei gegebener Kopfhéhe am besten der an den
mittleren Zylinder koaxial angesetzte Kegel entsprechen. Die Un-
stetigkeit im Meridian an der Vereinigungsstelle von Kegel und Zylinder
hitte dort aber lebhafte Wellenbildung, also erhéhten Wellenwider-
stand zur Folge. Aullerdem wire die entstehende Form weder fiir eine
geeignete Ausbildung des inneren Nutzraumes giinstig, noch bote sie
ein #sthetisch befriedigendes Bild. Aus diesen Griinden scheint die
von Geschossen her bekannte Kopfform fiir die hier zu verfolgenden
Zwecke am giinstigsten. Das Ogival gestattet weiterhin in seinem
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Inneren bequeme Unterbringung von Nutzridumen, so daf diese vom
zylindrischen Mittelteil bis tief in den Kopf ausgedehnt werden koénnen,
was wieder der erwiinschten sehr schlanken Ausbildung des Kopfes
Vorschub leistet.

PR -

ADbDb, 67. Geometrische Eigenschaften des Kopfogivales.

II. Der Formgebung des Korperendes wurde an Uberschallkérpern
bisher mit gewisser Berechtigung wenig Aufmerksamkeit gewidmet, da
gegeniiber den Kopfwiderstinden der relativ wenig giinstig geformten
Geschollkopfe der Sog kaum zur Geltung kam. Bei den hier zu unter-
suchenden Korperformen liegen die Verhiltnisse insofern anders, als
bei ihnen solche Kopfschlankheiten noch praktisch durchaus diskutabel
erscheinen, dafl der Kopfwiderstand ein kleiner Bruchteil des von einem
stumpfen Ende zu erwartenden Soges wird, solange die Fluggeschwindig-
keiten unter etwa v = a/sin « bleiben.

Damit ergibt sich von selbst die Forderung, auch das Koérperende
zu einer langausgezogenen Spitze auszubilden und grofle Kriimmungs-
radien des Meridians anzuwenden, um die Stromungsablésung solange
als moglich hinauszuziehen.

Dadurch kann wenigstens im Bereich » = a bis etwa v == a/sin «,
wo & der durchschnittliche Neigungswinkel des Heckmeridians gegen
die Achse ist, das gerade in diesem Bereich erhebliche ¢,,, zum Grof3-
teil erspart werden, um so mehr, als der mit der Linge des Heckes
zunehmende Reibungswiderstand hier nicht in die Waagschale fillt.

Ein gewisses Bild iiber die Wirkung der Neigungswinkel des Heck-
meridians gegen die Achse auf die dortigen Unterdruckverhiltnisse
konnen uns die Briggsschen Versuche iiber Druckverteilungen an Trag-
fligeln bei Uberschallgeschwindigkeit und bei verschiedenen Anstell-
winkeln geben. Fiir sehr groBe Uberschallgeschwindigkeiten (v > a/sin«)
dndert sich dieses Bild insofern, als dort der Beiwert des Soges jeden-

11*



— 164 —

falls unter die GréBe des ¢,;4 zu fallen beginnt, also die Heckausbildung
an Bedeutung verliert.

Man kann also fiir sehr groBe Uberschallgeschwindigkeit in &hn-
licher Allgemeinheit wie fiir Uberschallfliigel sagen, daB die wahrschein-

.- lich giinstigste Kérperformbeivor-
gegebener Korperschlankheit der
gerade Kreiskegel mit der Spitze
voraus darstellt.

Solcherart kommen wir rein
theoretisch hinsichtlich giinstig-
ster Luftkrafte bei sehr grofen
o Uberschallgeschwindigkeiten zu
“Form cines Mochstgeschwindigheitstiugrouges,  dem in Abb. 68 dargestellten gro-

tesken Schema des Hochstge-

schwindigkeitsflugzeuges mit kegelformigem Rumpf und ebenen Fliigeln.

PR

25. Rumpf- und Fliigelform des Raketenflugzeuges.

Es ist die nihere Formgebung zweier Korper von grundsidtzlich
verschiedener Aufgabe zu behandeln.

1. Solcher Korper, die im Inneren einen Nutzraum bestimmter
Abmessungen enthalten sollen und die gleichzeitig bei der Bewegung
in Luft den kleinstmoglichen Widerstand erfahren. Solche Korper
mogen weiterhin einfach »Rumpf« heilen, ihre einzelnen Abschnitte
Rumpfkopf, Rumpfmitte, Rumpfheck.

2. Solcher Korper, die im Inneren gar keinen Nutzraum enthalten
brauchen und die bei der Bewegung in Luft neben geringstmoglichem
Widerstand einen groBtmoglichen Auftrieb ergeben sollen. Derartige
Koérper bezeichnen wir wie bisher als »Fliigel«.

251. Formgebung des Rumpfes.

Die unter 24. hergeleiteten Grundsédtze verlangen bei gegebenem
Querschnitt der Rumpfmitte moglichst schlanken Kopf und eben-
solches Ende. Da die gesamte Rumpfschlankheit jedoch vor allem aus
statischen Griinden, ferner wegen der Vermeidung tberflissigen Rumpf-
mehrgewichtes und schliefilich wegen des mit der Rumpfschlankheit
zunehmenden Reibungswiderstandes nach oben begrenzt ist, bildet die
Festlegung ihrer optimalen Grofe ein recht verwickeltes Problem.

Ohne hier auf diesbeziigliche theoretische Erorterungen ndher ein-
zugehen, nehmen wir eine Gesamtschlankheit des Rumpfes von //d = 10
als konstruktiv noch durchfihrbar an.

Waihlen wir weiterhin fiir die Form des Rumpfkopfes nach den
Erlduterungen des vorigen Abschnittes das Ogival, so erkennen wir,
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dafl bei den hier in Frage kommenden Ogivalhthen der riickwirtige
Teil des Ogivals derart gerdumig ist, dal wir ihn zur Aufnahme des
Nutzraumes verwenden konnen, so dafl ein eigentlicher zylindrischer
Rumpfmittelteil ganz entfallen kénnte.

An den Kopf setzt sich somit unmittelbar und stetig der zunéchst
gleichfalls ogival angenommene Heckteil an. Bei der Entscheidung,
wohin innerhalb der Rumpflinge von 10d die Grenze zwischen Kopf
und Heck fallen soll, spielen statische und Raumanordnungsgriinde nur
mehr eine untergeordnete Rolle. Auch auf die GroBe der allfilligen
Reibungskrifte ist diese Hauptspantlage ohne wesentlichen Einflu8},
so dafl die Lage dieser Grenze zunichst lediglich durch das Minimum
an Luftwiderstandsarbeit iiber der ganzen Flugbahn bestimmt scheint.
Dabei ist zu beachten, dall die kopf- und heckseitigen Widerstands-
komponenten sich mit veréinderlicher Fluggeschwindigkeit sehr stark
in dem Sinn verschieben, dafl bei wachsenden Geschwindigkeiten der
Sog einen verhéltnismifig immer kleineren Anteil am Gesamtwider-
stand ausmacht, so daB fir diese hohen Geschwindigkeitsbereiche ein
moglichst nach riickwirts verlegter Gréfitspant wichtig ist.

il

Abb. 69. Die Formgebung des Rumpfes.

Praktisch steht die Wahl offenbar im Bereich zwischen etwa der
Langenmitte (Abb. 69a) und dem riickwirtigen Ende (Abb. 69b) offen,
wobei fiir sehr groBe Uberschallgeschwindigkeiten die zweite Form jeden-
falls den kleinsten Gesamtwiderstand gibt.

Die Sinusse der beiden Ogivalwinkel verhalten sich in diesen beiden
Jrallen wie:

SIn oy /sin o, = 1,98,
d. h., wenn wir der Hélieschen Beziehung bei diesen extremen Verhélt-
nissen noch trauen diirfen, ist die Summe aus Formdruck- und Wellen-
widerstand im zweiten Fall die Hilfte von jener im ersten Fall.
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Da wir bei der letzten Form ab etwa v = 2,3a fast mit dem vollen
Vakuumsog zu rechnen haben und das (¢4 + €,w) bei der hier sehr
giinstigen Formgebung des Kopfes auch bei groBen Geschwindigkeiten
(bis etwa v = 4a) noch kleiner als dieses c,,, bleibt, da weiters der
Rumpf auch bei Unterschallgeschwindigkeit giinstige Widerstandsbei-
werte besitzen soll, kénnte man, von &sthetischen Momenten ganz ab-
gesehen, an die Anbringung eines schlankverlaufenden Heckteiles nach
Art einer Zwischenform von Abb. 69a und b denken.

Nun ist fur die gesamte Energiewirtschaft einer Raketenflugbahn
aber die schadliche Luftwiderstandsarbeit im allgemeinen von gerin-
gerem EinfluB, als ein allfdlliger geringerer innerer Wirkungsgrad des
Raketenmotors. Nach 14. verlangen hohe innere Motorwirkungsgrade
aber moglichst grole Diisenmiindungsquerschnitte, die natiirlich nur
in Rimpfen von der Form der Abb. 69b untergebracht werden konnen.

Da das Verhiltnis des vom Kopf und vom Heck herrithrenden
Widerstandes von der Geschwindigkeit abhingt, also wenn beide Teile
genau berechenbar wiren, die Ermittlung der Hauptspantlage unter
Einbeziehung des inneren Raketenwirkungsgrades auf Grund des mini-
malen Energieaufwandes iiber der ganzen Flugbahn zu erfolgen hatte,
wollen wir von tiefergehenden zahlenmifligen Formgebungsrechnungen
hier wieder absehen und ohne streng mathematische Begriindung einen
geschoBformigen Rotationskorper von der Form der Abb. 69¢ betrachten.

Der Kopf ist ein reines Ogival von der Hohe 5d, der Hauptspant
liegt in der Rumpfmitte, das an den Kopf unmittelbar und stetig an-
schlieBende Heck besteht aus einem geraden Kreiszylinder von gleich-
falls der Hohe 5d, so dall das Heck in der zur Unterbringung aus-
reichender Diisenendquerschnitte erwiinschten Weise stumpf abschliefit.

Die Abschatzung der Widerstinde dieses Rumpfes kann mit Hilfe
der von Geschossen her bekannten Beziehungen erfolgen.

Der Ogivalwinkel des Kopfes ergibt sich zu:
n=2(h/d)? 4 1/2 =50,5,
sinx=1/n-y2n—1=0,198.

Aus den Kruppschen Widerstandstafeln ergibt sich nach Umrechnung
auf die hier vorliegende Kopfform mittels der Eberhardtschen und der
Hélieschen Beziehung bei v = 1300 m/sec = 3,83a:

Co=1"k,
k= 0,520 (aus der Tafel).
i folgt nach Eberhardt fiir das OgivalgeschoB, von n =6 zu:
1/ =1,1311—47 -7 /v + 0,0003166 »,
daraus i’ bei » = 1300 m/sec zu ' = 0,664.
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Dieser Formkoeffizient ist nach Hélie noch im Verhiltnis der
Ogivalwinkelsinusse abzumindern

$in &grupp = 1/6 -1 11 = 0,555,
sin o == 0,198,

daher

1 =0,664-0,198/0,555 = 0,237,
also

cp=1-k=0,237-0,520 = 0,123.
Mit Hilfe der im betrachteten Geschwindigkeitsbereich wahrscheinlich
schon ziemlich zutreffenden Grenzwertformel kommen wir zu einem
dhnlichen Wert:
Cors==165300/v2 = 0,098.
Cyyq T0lgt bei einem maligeblichen Ogivalwinkel von sin o' =sin (0,85 )
= 0,171
Corq==Sin? o’ == 0,029,

womit

Co == Cyys + Cura=— Oa127v

wenn wir den Wellenwiderstand bei der theoretisch sehr giinstigen und
baulich entsprechend sorgfaltigen Formgebung des Kopfes gegeniiber
den anderen Widerstinden bei der betrachteten Geschwindigkeit ver-
nachléassigen.

Mit diesem etwas ungiinstigeren Wert wollen wir weiterhin rechnen.
Der gesamte Verlauf des Widerstandsbeiwertes 148t sich nun nidherungs-
weise nach Abb. 70 angeben. Der Umstand, da8 sich in der Gegend
knapp iiber der Schallgeschwindigkeit der vernachlissigte Wellenwider-
stand starker bemerkbar macht, mag sich dabei mit dem dort sicher
nicht mehr der Grenzwertformel gehorchenden, geringeren Sog kompen-
sieren. Ubrigens spielt er bei der Art des Entwurfes der Abb. 70 keine
Rolle.

Die ¢,-Kurve ist dort fiir v> 4a durch Addition der ¢, ;- und ¢, q-
Grenzwertkurven entstanden. Fir v <4a wurde die Krupp-Eber-
hardtsche Versuchskurve beniitzt und die ¢,-Kurve durch verhiltnis-
méBige Abminderung dieser Versuchskurve konstruiert. Dieser Kurven-
teil darf natiirlich nur mit groBfer Vorsicht beniitzt werden, wie der
unstetige Anschluf an die Grenzwertkurve schon andeutet.

Damit sind die Widerstandsverhaltnisse des als Rumpf ausersehenen
Rotationskorpers einigermafen iibersehbar, und weiters ist die Giite
seiner Form beurteilbar.

Die iiberragende Bedeutung des ¢, ;, und damit der groBtmoglichen
Kopfschlankheit bei sehr groBen Uberschallgeschwindigkeiten tritt trotz
der gasdynamisch denkbar ungiinstigsten Heckausbildung wieder klar
hervor.
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Eine allfallige Verminderung des Soges in den energetisch sehr
einfluBreichen Geschwindigkeiten im Bereich der Schallgrenze auf
Kosten des Raketendiisenquerschnittes ware Sache eingehender Ver-
gleichsentwiirfe.

Hier soll weiterhin mit den ermittelten Werten gerechnet werden.
Insbesondere wird unter Flugbahnen fiir die Geschwindigkeiten bis tiber
der Schallgeschwindigkeit mit dem aus Abb. 70 oder genaueren Wind-
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Abb. 70. MutmaBlicher Verlauf der Widerstandsbeiwerte des Rumpfes.

kanalversuchen bei méafigen Geschwindigkeiten gefundenen konstanten
Widerstandsbeiwert ¢ = konst. == 0,08 gerechnet, wihrend fir die
hoheren Geschwindigkeiten sogleich die Grenzwertformel
¢, ==165300/v2 + sin? &

angewendet wird.

Die Grenze zwischen beiden Bereichen ist durch die Gleichheit
der ¢,-Werte aus beiden Formeln bestimmt.

SchlieBlich ist in Abb. 70 noch der Verlauf des Widerstandsbei-
wertes angegeben, wie er aus den Busemannschen Annahmen iiber
Reibung, Druck und Sog folgen wiirde:

4
? (v fa?—1)
worin M die Mantelfliche des Rumpfes bedeutet. Fiir die vorliegenden
Abmessungsverhiltnisse ergibe sich etwa:

4
0,172 (v?/a® —

Cpw=0,003 M/F -+ «%In -+ -% a?/v?,

co== 0,045 + 0,472In

oy + L aip
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Der Verlauf ist dem aus unserer Grenzwertformel sehr #hnlich,
nur kommt die hohe Einschatzung des festen Reibungsbeiwertes zum
Ausdruck.

252. Formgebung der Fliigel.

Fiir die Formgebung des Raketenfliigels sind die beiden Tatsachen
malgebend, dal das Raketenflugzeug mit sehr kleinen Unterschall-
geschwindigkeiten (etwa v = 0,14) in der Art heute iiblicher Flugzeuge
landen und starten muB, wihrend es den gréBten Teil seiner Reise-
flugbahn mit sehr hohen Uberschallgeschwindigkeiten zuriicklegt. Der
Raketenfliigel soll also vor allem bei geringer Unterschallgeschwindig-
keit ausreichende Auftriebsbeiwerte und bei hoher Uberschallgeschwin-
digkeit hohe Giite aufweisen.

Zur Unterbringung der beiden widersprechenden Forderungen steht
die Wahl des Fliigelprofiles und des Fliigelumrisses offen.

25621. Formgebung des Fliigelprotiles.

Nach den aerodynamischen Erfahrungen erreicht man hohe Auf-
triebsbeiwerte bei mifBigen Geschwindigkeiten durch stark gewdlbte
Profile mit verdickter Profilnase.

Nach den Untersuchungen in 22. erreicht man die hochstmogliche
Fligelgiite bei sehr hohen Uberschallgeschwindigkeiten durch den
Fligel von der Form einer ebenen unendlich diinnen Platte, also bei
einem Flugelprofil in Form der geometrischen Geraden.

Beide Idealprofile haben also zuniichst eine wenig ermunternde
Unéhnlichkeit. Doch ist das reine »Geraden «Profil aus konstruktiven
Griinden unmdoglich, und wir werden als duflerste Schlankheit t/d des
Profiles etwa 20 betrachten diirfen, bei der wir unter den vorliegenden
Sonderverhiltnissen (insbesondere der Flugelschlankheit) das Tragwerk
im Fligelinnern unterbringen konnen. Wihlt man an dem so entstehen-
den endlich dicken Profil die Druckseite eben (siehe 223.), die Saugseite
konvex, so erhilt das ganze Profil eine mifige mittlere Kriimmung,
die der Unterschallforderung entgegenkommt.

Auf der anderen Seite haben diinne Platten als Unterschallfliigel
zwar schlechte Giiteeigenschaften, aber schon bei der geringsten Wol-
bung Auftriebsbeiwerte, die auch hinter denen guter Unterschallprofile
nicht wesentlich zuriickbleiben.

Damit scheint in groBen Zigen der Weg fiir die erste IForm-
gebung des Profiles festgelegt.

Mit den weiteren, schon unter 223. entwickelten Forderungen (scharf-
kantige Profilnase, moglichst kleiner Winkel zwischen den Eintritts-
tangenten) kommen wir unter Beriicksichtigung konstruktiver Anspriiche
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ziemlich zwangslaufig zur Profilform der Abb. 71. Bei Vernachlissigung
der Unterschallforderung (mittlere Profilwélbung) kidmen wir in gewisser
Analogie zum giinstigsten Uberschallwiderstandskorper (Rumpf) zu
einer keilformigen Schneide mit stumpfem Riickende als praktisch aus-
filhrbarem, bestem Uberschallfliigel.

Abb. 71. Fligelprofil des Raketenflugzeuges (Uberschallprofil),

Allerdings hatte auch bei dieser Profilform die verfiigbare Holm-
hohe schon wieder EinbuBe erlitten. Es scheint aber ungerechtfertigt,
die ohnehin ungewissen Start- und Landeeigenschaften um einer gering-
fugigen Giiteverbesserung im Reiseflug willen mehr als unbedingt nétig
aufs Spiel zu setzen.

Das Profil stellt im Wesen ein Dreieck dar, dessen Hohe auf die
grofite Seite 1/,, der Linge dieser Seite betrdgt und sie im Drittelpunkt
ihrer Léange trifft. Die zu dieser Hohe gehorige stumpfe Ecke ist ab-
gerundet mit dem Radius 5d. Die fiir die gasdynamischen Eigenschaften
wesentlichen Eintritts- und Austrittswinkel betragen:

tg g = 1/13,33 =0,075, also g =4°17,
tgp'=1/ 6,66 =0.150, also p'=8032".
Im folgenden wollen wir uns mit den aero- und gasdynamischen Eigen-
schaften dieses, im wesentlichen schon von Ziolkowsky-Kaluga vorge-
schlagenen Uberschallprofiles beschiiftigen. Wir fithren die Profilunter-
suchung zur Ermittlung der Beiwerte c,, ¢, und ¢, fiir alle in Frage
kommenden Geschwindigkeiten, also von » =0 bis » = 8000 m/sec durch,
und zwar:
1. Im Unterschallbereich durch Windkanalversuche,
2. im Bereich von v = a bis v = 5a nach dem Meyer-Ackeret-
schen Verfahren,
3. im Bereich iiber v = 5a mittels der Grenzwertformeln
und stellen die Ergebnisse schlieBllich in mehreren eingehenden Schau-
bildern zusammen.

25211. Uberschallprofiluntersuchung im Unterschallbereich.

Die Profileigenschaften im aerodynamischen Bereich konnten Dank
dem liebenswiirdigen Entgegenkommen des Vorstandes am aeromecha-
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nischen Institut der Technischen Hochschule Wien, Herrn Oberbaurat
Doz. Ing. Katzmayr, im Windkanal dieses Institutes festgestellt wer-
den. Zur Messung wurde ein Holzmodell in den Abmessungen 900/
180/9 mm beniitzt. Die Ergebnisse sind in der Polaren Abb. 72 nieder-
gelegt. Wie man ihr entnimmt, liegt die beste Gleitzahl bei etwa 3°
Anstellwinkel und betrigt dort 1/e === 5,5. Die geringe Giite im Unter-
schallbereich ist bei der Kiirze des in diesem Bereich zuriickzulegenden
Reiseweges und bei den verfiigharen grofen Startkriften bedeutungs-
los, ja fiir den Landevorgang geradezu giinstig. Der grofite gemessene
Auftriebsbeiwert betrug ¢, ..=0,82 bei einer Anstellung von &= 15°
und kann als ausreichend bezeichnet werden.

Cy -

loos o008 o1z ow o020 |ow ez ;2

Abb..72. Unterschallpolare des Uberschallprofiles.

25212. Ubersehallprofiluntersuchung im Uberschallbereich.

Wir fithren diese Untersuchung nach Ackeret-Meyer systematisch
fiir die Geschwindigkeiten von » = a bis v = 5« durch. Da wir uns das
ganze Profil durchwegs aus Saug- und Druckseiten ebener Platten auf-
gebaut denken konnen, kommen die unter 2216. besprochenen Rechen-
verfahren unmittelbar zur Anwendung. Da wir weiters jeweils nur die
saug- oder druckseitige Komponente des Auftriebes bzw. Widerstandes
brauchen, konnen wir hier von den A.B.-Gleichungen keinen Gebrauch
‘machen, sondern sind auf die Rechnungen nach den Grundstromungen
angewiesen, die iberdies den Vorteil groferer Genauigkeit haben. Ihre
zahlenmédBige Durchfiihrung erfolgt wie unter 2216., die Ergebnisse
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ADbDb.73. Beiwerte dersaug-
seitigen Luftkraft P+ auf
eine mit der Geschwindig-
keit » und dem Anstell-
winkel « durch Luft be-
wegte, ebene Platte, unter
Voraussetzung reibungs-
freierPotential-Uberschall-
stromung

c; = Ps/q F=_/p¥/q.

\ 3 ] 5 4 13
AN
AR ]
RS,

L3

Q

Abb. 74, Beiwerte der
druckseitigen Luftkraft P¢
auf eine mit der Geschwin-
digkeit » und dem Anstell-
winkel « durch Luft be-
wegte ebene Platte, unter
Voraussetzung reibungs-
treierPotential-Uberschall-
stromung

¢ \
¢,=PiqF=.1piq

(Strichliert: Werte nach

der Newtonschen Grenz-
beziehung n;f = sin? «).
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haben wir in den beiden MeB-
bildern Abb. 73 und Abb. 74
zusammengestellt. Dort bedeu-
ten ¢, und ¢, die wie iblich
definierten Beiwerte der gesain-
ten saugseitigen bzw. drucksei-
tigen Luftkrafte (senkrecht zur
Platte), also:
6= PIFq=4pg

und

¢y = PiFg=A4p‘lq,
worin P* und P¢ die gesamten
Luftkrifte selbst und 4p* und
Ap® die spezifischen Unter-
bzw. Uberdriicke gegeniiber
dem jeweiligen Atmosphiren-
druck sind.

Beide Bilder zeigen wieder
die schon bekannte Tatsache,
daB bei sehr hohen Uberschall-
geschwindigkeiten die Luft-
krafte der Unterdruckgegenden
(Saugseite) zuriicktreten gegen-
iiber denen der Uberdruck-
gegenden (Druckseite). In Ab-
bild. 74 sind jene Geschwindig-
keiten kenntlich gemacht, bei
denen der Machsche Winkel
gleich dem Anstellwinkel wird,
also die Voraussetzungen des
Meyerschen Rechenverfahrens
teilweise nicht mehr erfillt
sind.

SchlieBlich sind in Abb. 75
dieWerte ¢, der gesamten (saug-
und druckseitigen) Luftkrafte
senkrecht zur ebenen Platte zu-
sammengestellt. Diese ¢,-Werte
sind fiir die hier vorzunehmen-
den Profiluntersuchungen zwar
unmittelbar nicht von Bedeu-
tung, doch stellen sie eine gute
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S, - Abb. 75. Beiwerte der ge-
Ergdnﬁung des unter 2216. Ge L 9o 2’| samten Luftkraft P auf
sagten dar. Lyl eine mit der Geschwindig-

\\ keit v und dem Anstell-

Aus den Mefbildern Ab- [e-35
bild. 73 und 74 kénnen nun die
Eigenschaften unseres Profiles e

winkel « durch Luft be-
wegte ebene Platte, unter
\ Voraussetzung reibungs-

freierPotential-Uberschall-

|t —

. . strdmung
miihelos abgeleitet werden. \ ep=PlqF = - plq l
: : : (Strichliert: Werte mnach
Bezeichnen wir der Reihe \ \\ don Gremzbezichungen
nach die drei Oberflichenebe- |e ¢p = 165 300/v* - sin® ).

|

nen (der Druckseite, der vor-

deren Saugseite und der riick- \ \ \
wirtigen Saugseite) mit F, Fy |w
und Fj, so ergibt sich fiir eine \ N
bestimmte Geschwindigkeit v/a \ N
und einen bestimmten Anstell- |, |{ NN N
winkel « (letzterer immer auf NN n
die Druckseite bezogen): \ é\\\\\ ’
a = G 008 & + N N e
+ Cpe—p €08 (6 — B) Fy/Fy + ST ]
/ I s SN SRR A i
T Cp ) €08 (o + F') FofFy, T T

+ Cpu—a SN (x — B) Fo/F; + C;(u+/r) sin (« + B') Fa/Fy,
Cm = CZ(“)‘ 12 4 o —py F22[2 Fy* -
+ ey FalFzcos (B + ) + Fy/2]/F,?

oder auf die in unserem Profil gewihlten geometrischen Verhiltnisse
bezogen:

Ca = Cpy c08 & 4 0,666 ¢, cos (x — B) +
+ 0,334 ¢}, (o 4 vy €08 (¢ + ),
Cow = €y SN & +- 0,666 ¢, _ 5 sin (x — B) +
+ 0,334 ¢ . sin (& + ),
¢ == 0,500 ('g(a) + 0,222 ¢} (. — gy + 0,272 ¢, (o 1 gy
Die Winkel, auf die die einzelnen ¢, und ¢, bezogen werden, sind ihnen

in Klammer beigesetzt.
Die Zahlenwerte der Formeln sind unmittelbar in die Kennkurven
unter 25214. eingetragen.

Bei Verwendung der Formeln fiir kleinere Anstellwinkel als x =
4°17" ist auf die verdnderte Vorzeichensetzung zu achten.
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25213. Uberschallprofiluntersuchung im Hoechstiiberschallbereich.

Bei den verwendbaren Anstellwinkeln bis zu hochstens etwa & = 9°
wird das Ackeretsche Rechenverfahren bei Geschwindigkeiten iiber
etwa v = a/sin o« unbequem und unverldBlich, da es weder die zu er-
wartenden saugseitigen Abloseerscheinungen, noch das druckseitige An-
legen der Machschen Welle

T 7
b -9 an die Fligeloberfliache er-
/ //
-5°
o7 / el faBt.
/ / . .
/ / / / Im Bereich dieser hohen
ot - el / A T .iwj Uberschallgeschwindigkei-
L ra za .
7 ’ -
7 K Y ten kann file Behan_d
/ / ” / lungwiederndherungsweise
045 / e B et nach den Grenzwertfor-
|y / < meln erfolgen.
’ 4 . .
o2 Vs /’/ 7~ Da die Anstellwinkel
a7 ,/ ,/ / g der Saugseiten darin nicht
f ; . -
o8 ;oA vprkommen, eligeben s}ch
eV aps die Beiwerte fiir Auftrieb
/ . . . .
/i und Widerstand einfach zu:
/ 7 / //
- 1
% o Va ¢, == 165300 cos xfv? -+
/ ’ .
SV sin? & cos «,
a2y /2| o
M,/’,/c:/ A Cw = Cu g x,
1,
e ¢n=20,5¢,.
z4 4z L 2008 Ui 4012

Abb. 76. Polaren des Uberschallprofiles im Hochstuber- Die Formeln gelten natur-
schallbereich. gemdfB nur fir & > 4°17".

Die nach diesen Formeln entworfenen Polaren zeigt Abb. 76.

25214. Kennkurven des Ubersehallprofiles.

Die Eigenschaften des Uberschallprofiles sind durch seine Polare
in Abb. 77 in grofien Ziigen festgelegt.

Um fir die Flugbahnuntersuchungen einen einfachen mathemati-
schen Ausdruck der zu erwartenden Auftriebskrifte verwenden zu
konnen, beniitzen wir dort, wie unter 2219. schon betont, im Geschwin-
digkeitsbereich bis iiber der Schallgeschwindigkeit den im Windkanal
gefundenen Auftriebsbeiwert

Ca == (&),

wihrend fiir die hoheren Geschwindigkeiten sogleich die Grenzwert-

formel
¢, = 165300 cos /v? 4+ sin? & cos «

zur Anwendung gelangt.
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Die Grenze zwischen beiden Bereichen ist durch den aus
165300 cos «/v? 4 sin2 & cos &« = f (x)
folgenden Wert fiir v bestimmt.
Dieser Wert ist fernerhin gleichzeitig als untere Grenze des »reinen
Uberschallbereiches« verstanden.
Es wird hier nochmals

betont, daB alle Untersuchun-
gen ohne Beriicksichtigung [*
des Reibungswiderstandes er- |y
folgten. Ca
/4
2522. Formgebung des Fliigel-
umrisses. “ L]
Die behandelten theoreti- |, e
schen Beziehungen am Uber- o
schallfliigel lassen zunichst |« /}"//%
der Formgebung des Flugel- | A
umrisses jeden Spielraum, da 5 7 Pk
der Randwiderstand im Uber- |» /, i
schallbereich keinen Einfluf} y
hat. - &,/,/f';
Indirekt fordern sie je- |, //
doch Fliigel geringer Spann- //'w
weite insofern,alssie moglichst 27

R LA (™ —
diinneFlugelprofile verlangen, f ot
124 acd 2 pr o Va4

die aus konstruktiven Griin- '
den nur bei geringer Fliigel- Abb. 77. Polaren despglt')ﬁg;:’ha]lpromes (Raketen-
schlankheit herstellbar sind.

Wegen der wichtigen Forderung nach entsprechenden Start- und
Landeeigenschaften kommen bei der UmriBformgebung auch die Unter-
schalleigenschaften des Fligels zur Geltung. Diese verlangen wieder
moglichst schlanke Flugel.

Tatsachlich wird man daher am zweckmaBigsten bei der gegenwirtig
an Unterschallflugzeugen iblichen Fligelschlankheit von etwa b2/F === 5
bleiben, da bei ihnen die im Uberschallbereich unbekannten Randauf-
triebsverluste wahrscheinlich auch in mé#Bigen Grenzen bleiben.

Hinsichtlich der geometrischen Gestalt des Umrisses wird man, so-
lange nicht durch Erfahrung etwas anderes gefunden ist, einfach Recht-
eckdhnliche wihlen.

Weitere Erwédgungen, etwa hinsichtlich Pfeilform, V-Form, Schrin-
kung usw. fallen bereits véllig ins Gebiet der Sicherheitsgrundlagen
(Stabilitat), das neben den hier vorzugsweise zu behandelnden Lei-
stungsgrundlagen nicht nédher erortert werden kann.
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Konstruktiv wird fiir derartige Fliigel jedenfalls eine vielholmige
Bauart in Frage kommen, fiir deren genauere Berechnung theoretische
Ansidtze vorhanden sind?).

253. AuBere Formgebung des Raketenflugzeuges.

Man begegnet vielfach der Ansicht, fir das Raketenflugzeug sei
die Nurfligelform, die zur Erzielung héchster aerodynamischer Giite
fiir die Troposphirenflugzeuge anzustreben ist, die einzige brauchbare
Bauform.

Dagegen lassen sich eine Reihe von Einwendungen machen. Zu-
néchst setzt das Nurfliigelflugzeug, der »Nutzraumfligel«, sehr dicke

o

I —_—
| [

[)

Abb. 78. Schema der duBeren Gestalt des den Bahnberechnungen zugrunde gelegten
Raketenflugzeuges.

Profile voraus, die zu diesem Zweck von Prof. Junkers ja eigens ge-
schaffen wurden. Die auBerordentlich ungiinstigen Uberschalleigen-
schaften dicker Profile sind uns aber bekannt. Mit ihnen 148t sich die
angestrebte hohe aerodynamische Giite jedenfalls nicht erreichen. Wahlt
man aber das hier behandelte Profil, mit der vielleicht noch moglichen

1) Siehe u. a.: E. Sanger, Zur genauen Berechnung vielholmig-parallelstegiger,
ganz- und halbfreitragender, mittelbar und unmittelbar belasteter Flugelgerippe.
ZFM 1931, Heft 20. — E. Sénger, Zur gendherten Berechnung vielholmig-parallel-
stegiger, ganz- und halbfreitragender, mittelbar und unmittelbar belasteter Fliigel-
gerippe. ZFM 1932, Heft 9.
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Dicke von ¢/20, so ergibt sich bei einer praktischen Mindestdicke von
1,50 m eine Fliigeltiefe von 30 m und eine Spannweite von 150 m, also
Abmessungen, die fiir keinen Versuchsbau und wohl auch niemals fiir
eine Serienausfilhrung von Raketenflugzeugen in Frage kommen. Ein
anderer Umstand, den man vielleicht zu wenig beachtet, ist, daB der
von Menschen besetzte Nutzraum des Raketenflugzeuges wihrend des
Hohenfluges unter einem inneren Uberdruck von 10000 kg/m? steht,
die Tankanlagen sogar unter noch hoheren Driicken, die man mit an-
deren als zylindrischen (kesselartigen) Bauformen wohl kaum wird wirt-
schaftlich beherrschen konnen.

Aus diesen und einer Reihe weiterer Griinde scheint jedenfalls fiir
einen Versuchsbau und wahrscheinlich auch fiir endgiiltige Ausfiihrungen
die bisher iiblichste Anordnung mit besonderem Rumpf und Tragfliigeln
am besten.

Ohne damit irgendwelche bestimmte Bauvorschlige machen zu
wollen, die den Rahmen dieses Buches weit iibersteigen wiirden, soll
den weiteren theoretischen Uberlegungen eine &uBere Flugzeugform
vom Schema der Abb. 78 vorschweben.

Sanger, Raketenfluglechnik. 12



3. Flugbahnen.

Literatur zum Abschnitt Flugbahnen.

Soweit tUber das hier behandelte Thema umfassendere Literatur bekannt ge-
worden ist, decki sie sich mit der zum Abschnitt 1 angegebenen.
Einige besondere Literaturhinweise sind als FuBnoten angefiihrt.

Bedeutung der wichtigsten, regelmillig gebrauchten Formelzeichen im
Abschnitt Flughahnen [Einheiten].

On» Yn» Pn» Rp» Ty, %3, ¢ usw. ... Dichte, Einheitsgewicht, Druck, Gaskonstante,
absolute Temperatur, Adiabatenexponent, Schallgeschwindigkeit der Luft
in der Flughdhe & [kgsec?/m*], [kg/m3], [kg/m?], [m/°], [°], [—], [m/sec].

00 Yor Po» Ras T'g, %9, ¢4 « .. Dieselben GroBen der Luft in der Flughohe Null (Normal-
zustand).

A ... Aerodynamischer (gasdynamischer) Auftrieb [kg].

W ... Aerodynamischer (gasdynamischer) Widerstand, Luftwiderstand [kg].
F ... Flugelflaiche wie in 2. oder bahnnormale Tragheitskraft (Fliehkraft) [kg].
G ... Fluggewicht [kg].

G, ... Anfangsfluggewicht [kg].

P ... Raketenschub [kg].

R ... Erdradius (Mittelwert: 6,37755 - 10 m) [m].

7 ... Tragheitskrifte (meist bahntangentialer Richtung) [kg].

¢, ... Auftriebsbeiwert wie in 2. [—].
Cqo - - - Auftriebsbeiwert bei der Fluggeschwindigkeit in Bodennihe.

g ... Erdbeschleunigung [m/sec?], Mittelwert 9,81 m/sec?.

& -+ - Erdbeschleunigung an der Erdoberfliche [m/sec?].

gy - - . BErdbeschleunigung in der Flughéhe h [m/sec?).

h ... Flughohe [m].

M ... Flugzeugmasse [kgsec?/m].

r ... Krimmungsradius der Flugbahn (meist r -2 R) [m].
s ... Flugwege [m oder km].

¢ ... Flugzeit [sec].

v ... Fluggeschwindigkeit [m/sec].

vy ... Fluggeschwindigkeit in Bodenndhe [m/sec]. ]

. Grenzfluggeschwindigkeit zwischen Unterschall- und reinem Uberschall-

bereich [m/sec].

¢ ... Gleitzahl des Flugzeuges wie in 2. [—].

¢ ... An einigen Stellen der Krimmungsradius der Flugbahn [m].

30. Flugbahnen. Allgemeines.

Der Flug der hier behandelten Raketenflugzeuge spielt sich etwa
nach folgendem Schema ab:
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Das Flugzeug startet von Land oder Wasser in iblicher Weise
(etwa mit einem Raketenschub gleich dem halben Startgewicht, also
sehr rasch) gegen den Wind, fliegt dann eine Kurve in die gewiinschte
Flugrichtung und steigt hierauf mit ziemlich gleichbleibender Raketen-
kraft, wobei der Schub schlieflich das Fluggewicht iibertreffen kann.

Das mit Motorkraft steigende Flugzeug durchliuft nun eine von
der nach oben abnehmenden Luftdichte und der rasch anwachsenden
Fluggeschwindigkeit zunichst so abhangige Aufstiegsbahn, daf der
Auftrieb der Fligel fast konstant bleibt.

Mit der wachsenden Fluggeschwindigkeit macht sich allmihlich
die Krimmung der Flugbahn (hauptsichlich durch deren Anschmiegung
an den Verlauf der Erdoberfliche) insofern bemerkbar, als die aus ihr
entspringenden Trégheitskrafte (Fliehkrafte) im gleichen Sinn wie der
Auftrieb der Fligel wirken, also die Fliigel entlasten.

Die Flugbahn wird in diesem Bereich im wesentlichen so weiter-
gefilhrt, dal die Summe aus der mit der Geschwindigkeit rasch an-
wachsenden Fliehkraft und dem Fliigelauftrieb jeweils gleich dem mit
der Zeit wegen des hohen Brennstoffverbrauches abnehmenden Flug-
gewicht ist. Die Fliigelkrifte diirfen daher jetzt rasch kleiner werden,
was wegen der vorgeschriebenen Geschwindigkeit nur durch Aufsuchen
groBerer Hohen mit diinnerer Luft méglich ist. Im selben MaB nimmt
dabei der Staudruck und der durch einen Teil der Motorkraft zu iiber-
windende Luftwiderstand ab, bis das durch die Fligel zu tragende
Flugzeuggewicht nur noch einen ganz geringen Prozentsatz des rest-
lichen, wirklichen Fluggewichtes betrigt. In diesem Augenblick ist
die erforderliche Fluggeschwindigkeit und Flughdhe erreicht, der Motor
wird gedrosselt, der Aufstieg ist beendet.

Der allenfalls anschlieBende Hohenflug ist fast eine reine Gravita-
tionsbewegung um den Erdmittelpunkt und erfordert als solche zur
Zuriicklegung beliebiger Reisewege keine Antriebskraft. Tatsdchlich be-
wegt sich das IFlugzeug aber noch in der, wenn auch auBlerordentlich
diinnen Atmosphire, es entsteht also noch ein sehr geringer Luftwider-
stand, der dauernd durch einen ebenso geringen Raketenschub aus-
geglichen werden mufl. Der dazu erforderliche Brennstoffverbrauch ist,
wie wir sehen werden, beliebig und auBerordentlich klein.

Zugleich verbleibt eine geringe Tragwirkung der Fliigel, die sich
im Flugzeug als noch gering fithlbares Gewicht der Gegenstdnde und
Personen &duflert und zusammen mit der weit tberwiegenden Flieh-
kraft der Bahnkriimmung die Hohenlage des Flugzeuges gegeniiber der
Erdoberfliche dauernd gleich hilt.

In angemessener Entfernung vor dem Reiseziel wird der Motor
vollig gedrosselt und der Abstieg beginnt. Der Abstieg vollzieht sich
als reiner Gleitflug iiber sehr grolen Strecken, da die sehr betrachtliche

12*
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potentielle und kinetische Energie des Flugzeuges an dem besonders
anfangs sehr geringen Luftwiderstand totzulaufen ist.

Wird im Hoéhenflug die geringe Schubkraft des Motors villig ab-
gestellt, so wirkt der ebenfalls nur geringe Luftwiderstand verzogernd
auf die Fluggeschwindigkeit ein. Mit der verminderten Fluggeschwin-
digkeit sinkt in geringem Mafl der an sich geringe Fliigelauftrieb und
in starkerem Maf die Fliehkraftwirkung, beide Krifte halten dem Ge-
wicht nicht mehr voll das Gleichgewicht, das Flugzeug beginnt zu sinken.

Das sinkende Flugzeug gerdt in dichtere Luftschichten, der ver-
zdgernde Luftwiderstand wichst, die Fluggeschwindigkeit sinkt rascher.
Solcherart werden die Fliigel immer mehr und mehr belastet, die Flieh-
kraftwirkung verschwindet schlieflich praktisch ganz, das Flugzeug
bekommt seine volle Steuerfihigkeit in etwa 30 km Hohe und landet
endlich wie das heute ibliche Troposphirenflugzeug im Gleitflug am
Zielhafen.

Sowohl Start- als Landelidnge sind dabei gering, erstere wegen des
zum Start verfiigbaren hohen Motorschubes, letztere wegen der bei der
Landung nach verbrauchten Betriebsstoffen nur mehr geringen Flichen-
belastung und der schlechten Gleitzahl des Flugzeuges im Unterschall-
bereich.

Die rechnerische Verfolgung dieser Flugbahnen in Abhéngigkeit von
ihren Erzeugenden, den auf das Flugzeug wirkenden Kriften, bildet den
Hauptinhalt der folgenden Abschnitte.

Es mufl dabei besonders betont werden, daBl die im folgenden ge-
brachten zahlenméaBigen Ergebnisse nur einen moglichst anschaulichen
Uberblick iiber die zu erwartenden Verhiltnisse geben sollen, daB sie
sich aber bei der auBerordentlichen Unsicherheit der Rechengrundlagen
tatsdchlich nicht unerheblich verschieben kénnen.

Die Ergebnisse der folgenden Uberlegungen sind daher in erster
Linie qualitativ und nur mit Vorsicht quantitativ zu bewerten. Ahn-
lich werden die beschriebenen Erscheinungen in Wirklichkeit jedenfalls
auftreten, wieweit sie sich den gefundenen Zahlenwerten nihern, wird
der Versuch lehren.

Aus diesem Grunde wurde bei Verfolgung der teilweise recht ver-
wickelten Verhiltnisse weit mehr Gewicht auf ibersichtliche als auf
mathematisch exakte Rechenverfahren gelegt.

31. Aufbau der Atmosphiire. Allgemeines’).

Die Grenzen des Raketenflugreiches sind gegeben auf der einen
Seite durch die feste oder fliissige Erdoberfliche, auf der anderen Seite

1) Hann-Siiring, Lehrbuch der Meteorologie. 4. Aufl. 1923. — Geiger-
Scheel, Handbuch der Physik. Bd. XI. 1926.
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durch jene Hohe in der Atmosphire, wo die Luftdichte so geringe
Werte erreicht hat, dal die Fluggeschwindigkeit zur Erzielung des im
Grenzfall dort noch nétigen aerodynamischen Auftriebes gleich der
dortigen Zirkulargeschwindigkeit eines frei um die Erde gravitierenden
Kérpers geworden ist. Der Bereich des Raketenfluges stellt also einen
erheblichen Teil der Atmosphére dar, mit deren Aufbau wir uns daher
zunichst zu beschéaftigen haben.

311. Zusammensetzung und allgemeine Eigenschaften der Atmosphiire.

Setzt man die am Grunde des Luftmeeres bekannte Zusammen-
setzung der Atmosphire aus den hauptsichlichsten Bestandteilen Stick-
stoff und Sauerstoff auch fiir alle Hohen der Atmosphire voraus, so
kommt man nach Wegener zu folgenden Luftdriicken in verschiedenen
Atmosphérenhéhen in mm Quecksilbersdule:

Zahlentafel 28.

40

Flughohe in km . . | 0 ‘ 20
1,9

Luftdruck in mm Hg.| 760 | 41,7

60 80 100 120 140
0,087 | 0,0042 | 0,0001

Die Atmosphére hatte demnach in etwa 100 km Hoéhe praktisch
ihre Grenze erreicht. Diese Anschauung ist unvereinbar mit einer
groBen Reihe von Beobachtungstatsachen. Z. B. wurde das Aufflammen
der Meteore in Hohen bis zu 600 bis 1000 km beobachtet, weiters wur-
den Polarlichter in Hohen bis zu 750 km gemessen, ferner erweist sich
die Atmosphire nach den Dimmerungserscheinungen bis in 600 km
Hohe als lichtreflektierend usw., so daB man in diesen Hohen noch
mit dem Vorhandensein einer, wenn auch sehr diinnen Atmosphire
rechnen muB.

Tatsachlich besteht auch die Atmosphére schon in Erdnihe aus
geringen Mengen leichter Gase, wie Wasserstoff, Helium usw. Nach
dem Daltonschen Gesetz verhilt sich nun jedes Gas so, als ob alle
anderen Gase gar nicht vorhanden wiren. Wenn zwischen den ver-
schiedenen Gasen Diffusionsgleichgewicht herrscht, was oberhalb der
stdndig durchmischten Troposphére angenommen werden kann, nimmt
der Partialdruck jedes Gases nach seinem eigenen Gesetz ab. Die Druck-
abnahme mit der Héhe ist aber um so geringer, je leichter das Gas ist.
Daher muB in groflen Hohen der Partialdruck der leichten Gase iiber-
wiegen, so da3 diese zwischen etwa 70 und 80 km Hohe die iiberwiegend-
sten Bestandteile der Atmosphire werden.

Die Anreicherung der leichten Gase konnte schon in den oberen
Teilen der Troposphire tatséichlich festgestellt werden.

Uber die Natur dieser notwendig vorhandenen leichten Gase ist
man sich noch nicht einig. Vorherrschend ist die Anschauung, daB es
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sich vorziiglich um Wasserstoff und geringe Mengen Helium handle,
doch hat auch die Wegenersche Hypothese viel Anklang gefunden, der
nach ein noch wesentlich leichteres, aus Atomresten bestehendes »Elek-
tronengas¢, dhnlich wie das Koronium der &ufleren Sonnenatmosphire,
die oberen Schichten der Erdatmosphéire bilde. Dieses Geokoronium
glaubt man durch seine Spektrallinien bereits nachgewiesen zu haben.
Unter seiner Voraussetzung berechnet Wegener die Zusammensetzung
der Atmosphire nach Zahlentafel 29. Beschrinkt man sich auf die
bekannten Gase Wasserstoff und Helium, so ergibt sich nach Hann
und Humphreys die Zusammensetzung nach Zahlentafel 30.

Zahlentafel 29.
Bestandteile der Atmosphire in Volumsprozenten nach Wegener.

¥ '“gﬁ}i}“’ 1 Geokoronium | Wasserstoff Helium Stickstoff | Sauerstolf Argon
0 0,00058 0,0033 0,0005 78,1 | 20,9 0,94
20 0 0 0 85 15 0
40 0 1 0 88 10 0
60 4 12 1 77 6 0
80 19 55 4 21 1 0
100 29 67 4 1 0 0
120 32 65 3 0 0 0
140 36 62 2 0 0 0

Zahlentafel 30.
Bestandteile der Atmosphiire in Volumsprozenten nach Hann und Humphreys.

Flugﬂ%{le m Wasserstoff Helium Stickstoff Sauerstoff Argon
0 0,003 0,0005 78,1 20,9 0,94

15 0 e 79,5 19,7 0,8

20 0 — 81,2 18,1 0,6

30 0,2 — 84,2 15,2 0,3

40 0,7 — 86,5 12,6 0,2

50 2,9 0,03 87,5 10,3 0,1

100 | 96,4 0,6 3,0 0,0 0.0

In dieser enthalt die Wasserstoffspalte angenéhert die Summe der
Volumprozente von Wasserstoff und Geokoronium der Zahlentafel 29.
Schlieflich bestehen iiber die Natur des Hohengases noch andere An-
schauungen, die z. B. eine Stickstoffkristallatmosphire u. &. voraus-
setzten.

Die Luftdriicke unter den beiden Annahmen der Zahlentafeln 29
und 30 ergeben sich nach Zahlentafel 31.

Sie sind in 100 km Hohe also um mehr als 1009, groBer als nach
Zahlentafel 28.
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Zahlentafel 31.
Luftdriicke in verschiedener II6he in mm Hg.

I"lughéhe in kin ' 0 20 40 | 60 80 100 ’ 120 ’ 140
nach Hann-Humphreys . 760 41,711,9 | 0,101 | 0,0175 | 0,0091 { 0,0072 | 0,0058
nach Wegener . . . . . 760(41,7|1,92| 0,106 | 0,0192 | 0,0128 | 0,0106 | 0,0090

Aufler dem Luftdruck und der Luftzusammensetzung dndert sich
auch die Lufttemperatur mit der Hohe erheblich, und zwar sinkt sie
von der Erdoberfliche beginnend mit der Héhe konstant um etwa
5,5°C je km Hohendifferenz bis in etwa 11 km Hoéhe, von wo ab die
Lufttemperatur zunichst konstant etwa —»55 bis —60° C bleibt. Durch
diese Unstetigkeit in der Temperaturabnahme ist die Grenze zwischen
der unteren Schicht, der Troposphéire, in der sich die Witterungsvor-
ginge und sténdige Vertikalbewegungen abspielen, und der Strato-
sphiire gegeben, die frei von Witterungsvorgingen und vertikalen Luft-
bewegungen ist. Die Hohe der unteren Stratosphirengrenze ist jedoch
nicht nur von Ort zu Ort verschieden, wie Zahlentafel 32 zeigt, liegt

Zahlentafel 32.
Hdohe der Stratosphiirengrenze an verschiedenen Erdorten nach Wegener.

| sub- Nord- | Mittel- | Nordl. | gpjy
Ort Batavia tr(;lpen Kanada ita(,)ll{en eulrocl’)a Il‘:rll’g' bf})rlgéu
Geogr. Breite . . . . 78 30°N | 43N | 45°N | 50°N | 68°N | 77°N
Hohe d. Grenze in km 17 14 11,7 11,1 10,5 104 |10~11
Temp. an d. Grenze . | —85 | —63 | —61 | —59 | —56 | —57 —

iiber den Polen also etwa 9 km, iiber dem Aquator etwa 17 km hoch,
sondern sie schwankt am selben Ort auch zeitlich, in Mitteleuropa
zwischen z. B. 9,4 km im Mérz und 11,3 km im August. Weiters hebt
sie sich vor Zyklonen um etwa 2 km iber und sinkt hinter diesen um
3 bis 4 km unter die Normalhohe.

Die konstante Stratosphédrentemperatur von etwa —55 bis —60° C
ist durch Messungen bis in 30 km Hohe festgestellt. Fiir noch hohere
Schichten nimmt man neuerdings auf Grund von Schallausbreitungs-
erscheinungen und Sternschnuppenbeobachtungen im Gegensatz zur
bisherigen Meinung teilweise an, daBl iiber 30 kin Hohe die Atmosphire
wieder wirmer wird, derart, daf sie in 40 km Hohe etwa 0° C, in 50 km
Hohe 4+ 15°C und in 60 km Hoéhe + 309 C Temperatur besitzt. Vor-
laufig ist dies eine nicht allgemein anerkannte Hypothese. Zwischen
20 und 40 km Hohe vermutet man ferner teilweise eine Ozonatmo-
sphare, dic das plotzliche AbreiBen des Sonnenspektrums bei 2950 Ang-
strom erklaren wiirde. In etwa 60 bis 70 km Héhe liegt die obere
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Grenze der Stratosphire, an der sich die Zusammensetzung der Atmo-
sphare rasch #ndert.

Dariiber breitet sich die mit dem vorlaufig unbekannten Hohen-
gas erfiilllte letzte Atmosphirenschichte aus, die wahrscheinlich ohne
deutliche Grenze in die gasige Materie des Weltraums iibergeht. Eine
Gleichgewichtshohe zwischen der Erdanziehung und der abschleudern-
den Wirkung der Zentrifugalkraft aus der Erdumdrehung, die sich bei
konstanter Winkelgeschwindigkeit aller Atmosphéirenschichten in etwa
35000 km Hohe einstellen wiirde, besteht tatsichlich nicht, da die
obersten Atmosphirenschichten infolge des Reibungswiderstandes an
der Materie des Weltraumes die Erddrehung nicht mitmachen, wie der
schon in etwa 30 km Hohe einsetzende, regelmaBige und kraftige Ost-
wind beweist. Von einer oberen Grenze der Atmosphére kann somit
praktisch nicht gesprochen werden.

312. Abhiingigkeit der Luftdichte von der Flughohe.

Da das Raketenflugzeug den zum Betrieb seiner Motore erforder-
lichen Sauerstoff selbst mitfiihrt und die Besatzung in einer luftdichten
Kabine untergebracht wird, sind Luftzusammensetzung und Luftdruck
von geringem Interesse gegeniiber der Luftdichte, die die Luftkrafte
am Raketenflugzeug ausschlaggebend beeinfluft. Ihre GroBe ist bei
bekanntem Luftdruck aus den Bodenwerten mit Hilfe der Gaszustands-
gleichung leicht berechenbar nach der Beziehung:

e vy _ P Ry T

Qo Yo -Po RT >

wozu also in der fraglichen Hohe Luftdruck, Lufttemperatur und Luft-
zusammensetzung bekannt sein missen. Fir jenen Bereich, wo diese
GroBen einwandfrei bekannt sind, wurde die Luftdichte durch die inter-
nationale Einheitsatmosphire der Convention international de naviga-
tion aérienne (»Cina«) als Berechnungsgrundlage genormt zu folgenden
Werten:

Einheitswerte am Boden:

1. po = 10332 kg/m?2,

2. T, = 288",

3. daher y, = 1,2249 kg/m?.
Temperaturgefille z je 1000 m Hohe:

1. fir 0 < h < 11000m . ...7=—6,5°C,
9. fiir 11000 < h < 22000 m . . = = 0, daher T = — 56,5° C..

Erdbeschleunigung konstant, ¢ = 9,80 m/sec2.
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Damit ergibt sich fiir die Einheitsgewichte der Luft:
0 <k < 11000 m (Troposphére) y/y, = [(288 —0,0065 &): 288]%2°3,
11000 < h << 22000 m Stratosphére log y/y, = (h — 11 000)/14 600.

Die aus diesen Formeln folgenden Luftgewichte sind in Zahlentafel 33,
Spalte 1 fiir einige Hohen zusammengestellt.

Zahlentafel 33.

Einheitsgewicht y [kg/m®] der Luft in verschiedenen
Flughthen h [km].

Einheits- nach nach der
Flughohe atmosphire Hann- HHohmannschen
nach Cina Humphreys Formel

0 1,2249 1,293 1,293

1 1,1116 1,15

2 1,0064 1,00

3 0,9091 0,90

4 0,8191 0,80

5 0,7361 0,70

6 0,6597 0,62

7 0,5895 0,54

8 0,5252 0,48

9 0,4664 0,424
10 0,4127 0,375
12 0.3108 0,290
14 0,2267 0,225
16 0,1640 0,175
18 0,1208 0,135
20 0,0878 0,0885 0,105
22 0,0638 0,081
25 0,055
30 0,0283
35 0,01464
40 0,00403 0,0074
45 0,00376
50 0,00187
55 0,000915
60 0,00018 0,000448
65 0,000217
70 0,0001025
75 0,0000497
80 0,0000103 0,0000230
85 0,0000106
90 0,0000049
95 0,0000022

100 0,0000019 0,00000098

In Spalte 2 derselben Zahlentafel sind die aus Zahlentafel 30 und 31
nach der hier eingangs erwéhnten Beziehung folgenden Einheitsgewichte
der Luft in gréBeren Hohen angegeben.

Eine fiir alle Flughdhen einheitliche und geschlossene Formel fiir
die Luftdichte in verschiedenen Hohen, die sich trotz ihrer Handlich-
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keit den bekannten und theoretisch genau errechneten Werten mit
geniigender Genauigkeit anschlie3t, leitet Hohmann in »Die Erreichbar-
keit der Himmelskorper« ab zu:

ylve = (1 — R/400000)%49.

Wir haben die aus dieser einfachen Formel folgenden Werte in Zahlen-
tafel 33, Spalte 3 fiir eine Reihe von Flughéhen zusammengestellt.

Wegen der fiir unsere Zwecke vollstindig ausreichenden Genauig-
keit und ihrem einfachen Bau werden wir die Hohmannsche Luft-
dichtenformel in unseren weiteren Flugbahnberechnungen ausschlieB3-
lich beniitzen, obwohl sie nur durch ihren zahlenmiBigen Anschlufl an
die wirklichen Verhaltnisse berechtigt erscheint. Zur weiteren Ver-
besserung dieses Anschlusses koénnten daher ihre Festwerte beliebig
veréndert werden.

313. Abhiingigkeit der Schallgeschwindigkeit von der Flughohe?).

Da die Schallgeschwindigkeit nach Abschnitt 2 fiir die Luftkrafte
von erheblicher Bedeutung ist, interessiert hier die allfillige Verander-
lichkeit der Schallgeschwindigkeit in Luft mit der Flughthe. Aus der
allgemeinen Beziehung fiir die Schallgeschwindigkeit in einem Gas

c=Jxple
folgt in erster Naherung, dafl die Schallgeschwindigkeit in der Atmo-
sphire in jeder Hohe dieselbe Gréfie hat, da nach Boyle-Mariotte Druck
und Dichte proportional sind, also p/e¢ konstant ist. Dabei ist in jeder
Hohe dieselbe Lufttemperatur 7, derselbe Adiabatenexponent » und
dieselbe Gaskonstante R vorausgesetzt.

Tatséchlich ist, wie wir unter 311. sahen, die Temperatur und die
Gaskonstante mit der II6he verdnderlich.

Ist die Schallgeschwindigkeit am Boden:

co= ¥ ples
s0 folgt aus der Zustandsgleichung der Gase fiir die Schallgeschwindig-
keit in beliebiger Hohe £ mit der Temperatur 7' und der Gaskonstanten
des dortigen Gasgemisches R:

. a=Vxplo=col RT[R, Ty,

a
plo =poleg- RT[R,T,.

Da innerhalb der Troposphire i = R, gesetzt werden kann, die Tem-
peratur aber von dem normalen Bodenwert 7" = 273% auf die normale

1) U.a.: B. Gutenberg, Die Geschwindigkeit des Schalles in der Atmosphiire.
Physik. Zeitschrift 1926.
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Stratosphirentemperatur 7' = 218° abfallt, so sinkt die Schallgeschwin-
digkeit aus diesen Griinden in der Stratosphédre gegeniiber jener am
Boden auf das }/218/273 = 0,894fache, also ziemlich unbedeutend.

Uber die Temperaturverhiltnisse in sehr groBen Stratosphiren-
hohen sind wir nicht néher orientiert, doch diirften kaum erhebliche
Einflisse auf die Schallgeschwindigkeit zu erwarten sein. Erst jenseits
der oberen Stratosphirengrenze édndert sich die Gaskonstante erheblich
und steigt, wenn wir Wasserstoffatmosphéire voraussetzen, auf den
14fachen Bodenwert, so daB in diesen Hohen, vom Temperatureinflu@
abgesehen, die Schallgeschwindigkeit auf den y14 = 3,7fachen Boden-
wert anwichst.

Ahnlich liegen die Verhaltnisse mit der allfalligen Veranderlichkeit
des zweiten Faktors, des Adiabatenexponenten x. Die Natur der die
Atmosphére aufbauenden Gase dndert sich nach 311. mit der Hohe
zwar grundlegend, doch sind die mafBgeblichen Komponenten immer
wieder zweiatomige Gase, mit einem x = 1,40, so daB x in jeder Ilohe
konstant zu erwarten wére. Eine gewisse Anderung wire nur aus ab-
normalen Gaszustinden, etwa zu Ozon verdichtetem Sauerstoff oder
vollig dissoziierten Gasen in den hoheren Stratosphérenschichten mog-
lich. Sehen wir vom Geokoronium ab, das auch nach Wegeners eigenen
Angaben in der fiir raketenflugtechnische Zwecke beniitzten Strato-
spharenhéhe noch keine Rolle spielt, so konnte » auf 1,3 sinken bzw.
auf 1,6 steigen und damit die Schallgeschwindigkeit geringfiigige Ver-
dnderungen auf das 0,96fache bzw. 1,07fache des Bodenwertes er-
leiden.

Praktisch kann fur die folgenden Untersuchungen also tatsichlich
die Schallgeschwindigkeit als konstant und von der Flughohe unabhéngig
betrachtet werden.

314. Abhingigkeit der Schwerebeschleunigung von der Flughohe.

Mit der Erdmasse 5,98 - 1027 ¢ und der allgemeinen Gravitations-
konstanten I' = 6,67 - 10-% cm?® g~* sec=2 folgt die auf eine Masse m, an
der Erdoberfliche (mittl. Erdradius = 6378000 m) wirkende Schwere-
beschleunigung aus dem Newtonschen Gravitationsgesetz K =1"-m, -
myfr? zu:

g = k/m; = 980,665 cm/sec? = 9,81 m/sec?.
Entsprechend der Erdabplattung von insgesamt etwa 20 km ist die

Erdbeschleunigung am Aquator kleiner (9,78 m/sec?) und an den Polen
grofler (9,83 m/sec?) als diese mittlere Erdbeschleunigung.

Nach dem Gravitationsgesetz nimmt diese mittlere Erdbeschleuni-
gung mit zunehmendem Abstand vom Erdmittelpunkt rasch ab.
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Auf die Flughthe h iiber der oben angenommenen mittleren Erd-
oberflache bezogen, betrigt sie:

R 2
8= 8o <R—+k) ‘
In der firr die Zwecke des Raketenfluges duBerstenfalls in Frage kom-
menden Hohe von 2 = 60 km betragt die Schwerebeschleunigung

geo = 9,81-:0,993 = 9,73 m/sec?.

Wir werden diese geringfiigige Abminderung in den folgenden Rechnungen
gleichfalls nicht ndher beriicksichtigen und mit einer konstanten Schwere-
beschleunigung von g = 9,81 m/sec? rechnen.

32. Der Hohenflug.

Der Hohenflug des Raketenflugzeuges ist dadurch gekennzeichnet,
daBl in lotrechter Richtung der aerodynamische Auftrieb A plus der
Fliehkraft der Bahnkriim-
mung F jeweils gleich dem
restlichen Fluggewicht G

4 ist, so daB die Flughohe

dauernd beibehalten wird.

d Dernachder Flugzeuggleit-

Swg..... I S -Bahn___ zahl zu A gehorige Luft-
— s, e

widerstand W mufl dauernd
durch einen gleichgrofien
Raketenschub kompensiert
G werden. Bei entsprechend
groflen Fluggeschwindig-
keiten ist F > A, damit
wird der erforderliche Ra-
ketenschub sehr klein und
Abb.79. Die dusleren Krifte am Raketenflugzeug wihrend der damit verbundene Be-
des Hohenfluges. triebsstoffverbrauch uner-

heblich.

Wir untersuchen zunichst einzeln die Grofe der drei lotrechten,
am Flugzeug angreifenden Krifte.

321. Die Fliehkraft.

Da im Hohenflug die Flughthe konstant vorausgesetzt wird, kommt
als Ursache der Fliehkraft nur jene Bahnkriimmung in Frage, die aus
dem Anschmiegen der Flugbahn an den Verlauf der Erdoberflache folgt.
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Setzen wir die mittlere Krimmung dieser Erdoberfliche mit R =
6,37755 - 108 m in Rechnung, so folgt fiir die Fliehkraft:
Mv:  Gv: G (R+h) | Gov?
e @BFh g R T gR
Die GroBe dieser Fliehkraft je Gewichtseinheit, die »Fliehkraftent-

lastung « F/G, ist im Schaubild Abb. 80 des nichsten Abschnittes in Ab-
hingigkeit von der Fluggeschwindigkeit dargestellt.

Wird die Fliehkraft so grof}, daBl sie die Grofe des Gewichtes G er-
reicht, die Fliehkraftentlastung also 1009, so heiflt die zugehorige Flug-
geschwindigkeit Zirkulargeschwindigkeit und ihre Grof8e folgt aus

G=F zu:
Dk = I ]/H—gl—-__h .

Zahlentafel 34 gibt die Werte der Zirkulargeschwindigkeit in ver-
schiedenen IFlughéhen. Die Fluggeschwindigkeit des Raketenflugzeuges

F=

Zahlentafel 34.

Zirkulargeschwindigkeit in
verschiedenen Flughdhen.

Flughdhe Zirkulargeschw.
[km] [m/sec]
0 7908
10 7902
20 7896
30 7890
40 7884
50 7878
60 7872
70 7865
80 7859
90 7853
100 7847

kann die Zirkulargeschwindigkeit nicht dauernd iiberschreiten, da die
iberwiegende Zentrifugalkraft sonst das Flugzeug von der Erde weg
in den Weltraum trigt.

Die Zirkulargeschwindigkeit stellt also nach gegenwirtiger tech-
nischer Voraussicht die hochstmaogliche irdische Reisegeschwindigkeit dar.
322. Der aerodynamische Auftrieb.

Dieser errechnet sich allgemein nach der bekannten Beziehung:
A==c,-p[2g-F v
Die Luftdichte nimmt voraussetzungsgemifl mit der Hohe ab nach der
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Gleichung:
y = (1 — k/400000)% y,.
Fiir den Auftriebsbeiwert setzen wir bei den ausschlieBlich in Frage kom-
menden Fluggeschwindigkeitsbereichen iiber der 1,5fachen Schall-
geschwindigkeit die Grenzwert{ormel
¢, = 165300/v* 4 0,01
(wobei fur « etwa 6° gesetzt wurde).
Damit folgt der aerodynamische Auftrieb:
A =(165300/v2 -+ 0,01) - (1 — h/400000)%° - yo/2 g - F - v2.
Aus den IFlugverhiltnissen in Bodennidhe wird:
Ag=:Go= ¢4 yol28-F -0},
daraus
Yol28 - F =Go/cao V.
Wird weiteres das Fluggewicht in der IIohenflugbahn gleich dem £, ten
Teil des Anfangsfluggewichtes G, gesetzt (siehe 323.), so folgt:
v0/28  F =k,Glc,ovi=k-G, wenn: k= k;/c,, 02
und schliellich der gesuchte Auftrieb:
A =Fk-G-(165300/v% ++ 0,01) (1 — 2/400000)% - v2,
worin also % hauptsichlich durch die Flugverhaltnisse in Bodennihe

und durch das Verhaltnis der Betriebsstoffladung zum Anfangsflug-
gewicht bestimmt ist.

323. Das Fluggewicht.

Das Anfangsfluggewicht G, des Raketenflugzeuges nimmt wihrend
des Aufstieges in die Hohen der Héhenflugbahn durch den auBlerordent-
lichen Betriebsstoffverbrauch der arbeitenden Rakete auf einen Bruch-
teil ab. Das beim Erreichen der Hohenflugbahn vorhandene restliche
Fluggewicht G ist aber dann praktisch konstant, da der weitere Be-
triebsstoffverbrauch unerheblich ist. Wir setzen daher das Fluggewicht
in der Hohenflugbahn mit

G = Gy/k, = konst.
in Rechnung.

324. Hohe und Fluggeschwindigkeit der Hohenflughahn.
Aus der Gleichsetzung der besprochenen drei lotrechten Krafte

folgt die Beziehung zwischen der Hohenlage der Hohenflugbahn und
der dort nétigen konstanten Fluggeschwindigkeit zu:

k-G (16530002 + 0,01) (1 — h/400000)% - v* + G v¥/g, R2- (R + h) =G,
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daraus:

, / 1 —% (1 — h/400000)% 165300
v= - » .
' 0,01 & (1 — 2/400000)% 4 (R + h)/g, R?
Mit &k == 1/ 400 (entsprechend etwa einer erdnahen Fluggeschwindigkeit
von 80 m/sec und einer Betriebsstoffladung von 809, des Anfangsflug-

gewichtes) ergeben sich nach dieser Formel die zu jeder Hohe zwangs-
laufig notigen Fluggeschwindigkeiten, wie Abb. 80 zeigt.

7 w,
>
",’
_‘s wv/”' ------ / /
3 T
H rord=
s" Lo~ "\\ /73 - 4 ]
0 & - 7 lughéhe . wrt )
Lot x
’;a ch Grenzwerl tformel ‘>
S —dg
— 3
; / :
X
s ——
gf-““é 3
35 g
] —K‘ Fluggeschwindigher! v in msec’
v s aw 5w bw  lw aw

Abb, 80. Flughthe und Fliehkraftentlastung der Héhenflugbahn,
abhingig von der Fluggeschwindigkeit.

Weiters ist in diesem Schaubild die Hohenlage der Hohenflugbahn
eingetragen fir den Fall, dafl der Auftriebsbeiwert fiir alle Geschwindig-
lkeiten konstant ist, was bis etwa » = 1,5a einigermallen zutrifft.

Aus beiden Kurven ergibt sich, daB der Flug mit reiner Uberschall-
geschwindigkeit erst iiber etwa 40 km Hohe moglich ist, daB also der
in jingster Zeit vielfach angestrebte Stratosphirenflug mit geringeren
FFlughdhen als 40 km zu verhéltnismaBig nicht sehr hohen Fluggeschwin-
digkeiten fithren kann. Wegen des starken Abfalles der Auftriebsbei-
werte bei reiner Uberschallstromung nehmen mit weiter wachsender
Fluggeschwindigkeit die Flughdhen nur sehr langsam zu, so daBl im
Hohenbereich zwischen 40 und 60 km die Fluggeschwindigkeit von etwa
700 m/sec auf 7000 m/sec anwéchst.

Bei Fluggeschwindigkeiten tber etwa 7600 m/sec nimmt die Flug-
geschwindigkeit mit zunehmender Hohe wieder nur mehr sehr langsam
zu, da wegen der dort schon iberwiegenden Fliehkraftentlastung nur
mehr sehr geringe aerodynamische Auftriebe notwendig sind, die bei
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der gewaltigen Fluggeschwindigkeit wieder nur in aufBerordentlichen
Flugh6hen mit ihrer geringen Luftdichte moglich sind.

SchlieBlich ist die Kurve der Fliehkraftentlastung eingetragen, die
angibt, wieviel Prozente des Fluggewichtes von der Fliehkraft der Bahn-
krimmung getragen werden und wieviel restliche Prozente daher noch
von den Fliigeln getragen werden miissen und Motorantrieb erfordern.

Von besonderem Interesse sind die Flughohen iiber 80 km, wo die
Fliehkraftentlastung bis nahe an 1009, betriagt und der Hohenflug fast
eine reine Planetenbewegung wird, also die Zuriicklegung beliebiger
Reisewege nahezu ohne Motorleistung erfolgt. Z. B. findet man die
Fliehkraftentlastung in 80 km Flugh6he zu etwa 999%, in 100 km Hoéhe
zu etwa 99,9%, bei einer Fluggeschwindigkeit von etwa 7800 bzw.
7840 m/sec. Wegen der nicht ganz verldBlichen Luftdichtenformel und
der ebenso unsicheren Luftwiderstandsformel konnen sich die geschil-
derten Verhiltnisse tatsdchlich in geringfiigig anderen Flughéhen ab-
spielen, qualitativ miissen sie jedenfalls so eintreten. UbergroBe Rechen-
genauigkeit ist hier vorlaufig unberechtigt.

Entnimmt man der Abb. 80 in 80 km Flughdhe bei 7800 m/sec eine
Fliehkraftentlastung von 999%, so bedeutet dies, daB bei einer Gleitzahl
von & =1/, trotz der phantastischen Iluggeschwindigkeit nur eine
Motorleistung von etwa 260 PS oder ein gesamter Raketenschub von
2 kg je Tonne Fluggewicht erforderlich ist, was etwa einem sekundlichen
Betriebsstoffverbrauch von 1/;, kg (einem Fiinfzigstel Kilogramm) Ben-
zin-Sauerstoffgemisch entspricht.

Zur Veranschaulichung denke man sich etwa ein stirkeres Sport-
flugzeug mit den genannten Iluggewichts- und Motorleistungszahlen,
dessen Gleitzahl auf ein Hundertstel des tiblichen Wertes gesunken
wire, so dall es mit derselben Motorleistung die hundertfache iibliche
Geschwindigkeit erreichen konnte.

Der Hohenflug des Raketenflugzeuges erfolgt in sehr groBen Hohen
daher tatsachlich mit vollig unerheblichem Betriebsstoffverbrauch tber
beliebig groBle Reisewege.

Die Verminderung dieser sehr geringen Antriebsleistung auf den
absoluten Nullwert (reine Planetenbewegung) wiirde eine Vermehrung
der Flughohe auf das 10- bis 20fache erfordern, féllt also ins Gebiet
der reinen Raumfahrt, mit der dieses Buch unmittelbar nichts zu
tun hat.

Auch der hier geschilderte reine Hohenflug mit dauernder geringer
Motorleistung hat fiir den Raketenflug unmittelbar nur theoretisches
Interesse, wie die néchsten Abschnitte zeigen werden. Von grofler Be-
deutung wiren derartige Hohenflugbahnen, wenn auch nur in Héhen
von etwa 40 km, fiir Raketenflugzeuge von der Art des schon erwahnten
Gorochoffschen Planes. Wiirde man etwa im Flugzeug eine Luftkammer
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vorsehen, die mit der Aullenluft am Kopf des Flugzeuges in Verbindung
steht, so wiirde wegen des unverinderlichen Staudruckes in dieser
Kammer unabhingig vom AuBenluftdruck stets ein durch den Stau-
druck bestimmter Druck erhalten bleiben. Aus dieser Luftkammer
konnte nun mittels geeigneter Luftverdichter die Luft entnommen und
dem Ofen des Raketenmotors zugefiihrt werden, wobei der Sauerstoff
der Luft zur Verbrennung des Brennstoffes dient, wihrend die Restgase
der Luft im Sinne der Abb. 2 und der Zahlentafeln 19 und 20 als Stiitz-
massen wirken. Die Auspuffgeschwindigkeit der Verbrennungsgase des
Luft-Benzin-Gemisches diirfte in 40 km Hohe etwa 1300 m/sec betragen,
und ebenso grof konnen wir dort die Fluggeschwindigkeit annehmen.
Der auBere Raketenwirkungsgrad ist also Eins. Bei einer durchschnitt-
lichen Gleitzahl von ¢ = 0,2 ist der je Tonne mittlerem Fluggewicht
und Stunde erforderliche Brennstoffbedarf etwa 150 kg, woraus eine
Reichweite von 5 Stunden oder 24500 km bei einer Reisegeschwindigkeit
von etwa 4700 km/h méglich erscheint.

Die Aussichtslosigkeit dieses sehr verlockenden Projektes liegt, wie
schon friiher betont, in der Unzulanglichkeit der gegenwértig verfiig-
baren Luftverdichter.

In Erdnihe, wo der erforderliche Einbringungsdruck der Luft in
den Ofen leichter erreichbar wire, sind wieder die Auspuffgeschwindig-
ketten héher und die betriebsméfBig erreichbaren Fluggeschwindigkeiten
erheblich kleiner, so daBl der dullere Raketenwirkungsgrad sehr abfallt
und das Raketentriebwerk vor dem Schraubentriebwerk keine Vorteile
mehr bietet.

Zur Erleichterung der Frischlufteinbringung, etwa unter Zuhilfe-
nahme des Staudruckes, konnte man an eine intermittierende Arbeits-
weise dieser Raketentriebwerke nach Art der Explosionsturbinen (z. B.
Holzwarth-Turbine) denken. Gleichzeitig konnte durch reichlichen
Luftiiberschufl bei der Verbrennung die Auspuffgeschwindigkeit wesent-
lich herabgesetzt werden, so dal der duflere Wirkungsgrad auch bei
geringen Fluggeschwmdlgkelten gunstlge Werte annihme. Eine ein-
fache Uberlegung ergibt aber, da der innere Wirkungsgrad derartiger
Raketentriebwerke, hauptsachhch wegen der Spiilverluste, auBerordent-
lich gering ist und mit zunehmendem Luftiiberschuf, also wachsendem
auBeren Wirkungsgrad bei kleinen Fluggeschwindigkeiten, immer ge-
ringer wird. Die Spiilverluste entstehen hauptsachlich beim Einbringen
der Frischluft nach erfolgtem Druckausgleich im Ofen der Rakete durch
Verdriangung der dort noch vorhandenen entspannten, aber heiflen Ver-
brennungsgase. Diese Spiilverluste wachsen mit dem Luftiiberschull bei
geringen Auspuffgeschwindigkeiten iiber jedes ertrigliche MaB hinaus.

Sanger, Raketenflugtechnik. 13
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33. Die Aufstiegsbahn.

330. Die Aufstiegshahn. Allgemeines.

Nach den Uberlegungen in 32. besitzt das in 60 km Hohe fliegende
Raketenflugzeug insgesamt etwa 2,6 - 10° kgm gesamter, kinetischer
und potentieller, auf den Startplatz bezogener Energie je Kilogramm
Fluggewicht. Da 1 kg des ins Auge gefaBten Betriebsstoffgemenges nur
etwa 1,0 - 108 kgm Heizwert besitzt, kann diese Endenergie des schlief3-
lichen Schiffsgewichtes natiirlich nur dadurch erreicht werden, dafl die
Kraftstoffe selbst vor Erreichung der hohen Geschwindigkeiten zum
groBten Teil unterwegs ausgestofen und gar nicht auf die Endgeschwin-
digkeit und Endhohe des Flugzeuges mitgenommen werden.

Wenn das Flugzeug am Start je Kilogramm Anfangsfluggewicht
etwa 0,8 - 106 kgm chem.-therm. Energie durchschnittlich enthilt, und
es wird diese Energie schlieflich etwa dem fiinften Teil des Anfangs-
gewichtes als Bewegungs- und Lagenenergie iibertragen, so betrigt diese
eben 4- 108 kgm je Kilogramm restlichen Fluggewichtes in der Hohen-
bahn und koénnte mit Beriicksichtigung der unvermeidlichen Verluste
den oben geforderten Wert von 2,6 - 106 kgm/kg immerhin erreichen.

Die Aufstiegsbahn hat demnach den Zweck, dem Raketenflugzeug
eine der gewiinschten Endflughéhe nach 32. eindeutig zugeordnete ge-
samte (kinetische und potentielle) Energie zu vermitteln.

Wihrend des Aufstieges muBl aus den Kraftstoffen eine gréBere
Energiemenge entnommen werden, um mit Beriicksichtigung aller Ver-
luste auf die gewiinschte Endenergie des Flugzeuges in der Hihenbahn
zu gelangen.

Das Verhéltnis der in Form chem.-therm. Kraftstoffenergie auf-
gewendeten, zur schlieBlich als Bewegungs- und Lagenenergie vorhan-
denen Energie des Raketenflugzeuges kann man, unter Beriicksichtigung
des wihrend der Aufstiegsbahn nutzbringend zuriickgelegten Weges,
als den Wirkungsgrad des Aufstieges bezeichnen.

Mit seiner Hilfe 1aBt sich die zu jeder Flughohe erforderliche ge-
samte Kraftstoffmenge je Kilogramm Fluggewicht in der Héhenbahn
angeben.

Der Wirkungsgrad des Aufstieges ist durch jene Energiebetrige
bestimmt, die auBler zur Hebung und Beschleunigung des Endflug-
gewichtes auf die Hohenbahnverhiltnisse aus den Heizwertenergien der
Kraftstoffe gedeckt werden miissen. Diese sind im wesentlichen:

1. Energieverluste durch die Unvollkommenheit des Raketenmotors
als Maschine, die durch den inneren Wirkungsgrad #; erfait wurden.
2. Energieverluste durch die kinetische Energie der Aufpuffgase,
wenn diese nach der AusstoBung relativ zum Startplatz noch Geschwin-
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digkeit besitzen. Diese Verluste wurden durch den &uBeren Wirkungs-
grad 7, des Raketenmotors erfallt.

3. Energieverluste durch die potentielle Energie der Auspuffgase,
die dadurch entstehen, dafl die Kraftstoffe vor ihrem Auspuff einen
Teil der Aufstiegsbahn mit emporgetragen werden miissen.

4. Energieverluste, die durch die verzéogernde Wirkung des Erd-
schwerefeldes entstehen und der Zeitdauer des Aufstieges proportional
sind.

5. SchlieBlich Energieverluste, die durch Uberwindung des Luft-
widerstandes beim Durchlaufen der Aufstiegsbahn entstehen.

Die beiden letzteren Energiebetrige wurden schon unter dem Wir-
kungsgrad des Raketenmotors behandelt.

331. Die Differentialgleichung der Aufstiegshahn.
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Abb. 81. Die duBeren Krifte am Raketenflugzeug wiahrend des Aufstieges.

In dem Schema der Aufstiegsbahn Abb. 81 sind:

A der aerodynamische Auftrieb,

P die Schubkraft des Raketenmotors,

G das augenblickliche Fluggewicht,

W der Luftwiderstand des Flugzeuges,

T die aus den vier ersten Kraften folgende d’Alembertsche Triig-
heitskraft.

Wir setzen zur Aufstellung der Bahngleichung zunichst wieder den
Startplatz a als ruhend voraus. Die aus dem tatsichlichen Bewegungs-
zustand des Punktes a folgenden Abweichungen werden wir zum Schluf}
summarisch abschitzen.

13*
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Die Resultierende der duBleren, am Flugzeug angreifenden Krifte
in bahntangentialer (— 7)) und bahnnormaler (— 7,) Richtung ergeben
sich aus Abb. 81 zu:

— T, =P—Gsinp—W,
— T,=Gcos ¢ — A.
Die Gesamtresultierende der duBleren Krifte wird daher:
— T =Y(=Tp+ (=T =
=V A2+ P24 G*+ W2—2 (AG cos ¢ + PGsing—WGsing + PW).
Die Differentialgleichung der Aufstiegsbahn erhalten wir nun aus der
dynamischen Grundgleichung

dy 23
_T_M'dt =M

bzw. deren Komponenten in bahntangentialer und normaler Richtung
— T, =Mdo[dt
— T,=Mv*p
zu:
A2 4 P2+ GP+W2—2(AGeosp+ PGsing —WGsing 4+ PW)=
= M2 (dv/d1)> + M?(v*/0?).
Die am Flugzeug angreifenden dufleren Krifte A, P, G und W sind
selbst wieder Funktionen der Bahnelemente, und zwar gilt fiir sie, wenn
wir alle Krafte auf die Gewichtseinheit des startenden I'lugzeuges be-

ziehen:
A[Gy = cav?/e,, vy% - (1-— h{400000)2°,

worin ¢, fir Fluggeschwindigkeiten im Unterschallbereich konstant
gleich ¢,, gesetzt werden kann, wihrend im Uberschallbereich zu rech-
nen ist:

¢ = 165300/v2 - 0,01.

Der spezifische Raketenschub der dauernd konstant arbeitenden
Rakete ergibt sich zu:
PGy = kg - c,
worin k&, angibt, der wievielte Teil des Anfangsfluggewichtes G, je Se-
kunde durch die Rakete zur Abstofung gelangt und ¢ die Auspuff-
geschwindigkeit der Gase bedeutet.

Das jeweilige Gewicht wire dann:
GlGy=1—k,t.

Mit der abnehmenden Flugzeugmasse wiirde bei derart konstanter
Raketentétigkeit die wirksame Flugzeugbeschleunigung schliellich auf
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so hohe Werte anwachsen, dall sie die aus biologischen Ursachen vor-
gegebenen Grenzen iberschreitet.

In der Raketentechnik hat es sich daher eingebiirgert, mit einer
iber der ganzen Aufstiegsbahn moglichst konstanten Beschleunigung
zu rechnen, deren Grofle durch den biologischen Grenzwert gegeben ist.
Dann darf nicht P/G,, sondern mull P/G konstant gleich kc/g sein, die
Rakete mufl im Laufe des Aufstieges mehr und mehr gedrosselt werden,
wodurch %, den verdnderlichen Wert

ky="Fk-e ¥t
annimmt.

Es ist namlich die sekundliche Gewichtsdnderung der Gewichts-
einheit konstant gleich k, daher die sekundliche Gewichtsinderung des
ganzen Flugzeuges gleich Gk, nimmt also mit G ab. Die Gewichts-
abnahme des ganzen Flugzeuges d G in dem Zeitelement d ¢ ist daher:

—dG=G-k-dt,
woraus folgt:
G/GO = e_kta
wie sich natiirlich auch aus der sog. Raketengrundgleichung unmittelbar
ergeben hitte. Der Raketenschub selbst ist dann:

PiGy=kclg-e ¥t

Aber auch diese Annahme ist fir die Zwecke der Raketenflugtechnik
unbrauchbar, da sich keine praktisch mogliche Aufstiegsbahn finden
1aBt, auf der bei konstanter Flugzeugbeschleunigung die Luftkrifte
nicht schon nach ganz kurzer Zeit iber jedes ertrigliche Maf hinaus-
wachsen.

Vielmehr mufl die Flugzeugbeschleunigung und damit der Raketen-
schub eine derartige Funktion der Zeit sein, daff auf einer in bestimmten
Grenzen vorgegebenen Aufstiegsbahn die Luftkréfte, insbesondere der
Auftrieb der Fligel, in einem bestimmten Verhiltnis zum Flugzeug-
gewicht bzw. zu den nach abwirts wirkenden Kriften stehen. Auf
Einzelheiten dieser Funktion wollen wir hier nicht niher eingehen.

Schlieflich ergibt sich der Luftwiderstand zu:

WGy = & co v%/cg, vg? - (1 — h/400000)%,

worin fir die Luftkraftbeiwerte das unter 4/G, Gesagte gilt.

Damit 148t sich die Differentialgleichung der Aufstiegsbahn auf-
schreiben. Durch ihre zweimalige Integration unter Beachtung aller,
teilweise noch vorzuschreibenden Randbedingungen bekdme man dann
die Gleichung der Aufstiegsbahn selbst, doch sind die rechnerischen
Schwierigkeiten dieser Integration so bedeutende und selbst nach ihrer
Uberwindung die allenfalls geschlossene Formel der Aufstiegsbahn vor-
aussichtlich so unhandlich, daB wir hier von einer weiteren genauen
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Behandlung, die sich auch sonst wegen zahlreicher Unsicherheiten der
Annahmen kaum rechtfertigen 14Bt, absehen wollen und uns mit einer
fiir unsere Zwecke ausreichenden Uberschlagsrechnung begniigen werden.

332. Die geniiherte Aufstiegshahn im Unterschallgebiet.

Wir gehen bei der Berechnung der genidherten Unterschallaufstiegs-
bahn von der Anschauung aus, da8 der Flugzeugfiihrer in dem nur wenige
Minuten unter ungiinstigen korperlichen Bedingungen dauernden Auf-
stieg eine verwickelte, mathematisch definierte Flugbahn kaum wird

ol

1ef=e )
Ve

a .7\ o Erdoserfliche

Abb. 82. Die duBeren Krifte am Raketenflugzeug wihrend einer praktisch giinstigen
Unterschall - Aufstiegsbahn.

einhalten konnen, daBl dagegen eine niaherungsweise gerade Aufstiegs-
bahn unter gleichzeitigem Regeln des Raketenschubes, etwa nach einem
Staudruckzeiger, praktisch leichter moglich sein diirfte.

Demnach setzen wir voraus:

1. Die Unterschallaufstiegsbahn soll eine gegen die nidherungsweise
eben angenommene Erdoberfliche unter dem konstanten Winkel ¢
geneigte Gerade sein.

2. Die Geschwindigkeit ist daher auf dieser geradlinigen Aufstiegs-
bahn so zu fithren, daB3 der Auftrieb der Fliigel jeweils gleich der bahn-
normalen Komponente des Fluggewichtes ist, so dal resultierende Krafte
und damit Beschleunigungen quer zur geraden Aufstiegsbahn nicht auf-
treten.

Weiters ist die Unterschallaufstiegsbahn, deren Hauptzweck die
Erreichung grofler Lagenenergie (Hohe) ist, ausgezeichnet durch die
iiber der ganzen Bahn niherungsweise konstanten Luftkraftbeiwerte
¢, und e.

Zunichst ergibt eine einfache Uberlegung, daB unter diesen Vor-
aussetzungen die Uberschallgrenze erst in einer Hohe von etwa 35000 m
erreicht werden darf.

Bei @ == 309 ergibt das einen schrigen Aufstiegsweg von s = &/sin ¢
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= 70 km und eine durchschnittliche Beschleunigung auf diesem Weg
von b = v?/2s = 2 mfsec?, also einen sehr geringen Wert.

Tatséchlich mufl die Beschleunigung anfangs noch kleiner als dieser
Wert sein, um das zu rasche Anwachsen der Luftkrifte zu verhindern,
spater kann sie ihn tbertreffen.

Aus der Nullsetzung der Kraftresultierenden in achsenparalleler
und normaler Richtung folgt fiir den erforderlichen Raketenantrieb:

P=Gsine+ W4T,
A =G cosg,
daraus:

P=G(sing—+ecosg) + T

PG = (sinp+ecosp+ 1/g-dv/dt).

Aus der zweiten Gleichgewichtsgleichung und der Beziehung fir A
aus 331. folgt als weitere Bestimmungsgleichung:

(v/vg)? (1 — s s5in /400000)* = G/G, - cos ¢.

Setzen wir in erster Naherung G/G, konstant gleich k&, dem Mittelwert
des [luggewichtes iiber der Unterschallaufstiegsbahn, so folgt fiir v:

v=ds/dt = vy | k; cos ¢ (1 — s sin p/400000)=243,
worin G, das Fluggewicht am Beginn der Unterschallbahn ist.

oder:

Durch einmalige Integration erhalten wir daraus unter Beachtung
der Randbedingungen:
— 18700 [t (1 — s sin ¢400000) 5]

001 k1 cos ¢ sin ¢

bzw.
s = 400000/sin ¢ - [1 —(1 —uv, 1 | ky cos @ sin ¢/15700)**°].
Das gesuchte dov/d¢ ergibt sich mit Hilfe der Grundbeziehung do/dt
=n-.dv/ds zu:
dvfdt = vy? ky sin 2 ¢/32640 - (1 — s sin ¢/400000)~50.
Damit folgt nun der spezifische Raketenschub zu:
PIG = kefg =sin ¢ + € cos ¢ +
+ o2 ky sin 2 ¢f32640 g - (1 — s sin ¢/400000)~%0
bzw.
PG =1kc/g=singp + ecosp + -
+ o2k, sin 2 ¢/32640 g - (1 — vy sin @ | ky cos ¢ - /15 700)~ 198
und
= g/c-[sin g 4+ ¢cos ¢ + L
+ g% ky sin 2 ¢/32640 g - (1 — vy sin @ | &k, cos @ 1/15700)1.95].
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Damit wird weiter die gesamte Gewichtsabnahme auf der Unterschall-
aufstiegsbahn bis zu jedem Zeitpunkt:
dG=—-G - k-dt

G|Gy = g 0te: (siny 4 cosg) —vijc VEicos ¢ [{1 —vosin g R cosp -1/15700) "% — 1]

Am Ende der Aufstiegsbahn mufl definitionsgemal:
G|Gy=2k —1
sein. Daher
9k { == g 9t (sin g5 cOsg) —vole- Vhycos g [(1 — v, sin ¢ V K, cos g - £/15700) % — 1]
—1= .

Mit
15700

_ . 15700 (p—vy} &, cos p)
0oV k1 cos @ sin ¢ -

l1 — (vofv - Ky cos ¢ )2 | = ;
; vV sin ¢ | ky cos ¢

wird daraus:
_ 15700¢ (v — v | a cosﬁr};) (sin ¢ - & cos ¢) _v—1 V Ry cos"(//
2k —1=c¢e vevesin ¢ F &y cos g ¢ —

e Y [ 157009 (sing + £008 ) 1}

— e c vy v SiN rpVh, cos ¢

Man wird den Anstiegswinkel ¢ der Unterschallbahn zweckmiBig so
legen, daB der Kraftstoffverbrauch ein Minimum, also %; ein Maximum
betriagt. Die unter den bisher verwendeten Annahmen

vy = 80 m/sec, v = 530 m/sec, ¢ =3700 m/sec und ¢ = 0,2

in Abb. 83 aufgetragene Beziehung zwischen %, und ¢ zeigt ein flaches
Maximum fiir &, bei etwa ¢ -~ 30°, welcher Winkel unter den getroffenen
Voraussetzungen demnach als der giin-

% stigste Aufstiegswinkel gelten muBl. Das
Endgewicht betréagt:
) ~ G -:0,4G,.
™ Fir die Aufstiegsbahn charakteri-

stische Grofen, wie Fluggeschwindig-

™ keit v, zuriickgelegter Weg s, wirksamer
Raketenschub P/G und tatsachliche
7 \ Flugzeugbeschleunigung d v/d ¢, sind in
Abb. 84 in Abhingigkeit von der Zeit
7 aufgetragen fiir ¢ = 30° und &, = 0,7.

, Die absolute GrifBe des Raketenschubes
LU v b v e b Lo P bleibt wahrend der Unterschallauf-

ADbD. 83. stiegsbahn ziemlich konstant, wodurch
Abhéngigkeit des Kraftstoffverbrauches h()chstm(jg]iche Ausnl’itzung des Ra-

in der Unterschallaufstiegsbahn von deren .. . :
Neigungswinkel, ketenmotors gewihrleistet ist.
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Es fallt vor allem auf, daB die anwendbaren Aufstiegsbeschleuni-
gungen in durchaus miBigen Grenzen bleiben miissen, wenn verhindert
werden soll, daB die Luftkrifte wiahrend des Aufstieges liber ein er-
wiinschtes Mafl hinauswachsen und den Aufstieg eher hindern als
fordern.

mis = mis*
ADbD. 84. / g
Abhingighe/t: / % . s
der Aluggeschwindighert v, - iZ 8
des Flugweges s,
des Raketenschubes PIG 37, 4,7
und derflugzeugbeschleunigung av/dt / /
von der abgelaufenen Aufstregszert / [3%,60, 12,6
%/ / 260 50,19, 5
e / 200 40, 08,4
150,30, 04, 3
= /|
v —— 0,20 04, 2
% L Au/s[/bgszal'f  sec.
7 £ w w w 250 k74 a0 w v s Aot

Zusammenfassend ist also zu sagen, daBl die Unterschallaufstiegs-
bahn mit ausreichender Niherung als Gerade aufgefalt werden darf,
die mit geringer und so verdnderlicher Beschleunigung durchflogen
werden muB, daBl der Fligelauftrieb gleich der bahnnormalen Flug-
gewichtskomponente bleibt.

Die geringen Aufstiegsbeschleunigungen bewirken, dal der Auf-
stiegsvorgang fir Fihrer und allfallige Fluggiste keine Akrobatik
unter lebensgefihrlichem Andruck bedeutet, dafl die Konstruktion des
Raketenmotors fiir den geringen erforderlichen Schub und des Flug-
zeuges fiir die geringeren Massenkrifte auBlerordentlich erleichtert wird
und daB schlieBlich Wandiiberhitzungen durch den Fahrtwind leichter
vermeidbar sind. Der giinstigste Aufstiegswinkel hingt nur von den
Flugzeugkennzahlen ab und ist fiir ein und dasselbe Flugzeug ein Fest-
wert. Im iibrigen fithren allfillige geringe Abweichungen vom giinstig-
sten Aufstiegswinkel zu keinem wesentlichen Brennstoffmehrverbrauch.

333. Die geniiherte Aufstiegshahn im Uberschallgebiet.

Im Gegensatz zur Unterschallaufstiegsbahn erstreckt sich der Uber-
schallast iiber verhiltnisméaflig sehr grofle horizontale Weglingen, denen
gegeniiber die vertikalen Aufstiegswege zuriicktreten. Es kommt hier
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hauptsdchlich auf die Erlangung groBer Bewegungsenergie (Geschwin-
digkeit) an. Entsprechend der geringen Bahnneigung und in Anbetrachs
der unter 332. erwihnten
Schwierigkeiten in der ma-
thematisch genauenFithrung
des Flugzeuges nehmen wir
d fir den Uberschallast der
P, S 220 Aufstiegsbahn die Flugzeug-
achse naherungsweise stén-
dig horizontal an, so daB sich
das Kraftebild der Abb. 85
6 ergibt. Die Grolen der ein-

zelnen, am Flugzeug angrei-

fenden und in Abb. 85 ein-

getragenen Krifte entneh-

L . ) men wir aus 331. bzw. 321.
Abb. 85. Die duBleren Krifte am Raketenflugzeug wihrend
einer praktisch giinstigen Uberschall-Aufstiegsbahn. zu:

A|Gy = v¥c,, vy% - (165 300/v% 4- 0,01) (1 — ~/400 000)%,
F|Gy = v¥g R €,

PGy ==kcjg e,

G/Gy = 1]e*,

WGy = viefe,, vo? - (165300/v% 4- 0,01) (1 — ~/400 000)%2,
T/Gy=1/ge*t-dvldt.

Dabei ist also im Uberschallgebiet ein so abnehmender Raketenschub
vorausgesetzt, dall die wirksame Beschleunigung konstant bleibt und
dessen GroBe iiberdies durch den am Ende der Unterschallaufstiegsbahn
erreichten Wert gegeben sein soll.

Wohl wiren betriichtlich hohere Schiibe wegen der hier nur mehr
langsam mit der Geschwindigkeit anwachsenden Luftkrifte zulissig,
doch fithren auch die geringeren Flugzeugbeschleunigungen in diesem
Gebiet zu keinen erheblichen Verlusten, und es wird die Bemessung
des Raketenmotors auf hohere Schiibe, als im Unterschallgebiet jeden-
falls nétig sind, vermieden.

Durch Nullsetzen der Kraftresultierenden in lotrechter und waag-
rechter Richtung ergibt sich:

2V=0..... v2fg R ekt 4
+ v2/eq, v? - (165 300/v2 + 0,01) (1 — 2/400000)% = 1/e*t,
SH=0..... kejgedt =

— v2efe,, vg?- (165300/v2 + 0,01) (1 — /400 000)* + 1/g ekt - do/dL.
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Entfernt man aus beiden Gleichungen das A, so ergibt sich die uns
vorziglich interessierende Differentialbeziehung zwischen » und i:
dvfdt = kc—eg + ev?R.
Durch einmalige Integration folgt daraus:
. 1 ]/R c——sg)(u—v)
o ]/é‘/ii’_-_.(kwc——sg) ' R(kc—eg) + ev,v

bzw.
__Ya ]/eR(kc—eg) +R(kc—sg)tgt]/e/R (kc—eg)
Vel ( (kc—eg) — v, tgt)e/R-(kc—eg)

k]

worin v, die Grenzfluggeschwindigkeit zwischen Unterschall- und reinem
Uberschallbereich darstellt und ¢ die Zeit vom Beginn der Uberschall-
bahn ist.

Damit ist zu jedem Zeitpunkt die schon erreichte Fluggeschwindig-
keit bekannt.

Die zugehorige Flughohe ergibt sich mit ¢ und v aus der obigen
Gleichung X'V == 0 ohne weiteres.

Durch nochmalige Integration der Differentialgleichung folgt der
bis zu jedem Zeitpunkt zuriickgelegte horizontale Weg. Wir vermeiden
jedoch die fiir s entstehende reichlich unbequeme Formel, die nur den
unberechtigten Anschein sehr groller Rechengenauigkeit erwecken
kénnte und schitzen die wihrend der Uberschallaufstiegsbahn zuriick-
gelegten horizontalen Wege, indem wir eine mittlere konstante Flugzeug-
beschleunigung voraussetzen von der Grofe:

e v+ 2
dvfdt == konst = kc— eg 4 R (_2_“\)

Zu:
v v?

S T S he—Seg L TR (0 4 v

Mit den so gewonnenen Formeln 1aBt sich die Uberschallaufstiegsbahn
niherungsweise rechnerisch verfolgen. Es ist dabei zu beachten, dall
die Zeit ¢ vom Beginn der Uberschallaufstiegsbahn zihlt. In Abb. 86
sind die Geschwindigkeiten, die horizontalen Wege der Uberschallauf-
stiegsbahn und der Kraftstoffverbrauch in Abhéingigkeit von der ab-
gelaufenen Zeit zusammengestellt unter den Voraussetzungen:

e =0,2 und kec =15 m/sec?.

Wegen der in der genaueren Rechnung vernachléssigten Hubarbeit wih-
rend der Uberschallaufstiegsbahn werden bei der vorausgesetzten Ra-
ketentatigkeit die Geschwindigkeiten tatséchlich um einige unerhebliche
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Prozente kleiner ausfallen, als Abb. 86 angibt. Die geringfiigige Abwei-
chung der genaueren »/t-Kurve von der punktiert eingezeichneten mitt-
leren v/t-Geraden bei konstanter, mittlerer Beschleunigung ist auch im
Schaubild ersichtlich. Die Berechtigung der einfachen s/i-Kurve ist da-

\ /
/

\ y w0
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/ e ~

/ L~ st
/ Uberschall-Auf stiegszert
L /m secl
w w0 k7 w w W0 v, 5,652

Abb. 86. Abhingigkeit der Fluggeschwindigkeit v, des
Uberschall - Flugweges s und des Kraftstoffverbrauches
G/Ga von der abgelaufenen Uberschall-Aufstiegszeit.

334. Der Wirkungsgrad der Aufstiegshahn.

Wihrend der Unterschallaufstiegsbahn wurde der Gewichtseinheit
an ihrem Ende vorhandenen Fluggewichtes an Energie zugefiihrt:
Lagenenergie in 32 km Flughéhe. . . . . . . . . 32000 kgm / kg
Bewegungsenergie bei 530 m/sec Fluggeschwindigkeit 14260 »
Nutzbringend aufgewendete Transportarbeit zur Zu-

riicklegung eines horizontalen Weges von 55,5 km bei
e=02 . . .. ..o . 11100 »

57360 kgm/kg.
Da am Ende der Unterschallaufstiegsbahn nach 332. gilt: G/G, =

0,4, wurden je Kilogramm Fluggewicht am Bahnende 1,5 kg Kraft-
stoffe zu je 1,01 - 106 kgm/kg Energiegehalt, also insgesamt 1,515 -

o~
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106 kgm chem.-therm. Kraftstoffenergie aufgewendet. Von dieser ge-
samten Energiemenge sind dem Flugzeug nach der obigen Zusammen-
stellung etwa 3,8% zugute gekommen. Gegeniiber dem an tblichen
Flugzeugtriebwerken vorhandenen gesamten Wirkungsgrad von iiber
20%, scheint dieser Wert sehr gering.

Die Ursache liegt vor allem in dem verhé#ltnisméBig kleinen duleren
Wirkungsgrad des Raketenmotors selbst, der sich bei einer durch-
schnittlichen Fluggeschwindigkeit von etwa 265 m/sec bei ¢= 3700 m/sec
nach 1221. zu 149, ergibt. Mit dem bekannten inneren Wirkungsgrad
von n; = 0,7 betragen die Verluste aus diesen, von der Art der Auf-
stiegsbahn unabbangigen Ursachen etwa 909%, woraus zu schliefen ist,
dalB bei den auf Rechnung des Luftwiderstandes, der Verzégerung durch
die Erdanziehung usw. gehenden restlichen 69, Verlusten durch eine
grundlegend andere Art des Aufstieges kein fiihlbar giinstigerer Wir-
kungsgrad erzielbar ist.

Der geringe Wirkungsgrad der Unterschallaufstiegsbahn mu8 daher,
als in der Natur des Raketenantriebes gelegen, hingenommen werden.

Der im selben Sinn definierte Wirkungsgrad der Uberschallaufstiegs-
bahn ist kein Festwert, sondern von der Dauer des Uberschallaufstieges
abhingig. In Abb. 87 sind die dem jeweiligen Endfluggewicht des Flug-
zeuges nutzbringend zugefithrten FEnergien getrennt nach ihren drei
Komponenten (Lagenenergie, Bewegungsenergie und Transportarbeit)
mit Hilfe der Abb. 86 zusammengestellt. Weiters ergibt die G/G,-Kurve
in Abb. 86 den Aufwand an chem.-therm. Brennstoffenergie. Daraus
wurde die Wirkungsgradkurve in Abb. 87 ermittelt. Der Wirkungsgrad
des Uberschallastes der Aufstiegsbahn erweist sich durchwegs als aufler-
ordentlich hoch und erreicht bei etwa v = 4000 m/sec ein sehr flaches
Maximum von 489%,. Die Ursache dieses giinstigen Verhaltens liegt vor
allem an dem hohen dulleren Wirkungsgrad des Raketenmotors in den
hier vorkommenden Geschwindigkeitsbereichen.

Ausschlaggebend ist der Wirkungsgrad der gesamten Aufstiegsbahn
vom Start bis zur Erreichung der gewiinschten Flughéhe und Flug-
geschwindigkeit. Er ergibt sich als Verhiltnis der gesamten gewon-
nenen (Bewegungs- + Lagen- 4 Transport-) Energie je Kilogramm End-
gewicht des Flugzeuges zum Energiegehalt der gesamten je Kilogramm
Endgewicht verbrauchten Kraftstoffe.

ZahlenmaBig errechnet er sich aus den beiden besprochenen Teil-
wirkungsgraden, nach deren Reduktion auf gemeinsame Endgewichte
leicht zu den in Abb. 87 eingetragenen Werten.

Man entnimmt dem Schaubild z. B., da zur Erzeugung einer Flug-
geschwindigkeit von etwa 6700 m/sec (die nach dem spéiter zu Erorternden
geniigen wiirde, von jedem Punkt der Erde dessen Gegenpol im Gleit-
flug zu erreichen) bei einem Wirkungsgrad der Aufstiegsbahn von
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19,39, eine notwendige Benzin-Sauerstoffmenge von etwa 16 kg je Kilo-
gramm Endfluggewicht des Flugzeuges notig wire.

Dieser groBterreichbare Gesamtwirkungsgrad erscheint zunichst
wieder ungerechtfertigt klein gegeniiber den unter 12 behandelten Wir-
kungsgraden des Raketenmotors.
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Abb. 87. Energie- und Wirkungsgrad-Verhiltnisse der Aufstiegsbahn.

Der grofite gesamte Wirkungsgrad beim Flug im schwerefreien,
widerstandsfreien Feld ergab sich dort zu 459, bei konstanter Flug-
zeugbeschleunigung. Im Schwerefeld erfuhr diese Zahl bei aus biologi-
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schen Griinden hochstmoglichen Flugzeugbeschleunigungen eine Kor-
rektur auf etwa 389, Die restlichen 189, Energieverluste gegeniiber
dem Wirkungsgrad unserer Aufstiegsbhahn gehen daher hauptsachlich
auf Rechnung der geringeren angewendeten Beschleunigungen und des
Luftwiderstandes.

Sie diirften sich aber an einem mit festen Fliigeln versehenen Raketen-
luftfahrzeug durch andere Awufstiegsbahnen kaum erheblich geringer
halten lassen.

34. Die Abstiegsbahn.

Wird bei Ausfiilhrung des Hohenfluges oder am Ende der Aufstiegs-
bahn der Antrieb abgestellt, so beginnt das Raketenflugzeug unter dem
Einflul des verzogernden Luftwiderstandes die Abstiegsbahn zu be-
schreiben. Da der Winkel zwischen Bahntangente und Horizont in den

Abb, 88. Die duBeren Kriafte amm Raketenflugzeug withrend der Abstiegsbahn,

erheblichen oberen Teilen der Abstiegsbahn sehr klein ist, konnen wir
das fiir den Hohenflug giiltige Kraftbild zunéchst ndherungsweise auch
zur Untersuchung der Abstiegsverhaltnisse verwenden. Dabei tritt nur
an die Stelle des Raketenschubes P die Triagheitskraft T, die aus der
Verzogerung des Flugzeuges durch den Luftwiderstand entsteht, also aus
der Bewegungsenergie der Flugzeugmasse gespeist werden mub.

Somit ist die Abstiegsbahn dadurch gekennzeichnet, daB8 auf ihr die
gesamte kinetische Energie G/2g - v? und die potentielle Energie G k des
Raketenflugzeuges an dem besonders anfangs sehr geringen Luftwider-
stand totgelaufen werden mufB. Die Abstiegsbahn erstreckt sich ent-
sprechend den verfiigharen Energien iiber sehr grofle Reisewege. Unter
den der Abb. 80 zugrundeliegenden Verhiltnissen ergeben sich die zahlen-
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miiligen GroBen der Bewegungs- und Lagenenergie des Raketenflugzeuges
in der Hoéhenflugbahn je Kilogramm Fluggewicht G zu den in Abb. 89

dargestellten Werten.
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Abb. 89. Fir die Abstiegsbahn verfiighare kinetische (ER), potentielle (Ep) und gesamte
(E) Energie je Kilogramm Fluggewicht in Abhingigkeit von der Anfangsflughéhe.

341. Abstiegsbahn im Uberschallflughereich.

Bei der Geringfiigigkeit der Lagenenergie gegeniiber der Bewegungs-
energie in den fraglichen Anfangsflughéhen und dem sehr schlechten
Gleitvermigen des Raketenflugzeuges konnen wir vorerst die Lagen-
energie ganz aus der Betrachtung fortlassen und ihren bahnverliangern-
den EinfluB nachtriglich summarisch abschitzen. Ein genauerer Rechen-
vorgang hat angesichts der Unsicherheit unserer Luftdichten- und Luft-
widerstandsformeln vorlaufig wenig praktischen Wert.

Zunidchst ergeben sich die einzelnen in Abb. 88 eingezeichneten
Krifte ihrer GroBle nach in Anlehnung an 32. zu:

F=G»}Rg,
A =kG (165300/v* 4 0,01) (1 — ~/400000) »2,
G = konst =G,

W=A.¢e=keG(165300/v* 4 0,01) (1 — ~/400000)%® v,
T'=Glg-dv/dt.
Wird die Summe der Krifte in vertikaler und horizontaler Richtung
Null gesetzt, so folgt:
ZV=0....Ek(165300/v2 4 0,01) (1 — ~/400000)* v? 4 v%*/g R =1,
ZH=0....ke(165300/v 4 0,01) (1 — ~/400000)¥ »* = 1/g-dv/d 1.
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Durch diese beiden Gleichungen ist die Abstiegsbahn im Fluggeschwin-
digkeitsbereich der reinen Uberschallstromung eindeutig festgelegt.
Wird aus ihnen % entfernt, so ergibt sich zwischen » und ¢ als Dif-
ferentialbeziehung:
ge—v2¢/R=dv/dl=4d*s/d %

Durch einmalige Integration folgt:

N i FL Iy Eo

Z2rilaR _,_(l.gR-Jf-vo)/(l'gR‘—”o)

1 WgR+o)(gr—0)
—- —-—1In
2efg/R - ((gR—v)( gk +0)’

worin v, die Fluggeschwindigkeit in der Anfangsflughohe darstelit. Da-
mit 1st zu jedem Zeitpunkt die noch vorhandene Fluggeschwindigkeit
und dadurch auch die noch vorhandene Flughohe nach 324. bekannt.

Durch nochmalige Integration der Differentialgleichung folgt der
bis zu jedem Zeitpunkt zuriickgelegte horizontale Weg zu:
----- B (A (e R o)/ (g —o) )

26\ @I L (Vg R ol g B —v0)
Mit den so gewonnenen Beziehungen a3t sich aus jeder Anfangsflug-
hohe die Abstiegsbahn so lange rechnerisch verfolgen, als die Fluggeschwin-
digkeit im reinen Uberschallbereich bleibt, also das angenommene Luft-
widerstandsgesetz mit veranderlichem c¢,-Wert geniigende Geltung be-
sitzt. Dies trifft im allgemeinen bis herab zu Flughthen von etwa 40 km
zu. Weiters wurde bei diesen Betrachtungen die geringfiigige lotrechte
Tragheitskraft, die aus der vertikalen Komponente der Abstiegsbahn
folgt, vernachlassigt. Wir konnen ihre bahnverlingernde Wirkung aber
geniigend genau dadurch abschatzen, daBl wir die horizontalen Abstiegs-
wege im Verhiltnis der jeweils aufgebrauchten potentiellen zur kineti-
schen Energie verlingern, beim Abstieg aus 100 km auf 40 km Hohe
also um etwa 39%. Wegen der 6fters erwihnten Unsicherheit vieler
Rechenvoraussetzungen sind diese Verbesserungen jedoch recht iiber-
flissiger Natur.

oder:

342. Abstiegsbahn im Unterschallbereich.

Da im Bereich der Abstiegsbahn mit Unterschallgeschwindigkeit
die Fliehkraftentlastung praktisch nicht mehr vorhanden ist und die
Luftkraftbeiwerte als konstant betrachtet werden, ist der Luftwider-
stand iiber der ganzen restlichen Abstiegsbahn konstant, und die Lénge
der Abstiegshahn kann in einfachster Weise aus der verfiigharen Energie
und diesem Luftwiderstand errechnet werden.

Singer, Raketenflugtechnik. 14
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Zu sonstigen ndheren Aussagen iber den Unterschallast der Ab-
stiegsbahn miifiten wir auf dhnliche Kraftbeziehungen wie in 341. zuriick-
greifen, doch konnen wir bei der Kiirze dieses zweiten Bahnastes davon
absehen und ihn niiherungsweise als Gerade betrachten.

343. Eigenschaften der Abstiegshbahn.

Nach Abb. 80 liegt die Grenze zwischen dem Uberschall- und dem
Unterschallast der Abstiegsbahn in etwa 40 km Flughohe. Nach Abb. 89
betrigt die gesamte dort verfiighare Energie etwa 60000 kgm je Kilo-
gramm Fluggewicht. Nimmt man fiir das Raketenflugzeug im Unter-
schallbereich trotz der nur sehr geringen Flachenbelastung wieder eine
Gleitzahl von ¢ = 0,2 an, so ergibt sich der konstante Luftwiderstand
je Kilogramm Fluggewicht zu 0,2 kg und die Lange der Unterschall-
abstiegsbahn folgt einfach zu:

$, = 60000/0,2 = 300 km.

Die Fluggeschwindigkeit auf dieser Unterschallabstiegsbahn sinkt von
anfangs etwa 1900 km/h auf schlieBlich etwa 150 km/h in Erdnihe
derart, daB der Staudruck trotz der verschiedenen Luftdichte immer
konstant bleibt, so daBl der ganze Unterschallast in rd. 34 h durch-
laufen wird.

Diese Werte sind ganz unabhingig davon, aus welcher Anfangshihe
der Abstieg unternommen wurde, sofern sie nur eben gréfler als etwa
40 km war.

Uber noch erheblich groBere Reisewege erstreckt sich der Uber-
schallast der Abstiegsbahn. Die Abhingigkeit seiner Bahnlinge und der
Zeit zur Zuriicklegung dieser Bahnlinge von der Ausgangsflughohe der
II6henbahn ergibt sich mit Hilfe der Abb. 80 und der in 341. abgeleiteten
Beziehungen zu den in Abb. 90 zusammengestellten Werten, wenn auch
hier ein & = 0,2 vorausgesetzt wird.

Man erkennt zunichst die ungeheuren Wege, iiber die sich die Ab-
stiegsbahn aus groBeren Hohen erstreckt. Da die groBte irdische Reise
der Natur der Sache nach nicht grofler als etwa 20000 km sein kann,
kommen fiir den irdischen Reiseverkehr zwischen verschiedenen Erd-
orten hochstens Flughohen von etwa 58 km in Frage, da die Abstiegs-
bahn aus dieser Flughohe sich schon iiber die gesamte Linge des erfor-
derlichen Reiseweges erstreckt. Die Zeit dieses Abstieges betréigt im
Uberschallbereich etwa 85 min, im Unterschallbereich weitere 45 min,
so daB die ganze Reise samt der Aufstiegszeit etwa 2 h in Anspruch
nimmt.

Der Raketenflug wird sich, soweit er dem Verkehr zwischen ver-
schiedenen Erdorten dient, also tatsdchlich nur in den beiden unteren
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Atmosphérenschichten, der Troposphére und der Stratosphére, abspielen,
wobei aber nur ganz kurze Bahnteile in die Troposphire fallen.

Eine besonders kennzeichnende Eigenschaft der Uberschallabstiegs-
bahn ist der Umstand, daB auf ihr das Flugzeug praktisch wenig steuer-
bar ist. Der Ablauf des Uberschallastes ist durch GroBe und Richtung
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Abb. 90. Bahnliangen und Zeitdauer des Abstieges aus dem Hohenflug bis zur
Erreichung der Unterschall-Fluggeschwindigkeit.
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der Anfangsfluggeschwindigkeit in der Hohenbahn voéllig bestimmt und
kann durch den Flugzeugfithrer mittels Steuerbewegungen kaum beein-
fluBt werden. Auch die theoretisch wegen der geringen Luftkrifte denk-
baren willkiirlichen Bahnénderungen werden praktisch beschriankt sein,
da durch sie das Flugzeug in bedenkliche Stellungen zur Fortbewegungs-
richtung kéme, die der Lufterhitzung vor dem Flugzeug Vorschub
leisten konnten. Wegen dieser Zwangsldufigkeit 1a3t sich die Abstiegs-
bahn in Abhingigkeit von den Anfangsbedingungen eindeutig beschreiben
und mit Hilfe der in 324. und 341. abgeleiteten Beziehungen analytisch
festlegen.

Die durch Zusammenfassung der Beziehungen zwischen jeweils
v/h, vft und s/t folgende Bahngleichung s/ gibt im Bedarfsfalle alle
niheren, erwiinschten Aufschliisse.

Die Steuerverhiltnisse dndern sich mit Erreichung des Unter-
schallastes der Abstiegsbahn, auf dem die kinetische Energie nur mehr
eine geringe Rolle spielt und das Flugzeug daher den Steuerbewegungen
zu folgen beginnt. Dieser Umstand ist fir den eigentlichen Landevor-
gang sebr wichtig, da er dem Flugzeugfiihrer von etwa 40 km Flug-
hohe aus gestattet, nach einem passenden Landeplatz im Umkreis von
300 km Ausschau zu halten und den gewdhlten Landeplatz in iiblicher

14%
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Art durch Kurven, Spiralen usw. im Gleitflug anzufliegen, wozu ihm
eine Zeit von fast 1 h zur Verfiigung steht.

35. Die Leistungen des Raketenflugzeuges. Allgemeines.

Die hervorstechendsten Leistungselemente des Raketenflugzeuges
sind seine Fluggeschwindigkeit und seine Flughohe.

In diesen beiden Beziehungen stellt das Raketenflugzeug nicht eine
stetige Weiterentwicklung, sondern eine grundsitzliche Vervielfdltigung
der bisher von Troposphirenflugzeugen erreichten Leistungen dar. Da-
neben spielt als dritter Leistungsfaktor die Reichweite eine ausschlag-
gebende Rolle. Die Hauptursachen der Geschwindigkeitsgrenzen von
etwa 400 bis 750 km/h iblicher Troposphiren- und neuerdings auch
Stratospharenflugzeuge sind bekannt und wurden teilweise schon er-
wihnt als:

1. Geringe Geschwindigkeitsspanne zwischen Landegeschwindigkeit
und Héchstgeschwindigkeit, wodurch letztere in Bodennidhe wegen der
aus Sicherheitsgriinden nicht beliebig steigerbaren Landegeschwindigkeit
beschrankt ist.

2. Ungeniigende Leistungsfihigkeit der Vorverdichter fir Flige in
sehr groBer Atmosphdrenhohe, wodurch die Motorleistung infolge des
Sauerstoffmangels nicht aufrechterhalten werden kann.

3. Verschlechterung der aerodynamischen Eigenschaften bei An-
ndherung an die Schallgeschwindigkeit, dadurch erhGhter Leistungs-
bedarf und verminderter Wirkungsgrad der Luftschraube.

4. Unmoglichkeit beliebiger Steigerung der Schraubendrehzahlen
aus Festigkeitsgriinden.

5. Uberhandnehmen des Motorgewichtes wegen der mit den Flug-
geschwindigkeiten anwachsenden nétigen Auntriebsleistungen.

Diese Schwierigkeiten sind am Raketenflugzeug umgangen durch:

1. die Verwendung des Raketenantriebes, der keine Luftschraube
zur Erzeugung der Triebkrifte bendtigt und je Motorgewichts-
einheit eine sehr vielfach grofere Antriebsleistung entwickelt,

2. die Mitnahme des zur Kraftstoffverbrennung nétigen Sauer-
stoffes, wodurch das Triebwerk vom Luftsauerstoff unabhangig
wird.

Durch diese Baugrundsitze ist es moglich, sehr grofie I'lughohen
unabhingig von einem mangelhaften Vorverdichter aufzusuchen und in
diesen Flughthen theoretisch die nach heutiger technischer Voraussicht
endgiiltig héchstmoglichen Geschwindigkeiten irdischer Verkehrsmittel
zu erreichen.
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Nach dem bisher Besprochenen bedingen nicht nur Flughéhe und
Fluggeschwindigkeit einander sehr enge, es hingt weiter auch die Reich-
weite des Raketenflugzeuges mit ihnen aufs engste zusammen. Da letz-
tere die praktische Brauchbarkeit des Raketenflugzeuges hauptsdchlich
bestimmt, soll sie an erster Stelle ndher behandelt werden.

351. Die Reichweite des Raketenflugzeuges.

Sie ist ebenso wie die des gewohnlichen Flugzeuges durch die Menge
der mitfithrbaren Kraftstoffe bestimmt. In dieser Hinsicht stellt das
Raketenflugzeug ganz auBlerordentliche Forderungen an den Konstruk-
teur, muB doch nach 332. zur Erreichung der reinen Uberschallgeschwin-
digkeit allein die Kraftstoffladung 609, des Anfangsfluggewichtes be-
tragen, ein Wert, der bei unseren leistungsfahigsten Fernflugzeugen
noch nicht erheblich iiberschritten wurde. Anderseits er6ffnen das geringe
Gewicht des Raketentriebwerkes und die wegen des hohen Startschubes
zuldssigen sehr hohen Flachenbelastungen und guten Starteigenschaften
bisher unbekannte Moglichkeiten.

Nach Erreichung der Uberschallgeschwindigkeit und der damit ver-
bundenen Flughohe stehen dem Flugzeug zwei verschiedenc Wege zur
Erreichung eines fernen Reisezieles offen.

Einerseits konnte es die einmal vorhandene Fluggeschwindigkeit
nur mehr so weit steigern, als zur Sicherung eines ausreichenden Raketen-
wirkungsgrades notig ist, nach den bisherigen Annahmen also auf etwa
1850 bis 2000 m/sec, und die Reise nun unter Einhaltung dieser Ge-
schwindigkeit als reinen Hohenflug so lange fortsetzen, bis das Reise-
ziel im Gleitflug erreichbar ist. Die horizontale Linge dieses Glett-
fluges betriige dabei nach 343. etwa 2000 km.

Anderseits bestiinde die Maoglichkeit, die erreichte Uberschall-
geschwindigkeit so lange weiterzusteigern, bis die schon nach wenigen
Minuten erreichte hohe IFluggeschwindigkeit ausreicht, um bei voll-
stindig abgestelltem Motor das Reiseziel im Gleitflug vom augenblick-
lichen Flugzeugstandort aus zu erreichen.

Diese Moglichkeit beruht auf der in 343. erlduterten Tatsache, daf
bei einer Fluggeschwindigkeit von etwa 7500 m/sec das Flugzeug imstande
ist, die Erde bei schweigendem Motor im Gleitflug einmal vollstdndig
zu umfliegen und bei » =6400 m/sec den Gegenpol des augenblicklichen
Flugzeugstandortes ohne Motorkraft im Gleitflug anzulaufen.

Fir Reiseziele, die niher als etwa 2400 km vom Startort liegen,
entfallt ein eigentlicher Hohenflug jedenfalls, da die Horizontalwege
der Auf- und Abstiegsbahn diesen Bereich vollstindig decken.

Aber auch fir die iibrigen groferen Entfernungen fillt die Wahl
leicht zugunsten der zweiten Reiseméglichkeit ohne eigentlichen Hohen-
flug mit konstanter Fluggeschwindigkeit und Motortatigkeit, wenn man
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bedenkt, dafl nach 324. der Hohenflug mit 2000 m/sec in etwa 42 km Flug-
hohe mit kaum 79, Fliehkraftentlastung, also praktisch gegen den
vollen Luftwiderstand erfolgt, der bei ¢ = 0,2 und 20000 km gesamtem
Reiseweg im Hohenflug allein etwa 6.10° kgm/kg Arbeit erfordert,
gegeniiber 3.10% kgm/kg nach 333. zur Steigerung der Reisegeschwindig-
keit von 2000 m/sec auf 6400 m/sec in 56 km Hohe, wo die Reise groBen-
teils mit iiber 609, Fliehkraftentlastung, also gegen sehr kleine Luft-
widerstinde fortgesetzt werden kann. Diese Uberlegenheit bleibt auch
auf kiirzeren Reisen aufrecht. AuBlerdem wichst bei der zweiten Reise-
art die Reisegeschwindigkeit nicht unerheblich, der Raketenmotor
braucht weit kiirzere Zeit in Tétigkeit zu stehen und der GroBteil der
Reise ist vom guten Willen des Motors unabhéngig.

Die weiteren Betrachtungen beziehen sich daher ausschlieBllich auf
solche Fernfliige, die nur aus den beiden Aufstiegsbahnédsten und der
unmittelbar anschlieBenden Abstiegsbahn ohne dazwischenliegendem
Hohenflug bestehen.

Die praktisch geringste Reiseentfernung ergibt sich aus dem An-
stieg bis zur Erreichung der reinen Uberschallgeschwindigkeit und dem
daranschlieBenden Abstieg zu etwa 350 km.

Wirtschaftlich sind derart kleine Reisen mit dem Raketenflugzeug
nicht vertretbar.

Eine energetische Uberlegenheit des Raketenflugzeuges gegeniiber
dem iiblichen Troposphirenflugzeug in dem Sinne, daBl es zum Trans-
port eines gewissen Endfluggewichtes iiber eine bestimmte Wegstrecke
geringere Energiemengen benotigt, als ein hochwertiges Schraubenflug-
zeug, wird sich kaum oder bestenfalls erst jenseits des Aktionsbereiches
der Schraubenflugzeuge ermoglichen lassen. Diese Forderung kann mit
Berechtigung auch nicht gestellt werden, da bisher bei jedem Verkehrs-
mittel die hohere Reisegeschwindigkeit mit hoherer Tonnenkilometer-
arbeit bezahlt werden muBlte. VerhiltnismiBig schneidet in dieser Hin-
sicht das Raketenflugzeug noch auBerordentlich giinstig ab, da die
Tonnenkilometerarbeit bei grofen Fernfliigen sich trotz der 30- und
mehrfach groBeren Reisegeschwindigkeit in dhnlicher GréBenordnung
wie die des Schraubenflugzeuges bewegt. Wir kommen darauf unter
353. noch zuriick.

Die Reichweite selbst hidngt vorziiglich vom Ladeverhaltnis G/G,,
von der erreichbaren Auspuffgeschwindigkeit ¢ und zum Teil auch von
der aerodynamischen Giite des Flugzeuges ab.

Setzen wir fiir die beiden letzteren und die sonstigen Einflisse die
bisherigen Annahmen, so findet sich zwischen Ladeverhiltnis G/G,,
Reichweite s und Hochstfluggeschwindigkeit v der in Abb. 91 darge-
stellte Zusammenhang. Abb.91 148t sich mit Hilfe der in 32., 33. und 34.
hergeleiteten Beziehungen leicht entwerfen. Es ist zu beachten, dal
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die im Unterschallbereich zuriickgelegten Wege von der gesamten Reise-
linge unabhingig etwa 370 km betragen, wobei etwa 70 km auf die
Unterschallaufstiegsbahn und etwa 300 km auf die Unterschallabstiegs-
bahn entfallen. Die Hauptreisewege werden daher mit Uberschall-
geschwindigkeit zuriickgelegt. Die Uberschallaufstiegsbahn erstreckt
sich nur bei Endgeschwindigkeiten iiber » = 5000 m/sec auf mehr als
1000 km Weg, so daBl der allergréfite Teil der zuriickgelegten Reisewege
aus Uberschallabstiegsbahn besteht.
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Abb. 91. Zusammenhinge zwischen : Ladeverhiltnis G/Go; Reichweite s
und Hochstgeschwindigkeit v.

Mit dem an heute iiblichen Flugzeugen vereinzelt schon erreichten
Ladeverhiltnis G/G, = 0,3 betriige die Reichweite nach Abb. 91 kaum
etwa 1000 km horizontalen Weges. Zur Erreichung der von Schrauben-
flugzeugen erzielten groBten zwischenlandungslosen Reisewege wiren
Ladeverhéltnisse von etwa G/G, = 0,15 bis 0,13 nétig, die sich der
Grenze des konstruktiv Erreichbaren wahrscheinlich schon sehr stark
nidhern. Von einer irgendwie gewichtigen Nutzlast kann dabei natiirlich
keine Rede sein.

Die Erzielung einer angemessenen Reichweite wird daher fiir den
Konstrukteur von Raketenflugzeugen zunichst die wichtigste Aufgabe
darstellen.

Wenn man von besonders umwilzenden Entdeckungen auf dem
Gebiet der Kraftstoffe absieht, wird es sich also vorziiglich um die Auf-
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gabe handeln, zwischen folgenden, zum Teil widerstreitenden Einfliissen
ein Optimum zu finden:

Mit der Verwendung energiereicherer Kraftstoffe wichst im all-
gemeinen nicht nur deren Gefédhrlichkeit, es wachsen vor allem die zur
Unterbringung im Flugzeug erforderlichen Vorkehrungen und damit das
Leergewicht G. Uber ein gewisses MaB hinaus wird daher trotz der
héheren Auspuffgeschwindigkeit die Reichweite wieder sinken.

Mit der Verwendung sehr grofler Raketenmiindungsquerschnitte
wichst der innere Wirkungsgrad der Rakete und damit bei gegebenen
Kraftstoffen gleichfalls die Auspuffgeschwindigkeit ¢, es sinkt aber mit
der stumpfen Heckausbildung die aerodynamische Giite des Flug-
zeuges, besonders im Unterschallgebiet (in dem wenigstens 3/ der ge-
samten Brennstoffe verbraucht werden) sehr erheblich.

Aber auch mit den hier verwendeten, gewil nicht sehr giinstigen
Zahlenannahmen 146t sich eine zwischenlandungslose Reichweite von
etwa 4000 bis 5000 km mit Zuversicht erwarten, die also den Flugbereich
der allermeisten unserer bekannten Flugzeuge, insbesondere aber den
schneller Flugzeuge ibertrifft.

Die Wettbewerbsfihigkeit des Raketenflugzeuges mit dem Schrau-
benflugzeug scheint daher hinsichtlich der Reichweite auch im Entwick-
lungsstadium bereits glaubhalft.

In dem vorerst in Frage kommenden I[ochstgeschwindigkeits-
bereich hat die Erddrechung auf die Reichweite keinen wesentlichen Ein-
fluB. Er kann jedoch ndherungsweise dadurch erfallt werden, dall die
in die Bahnrichtung fallende Geschwindigkeitskomponente des Start-
platzes zur Hachstgeschwindigkeit algebraisch addiert und mit dem
Summenwert in die Abb. 91 eingegangen wird. Dadurch ergibt sich fir
Ost-West-Fliige eine etwas groflere Reichweite als fir Flige in um-
gekehrter Richtung.

Bei den vorlaufig kaum erreichbaren Flugweiten iiber 20000 km
wirkt sich die Erddrchung jedoch sehr stark aus, sie wird dann voll
beriicksichtigt werden miissen.

352. Die Reise- und Hochstgeschwindigkeit des Raketenflugzeuges.

Die gewaltigste Uberlegenheit des Raketenflugzeuges gegeniiber
dem Schraubenflugzeug liegt in der Fluggeschwindigkeit.

Die Hochstfluggeschwindigkeiten selbst sind durch das Ladever-
haltnis G/G, begrenzt und begrenzen ihrerseits die Reichweiten nach
Abb. 91. Die Hochstfluggeschwindigkeit betrigt auf einem 5000-km-
Flug z. B. etwa 3700 m/sec oder 13300 km/h.

Diese Geschwindigkeit ist aber nur wiihrend sehr kurzer Zeit am
Ende der Aufstiegsbahn vorhanden. Die durchschnittliche Reisegeschwin-



digkeit des 5000-km-Fluges errechnet sich aus dem Zeitbedarl fiir die
einzelnen Bahnéste.

Nach 332. dauert der Unterschallaufstieg rd. 400 sec. Nach 333.
dauert der Uberschallaufstieg bis zur Erreichung von v = 3700 m/sec
etwa 240 sec.

Nach 343. dauert die Uberschallabstiegsbahn aus dieser Geschwin-
digkeit etwa 1600 sec und die anschlieBende Unterschallabstiegsbahn
etwa 3/ h, also 2700 sec.

Insgesamt spielt sich der 5000-km-Flug in daher rd. 5000 sec oder
mit einer durchschnittlichen Reisegeschwindigkeit von 1000 m/sec oder
3600 km/h ab.

Die Reisegeschwindigkeit des Raketenflugzeuges betrigt bei dieser
Reiseweite somit das 10- bis 20fache der gegenwirtig iblichen Klug-
reisegeschwindigkeiten. Diese Reisegeschwindigkeiten wiirden mit den
— vorlaufig allerdings noch nicht ohne weiteres erreichbaren — groferen
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Abb. 92. Abhangigkeit der gesamten Reisedauer und der mittleren Reisegeschwindigkeit
von der Entfernung des Reisezieles.

Reiselingen noch betriichtlich zunehmen. In Abb. 92 ist eine Ubersicht
iiber die mittleren Reisegeschwindigkeiten in Abhingigkeit von der
Lange des zwischenlandungslosen Reiseweges gegeben.

Zugleich sind die daraus unmittelbar folgenden Reisedauern in
Abhidngigkeit von der Entfernung des Reisezieles eingetragen.

353. Die Flughohen des Raketenflugzeuges.

Die in diesem Buche behandelten Ilugbahnen dienen vorziglich
der Transportaufgabe zwischen verschiedenen Erdorten. Es werden
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auf ihnen daher nur jene Flughohen durchflogen, die fiir eine bestimmte
Fluggeschwindigkeit notig sind.

Die errechneten Zahlen haben daher mit der Gipfelhéhe des Raketen-
flugzeuges unmittelbar nichts zu tun.

Zur Erzielung duBlerster Gipfelhohen miiite das Flugzeug nach etwas
anderen Gesichtspunkten entworfen werden, als sie den vorliegenden
Berechnungen zugrunde liegen, auf die wir hier jedoch nicht einzugehen
brauchen.

Die fiir die Transportzwecke des Raketenflugzeuges notigen Flug-
hohen héngen in erster Linie mit den erreichbaren Héchstgeschwindig-
keiten und daher weiterhin mit der Reiselinge zusammen. Trotzdem
ist ihr Bereich ein verhéltnismaBig enger. Da das Flugzeug erst in 35
bis 40 km Héhe den reinen Uberschallgeschwindigkeitsbereich erreicht,
liegen die Flughohen durchwegs iiber dieser Zahl. Da aber weiterhin
im reinen Uberschallbereich die Luftkrifte nur mehr langsam mit der
Geschwindigkeit wachsen, sind nach 324. fiir die in absehbarer Zeit er-
reichbaren Hochstgeschwindigkeiten kaum groBere Flughdhen als
50 km erforderlich, so daB die auf den grofen Fernfliigen erreichten
Gipfelhohen sich zwischen den beiden Grenzen 35 und 50 km bewegen
werden. Der genauere, zu jeder Flugweite gehorige Wert kann aus den
Abb. 90 und 80 leicht abgelesen werden.
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Wege zur Raumschiffahrt

Von Prof. H. Oberth

3. Auflage, 442 Seiten, 159 Abbildungen. 8° 1929. Broschiert M. 15.50.
in Leinen gebunden M. 18.—.

Inhalt: I. Teil: Vorbemerkungen. I. Einleitung. T1. Das RiickstoBprinzip. 111, All-
gemeine Beschreibung. TV. Verbesserungen und Erginzungen. 2. Teil: Physikalisch-
technische Fragen. V. Die Ausstromungsgesehwindigkeit. V1. Der ideale Antrieb.
VII. Das Massenverhiltnis. VIIL. Die giinstigste Geschwindigkeit. IX. Der Andruck.
(Erklirung. Berechnung des Andrucks. Erscheinungen des Andrucks. Verhalten des
Menschen erhéhtem Andruck gegeniiber. Andruckslosigkeit. Die Wirkungen geringen oder
giinzlich fehlenden Andrucks auf den Menschen. Kritische B(‘mukun'ren ) X. T ragweite,

Uberwmdung der Erdschwere. XI. Weitere Aufstiegsbere chmm‘ren (Der senkrechte
Aufstieg ciner bemannten Rakete. Wirkung des Luftwiderstandes bei freiflie genden
Registrier- und Fernraketen. Einiges iiber die schriige Fahrt mit Tragflichen versehener
RiickstoBflugzeuge. Der schriige, geradlinige Aufstieg des Modells E.) XII. Energetische
Betrachtungen. (Impuls und Arbeit. Das Synergieproblem. Die Synergiekurve.) XIIT.
Steuerungsfragen. (Die Stabilitit des Pfeiles. Dic Stabilitit des Pfeiles. Dic Stabilitit
der Rakete. Die aktive Steuerung. Gasflossen. Andere Steuerungsmoglichkeiten. Steue-
rung der Geschwindigkeit. Das Raketcnges(hoﬁ Orienticrung des Atherschiffs im Raum.
Die automatische Einhaltung der giinstigsten C(‘schwm(hgkelt) X1V. Die Landung.

3. Teil: Konstruktive Fragen. XV. Die Alkoholrakete des Modells B. (Vorlwnnrl\un-ren

Die Alkoholrakete.) XVI. Die Wasserstoffrakete des Modells B. (Allgemeines. Beschrei-
bung. Priizisionsinstrumente.) XVII. Diskussion der Arbeitsweise und Leistungsfihig-
keit von Raketen mit fliissigen Brennstoffen. (Die Hilfsrakete des Modells B. Der Auf-
stieg des Modells C. Grofie und Luftwiderstand. Vergleiche zwischen A. R, und 1. R.
Innendruck im Ofen und Verbrennung. Form des Zerstiubers. Bedeutung der Pumpen.

Teilung der Diise. Start bemannter de(‘l(n Raketenraumschiffe, l’ullung der . R.

Ingangsetzung des Modells B. Steighéhe. Bewertung der Brennstoffe. Die Vorteile flis-
siger Brennstoffe. Vereinfachung beim Modell B. Zusammenfassung.) 4. Teil: Verwen-
dungsméglichkeiten. XVIII. Verwendungsmoglichkeiten der Raketendiise fiir fliissige
Brennstoffe auf der Erde. (Die senkrecht aufsteigende Rakete. Die Fernrakete. Das Ra-
ketenflugzeug.) XIX. Das Modell K. XX. Stationen im Weltraum. XXI. Reisen auf
fremde Weltkirper. (Der Mond. Die Asteroiden. Der Mars. Die Venus. Die tibrigen Kér-
per unseres Sonnensystems.) XXI1. Das elektrische Raumschiff.

Die Erreichbarkeit der
Himmelskorper

Untersuchungen Uber das Raumfahrtproblem

Von Dr.-Ing. Walter Hohmann
93 Seiten, 28 Abbildungen. Gr.-8°. 1925. Brosch. M. 4.--.

..Die vorliegende Arbeit will durch niichtern-rechnerische Verfolgung aller schein-
bar im Wege stehenden naturgesctzlichen und Vorstellungsschwierigkeiten zu der Er-
kenntnis beitragen, dall das Raumfahrtproblem durchaus ernst zu nehmen ist und daf3
bei zielbewuBter Vervollkommnung der bereits vorhandenen technischen Miglichkeiten
an seiner schlieBBlichen erfolgreichen Lisung gar nicht mehr gezweilelt werden kann.



Ohne uns im einzelnen mit der mathematisch-physikalischen Behandlung des um-
fassenden Problems hier auseinandersetzen zu wollen, darf gesagt werden, dafl der Ver-
fasser das sich gesetzte Ziel im Rahmen des Méglichen erreicht zu haben scheint, wenig-
stens soweil es in diesem Umfang durchzufithren ist. Das Werk gliedert sich in fiinf
Abschuitte, nimlich: Loslésung von der KErde, Riickkehr zur Erde, die freie FFahrt im
Raum, das Umfahren anderer Himmelskiorper und schlieBlich die Landung auf unseren
Himmelskirpern. Fiir denjenigen, der sich mit diesen weitgesteckten Problemen be-
schiftigt, oder sich mit Fragen aulerhalb der itblichen mechanischen Vorginge erdge-
bundener Transportmittel beschiiftigen will, kann das kleine Werk warm empfohlen
werden. (Mustrierte Flugwoche.)

Prof. Oberth in seinem Werk: .. . daBl ich die Arbeiten Hohmanns in manchen Punkten
fiir grundlegend halte und daf} ich vieles daraus gelernt habe. ..

Die Raketenfahrt

Von Max Valier

6. Auflage. 248 Seiten, 72 Abbildungen. 8°. 1930. In Leincn geb, M. 4.80.

Inhalt: Die zu iiberwindenden Hindernisse. Der Bannkreis der Schwere. Theorie der
Fahrten im Weltenraum. Der Mantel des Luftkreises. Der menschliche Organismus.
Unsere Kampfinittel: Wurfmaschinen. Abschnellmaschinen. Geschiitze. Raketen. Von
der Leuchtrakete zum Raumschiff: Dic geschichtliche Entwicklung der Rakete. Ge-
schichte des Raumfahrtgedankens. Die Projekte der Gegenwart. Raketentechnik. Ra-
ketenfahrt. Die Zukunft des Raketenflugzeuges.

Der Luftweg: . . . ..Der Verfasser untersucht in gemecinverstiindlicher Form die Mig-
lichkeiten, aus dem Schwerbereich der Erde herauszukommen und in den Weltenraum,
zu Mond und Sternen vorzustoBen. Nach Priiffung der Verwendbarkeit von Wurfima-
schinen und Geschiitzen zu diesem Zwecke, kommt Valier zu dem Schluf, dafl die Ver-
wendung einer Rakete, die in Goddard-Oberthschem Sinne als Raumschiff gedacht ist,
zu dem erstrebten Ziele fiihren mufBl. Besonders zu begriiflen ist die Sachlichkeit des
Buches, das als ernsthafter Beitrag zu dem Thema der Raumschiffahrt angesehen
werden mufl.«

Ilustrierte Flugwoche: . .. ,,Die Schrift des bekannten Astronomen Valier dient zu
dem Zwecke, der Allgemeinheit einen Uberblick iiber den Stand der Probleme der
Raumschiffahrt an Hand der Oberthschen Projekte zu verschaffen. Man mufl sagen.
daB dieser Zweck des mit einer guten Phantasie und mit ciner fesselnden Darstellung
begabten Astronomen iiber Erwarten gelungen ist. An den Leser werden keinerlei An-
forderungen gestellt. Wir glauben sicher, dafl niemand das Werkchen aus der lland
legen wird, ohne es mit Spannung zu Ende gelesen und ohne eine wesentliche Berei-
cherung seines Wissens davongetragen zu haben. Das Werk kann weiten Kreisen nur
empiohlen werden.*

R.OLDENBOURG « MUNCHEN 1 UND BERLIN
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