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Vorwort. 
Das kleine Buch, das hier zum fanlten Male vor die Offent

lichkeit tritt - nachdem vorher wiihrend der Jahre 1916 bis 1918 
drei beschrankte Auflagen erschienen sind - ist aus Vortragen 
hervorgegangen, die der Verfasser erstmals zu Ostern 1913 vor 
deutschen Fliegeroffizieren in Berlin, dann im Febroar 1916 in 
einem Knts zur Heranbildung techniscber Offiziere der k. u. k. 
Luftfahrttruppen gehalten hat. Unter mehrfacher Umarbeitung 
und mit verschiedenen Erganzungen wurde von ihm der Gegen
stand in der Art dieses Buches in akademischen Vorlesungen, 
die sich nicht nur an engere Facbkreise wandten, wiederholt 
bebandelt, an der Universitat StraShurg 1913, an der Tech
nischen Hochachule Dresden 1919 und an der Universitat Berlin 
192;3 und 1925. Die letzte U marbeitung des Buches erfolgte 
fUr die vierte Auflage unter Mithilfe von Dr. Horst Philipps, 
jetzt in Frankfurt a. M., im Jahre 1933. Da der Verfasser seit
her, durch andere Arbeiten stark in Anspruch genommen, den 
Kontakt mit den Fortschritten des Flugwesens nicht in ge
ntigendem MaBe aufrechterhalten konnte, wandte er sioh an den 
Mitunterzeicbneten mit der Bitte, die Neubearbeitnng und Herans
gabe der notwendig gewordenen fiinften Auflage zu tibernehmen. 

Die Ausftibrungen des Buches sind fUr Leser bestimmt, die, 
ohne in den einschliigigen Fragen tiber mehr als gute Schulbil
dung zu verfiigen, aus Berui oder Neigung die mechanischen 
Grundlagen kennenzulernen wiinschen, auf denen unser heutiges 
Flugwesen heruht. Es sind daher aIle Uberlegungen und Unter
suchungen fortgeblieben, zu denen hohere mathematische Hilfs
mittel erforderlic'h waren; aueh sonst ist an Vorkenntnissen nicht 
mehr vorausgesetzt, als was an hoheren Schulen (in Osterreich: 
Mittelschulen) gelehrt zu werden pflegt. Doch mag vielleicht 
das Buoh auoh dem Ingenieur, der sich der Flugtechnik erst zu-
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wenden will, als erste Einfiihrung dienen, dem Flieger oder dem 
im Flugdienst tatigen Praktiker als theoretische Erganzung zu 
selbstgewonnenen Anschauungen und Erfahrungen. 

In der vorliegenden fiinften Auflage sind inhaltlich neu 
die Abschnitte iiber Entwurfsllnterlagen fiir Luftschrauben, iiber 
den Dieselmotor und ein Kapitel iiber das Drehfliigelflugzeug. 
Da trotz dieser und einer Reihe von weiteren Erganzungen, die 
samtlich vom Zweitunterzeichneten herriihren, der Umfang des 
Buches seiner Bestimmung gemaB nicht wachs en soUte, wurden 
durchUmordnung verschiedener Abschnitte einige Wiederholun
gen vermieden und die Darstellungen mancher Lehrgegenstande 
von geringerer Wichtigkeit gekiirzt. Der groBte Teil der Bezeich
nungen wurde denjenigen der deutschen Luftnormen angepaBt 
und zusammen mit den wichtigsten im Text verwendeten De
finitionen gesondert aufgefiihrt. 

September 1936. 
Richard v. Mises. 
Kurt Hohenemser. 
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Einleitung. 

Geschichtlicher Oberbliek. 

1. Bis ZUlli ersten Motorflug. Dem Franzosen Alphonse 
P fm au d gliiekte urn das J ahr 1870 die Entdeckung, daB ein 
Flugzeug, urn in der Langsrichtung stabil zu sein, nur einer 
geeigneten Schwanzftosse - Dampfungsftache - bedad. Er 
fand aueh, daB die seitliche Unstabilitat durch Aufbiegen oder 
Aufwarlskriimmen der Tragflachcn vermindert wird. Am 
18. August 1871 lieG er vor Zeugen ein durch gespannte 
Gummiziige betriebenes Flugzeugmodell frei fliegen. Dies war 
der erste Flug eines "kiinstlichen Vogels". Wenige Jahre darauf 
nahm sich Penaud, 30 Jahre alt, aus Kriinkung tiber die Nicht
beachtung seiner Erfindung das Leben. 

Der Deutsche Otto Lilienthal entdeckte urn 1890, daB 
gewalbte Tragfliigel ebenen Fliichen an Tragkraft bedeutend 
iiberlcgen seien. Er suchte der L6sung des Flugproblems da
dmch naher zu kommen, daB er TragfliigeI am eigenen Karper 
befestigte und in dieser Weise von kleinen Anh6hen aus Gleit
und Sehwebeversuche ausfiihrte. Nach zahlreichen wohlgeIun
genen Versuehen fand er dureh Absturz am 11. August 1896 
seinen Tad. 

Dureh Lilienthal und Penaud beeinfiuBt, arbeitete der 
Amerikaner O. eh a nut e weiter. Ala seine Seh iiler geIten die 
Bruder Wilbur und Orville Wright, Trager des bedeutendsten 
Narnens, den die Geschichte des Flugwesens zu nennen hat. 
Sie erfanden in der Verwindung der Tragflachen das Mittel zur 
Stabilisierung eines FIugzeuges in der Querrichtung. Sie bauten 
ein Flugzeug mit gewOlbten Tragftaehen, mit Dampfungsflaehe 
und Verwindung, riisteten es mit einem rund 15 pferdigen Mo
tor aus und machten damit am 17. Dezember 1903 in Dayton, 

v Mi"""-Hohenemser. Fluglehre. 5. Auft. 1 
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Staat Ohio, den ersten Flug von etwa einer Minute Dauer uber 
eine Strecke von 260 m. So wurden die Bruder Wright die 
ersten Menschen, die wirklich geftogen sind. 

2. Die franzosische Schule. Zur Zeit der ersten Ver
suche der Bruder Wright begann in Frankreich, gefiihrt von 
Hauptmann Ferber, eine groBe Reihe von Mannern sich mit 
Flugversuchen zu beschaftigen. Santos-Dumont gelang im Ok
tober 1906 der erste Motorftug in Europa. Unterstiitzt wurde 
die hier einsetzende Entwicklung, die durch die Namen Far
man, Bleriot, Voisin u. a. gekennzeichnet wird, durch die 
Schaffung des leichten Umlaufmotors (Gnome), der in seiner 
vollkommenen Anpassung an die Bediirfnisse des Fluges lange 
Zeit hindurch unubertroffen blieb. Als im Juni 1908 auch die 
Bruder Wright nach Frankreich ubersiedelten, war die Vorherr
schaft Frankreichs auf dem Gebiete des Fluges auf Jahre hinaus 
fest begrundet. Fast aIle sportlichen Hochstleistungen wurden 
in Frankreich geschaffen, fast aIle Lander der Welt wurden 
von der franzosischen Industrie mit Flugzeugen und Motoren 
versorgt. 

In Deutschland begann August Euler urn 1909 mit Flug
versuchen und dem Bau von Flugzeugen im AnschluB an 
franzosische Vorbilder. 

3. Entwicklung des deutschen Flugwesens. Die 
Entwicklung des deutschen Flugwesens knupfte jedoch nicht 
unmittelbar an die Ergebnisse der franzosischen Schule an, 
sondern nahm ihren Ausgangspunkt von Osterreich. Hier hatte 
nach verdienstvollen Vorarbeiten von Wellner, Popper-Lyn
keus und anderen, Wilhelm Kress, der schon im Jahre 1880, 
unabhangig von Penaud, ein freiftiegendes Modell eines Flugzeuges 
vorfuhren konnte, jahrzehntelang Versuche mit Drachenftiegern 
unternommen. Urn 1899 begann Igo Etrich, dem das letzte 
Gleitftugzeug Lilienthals zur Verfugung stand, mit Versuchen, 
die dahin zielten, die Flugelform des Zanonia-Samens (einer 
Gurkenpftanze aus Java) fUr Flugzwecke nutzbar zu machen. 
Er entwickelte auf Grund dieses Gedankens in Gemeinschaft 
mit Hugo Wels die "Taube", deren wesentliches Merkmal die 
nach Art der Zanoni a nach hinten aufwarts gebogenen Trag
ftachenenden waren; damit schuf er das Flugzeug, das bis 
zum Beginn des Krieges kennzeichnend fur das deutsche Flug-
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we sen blieb. 1m Juli 1909 gluckte der erste Flug in Wiener-Neu
stadt, von wo aus dann Hellmuth Hirth, der erste deutsche 
Flieger von groBem Ruf, die Taube nach dem Deutschen Reich 
mitnahm. Fast die ganze deutsche Industrie beschaftigte sich 
1910 bis 1913 mit der Vervollkommnung der Tauben-Bauart, 
unter ausschlieBlicher Verwendung der aus dem Automobil
motor entwickelten Standmotoren. Erst seit 1913 gewannen, 
zum Teil unter dem Einflusse franzosischer Vorbilder, Doppel
decker mit wesentlich glatten Tragflachen, aber - im Gegen
satz zu Frankreich - durchweg mit Standmotoren ausgerustet, 
allmahlich groBere Geltung. Namhafte Erfolge dieser Typen 
kennzeichneten die Entwicklung in Deutschland in der letzten 
Zeit vor dem Kriege. 

4. Fortschritte wahrend des Krieges. Die Weiter
bildung der Flugzeugtypen wahrend des Krieges und in den dar
auf folgenden Jahren, so energisch sie auch von allen Seiten 
betrieben wurde, war beherrscht von der durchgreifenden Tat
sache, daB die Entwicklung in den Grundzugen abgeschlossen 
ist und das Flugzeug, im GroBen gesehen,' in seinem allgemeinen 
Aufbau und in der Mehrzahl seiner Konstruktionsteile allmahlich 
endgultige Formen annimmt. Der Unterschied der Typen in den 
verschiedenen Landern ist mehr und mehr in den Hintergrund 
getreten und schlieBlich fast ganz geschwunden: Ahnlich wie 
vor 4 oder 5 Jahrzehnten die stationare Dampfmaschine, vor 
drei Jahrzehnten das Fahrrad, vor zwei Jahrzchnten das Auto
mobil, so naherte sich jetzt allmahlich das Flugzeug seiner "Welt
form", die wohl wei ten Spielraum fur konstruktive Anpassung an 
verschiedene Bedurfnisse, aber keinen Spielraum fur phantasie
volle Erfindertatigkeit bietet. Die Anforderungen des KriE>ges 
gingen in erster Reihe auf Erhohung der Flugleistungen, Ge
schwindigkeit und Steigfahigkeit, in zweiter Reihe auf Vervoll
kommnung der Bewaffnung fur Abwehr und Angriff. Verhaltnis
maBig am best en und am endgultigsten durchgebildet wurde die 
Bauart des kleinen raschen und leichten Flugzeuges, das mit einem 
einzigen Insassen ohne jede entbehrliche Belastung, mit dem leich
ten franzosischen Umlaufmotor ausgerustet, gut 200 km/Std. er
reichte. Fur groBere Bauarten schien der deutsche und osterreichi
sche Stand motor mindestens gleichwertig, wenn nicht uberlegen 
zu sein. Durchgreifend war die ganz enorme Steigerung der 

1* 
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Motorstarke, die vor dem Krieg bei normalen Flugzeugen nie 
mehr als 100 PS betragen hatte, dann aber bald allgemein 200 PS 
und mehr erreichte. Riesenflugzeuge mit mehreren Motoren und 
Tausenden von Pferdestarken, die zum Tragen groBer Lasten und 
zahlreicher Bemannung bestimmt, die Tatigkeit der Luftschiffe 
iibernehmen sollten, wurden schon wahrend des Krieges erprobt 
sind aber zu Verwendung in groBerem Umfang nicht mehr 
ge1angt. 

5. Der gegenwartige Stand. Nach Beendigung des 
Krieges war auf allen Teilgebieten des Flugwesens zunachst in 
allen Landern eine naturgemaBe Ermattung eingetreten. All
mah1ich begann man dann, die im Kriege geschaffenen Konstruk
tionen fUr die Aufgaben des militarischen Dienstes weiter aus
zugestalten und ausgedehnte Luftflotten mit besonders gewah1-
ten F1ugzeugtypen zu schaff en. Daneben traten auch die Auf
gab en des Luftverkehrs hervor, die heute in allen Landern mit 
dem groBten Nachdruck verfolgt werden. In den letzten Jahren 
haben GroBe und Motorstarke, Tragfahigkeit und Reichweite, 
Geschwindigkeit und Flughohe Werte erreicht, an die man vor 
kurzem noch kaum gedacht hatte. Die Flugzeuge verschiedener 
Typen bilden in weitem Umfang ein Verkehrsmittel des prak
tischen Gebrauchs, das neben Land- und Wasserfahrzeuge tritt. 
Dariiber wird auch im 1etzten Kapitel dieses Buches berichtet 
werden. Eine geringere Rolle spielt jetzt der sportliche Wett
bewerb, der aber immerhin einen guten Einblick in das tech
nisch zur Zeit Erreichbare bietet. Wir geben hier in zwei Ta
bellen einen kurzen Dberb1ick iiber die wichtigsten W e1 t
rekorde nach dem Stande vom April 1935. 

In den fiir Land- und Wasserflugzeuge aufgestellten Rekord
tab ellen sind hinter den Rekordzahlen folgende weitere Angaben 
der Reihe nach aufgefUhrt: die Bezeichnung der Flugmaschine 
und des Motores, die GroBe der Motorleistung in PS, der Tag 
des aufgestellten Rekordes und das Land. 

6. Entwick1ung der Fluglehre. Die Grundlagen, auf 
denen die Fluglehre oder die "Theorie des Flugzeuges" be
ruht, sind zweierlei Art. Sie bestehen einmal aus bestimmten 
Ergebnissen der wissenschaftlichen Mechanik, die bekanntlich 
einen allgemeinen Rahmen fUr die Erklarung aller Bewegungs
erscheinungen abgibt; dann aus zahlreichen, durch planmaBige 
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6 Einleitung. 

Beobachtung gewonnenen Erfahrungssatzen, die das besondere 
Erscheinungsgebiet, mit dem man es in der Flugtt'chnik zu tun 
hat, kennzeichnen. In beiden Richtungen, in der Erweiterung der 
Anwendungen mechanischer Theorien und in der Vertiefung der 
experiment ellen Forschung, kann man eine stetige Entwick
lung, die den Fortschritten der Flugtechnik paralell lauft, fest
stellen .. Einem groBen Teil der oben angefUhrten Namen be
gegnen wir in der Reihe erfolgreicher Forscher wieder, so 
Penaud, Lilienthal, Ferber u. a. Besonders groBe Verdienste 
urn die Beschaffung und Verbreitung zuverlassiger Versuchsergeb- ' 
nissc erwarb sich im Anfang der Entwicklung G. Eiffel, der 
vor mehreren J ahren verstorbene Erbauer des Eiffelturmes und 
Begrunder der ersten groBen aerodynamischen Versuchsanstalt 
in Frankreich. In Deutschland wirkt die Gottinger Versuchsanstalt 
seit 1908 unter Pr an d tl' s Leitung mit groBem Erfolg auf diesem 
Gebiete. Heute besitzen aIle Kulturlander weitlaufige Einrich
tungen, die dem experimenteIlen Studium der flugtechnischen 
Fragen dienen. 

Die theoretische Forschung hatte in ihren Anfangen na
mentlich drei bedeutende Ergebnisse aufzuweisen: G. Bryan 
eroffnete 1903 eine Reihe von Arbeiten, in denen die Stabilitats
theorie der allgemeinen Mechanik auf das Flugzeugproblem an
gewandt wird, N. J oukowski gelang es 1910, die Ansatze der 
klassischen Hydrodynamik fUr eine Berechnung des Auftriebes 
bestimmter Tragflachenprofile nutzbar zu machen, und endlich 
vermochte L. Prandtl 1917 durch eine geiAtreiche Anwendung 
hydrodynamischer Satze auch Anhaltspunkte fUr die Ermittlung 
des Tragflachenwiderstandes zu gewinnen. Nach allen Richtungen 
hat die Theorie im Laufe der letzten Jahre Ausbau und Ver
tiefung erfahren, sie ist zu einem stattlich angewachsenen Zweig 
der angewandten Mechanik geworden. Hier konnen nur die 
einfachsten und am leichtesten verstandlichen Elemente der 
Fluglehre besprochen werden. Wer sich weiter unterrichten 
will, wird die mehr und mehr anwachsende Buch- und Zeit
schriftenliteratur der wissenschaftlichen Flugtechnik verfolgen 
mussen. Auf einzelne der einschlagigen Veroffentlichungen ist 
an verschiedenen Stellen des vorliegenden Buches hingewiesen. 



I. Allgemeines fiber Luftkriifte. Luftwiderstand. 
1. Luftdruck. 

Unter Luftdruck versteht man die auf die Fliicheneinheit 
ausgetibte Druckkraft der atmospharischen Luft. Man denIm 
sich etwa einen Hohlraum luftleer ausgepumpt, so daB seine 
Wande nur auBen den Druck der Luft auszuhalten haben. Jedes 
cm2 der Wand erfahrt dann eine Kraft, die unter gewohn
lichen Verhfiltnissen rund 1,036 kg betriigt. Flir die MaBeinbei t 
"Kilogramm pro Quadrat-Zentimeter" schreibt man zur Ab
klirzung at, gesprocben "Atmosphiire". Also: normaler Luft
druck = 1,030 at. 

Das gebriiuchlichste MaS fur den Luftdruck ist die Hohe 
der Queckailbersiiule im Barometer. Da das spezifische Ge
wicht des Quecksilbers etwa 13,60 kgjl oder kg/dms betragt, 
ist das Gewicht einer Sanle von 1 cm z Querschnitt und 762 mm 
Hohe gleich 0,01· 7,62 ·13,60 = 1,036 kg. Dem normal en Luft
druck von 1,036 at entspricht aomit der Barometerstand 762 mm. 

Fur daa Fliegen ist die Veranderlichkeit des Luft
druckes im Raume von groBter Bedeutung, da vom jeweiligen 
Luftdruck die Dichte der Luft und von dieser die Flugmog
lichkeit abhangt. Folgende Hauptgesetze gelten fUr ruhende 
oder gleichfOrmig bewegte Luft: 

a) In jeder wagrechten Schichte ist der Luftdruck tiber
all gleich groB. (Dabei ist nicht an Punkte von groBer Orta
entfernung gedacht.) 

b) Mit der Hohe nimmt der Luftdruck abo 
c) Daa MaB der Abnahme hangt von der Temperatur am 

Boden und von der Starke der Temperaturabnahme mit der 
Hohe abo 

Der Temperaturabfall fur 100 m Hohe, der sogen. "Tempe
raturgradient", betriigt - solange man nicht in allzu waite Ent
farnung von der ErdoberfHiche aufstaigt - ungefahr 0,5 ° Celsius 
und liegt nach tbeoretischen Erwiigungen zwischen 0° und 10. 
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Zahlentafel 1. 
Luftdruck in mm Queeksilbersaule fUr Hohen von 0 bis 8000 m 

bei verschiedenen Bodentemperaturen und Temperaturgradienten . 
. _-

Bodentemperatur 0 0 0 Bodentemperatur 10°0 Bodentemperatur 20 0 

Hohe .-. -- - ---"- - - ----_. .. _- --- .-- -- --~-.~ -

in Tem peraturabfall Temperaturabfall Temperaturabf ali 
Metern auf 100 m: auf 100 m: auf 100 m: 

---
0° C I 0,5°0 i 10 0 0 0 C i 0,[,00 I 10 0 0° 0 10,5 0 C ! 10 C 

0 762 762 i 762 762 762 
I 

762 762 762 
I 

762 
1000 671 671 671 675 675 674 678 677 677' 
2000 593 590 587 598 I 596 593 603 601 598 
3000 523 517 512 530 525 519 537 532 I 527 
4000 462 453 443 470 

, 
462 452 478 470 461 

! 5000 407 395 i 381 4Hi 405 392 425 414 , 402 
6000 359 344 326 369 354 337 378 364 348 
7000 317 298 277 327 809 288 337 

I 
319 300 

8000 280 258 233 290 I 269 I 245 300 279 256 

Die vorstehende Zahlentafel 1 gibt den Luftdruck in mm 
Quecksilber flir verschiedene Hohen an I), u. ZW, nicht nur fur 
den mittleren Temperatur-Gradienten 0,5", sondern auch fUr 0° 
nud 1° AMaH auf 100 m. Als Bodeutemperatur sind 0°,10° und 
20 0 C angenomm en, ala Barometerstand am Boden 762 mm. Die 
Verhaltnisse fUr 10° Bodentemperatur sind iiberdies in Abb. 1 
wiedergegeben, in der Weise, daB zu jeder Hohe bis 6000 m (ala 
Ordinate) der zugehorigc Luftdruck (alB A bszisse) aufgetragen 

l) Unter Benutzung der sogenanntcn Zustandsgleichung fiir ein 
~ideales Gas" - ala aolches kann man die Luft mit groBer Annaherung 
auffassen - und der Gleichgewichtsbedingung der Atmosphare erhaIt 
man bci konstantem Temperaturgradienten die Druckformel: 

r a.h] 1 
b=boll--.- R·t! 

T~ 
Hierin bedeutet: b den Druck in mm Quecksilber in der Hahe h, 
bo = 762 mm den Bodendruck, To die Bodentemperatur, a den Tempera
turgradienten in Grad pro Meter, h die Hohe in ill und R = 29,24 migrad 
die Gaskonstante (d. i Quotient: Druck durch Raumgewicht und abso
lute Temperatur). Mit dieser Formel sind die zweiten nnd die dritten 
Spalten (Temperaturgradient 0,5 0 und 1°/100 m) der Zahlentafel 1 be
rechnet worden. Fur die ersten Spaiten wurde, da fur a = 0 die an
gegebene Formel verBagt, das dafur geltende Gesetz: 

h 

benutzt. 
b = boe - RT; 
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wurde. Der ziemlich rasche Druckabfall mit der Hohe - in 
6000 m Hohe ist der Druck bereits urn mehr als die Halfte 
des Bodendruckes gesunken - ist als ein fur die Luftfahrt 
besonders wichtiger U mstand hervorzuheben. V orgreifend sei 
namlich erwahnt, daB die Geschwindigkeit des Flugzeuges bei 
sinkendem Druck erhoht wird, ohne daB die dazu erforderliche 
Motorleistung gesteigert zu werden braucht. Man erkennt an 
der Zahlentafel, daB die Abnahme des Luftdruckes mit der 
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Abb. 1. Druckabnahme fiir Bodentemperatur 10°. 

GroBe des Temperatur-Gradienten wachst und auch urn so 
starker ist, je kleiner die Bodentemperatur angenommen wird. 
Dies ruhrt daher, daB die Dichte der Luft - wie wir noch 
im folgenden Abschnitt erortern werden - mit zunehmender 
Temperatur abnimmt, und daB der Luftdruckunterschied zwischen 
zwei wagrechten Schichten lediglich durch das Gewicht der 
zwischen ihnen liegenden Luftmasse bedingt wird. 1st 
die Dichte und somit das Gewicht dieser Luftmenge kleiner, 
so, sinkt auch der Druckunterschied zwischen den betreffenden 
Schichten. 

Wir werden im folgenden im allgemeinen die mittlere Spalte 
der Zahlentafel1 benutzen, d. h. den Druck auf 10 0 Boden
temperatur und 0,5 0 Temperaturabfall pro 100 m beziehen. In 
Wirklichkeit ist der Temperaturgradient vielfachen Schwan
kungen unterworfen und weicht fur groBere Hohen von dem 
angegebenen Werte 0,5 0 nicht unerheblich ab, worauf in Ab-
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schnitt 2 naher eingegangen werden solI. Bis zu Hohen von 
etwa 8000 mist es hinreichend genau, mit 0,5°/100 m Tempe
raturabfall zu rechnen. 

In allen Spalten der Zahlentafel 1 ist, wie gesagt, an
genommen, daB der Barometerstand am Boden 762 mm be
tragt. Bekanntlich wechselt aber von Ort zu Ort und von 
Zeit zu Zeit der Barometerstand in ziemlich betrachtlichen 
Grenzen, woriiber man sich ja stets zur Kenntnis des" Wetters" 
unterrichtet. Unsere Zahlentafel laBt sich nun in allen Fallen 

Abb. 2. Hohenschaubild (Barogramm) 
eines Fluges. 

mti7 

zur Bestimmung des 
Luftdruckabfalles ver
wenden u. zw. wie folgt. 

Wenn der Baro
meterstand am Boden 
nicht, wie in der Tabelle 
vorausgesetzt, 762 mm 
betragt, sondern z. B. 
750, so ist jede Angabe 
der Tabelle mit dem 
Verhaltnis 750: 762 zu 
multiplizieren. Z. B.: In 
6000 m Hohe betragt bei 
der Bodentemperatur 

10 0 C unter Annahme von 0,5 0 C Temperaturgradient der Luft
druck (nach Zahlentafel 1) 354 mm, also bei 750 mm Baro
meterstand: 354·750: 762 = 348 mm. Man sieht, daB der Ein
fluB der vom Wetter bedingten Schwankungen des Luftdruckes 
am Boden von geringer Bedeutung gegeniiber dem starken 
Abfall beim Steigen ist. 

Es ist bekannt, in welcher Weise die Abnahme des Luft
druckes mit der Hohe zur Hohenmessung verwendet wird. Man 
bedient sich hierzu eines Barographen oder Hohen
schrei bers , d. i. eines selbstschreibenden Luftdruckmessers, der 
- mit einem Uhrwerk versehen - die jeweilige GroBe des Luft
druckes wahrend des Fluges auf einem gleichformig abrollenden 
Papierstreifen aufzeichnet. Das Papier ist mit einer doppel
ten Teilung versehen, wie es unsere Abb. 2 zeigt. Den einzelnen, 
in gleichen Abstanden aufgetragenen Kreisbogen entsprechen die 
Zeiten: 5, 10, 15 Minuten usf. Den wagrechten, in ungleichen Ab-
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standen aufeinanderfolgenden Linian sind Hohenangaben 500 ill, 
1000 ro, 1500 ro usf. beigesetzt. Man kann das Barogramm (Hohen
echaubild) leicht in ein gewohnliches rechtwinkliges Koordinaten
,system umzeichnen, Abb. 3, indem man Punkt fiir Punkt den 
Zahlenangaben nach ii bertragt. A ber dami t bat man noch kein ein
wandfreies Bild des Steigvorganges. Denn ans dem V oranstehenden 
geht hervor, daB die Festlegung der barometrischen Hohenskala, 
d. h. die Zuordnung von Hohenangaben zu den Zeigerstellungen des 
Luftdruckmessers, nur 
auf bestimmten An
nahmen iiber Tempe
raturgradient, Boden
druck und Bodentempe
ratur bemhen kann. Do. 
diese Annahmen nicht 
fiir jeden Flug zutreffen 
konnen, muB man, wenn 
es auf genaue Fest
stellungen ankommt, 
noch eine Umrechnung 
vornehmen. Darauf wol
len wir im nachsten Ab· 
schnitt eingehen. 
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Abb. 3. Umgezeichnetes Barogramm. 

2. Raumgewicht der Luft uud Luftdichte. Hohenmessung. 

Unter Raumgewicht oder spezifischem Gewicht eines Korpera 
(gelegentlicht verwendet man hierfiir auch das Wort "Luft
wichte") versteht man das Gewicht der Raumeinheit dieses 
Korpera. Es sind daher immer, wenn man vom Raumgewicht 
spricht, die gewahlten MaBeinheiten fUr das Gewicht und fUr 
das V olumen anzuge ben. Z. B.: Quecksilber hat das Raumgewicht 
13,6 kg/dma oder 13,6 kg/I. Man pflegt das Raumgewicht mit 
dem griechischen Buchstaben y (gamma) zu bezeichnen. 

Fiihrt man, was wir immer tun werden, als Raumeinheit 
mS, als Gewichtseinheit kg ein, so ist das Raumgewicht des 
Wassers von 4 0 C gleich 1000, das Raumgewicht der Luft 
von lOG C bei 762 rnm Barometerstand 1,252, d. h. 1 rn3 Luft 
wiegt unter den genannten Verhaltnissen 1,252 kg. 
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Das Raumgewicht der Luft ist vom Luftdruck und der 
Temperatur abhangig. Es gel ten hierfUr folgende Gesetze: 

a) Das Raumgewicht andert sich proportional dem Luft
druck. Beispiel: Bei 762 mm Qu. und 10 0 C ist das Raum
gewicht der Luft gleich 1,252 kg/m3 ; wie groB ist es bei 
775 mm Qu. und 10° C? Man hat 1,252 mit dem Verhaltnis 
775: 762 zu multiplizieren, also 1,252·775: 762 = 1,273 kg/m3• 

1st der Barometerstand nicht 775 mm, sondern allgemein b mm, 

so ist das Raumgewicht Y = Yo 7~2 ' wenn Yo das spez. Gewicht 

bei 762 mm Barometerstand und 10 0 C bezeichnet. 

b) Anderung des Raumgewichtes mit der Temperatur. Das 
Gewicht der Raumeinheit eines jeden Korpers andert sich mit 
der Temperatur. Denn bei Erwarmung findet eine Ausdehnung 
statt, so daB in der Raumeinheit bei hoherer Temperatur eine 
kleinere Menge des Stoffes enthalten ist, als bei niedriger. Der 

Ausdehnungskoeffizient der Luft fur 0 0 betragt ~- d. h. irgend-
273 

ein Luftvolumen vergroBert sich bei Erwarmung von 0 0 auf 
10 C urn ein 273 stel. 

Beispiel: Bei 10 ° C ist das Raumgewicht der Luft Yo; 
wie groB ist das Raumgewicht bei 20 ° C und beim gleichen 
Barometerstand? Eine Luftmenge, die bei 0° das Volumen 1 m3 

hat, hat bei 10° den Rauminhalt 1 + 10/273 = 283/273 m3, bei 
20°: 1 + 20/273 = 293/273 m3• In dem MaB der VergroBerung 
des Luftvolumens verringert sich nun das Raumgewicht. Be
tragt es Yo fur 10° C, so ist es fur 20° C: 

283 
y = Yo 293 = 0,966 Yo; 

analog ware fur 30 ° C: 

283 283 
= Yo 303= 0,933 Yo 

283 
y=Yo 273+t' und allgemein fUr to C: 

Die Summe 273 + t = T nennt man die "absolute Temperatur" 
der Luft. 
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c) In Zusammenfassullg beider Gesetze folgt somit I); Andert 
sioh sowohl der Barometerstand als auch die Temperatur, so iat, 
gleich aJIgcmein angeschrie· llti"lle 
ben: 

b 283 
r =Yo 762 273+ t' 

Nach dieser Formel, in der 
Yo = 1,252 kg/mll zu aetzen 
iat, kanll man beispielsweiae 
flir die in Zahlent.afel 1 an-
gegebenen Luftdruckwerle 
und die zugehorigen, durch 
Bodentemperatur und Tern
peraturgradient bestimmten 
Temperaturen das jeweilige 
Raumgewicht der Luft fiir 
die verschiedenen Hohen
lagen berechnen. Die Ergeb-

m 

6"a'6' h.-------------

3(J(}f) 

~r--------~~~ __ ---

;x tilT.' qM (,f"!1 r{N r{ff q'.: 

Abb.4. Dichteabnahme fUr Tempera
turgradient 0.;)0; 100 m. 

ni8l36 einer sol chen Berechnung fUr den Warmeabfall 0,5 0 auf 
100 m sind ill Zahlelltafel 2 und in Abb.4 wiedergegeben. Man 

Zahlentafel 2. 
~aumgewicht r in kglm~ und Dichte Q= r:9 fUr Hohen \'on 0 biB 8000 m 

beim Bodendruck 762 mm ulld Temperaturgradient 0,;,)0 auf 100 m. 

Rohe 
in 

\fet-em 

° 1000 
2000 
3000 
4000 
5000 
6000 
7000 
ROOO 

_. 
---~ . - _ . _. . .-

Bodenwlllpcratur-O o e Bodentclllperatuf 10 0 e Bodentemperatuf 'lOoe 
.--- '- _._--._-" 

Tempe· ! Tempe-i Tempe. I 

r 'r=F"'r! r r:g='J r ' r:g=(! ratur I ratur ratur I , 

0° 1,298 0,t:{2 10 0 1 1,2521 0,128 20° I 1,210 : 0,123 
- 5° 1,165 0,119 1>0 1,129 0,1i1> 15° 1,0::14 I 0,112 
_10° 1,044 0,106 0 0 1,015 I 0,104 10° 0,988 0,101 
-15 0 0,933 0,095 - 5° 0,911 ; 0,093 5° 0,S90 0,091 
-20 0 0,833 0,085 -10 0 0,816 - 0,083 0° O,xOO 0,082 
-2!",o 0,741 0,076 -H,o o.no, 0.D74 - 5° I 0,719 0,073 
-30 0 0,658 0,01i7 -20° 0,651 L 0,066 - 10° i 0,644 0,066 
-35" 0,583 I 0,059 - 2.5 ° 0,5791 0,059 - 15 0 : 0/)75 0,0."}9 
-40" 0,5151 O,05S - 30 0 ,0",14 0,052 - 20 0 ; 0,513 0.052 

'I Naeh der in der FuJlnote S. 8 erwii.hnten Zustandsgleichung ist 

- PT- = konstant '"'" R. 
y' 

Do. die~e Gleichung fUr jeden Ort gilt, kann man sie auch fUr Boden-
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erkennt hier, daB beim Ansteigen auf 6000 m das Raumgewicht 
auf etwa die Halfte des Bodenwertes sinkt. 

Die voranstehenden Betrachtungen grunden sich auf die 
Anna,hme, daB die Temperatur einen gleichmaBigen AbfaH von 
0,5 0 auf 100 m Hohe erleidet. Dies trifft aber nur fur den 
untersten, fUr die Luftfahrt allerdings bisher wichtigsten Teil 
der Atmosphare zu. Die Grenze der gleichmaBigen Abnahme 
der Temperatur liegt bei etwa 11 000 m. Die Grenzflache, die 
sich vom Aquator gegen die Pole senkt, teilt die gesamte Atmo
sphare in zwei, ihren wesentlichen Erscheinungen nach ver
schiedene Teile, den unteren, die sogenannte Troposphare und 
den oberen, die sogenannte Stratosphare. 

Versuche, die mit selbstregistrierenden Ballonen angestellt 
wurden, ergaben bei einer Bodentemperatur von 10 0 im Mittel 
folgende Werte fur die Temperaturabnahme je 100 m bis zu 
Hohen von 16 km: 

Zablentafel 3. 
Durchschnittlicher Temperaturverlauf tiber Mitteleuropa. 

Hohe I Mittl. Tem- Temperatur- Hohe I Mittl. Tem-ITemperatur 
in km . peratur gradient in km peratur gradient 

° 
I 

-44 10 9 I 

1 5 0,5 10 -50 0,6 

2 ° 
0,5 11 -53 0,3 

3 -5 0,5 12 -54 0,1 

4 -11 0,6 13 -54 ° 5 -17 0,6 14 -54 ° 6 -24 0,7 15 -54 ° 7 -31 0,7 16 -54 ° 8 -38 0,7 
i 0,6 I I 

druck, Bodentemperatur und Bodenraumgewicht anschreiben: 

PTo = konstant = R. 
Yo 0 

Dividiert man die zweite Gleichung durch die erste, so folgt, da die 
DruckgroBen P sich wie die Barometerstande b verhalten, wenn man 
tiberdies T durch 27R + t ersetzt, wobei t wieder die in Celsiusgraden ab
gelesene Temperatur bedeutet: 

b' 10 
)' = Yo""f;~ 273 +t . 

Insbesondere gilt flir 10 0 Bodentemperatur und 762 mm Qu. Druck am 
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Man erkennt aus dieser Tabelle l ), daB der Temperatur
gradient im wesentlichen zwischen 0,5 0 und 0,7 0 schwankt. 
Bildet man nur aus den ersten 11 oder 12 in Frage kommen
den Werten €linen Mittelwert, so erha}t man 0,5 bis 0,6. In 
Abb. 5 sind sowohl die Temperaturen als auch die Gradienten 
flir die einzelnen Hohen aufgetragen. Bei 11 km biegt die 
Temperaturkurve urn und verlanft km. 
annahernd parallel zur Hohenachse. M>---------------, 

Bei noch groBeren Hohen - was 
,bier nicht mehr gezeichnet wurde 
- werden die Temperaturen wie
der hoher, d. h. die schon €lin

--Temperolur 
--- - -grot/kill 

mal eingenommenen Temperatur- 8'1--~"""'~:"""------1 

zustande werden noch einmal "um- D'I----~'>.P~---__1 
gekehrt" durchlaufen. Dem ganzen 
V organg legt man aus diesem f' 

Grunde den N amen "Temperatur
umkehr" oder auch "Temperatur
in version", der Grenzflaohe zwisohen 
Troposphare und Stratosphare ent
sprechend den Namen "Inversions
grenze" bei. In die Abbildung ist 

Abb. 5. Temperaturverlauf in 
Ahhlingigkeit von def Hohe. 

auBerdem noch die Gerade eingezeichnet, die den Temperatur
abfaH bei konstantem Temperaturgradienten darstellen wtirde. 

Der Wert 11 km fUr die Inversionsgrenze ist nur ein Mittel
wert. In den Tropen liegt die Inversionsgrenze mit 16 km fast 
doppelt so hoch wie in den polaren Regionen (Lappland 9 km). 

Welche Bedeutung kommt nun der Inversion bei der Druck
und Dichteberechnung zu 1 Die Zahlentafeln 1 und 2 sind unter 
J?enutzung zweier allgemein giiltiger physikalischer Gesetze tiber 
das Gleichgewicht und die Zustandsanderungen der Luft auf
gestellt worden, wobei auBerrlem von dem gieicbmaBigen Tem-

Boden die im Text folgende Formel, mit ro = 1,252. Aus diesem Aus
druok folgen die heiden Teilg611etze a) und b), je llfwhdem man die 
Temperatur oder den Druck unveril.ndert Iil.J3t. 

I) Die obenstehenden Angaben sind Mitteiwerte der TemperatUf 
und des Temperaturgradienten, die (iber Mittcleuropa. gemessen wurden. 
Entnommen Bind die Werte dem Buche Defant, nMeteoroiogie", Samm
lung Goschen Bd. 54. 
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peraturabfall Gebrauch gemacht wurde. Die physikalischen Ge
setze behalten ihre Gtiltigkeit auch in die Stratosphare hinein, 
nicht aber die Zusatzannahme des gleichmaBigen Temperatur
abfalIs. Die tiber 10 km hinaus in gleicher Weise fortgesetzten 
Zahlentafeln 1 und 2 wtirden also den wahren Verhaltnissen 
nicht entsprechen. N ach welchen Gesetzen Druck und Dichte 
in der Stratosphare abnehmen, konnte theoretisch erst nach 
genauer Kenntnis der an der betreffenden Stelle vorherrschen
den Temperaturverhaltnisse festgestelIt werden. 

Die im vorangehenden durchgefiihrten Untersuchungen tiber, 
den Zusammenhang von Druck- und Temperaturverlauf setzen 
uns instand, die Steigleistung eines Flugzeuges aus einem yom 
HohenmeBgerat aufgezeichneten Schaubild richtig zu beurteilen. 
Ftir gewohnliche Zwecke des Luftverkehrs reichen natiirlich die 
Angaben des MeBstreifens unmittelbar aus. Man entnimmt Z. B. 
der Abb. 2 oder dem umgezeichneten Barogramm in Abb. 3, 
daB das Flugzeug in etwa 22 Minuten auf fast 5400 m ge
stiegen ist und dann in weiteren 15 Minuten wieder den Boden 
erreicht hat. Die Steiggeschwindigkeit etwa in 4000 m Hohe 
erhalt man, indem man im Kurvenpunkt in der Hohe 4000 
die Tangente zieht; ihre N eigung ist eine solche, daB sie 
von 3000 auf 5000 m in etwas mehr als 10 Minuten (genau 
10,4 Min. = 624 Sek.) steigt. Dies bedeutet eine Steiggeschwin
digkeit von 2000: 624 = 3,2 m/sek. Handelt es sich aber um 
sehr groBe Hohen und um genaue Feststellungen, etwa bei einem 
Hohenwettbewerb, so wiinscht man die Leistungsfiihigkeit des 
Flugzeuges unabhangig von der Wetterlage des Aufstiegortes 
und Aufstiegtages zu beurteilen und fragt: Wie wiirde das Baro
gramm an dem "Normaltag und Normalort" aussehen1 Was man 
als "normal" ansieht, ist natiirlich Sache einer Ubereinkunft. 
Irgendeine bestimmte Ubereinkunft ist auch der Eichung des 
Barographen zugrundegelegt. Sind hierfiir etwa die Verhaltnisse, 
die der mittleren Spalte unserer Zahlentafeln entsprechen, ge
wahlt, also Bodendruck 762 mm, Bodentemperatur 100 und 
AbfaH 0,5 0 auf 100 m, so sehen wir, daB die Hohenangaben 
1000, 2000, 3000... des Schaubildes eigentlich die Druckwerte 
675, 596, 525 ... (Zahlentafell) bedeuten. Hiervon ausgehend 
miissen wir das Schaubild in zweifacher Weise berichtigen, und 
hierzu benotigen wir die Kenntnis sowohl der Temperaturen t, 
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die wahrend des Fluges in jeder barographisch abgelesenen Hohe 
geherrscht haben, wie auch der Temperaturen t!, die bei der 
Herstellung des HohenmaJ3stabes benutzt worden sind. Sind 
die tatsachlich gemessenenTemperaturen t in den Hohen 1000, 
2000, 3000, 4000 und 5000 m (d. h. in den Au genblick en, in 
denen der Hohenmesser diese Angaben aufwies) etwa 180, 12°, 
7°, 0°, - 6 ° gewesen, so sind die in dem Barogramm abge· 
griffenen Geschwindigkeiten und die Hohen in folgender Weise 
zu berichtigen. \ 
- Bei der Bodentemperatur . .:.., I, ' 

10° und dem AbfaH 0,5 0 auf k ·...i..·:'t·+-·.;... ! I.I I 

100 ill kommt der Hohe 4000 m "'S zJ-L~K~t""-j:'--t--'7'~f-; . T+---t T/!J 
die Temperatur _10° und, den I' i 'l 
Bodendruck 762 mm voraus
gesetzt, nach Zahlentafel 1 der 
Luftdruck 462 mm zu; durch 
die tatsiichlichen Messungen ist 
diesem Luftdruck jedoch die Tern
peratuf 0° zugeordnet. Also ist 
die im Schaubild abgelesene Go
schwindigkeit von 3,2 mlsek im 
Verhaltnis 273 + 0 = 273 zu 1 

273 -10 = 263 zu erhohen, wo-
. . h 273 

mIt SlC 3,2· 263 = 3,32 ergiht. to 1$ 20m;/"! 

Denn in diesem l\1aJ3e ist, nach 
dem Voranstehenden, die Dichte 
der Luft durch die Annahme 

Abb. 6. Berichtigung eines Rohell
schaubildes. 

der zu niedrigen Tern peratur ii berschatzt worden; zu einer 
bestimmten Druckanderung gehort aber eine der Dichte um
gekehrt proportionale Hohenanderung, daber muJ3 die ab
gele~ene Steiggeschwi 0 digkeit im Verb1iltnis del' theoretisch an
genommenen zur wirklichen Dichte berichtigt werden. Nach der 
Formel ist ferner bei 462 mm Barometerstand und OoC die Luft-

462 283 
dichte r = 1252 . --- . - . = 0 788 Die Hohe, die unter "nor-, 762 273 ' . 
malen" Verhiiltnissen diesel' Dichte entspricht, entnimmt man 
am besten der Abb.4. Hier ist die dem y-Wert 0,788 in der 
mittleren (stark ausgezogenen) Kurve zugehorige Ordinate gleich 

v. Mlses-BQhenemller, Fh,~lehre, &. Auft. 2 
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4300 m. Es muB also die berichtigte Kurve so beschaffen sein, daB 
sie in der Hohe von 4300 m eine Neigung von 3,32 m/sek aufweist. 

Das endgiiltig berichtigte Hohenschaubild entsteht nun in 
folgender Weise. Fiir jeden der Flugzeitpunkte, in denen das Baro
gramm 1000, 2000, 3000, 4000 und 5000 m aufweist, wird die 
Rechnung durchgefiihrt, die hier fiir den Punkt 4000 genau erklart 
wurde. Dann bildet man einen Linienzug aus einzelnen Geraden
stiicken (ein Polygon), indem man jedesmal in der gerechneten 
Hohe (und zwar ein Stiick darunter und dariiber) eine kurze ge
rade Linie von der berechneten N eigung zeichnet. Es ergibt 
sich hierbei folgendes Resultat: 

Abgelesene Hohe 1000 2000 3000 4000 5000 
" Geschwindigkeit 6,67 

Berichtigte " 6,98 
"Hohe 1500 

5,33 
5,56 

2400 

4,17 
4,36 

3400 

3,20 
3,32 

4300 

2,67' 
2,77 

5300 

In Abb. 6 ist das ganze Verfahren an unserem Beispiel 
durchgefUhrt und dabei die der Berichtigung unterworfene 
Linie aus Abb. 3 nochmals (schwacher ausgezogen) mit einge
tragen. Die "berichtigte Steiglinie" ist hier, wie man bei ge
nauerem Zusehen erkennt, ein aus Geraden zusammengesetzter 
Linienzug. Je kiirzer man die Abstande zwischen den Hohen 
nimmt, fUr die die Rechnung ausgefUhrt wird, um so mehr 
nahert sich das Resultat der stetig gekriimmten Linie, die eigent
lich die richtige ist. Fiir aIle praktische Zwecke ist es genau 
genug, wie in unserm Beispiel, etwa von 1000 zu 1000 m zu 
gehen. Die beiden strichpunktierten Linien stellen die Werte 
von 273 + t = T und 273 + t' = '1", also die absoluten Werte 
der gemessenen Temperatur und der "NormaItemperatur", die 
gestrichelte Linie den Druckverlauf dar. Man sieht, daB sich zwi
schen der urspriinglichen und der berichtigten Linie mitunter 
recht erhebliche Abweichungen ergeben: am "Normaltag und 
Normalort" hatte das Flugzeug eine Gesamthohe von 5700 m 
in 22 Minuten erreicht, gegeniiber dem unmittelbar abgelesenen 
Wert von 5400 m in der gleichen Zeit1). 

1) Dber die Berichtigung von Hohenschaubildern handelt der Auf
satz des Verfassers in der Zeitschr. f. Flugtechnik und Motorluftschiffahrt 
1917, H. 23/24, S. 173 bis 177. Weitere Ausfiihrungen hierzu enthalt das 
Biichlein von W. Meissner, Entfernungs- und Hohenmessung in der 
Luftfahrt. Braunschweig: Vieweg 1922. 
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Das hier geschilderte Verfahren der Berichtigung eines 
Schaubildes gilt unabhangig von der Temperaturumkehr, da 
man bei der Korrektur der Steiggeschwindigkeit und der Steig
hohe die wirklich gemessenen Temperaturwerte benutzt. Es er
moglicht stets die Beurteilung der Steigfahigkeit des Flugzeuges 
unabhangig von den Temperaturverhaltnissen. 

Unter Dichte der Luft oder spezifischer Masse versteht 
man den Quotienten Raumgewicht der Luft durch die Schwerebe
schleunigung g=9,81 mJsek2 • Bei 10°0 und 762 mm Barometer-

stand ist daher die Dichte der Luft ~fl = -~~:12- = 0,128, d. i. 

ungefahr 1/8. Diese Zahl merken wir uns als Durchschnitts
wert fUr die Luftdichte am Erdboden. Die Werte der Luftdichte 
fur groBere Hohen sind neben denen des Raumgewichtes in 
Zahlentafel 2 eingetragen. 

Fur den Quotienten r: g, also fUr die Luftdichte oder 
spez. Masse der Luft, schreiben wir im folgenden stets den Buch
staben (J. Dieser bedeutet mithin eine im allgemeinen verander
liche GroBe, die (bei Wahl von Meter und Kilogramm als MaB
einheiten) fUr die Luft am Boden unter gewohnlichen Verhalt
nissen den Wert 1/8 besitzt, in groBeren Hohen auf die Halfte 
und noch darunter sinkt. Bei allen Formeln und Berechnungen 
der Fluglehre spielt die Luftdichte eine ausschlaggebende Rolle. 

Wir fiihren hier noch die folgenden, fiir Durchschnitts
verhiHtnisse (10° 0 und 762 mm Qu. am Boden, 0,5°0 Warme
abfaH auf 100 m) berechneten Werte der verhaltnismaBigen 
Dichteabnahme an. Es betragt in Hundertteilen der Bodendichte 
in der Hohe 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 km 
die Dichte 90 81 73 65 58 52 46 41 36 32 vH 

3. Bewegte Luft, Staudruck. 
Wir haben in Abschn. 1 von der Veranderlichkeit des 

Luftdruckes mit der Hohe gesprochen; die dort aufgesteUten 
Gesetze gelten sowohl fur ruhende Luft wie fur gleichformig 
bewegte (Wind). 1m GroBen kommen auch andere als gleich
formige Bewegungen fUr uns nicht in Betracht. Dagegen haben 
wir es in der nahen Umgebung der Flugzeuge noch mit 
einer andern Erscheinung zu tun, die der Besprechung an 
dieser Stelle bedarf: Durch die Bewegung des Flugzeuges, Wle 

2* 
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uberhaupt durch jede Bewegung eines Korpers in der Luft, 
werden die Luftteilchen der nachsten Umgebung in eine un
gleichformige Bewegung versetzt. Denn die dem Korper 
zunachst liegenden Teilchen miissen mit der vollen Geschwindig
keit mitgehen oder ausweichen, bei den etwas ferner liegenden 
verliert sich diese Bewegung allmahlich. In Zusammenhang 
mit dieser ungleichfOrmigen Gesch windigkeits-Verteilung steht 
eine Verschiedenheit des Druckes; der Druck ist, wie wir spater 
sehen werden, auf der Unterseite eines Tragflugels immer groBer 
als auf der Oberseite - iibrigens die grundlegende Er-' 
scheinung fur die Moglichkeit des Fliegens. 

Der Zusammenhang zwischen 
8 Pz Druck- und Geschwindigkeits-Unter-

Abb. 7. Element eines 
Stromfadens. 

U2 schieden wird durch das Grundgesetz 
aller Mechanik: 

Kraft = Masse X Beschleunigung 

beherrscht. Urn uns iiber die am 
Flugzeug auftretenden Erscheinungen 
zu verstandigen, wollen wir uns zu
nachst vorstellen, daB das Flugzeug 
ruht und dabei von einem wagerecht 

gerichteten Luftstrom angeblasen wird. Die Bewegung der Luft 
hat dann die Eigenschaft "stationar" zu sein, d. h. an jedem 
Ort geschieht im Laufe der Zeit immer dasselbe: Druck und 
Geschwindigkeit sind wohl von Punkt zu Punkt veranderlich, 
an jedem einzelnen Punkt aber mit der Zeit unveranderlich. 

Denken wir uns nun, Abb. 7, eine Reihe geradlinig oder fast 
geradlinig hintereinander stromender Luftteilchen, deren Ge
schwindigkeit auf der Strecke AB = I von v1 auf v2 zunimmt .. 
Wir wollen Kraft, Masse und Beschleunigung dieser Teilchen be
rechnen. Der Druck in A sei Pl' der Druck in B sei P2 und der 
mittlere Querschnitt des Luftfadens gleich f Da dann die Kraft 
P1 . f in der Bewegungsrichtung, P2' f in der entgegengesetzten 
wirkt, hat die resultierende Kraft fiir die betrachteten Luft
teilchen die GroBe (Pl - P2) f Der Rallminhalt der Luftteilchen 
ist {-I, daher die Masse (! I I, weil (! die Luftdichte oder die 
Masse der Rallmeinheit bezeichnet. Es kommt also nur noch 
darauf an, die GroBe der Beschleunigung zu bestimmen. 
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Beschleunigung ist die Geschwindigkeitszunahme in der 
Zeiteinheit. Wir haben vorausgesetzt, daB die Geschwindig
keit beim Durchlaufen der Strecke Z von VI auf v2 zunimmt. 
Wie groB ist die Zeit, in der diese Zunahme erfolgt? Setzen 

wir die mittlere Geschwindigkeit gleich VI + v2 , so ist die Zeit, 
2 

gleich dem Quotienten aus Weg durch Geschwindigkeit, 

Z. ~l-±V~=~_ 
. 2 VI +V2 ' 

und die Beschleunigung demnach: 

. 2l _ v~ vi 
(V2-V1).--+-- 2Z 

Vi V2 

Multiplizieren wir dies en Aus
druck mit der Masse e . f· l, so er

v2 _v2 

halten wir o· f· 2 ___ 1 und 
" 2' 

wenn wir dieses Produkt aus 
Masse mal Beschleunigung der 
resultierenden Kraft (Pl - P2) . f' 
gleichsetzen, fant der Quer-
schnitt f' heraus, und es bleibt: 

Abb. 8. Staugerat. 

d. h. der Druckunterschied zwischen zwei Punkten ist 
gleich dem Unterschied der hal ben Produkte aus Dichte 
und Geschwindigkeits-Quadrat. 

Dieses Gesetz gibt uns vor allem ein Mittel an die Hand, urn 
Geschwindigkeiten zu messen. Die Messung geschieht durch 
ein sog. Staugerat, dessen Grundgedanken Abb. 8 darstellt. In 
letzter Linie wird hier die Messung der Geschwindigkeit (ahnlich 
wie die der H6he mit Hilfe des Barometers) auf eine Druck-Be
stimmung zuriickgefiihrt. Man bringt das Ende A des Gerates an 
die zu untersuchende Stelle, an der die unbekannte Geschwindig
keit vt und der schon anderweitig bestimmte Druck PI herrschen. 
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lnnerhalb des Rohrchens, das in A beginnt, dann rechtwinklig 
abbiegt und in die Kammer B einmiindet, Abb. 8, verliert sich 
die Geschwindigkeit der Luftteilchen sehr rasch, so daB v2 = 0 
zu setzen ist; es tritt demgemaB eine Druckerhohung ein, 
die man durch AnschluB eines Manometers in B mess en kann. 
Kennt man so den Druck P2 neben dem schon bekannten PI' 
so kann man jetzt aus 

die gesuchte Geschwindigkeit VI berechnen. Die vorstehende 
Gleichung geht aus der allgemeinen Beziehung hervor, sobald 
man darin V2 = 0 setzt. Das Gerat Abb. 8 ist iiberdies so 
eingerichtet, daB es zugleich die Messung von PI ermoglicht, 
indem an D ein zweites Manometer angeschlossen wird (von der 
Offnung C aus wird der Druck PI nach D iibertragen), oder un
mittelbar die Messung der Differenz P2 - Pi' indem der Druck
unterschied zwischen B und D an der Scheidewand E bestimmt 
wird. 

Fiir das in der Fluglehre sehr haufig auftretende Produkt 
aus Luftdichte und halbem Geschwindigkeits-Quadrat hat man 
eine eigene Bezeichnung eingefiihrt; man nennt es den Stau
druck und setzt dafiir in der Regel den Buchstaben q: 

V 2 

q=e,X' 

1m AnschluB an die Ausdrucksweise der Mechanik fester Kor
per kann man den Staudruck auch als die lebendige Kraft 
einer Raumeinheit Luft bezeichnen, da e die Masse der 
Raumeinheit ist. Gemessen wird q, so wie der Luftdruck, in 
kg pro Flacheneinheit, also fiir uns immer in kg/m2• Z. B. ent
spricht einer Geschwindigkeit v = 40 m/sek bei der normalen 
Luftdichte e = 1/8 der Staudruck 

~ . 160~ = 100 kg/m2. 
8 2 

Da WIr die Dichte stets als bekannt voraussetzen diirfen, ist 
fiir uns der Staudruck einfach ein MaE der Geschwindig
keit, ahnlich wie die Hohe der Quecksilbersaule ein MaB des 
Luftdruckes ist. Wir konnen auch leicht eine anschauliche 
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Vorstellung vom Staudruck gewinnen. Stellen wir namlich in 
einen mit der Geschwindigkeit v bewegten Luftstrom einen Ki:irper 

. hinein, so wird es an seiner Vorderseite einen Punkt geben, an 
dem die auftreffenden Stromfaden sich teilen. Zwischen den 
beiden Scharen sich teilender Stromfaden gibt es. gerade eine 
Stromlinie (siehe z. B. Abb. 10), die an dem Korper endet. An 
dieser Stelle herrscht die Geschwindigkeit Null; der Punkt heiBt 
"Staupunkt" der Stromung. Die Druckdifferenz zwischen dem 
Staupunkt und einem Punkt der ungestorten Stromung, wo noch 

v2 

die Geschwindigkeit v besteht, ist genau gleich e 2' also gleich 

dem zu v gehorigen "Staudruck". 

Zahlentafel 4. 
Staudruck in kgJm2 fiir verschiedene Geschwindigkeiten und 

Luftdichten. 

(Die den Luftdichten beigesetzten Hohenangaben beziehen sich auf 
762 mm Qu und 10 0 C am Boden sowie den Temperaturgradient 0,5 0 C 

fur 100 m). 

Geschwindig- Staudruck fUr die Hohe h iiber dem Meeresspiegel, 
keit bzw. fiir die Luftdichte e 

v e=0,128 0,115 [ 0,104 [ 0,093 0,083 [ 0,07-4TO,066-
m/~ek Ik~JStd h=Om 1000m 2000m 3000m 4000m 5000m 6000m 

0 0 0,00 0,00 I 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00 
5 18 1,60 1,44 1,30 1,16 1,04 0,93 0,83 

10 36 6,40 5,75 5,20 4,65 4,15 3,70 3,30 
15 54 14,40 12,94 11,70 10,46 9,34 8,33 7,43 
20 72 25,GO 23,00 20,80 18,60 16,60 14,80 13,20 
25 90 40,00 35,94 32,50 29,06 25,94 23,13 20,63 
30 108 57,60 51,75 46,80 41,85 37,35 33,30 29,70 
35 126 78,40 70,44 63,70 56,96 50,84 45,32 40,43 
40 144 102,40 92,00 83,20 74,40 66,40 59.20 52,80 
45 162 129,60 116,44 105,30 94,16 84,04 74,92 66,82 
50 180 160,00 144,00 130,00 116,00 104,00 92,50/ 83,00 
55 198 193,60 173,94 157,30 140,66 125,54 111,13 . 99,83 
60 216 230,40 207,00 187,20 167,40 149,40 133,20 118,80 
65 234 270,40 242,94 219,70 196,46 175,34 156,32 139,43 
70 252 313,60 281,75 254,80 227,85 203,35 181,30 161,70 
75 270 360,00 323,44 202,50 261,56 233,44 208,13 185,63 
80 288 409,60 368,00 332,80 297,60 265,60 236,80 211,20 
85 306 462,40 . 415,44 375,70 335,96 299,84 I 267,33 238,43 
90 324 518,40 465,75 421,20 376,65 336,15/299,70 267,30 
95 342 577,60 518,94 469,30 419,66 374,,54 . 333,93 297,83 

100 360 640,00 575,00 I 520,00 465,00 415,00 I 370,00 330,00 
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Um die Umrechnung zu erleichtern, ist in Zahlentafel 4 
fiir verschiedene Geschwindigkeits- und Dichte-Werte der aus 

v2 

der Formel q = e 2 berechnete Staudruck angegeben. Dabei 

sind die Dichte-W erte angenommen, die nach der mittleren Spalte 
der Zahlentafel 2, also fiir 10 0 Bodentemperatur und 0,5 0 Warme
abfall auf 100 m den Hohen von 1000 zu 1000 m entsprechen. 

Da der einem bewegten Korper von der Luft entgegen
gesetzte Widerstand dem Staudruck annahernd proportional ist, 
wie im nachsten Abschnitt gezeigt werden solI, kann man aus 
vorstehender Zahlentafel z. B. entnehmen, daB bei Stundenge
schwindigkeiten von 90 bzw. 234 km in Bodennahe ungefahr 
der gleiche Luftwiderstand herrscht wie in 6 km Hohe bei den 
Geschwindigkeiten von 126 bzw. 324 km pro Stunde. 

Fiihrt man die Bezeichnung q in die oben abgeleitete Formel 
fiir die Druckdifferenz ein, so erhalt man PI - P2 = q2 - qI oder 

Pl + qI = P2 + q2' 
in Worten: die Summe aus Luftdruck und Staudruck ist an 
allen Stellen eines bewegten Luftfadens gleich. Fiir unsere 
Probleme ist iiberdies, wie man leicht erkennt, diese Summe 
auch fur die verschiedenen einzelnen LufWiden gleich, (weil 
namlich in einiger Entfernung yom Flugzeug q und pals konstant 
angesehen werden darf), so daB man uberhaupt von einer Kon
stanz der Summe von Luftdruck und Staudruck sprechen 
kann: Je groBer an irgendeiner Stelle die Geschwindigkeit und 
damit der Staudruck, um so kleiner der Luftdruck, und umgekehrt. 
Dieser Satz laBt uns in vielen Fallen das Zustandekommen der 
verschiedenen Luftkrafte besser verstehen. Man bezeichnet die 
Gleichung Pl + ql = P2 + q2 vielfach als die "Energiegleichung 
der stromenden Fliissigkeit" oder nach ihrem Urheber als die 
"Bernoullische Gleichung". 

Man darf aber dieser Beziehung, so wichtig sie auch ist, 
nicht eine Bedeutung beimessen, die iiber das, was ihr nach der 
Ableitung zukommt, hinausgeht. Wir haben bei der Ab
lei tung angenommen, daB auBer den beiden DruckkriHten Pl· f 
und P2· f keinerlei andere Krafte auf die Luftteilchen wirken. 
Dies ist nicht genau richtig, da bewegte Luft sich bis zu 
einem gewissen Grade wie eine zahe Masse verhalt, in der 
noch inn ere Kriifte verschiedener Art, ahnlich der Reibung 
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fester Korper, wirksam sind. Daher stimmt auch die Konstanz 
der Summe von Luftdruck und Staudruck in solehon Fallen 
nicht, in denen die Zihigkeit cine groGere Rolle spielt. Bei 
der Anwendung des Satzes ist auch zu beachten, daG er unwr 
der Voraussetzung stationaren Verhaltens der Luft gewonnen 
wurde, d. h. untcr der Annahme, dall an ein und derselben Stelle 
des Baumes dauernd die gleiche Geschwindigkeit herrscht. Wir 
mussen also immer von der Vorstellung ausgehen, daG das 
Flugzeug oder der Korper, dessen Luftkrafte wir ins Auge 
·fassen, r u h t nnd von eine m Windstrahl getro£fen wird (w wie 
beim Versueh im Luftkanal); dart, wo die auftreffenden Luft
teilchen gobremst werden, also geringere Gesehwindigkeit haben, 
ist dann der Druck erhoht usf. 

Eine zweite allgemeine Beziehung, die ahnlich wie die 
Bernoullische Gleiehung den Einblick In das Zustandekommen 
der von der Luft. ausgeiibten Kriftc 
ftjrdert, fiuden wir durch folgende 
Uberlegung. 1% sei zunachst. wieder 
vorausgcsetzt, daB die Bcwegung 
stationar erfolgt, d. h. daB dauernd Abb. 9. Stromfadcn. 
an gleichen Stellen des Ranmes das 
gleiche geschieht. Db in der Bewegung aufeinanderfolgenden 
Teilchen erfullen einen Stromfaden wie in Abb. 7. Wir haben 
in der Abb. 9 einen solchen Stromfaden wieder gezeichnet. 
und ihn dabei der Lange nach in einzelne StUekc eingeteilt, 
deren jedes den glcichen Rauminhalt V aufweist: dart wo 
die Rohre dicker wird, ist die Hohe des abgeteilten Stuckes 
geringer und umgekehrt. Wir konnen die GroBe V und damit 
den Abstand der Teilstriehe so bemessen, daB die Ent
fernung von einem zum nachsten gerade dem in einer Se
kunde zuriickgelegten Weg entspricht. Die GroBe V bezeichnet 
dann die "pro Sekunde durch den Faden flieBende Luftmenge". 
1m Zeitraum einer Sekunde verandert sieh der Zustand derart, 
daB das Stuek 1 an die Stelle von 2, das Shiek 2 an die Stelle 
von 3 tritt usf. Sind die Geschwindigkeiten der emzelnen Stu eke 
der Reihe nach Vi' V2 , Va usf., SO erfahrt das erste Stuck von 
der GroBe V offenbar gerade die Besehleunigung v~ - Vi (niim
lich Geschwindigkeitszunahme dividiert durch die' Zeitdauer eine 
Sekunde). Der hierzu notwendige KraftauflVand betragt naeh dem 



26 Allgemeines iiber Luftkriifte. Luftwiderstand. 

Grundgesetz der Mechanik: Kraft = Masse X Beschleunigung, 
(} V (V2 - VI)' Ebenso erfordert die Geschwindigkeitsanderung, 
die das Stuck 2 des Stromfadens gerade erfahrt, den Kraftauf
wand (} V (va - v2). Beide Krafte zusammen geben die GroBe 
(} V (V2 - VI + Va - v2) = (} V (va - VI)' Addiert man jetzt noch 
die Kraft, die das dritte Stuck erfahrt und die offenbar die 
GroBe (} V (v 4 - Va) besitzt, SO erhalt man als Summe der drei 
Krafttl (}V(va-vl+V4-vS)=(}V(V4-vl)' So geht die 
Rechnung weiter, und man sieht, daB die Gesamtsumme aller 
Krafte, die notig sind, um die stationare Bewegung in dem 
Faden aufrecht zu erhalten, nichts anderes ist als das Produkt 
von (} V in die Differenz: Endgeschwindigkeit weniger Anfangs
geschwindigkeit. Oder anders ausgedruckt: Die Kraftwir
kung, die die stationare Bewegung in einem Strom
faden begleitet oder aufrechterhalt, ist gleich dem 
Produkt aus den drei Faktoren: Dichte (}, sekundlich 
durch den Faden flieBende Menge V und Geschwindig
keitszuwachs im Faden vn - Vi' 

In dieser Betrachtung haben wir vorausgesetzt, daB man 
Geschwindigkeiten (und Krafte) so addieren bzw. subtrahieren 
kann wie einfache Zahlen. Das ist nur dann ohne weiteres richtig, 
wenn es sich urn untereinander gleichgerichtete Geschwindig
keiten (bzw. Krafte) handelt, wenn also der betrachtete Strom
faden geradlinig verlauft. Bildet er eine beliebige ebene Kurve 
etwa in einer Vertikalebene, so muB man so verfahren, daB 
man jede Kraft und jede Geschwindigkeit erst in ihre wag
rechte und lotrechte Komponente zerlegt und dann mit diesen 
Komponenten wie mit einfachen Zahlen rechnet. Der abgeleitete 
Satz sagt dann Doppeltes aus, namlich: Damit die stationare 
Bewegung in dem gekrummten Stromfaden bestehe, muB eine 
wagrechte und lotrechte Kraft vorhanden sein; die erstere 
gleich (} V mal dem Zuwachs an Wagrechtgeschwindigkeit, die 
letztere gleich dem Produkt von (} V in die Zunahme an lotrechter 
Geschwindigkeit zwischen Beginn und Ende des Fadens. (Bei 
einer doppelt gekrummten Bahnkurve gilt der Satz analog fUr 
drei Komponenten.) Dieser Satz, den man den lmpulssatz 
oder Satz von der BewegungsgroBe nennt, wird uns spater 
manche aufkllrende Bemerkung gestatten. Seine Geltung ist 
nur daran gebunden, daB die betrachtete Bewegung stationar 
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ist. Dagegen ist - anders als bei Ableitung der Bernoullischen 
Gleichung - nichts dariiber vorausgesetzt, ob Reibungs(Zahig
keits)einfliisse in der Luft wirksam sind oder nicht. 

Mit den Druckunterschieden in der Umgebung des Flugzeuges 
sind nach unseren Ausfiihrungen in Abschn. 2 natiirlich auch 
Dichteunterschiede verbunden. DaB diese aber nur sehr un
bedeutend sind, erkennt man an folgendem Beispiel. Wir haben 
oben fiir die immerhin schon betrachtliche Geschwindigkeit von 
40 m/sek oder 144 kmjSt den Staudruck gleich 100 kg/m2 = 
0,01 kg/cm2 = 0,01 at gefunden. Da der Luftdruck ungefahr 1 at 
betragt, macht somit eine Druckerhohung, die dem ganzen Stau
druck entsprechen wiirde, erst etwa 1 vH aus, und da die Dichte 
(vgl. Abschn. 2) dem Druck proportional ist, wiirde auch diese 
nur um 1 vH zunehmen. Solche Unterschiede diirfen wir wohl 
vernachlassigen und daher die Dichte in der unmittelbaren 
Umgebung des Flugzeuges als eine konstante GroBe ansehen. 

@ Allgemeines iiber den Luftwiderstand. 

Wird irgendein Korper mit einer Geschwindigkeit v durch 
die Luft bewegt, so entstehen, wie wir eben iiberlegt haben, 
in seiner unmittelbaren Umgebung Druckunterschiede. 1m all
gemeinen wird der Druck auf der Vorderseite des Korpers groBer, 
auf der Hinterseite kleiner wer-
den, so daB eine resultierende 
Kraft· entsteht, die der Bewe
gung entgegenwirkt, und die man 
Luftwiderstand nennt. 

Die physikalischen Grund
lagen des Luftwiderstandes von 
angestromten Korpern sind erst 
in den letzten Jahrzehnten klar-
gelegt worden. Wird ein zunachst 

Abb. 10. 
Stromung um ein Kreisrohr. 

ruhender Korper in einem vollig reibungsfreien Medium in Be
wegung gesetzt, so kann nach den Satzen der klassischen Hydro
dynamik kein Widerstand des Korpers entstehen. In einem 
solchen Medium schmieg en sich die Stromlinien der Korper
oberflache an. Nun sind die physikalischen Medien, z. B. Luft, 
nicht vollig reibungsfrei, insbesondere ist der ReibungseinfluB 
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in unmittelbarer Nahe del' Korperoberfiache recht erheblich und 
verursacht in vielen J!'allen ein Stromungsbild, das von dem in 
einem vollig reibungsfreien Medium zu erwartenden erheblich 
abweicht. Die Stromung um ein Kreisrohr z. B. verlauft nach 
Abb. 10. 1m riickwartigen Teil des Korpers schmiegen sich die 
Stromlinien nicht mehr del' Korperoberfiache an, sondern losen 
sich ab; es bildet sich ein von Wirbeln erfiillter Totraum. 
1m Wirbelraum herrscht ein geringerer Luftdruck als auf der 
Vorderseite des Korpers, so daB ein Widerstand des Korpers 
entsteht. In einer volJig reibungsfreien Stromung wiirde das 
Stromungsbild auf der Riickseite des Rohres genau so aussehen 
wie auf der Vorderseite, der Luftdruck an gegeniiberliegenden 
Punkten der Rohroberfiache ware der gleiche, die Luftkrafte auf 
Vorder- und Riickseite wiirden sich gerade aufheben und keinen 

resultierenden Widerstand bilden. 
Ein derartiges Stromungsbild JaBt 
sich auch versuchsmaBig gewinnen; 
es entsteht im erst en Augenblick 
des "Anfahrens", wenn man das 

Abb. 11. Stromlinienkorper. zunachst ruhende Rohr in Bewegung 
setzt. Sehr bald wird jedoch durch 

den EinfiuB der Reibung in der Nahe der Korperoberflache die 
Stromungsform entsprechend Abb. 10 umgebildet. 

Es ist von groBer praktischer Bedeutung, daB man Korper
umriBformen finden kann, hei denen ein Abheben der Stromung 
auf der Riickseite des Korpers weitgehend unterdriickt ist. Es 
sind das die Stromlinienkorper, bei denen die Riickseite der Form 
der abfiieBenden Stromung angepaBt ist (siehe Abb.ll). Auf die 
Ausbildung der Vorderseite del' Korper kommt es dabei weniger 
an. Ein solcher Stromlinienkorper hat tatsachlich einen auBerst 
geringen Widerstand, del' nur einen Bruchteil des Widerstandes 
einer Kugel von gleicher Stirnfiache betragt 1). (Unter Stirnfiache 
eines Korpers versteht man die Projektion seines Umrisses auf 
eine Ebene senkrecht zur Anstromrichtung.) 

1) Auf die groBe Bedeutung der Karper mit Stromlinienform hat 
. wohl als erster hingewiesen: Lanchester, F. W.: Aerodynamik, ein Ge

samtwerk liber das Fliegen. 2 Bde. Leipzig: B. G. Teubner 1909/11. Das 
Buch ist sehr anregend, verh1iltnismiiLIig leicht verst1indIich, enth1ilt hier 
und da nicht ganz einwandfreie Schliisse. 
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Wir haben bis jetzt den Luftwiderstand eines Korpers 
dadurch erkIart, daB auf seiner Vorder- und Riickseite ein ver
schieden hoher Druck herrscht, und dabei angenommen, daB 
dieser Druck senkrecht auf der KorperoberfHiche steht. Man 
nennt den bisher besprochenen Widerstand Druckwiderstand. 
Er ist nur in indirekter Weise durch die Luftreibung verur
sacht. In Wirklichkeit ist aber langs der ganzen Oberflache 
der Druck nicht genau senkrecht auf das Flachenstiick zu ge
richtet, auf das er wirkt, sondern hat eine kleine, der Be
wegungsrichtung des Korpers entgegengesetzte, tangentiale Kom
ponente; die Resultante dieser Teilkrafte nennt man den Rei
bungswiderstand. Eine sehr diinne ebene Platte, die, an den 
Kanten zugescharft, in ihrer Ebene selbst bewegt wird, wiirde 
vielleicht am reinsten den Fall bloBen Reibungswiderstandes 
darstellen. Die Beobachtung zeigt, daB die Luft unmittelbar an 
dem bewegten Korper haftet, d. h. iiberall, wo der Luftstrom 
die Korperoberflache beriihrt, wird die Luft mit der vollen Ge
schwindigkeit des Korpers mitgenommen; aber schon in sehr 
kleinen Abstiinden, oft von Bruchteilen eines Millimeters, treten 
erheblich geringere Geschwindigkeiten auf. Die schmale Zone, 
innerhalb deren dieser starke Geschwindigkeitsabfall erfolgtl), 
ist cler Sitz der Reibungskrafte, deren Resultierende den Rei
bungswiderstand ergibt. 

GroBenordnungsmaBig ist bei den fiir uns in Frage kommenden 
Korpern der Anteil des Reibungswiderstandes am Gesamtwider
stand wesentlich geringer als der Anteil des Druckwiderstandes. 
Wir konnen daher mit einiger Niiherung ein Widerstandsgesetz 
annehmen, wonach der Widerstancl eines angestromten Korpers 
proportional ist dem Stromungsdruck an irgendeiner Stelle des 
Korpers. Wir wahlen hierfiir den Staupunkt des Korpers, also 

1) Man nennt diese Zone anch die Grenzsrhicht des Korpers, deren 
theoretische und experimentelle Untersuchung durch L. Prandtl und 
seine Schiiler viel zur Aufklarung des Luftwiderstandsvorganges bei
getragen hat. Denn die Vorgange in der Grenzschicht sind es auch, die 
das cben erwahnte Abheben der Stromung verursachen. Die Prand t lsche 
Grenzscbichttheorie ist in iibersichtlicher Weise dargestellt in dem von 
L. Prandtl verfaJ3ten "AbriJ3 der Lehre von der Fliissigkeits- und Gas
bewegung" (Handworterbuch der Naturwissenschaften, Bd. 4). J ena: 
G. Fischer 1913. Neuere Bearbeitung: L. Prandtl, AbriJ3 der Stromungs
Jehre. Braunschweig: Fr. Vieweg 1931. 



30 Allgemeines iiber Luftkrlifte. Luftwiderstand. 

denjenigen Punkt, an dem die Stromlinie senkrecht auf die 
Korperoberflache auftrifft. Das heiBt, wir setzen den Widerstand 
proportional dem Staudruck q der Stromung. Wird der Stau
druck der Stromung erhoht, dann erhohen sich unter der Vor
aussetzung, daB das Stromungsbild unverandert bleibt, die Drucke 
an allen Stellen der Korpero berflache im entsprechenden Ver
haltnis, also auch der Widerstand. AuBerdem ist der Wider
stand proportional der Oberflache 0 des Korpers. Wir konnen 
das Widerstandsgesetz in der Form schreiben: 

W=q·O·c. 

Hierin ist c eine dimensionslose Zahl, deren GroBe von der 
Stromungsform abhangt. Da die Oberflache eines Korpers ver
haltnismaBig schwer zu messen ist, verwendet man in der 

Abb. 12. Stromung urn eine Kugel. 

Widerstandsformel an Stelle von 0 die Stirnflache F des Korpers. 
Das Widerstandsgesetz heiBt dann: 

W=q.F.cw ' 

wobei cw = ;.0 ist. Der Widerstandsbeiwert c'" hangt genau 

wie c von der Form der Stromung um den Korper abo Di.ese 
Stromungsform ist erst ens bedingt durch die Korpergestalt, so 
daB der Widerstandsbeiwert Cw von den geometrischen Formen 
des Korpers abhangt. Zweitens ist die Stromung aber auch ab
hangig von der Geschwindigkeit, mit welcher der Korper an
gestromt wird. Abb.12 zeigt die Stromung urn eine Kugel. Das 
Hnke Bild entspricht einer kleinen Geschwindigkeit, das rechte 
einer groBeren Geschwindigkeit. Der von Wirbeln erfiillte Tot
raum ist bei der groBeren Geschwindigkeit kleiner geworden, 
und die Messung ergibt, daB auch der Widerstandsbeiwert Cw 
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fur groBere Geschwindigkeiten kleiner ist als bei kleineren Ge
schwindigkeiten. Das bedeutet nicht, daB der Widerstand W bei 
groBeren Geschwindigkeiten kleiner geworden ist, denn der 
Widerstand Wist auBerdem proportional dem Staudruck der 
Stromung, der mit dem Quadrat der Geschwindigkeit zunimmt. 

Der Dbergang von der einen zur anderen Stromungsform in 
Abb. 12 erfolgt nicht allmahlich, sondern setzt bei einer be
stimmten kritischen Geschwindigkeit verhaltnismaBig plotzlich 
ein. In Abb. 13 sind die Widerstandsbeiwerte von zwei Ellipso
iden und einer Kugel in Abhangigkeit von der Anstromgeschwin
digkeit aufgetragen. In allen drei Fallen gibt es eine mehr oder 
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Abb. 13. Widerstandsbeiwerte fiir Kugel und Ellipsoid. 

weniger scharfe Geschwindigkeitsgrenze, oberhalb der der Wider
standsbeiwert stark abfallt. Diese Grenze liegt urn so tiefer, je 
mehr der Korper sich der Stromlinienform nahert. Die kritische 
'Geschwindigkeit ist am geringsten fur ein in der Bewegungs
richtung gestrecktes Ellipsoid1 ). 

Wir sahen bisher, daB bei gleichbleibender GroBe des Kor
pers die Stromungsform von der Stromungsgeschwindigkeit ab-

1) Abb. 13 ist den fiir jeden Flugtechniker iiberaus wichtigen Ver
offentlichungen des Gottinger Institutes entnommen, die den Titel fiihren: 
Ergebnisse der aerodynamischen Versuchsanstalt zu Gottingen, unter 
Mitwirkung von C. Wieselsberger und A. Betz herausgegeben von 
L. Prandtl. Bisher erschien: 1: Liefernng, 2. Aufl. 1923, 2. Lieferung 
1923, 3. Lieferung 1927 und 4. Lieferung 1932. Miinchen und Berlin: 
R. Oldenbourg. 
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hangt. Es zeigt sich nun, daB auch die absolute GroBe des 
Korpers, also nicht nur seine geometrische Form, einen Ein
fiuB auf die Stromungsform und somit auf den Widerstands
beiwert hat. Wir wollen jetzt eine Dberlegung anstellen, die 
zeigen soIl, unter welch en Umstanden gleiche Stromungsformen 
zu erwarten sind. Wir gehen von der Tatsache aus, daB Luft 
genau genommen eine zahe Fliissigkeit ist, in det nicht nur 
N ormaldrucke (Luftdruck), sondern zwischen zwei aneinander 
gleitenden Schichten auch Schubkrafte oder Tangentialspannungen 
auftreten konnen. Wenn etwa in Abb.14 die rechts liegenden 
Teilchen vorauseilen, so wie es die eingezeichneten Geschwindig
keitspfeile in ihren verschiedenen GroBen andeuten, so wirken 

t t i i 

in jeder Schnittfiache, die den Geschwindig
keiten parallel ist, Tangentialkrafte, durch 
welche die Schichten auf der rechten Seite 
gehemmt, die auf der linken beschleunigt 
werden. Nach einer noch von Newton her-
riihrenden Vorstellung nimmt man an, daB 
die GroBe der auf die Fliicheneinheit ent
fallenden Schubkraft proportional, ist dem 
Geschwindigkeitsgefalle, also dem Quotienten 
Geschwipdigkeitszunahme durch Abstand der 
Schichten. Wir haben also: Abb. 1.''''

Stromschi~hten. Schubspannung = x . Geschwindigkeitsgefalle, .. 

wobei x ein MaB fiir die Zahigkeit der Luft ist. x hat ent
sprechend der obigen Gleichung die Dimension 

kg m/sek kg.sek 
m2: ~=--- m2--

Die Stromung hiingt auBer von der Zahigkeit weiter ab von 

d D· h L f (D' . kg m kg sek2) d er IC te der ute Imenslon: -3 : -k2 = --- un 
m se m4 

von einer kennzeichnenden Langenabmessung des umstromten 
Korpers. (Dimension m.) Aus den vier fiir die Stromung kenn
zeichnenden GroBen: Zahigkeit x, Dichte e, Stromungsgeschwin
digkeit v, Langenabmessung 1 des umstromten Korpers HiBt sich, 
wie man durch Einsetzen der Dimensionen erkennt, eine 

l· v 
dimensionslose Zahl -- bilden. Unter der Voraussetzung, daB, 

xje 
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abgesehen von der geometrischen Form des Korpers, die auf
gezahlten GroBen die einzigen sind, die fiir die Stromung eine 
maBgebende Rolle spielen, ist die Stromung eindeutig gekenn
zeichnet dureh den Zahlenwert des Ausdruckes 

v ·1 

x/e' 
da sich die vier GroBen nur in dieser einen Weise zu einer 
dimensionslosen Zahl zusammenfassen lassen1). TatsaehIieh ist 
dureh Versuehe erwiesen worden, daB die Stromungsformen bei 
geometriseh iihnliehen Korpern nur noeh von dieser Zahl, der 
sog. Reynolds schen K~nnzahl abhangen. Allerdings kommt es 
bei der geometrischen Ahnlichkeit zweier Korper nicht nur dar
auf an, daB die UmriBformen im groBen geometrisch ahnlich 
sind, sondern daB auBerdem die kleinen Unebenheiten der Ober
£lache, die fiir den Luft.widerstand eine maBgebende Rolle spielen, 
ebenfalls geometrische Ahnlichkeit aufweisen. Man kann dies 
auch so ausdriicken, daB bei ahnIichen Korperformen auch die 
relative Rauhigkeit der Ober£lache die gleiche sein muB, damit 
bei gleichen R e y n 0 Ids schen Kennzahlen ahnliche Stromungs
formen en~stehen. 

Den Quotienten x/e, der nur von der Natur des Mediums, 
nicht von dem besondern Stromungsproblem abhangt, bezeichnet 
man schlechthin als Zahigkeitszahl des Mediums. Sie hat fiir 
Luft unter normalen Verhaltnissen etwa den Wert 0,14, wenn 
cm und Sekunden als MaBeinheiten genom men werden, oder 
0,000014, wenn man Meter und Sekunden benutzt; fiir Wasser 
von 20° C im erst en Fall den Wert 0,01, im zweiten 0,000001. 
Bezeichnet man die Zahigkeitszahl mit dem grieehischen Buch
staben 'P, so zeigt unsere Dberlegung, daB es auf den Ausdruck 

l·v 

d. i. Lange mal Geschwindigkeit durch Zahigkeit, oder 

1) Diese Art des SchlieBens beruht auf der leicht einzusehenden 
Forderung, daB jedes Naturgesetz sich in einer Form darstellen lassen 
muB, in welcher nur noch dimensionslose GroBen vorkommen. Ware 
namlich diese Forderung nicht erfiillt, so konnte man beispieIsweise 
durch Einsetzen in englischen ZolI statt Zentimetern, das Naturgesetz 
and ern, was ihm seinen Sinn nehmen wiirde. 

v. Mises·Hohenemser. Fluglehre. 5. AUf!. 3 
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Kennwert dureh Zahigkeit, ankommt. Man wird also bei zwei 
Kugeln die gleiehe Widerstandszahl erwarten durfen, wenn 
beidemal das Produkt aus Durehmesser und Gesehwindigkeit 
di vidiert dureh die Zahigkeitszahl des Mittels gleiehen Wert 
gibt. Dies ist das Reynolds sehe Ahnliehkeitsgesetz fUr die 
Kugel, bei der die einzige eharakteristisehe Langenabmessung 
eben der Durehmesser ist 1). Beispielsweise hat eine Kugel von 
28 em Durehmesser mit 20 mjsek dureh Luft bewegt die gleiehe 
Widerstandzahl Cw (nieht den gleiehen Widerstand W) wie eine 
Kugel von 14 em bei 40 mjsek in Luft oder wie eine Kugel 
von 2 em Durehmesser bei 20 m! sek in Wasser (weil die Zahigkeit 
der Luft 14 mal so groB ist wie die des Wassers) usf. 

In Abb.13 sind den Abszissen aueh die Werte des Aus
drucks d· v: y (wo d den Durehmesser der Kugel bezeiehnet), 
beigesehrieben. Auf diese Weise ist man instand gesetzt, den 
Widerstand fur eine Kugel beliebiger GroBe, fUr beliebige Ge
sehwindigkeiten und schlieBlich aueh fUr versehiedene Medien 
mit Hilfe der Abb. 13 zu berechnen. Sei etwa der Durch
messer d = 10 em, die Gesehwindigkeit in Luft v = 20 misek, 
so hat man 10·2000: 0,14 = 143000. Fur diesen Wert zeigt die 
Linie Cw ungefahr gleich 0,50, so daB der Widerstand die GroBe 
erhalt: 

v2 
Q n 1 400 

W=cwFq=cwFe2=0,5.0,1"4·S·2-=0,098 kg. 

1st aber die Kugel doppelt so groB, so hat man d· v: y = 286000 
und hierfiir zeigt Abb. 13 schon ein Cw von ungefahr 0,2, so daB 
der Widerstand 

n 1 400 
W=O 2·0 22-·-·~=0157 kg , , 4 8 2 ' 

wird, also nur etwa urn die Halfte groBer als bei der kleinen 
Kugel, obgleieh die Ansichtsflaehe vervierfaeht ist. 

1m folgenden Absehnitt werden wir die Widerstandsbei
zahlen der fur den Flugzeugbau wiehtigsten Korper angeben. 

1) Eine andere Ableitung des Ahnlichkeitsgesetzes findet man in 
meinem Lehrbuch: Elemente der technischen Hydromecbanik, Ed. 1, 
Leipzig: Teubner 1914, S.48; eine allgemein verstandliche Darstellung 
hierhergehoriger Fragen in dem Aufsatz von L. Hopf: Dber Modell
regeln und Dimensionsbetrachtungen. Naturwissenschaften ] 920. 
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Wir wissen jedocb, daB eine vollstandige Kennzeichnung des 
Verhaltens eines Karpers im Luftwiderstand durch Angabe einer 
einzigen Zahl iiberhaupt nicht zu erreichen ist, daB vielmehr 
genau genommen immer die Abbangigkeit des Widerstandsbei
wertes von der Reynolds schen Kennzahl mit angegeben werden 
muB. Da, wie auch Abb. 13 zeigt, innerhalb gewisser Bereiche der 
Reynolds schen Kennzahl die Widerstandsbeiwerte annahernd 
konstant sind, kann man sich praktisch darauf beschranken, ge
wisse feste Widerstandsbeizahlen bei der Berechnung der Flug
zeuge zu verwenden. Es ist jedoch immer notwendig, festzustellen, 
Db innerhalb des interessierenden Flugbereiches wesentliche Ver
anderungen der Widerstandsbeizahlen zu erwarten sin~ 

. 5. Widerstandsbeizahlen verschiedener Korper. 
Die in diesem Abschnitt angegebenen Widerstandsbeizah

len Cw verschiedener Karper sind aus den iill Windkanal ge
messenen Widerstanden gewonnen. Es ist 

W 
cw = Fq· 

Der Widerstand Wist die Luftkraft, die in der Stramungs
ricbtung auf den Karper ausgeiibt wird. Fist die Stirnflache 
oder Ansichtsflache des Korpers in der Stramungsrichtung, q der 
Staudruck der Stramung, fUr den wir in Abschn. 3 die Beziehung 

v2 

q=(!.-
2 

gefunden hatten. Hierin ist (! die Luftdichte und v ist die 
Geschwindigkeit der Stromung in einiger Entfernung vom Kar
per (siehe auch Zahlentafel 4). Den Widerstand Werhalten wir 
hei gegebenem Widerstandsbeiwert aus der Widerstandsformel 

W=cwFq. 

Zunachst ein ~eispiel, das uns iiber die groBe Bedeutung 
giinstiger Formgebung von im Luftstrom befindlichen Teilen 
des Flugzeuges belehrt. 

Ein zweistieliges Flugzeug alterer Bauart mit zwei Trag
flachen (Doppeldecker) hat im ganzen 8 Stiele oder Streben, 
das sind Verbindungen zwischen der oberen und unteren Trag
fiache (namlich je 2 zu beiden Seiten, vorne und hinten). 

3* 
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Die Gesehwindigkeit des Flugzeuges betrage 40 misek, das ist 
40·3,6 = 144 km/Std. Der Abstand der beiden Tragfiachen, also 
die Lange der Stiele sei 1,6 m, die Breite 5 em, mithin die 
Ansiehtsfiaehe eines Stieles 1,6·0,05 = 0,08 m2 • 

a) Kreisformiger Stiel. Fiir Kreiszylinder von groBer 
Lange ist naeh Versuchen der Beiwert Cw der Widerstandsformel 
im Mittel 1,0, sobald das Produkt der Gesehwindigkeit in die 
Breite des Stieles nieht groBer ist als etwa 7,2 m 2/sek. Fur groBere 
Werte des Produktes £aUt Cw auf 0,3 bis 0,4. Da die Breite 
unseres Stiels 0,05 m betragt, findet man aus der Gleichung; 

I----l---..J 

l:b=Z:l 

k----l'---~ 

1-:b=2,S: 1 

Abb. 15. Ovalrohre. 

0,05·v= 7,2 

die obere Grenze der Gesehwindig
keit, fUr die der Beiwert 1,0 noeh 
gilt, zu v = 144 m/sek. Wir be
finden uns also mit der angenomme
nen Gesehwindigkeit von 40 m/sek 
unterhalb dieser Gesehwindigkeit 
und mussen mit dem groBen Bei
wert 1,0 reehnen. Der Widerstand hat 
somit bei normaler Luftdiehte naeh 
der Widerstandsformel die GroBe 
W = 1,0·0,08· 116 • 40 . 40 = 8,0 kg. 
Fur samtliehe 8 Stiele zusammen 
ist W = 8,0·8 = 64 kg. Wieviel PS 
braueht man, um dies en Wider

stand zu iiberwinden? Die Leistung betragt 64 kg. 40 m/sek 
= 2560 kgm/sek. Da 1 PS = 75 kgmjsek, so ist die erforder
liehe Propellerleistung 2560; 75 = 34,2 PS. Rund 30 vH der 
Motorleistung gehen aber im Propeller verloren, so daB nur rund 
0,7 der Motorleistung ausgeniitzt wird (vgl. Absehn. 16). Dem
nach betragt die nur zur Dberwindung des Widerstandes 
der Stiele erforderliche Motorleistung 34,2; 0,70 = 48,7 ps. 
Man sieht, daB es sich hier um einen ganz bedeutenden Teil der 
im Motor verfiigbaren Leistung handelt. 

b) Eiformiges Profil (Ovalrohr). Das giinstigste Verhiilt
nis von Hohe zu Breite fUr einen Stielquersehnitt ware mit 
Rucksicht auf die Festigkeit (da der Stiel nach allen Seiten 
gleiehmaBig auszuknicken droht) das Verhiiltnis 1: 1. Fiir den 
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Luftwiderstand ist aber ein Hi.ngliches Profil mit einem Ver
haltnis 3: 1 oder 2: 1 wesentlich giinstiger. Die in der Regel 
verwendeten, einseitig zugescharften Ovalrohre (auch "Tropfen
rohre" genannt, Abb.15) haben ein Verhaltnis Lange: Breite 
etwa gleich 2: 1 bis 2,5 : 1. Bei derartiger Querschnittsgestal
tung ist naturgemaB der Widerstand stets kleiner als bei Kreis
rohren. Nach Versuchen (vgl. Zahlentafel 5) nimmt der Beiwert Cw 

der Luftwiderstandsformel seinen kleineren Wert von im Mittel 
0,10 bis 0,16 schon an fur aHe Produkte aus Geschwindigkeit in 
Breite, die groBer als etwa 0,3 m2 jsek sind. 1st die Breite des 
Stiels z. B. wie oben gleich 0,05 m, so ergibt sieh, daB der kleine 
Wert von Cw bereits fiir v = 6 mjsek gilt. Ovalrohre haben 
daher gegeniiber kreisfOrmigen einen doppelten Vorteil: ihre 
Widerstandszahlen sind infolge der giinstigeren Stromungsformen 
an sich geringer und der niedrige Wert von Cw liegt im Bereiche 
noch brauchbarer Geschwindigkeiten. Da der Beiwert rund 10 mal 
kleiner ist als der Beiwert fiir Kreisform, ergibt sich hiernach 
die Motorleistung, die erforderlich ist, urn den Widerstand der 
8 Stiele zu uberwinden, nicht mehr zu rund 50 PS, sondern zu 
etwa 5 PS. Dies ist eine LeistungsgroBe von geringer Bedeutung, 
wahrend Leistungen von 50 PS oder dergleichen nicht fUr den 
Widerstand der Stiele allein aufgewendet werden konnten. 

Tatsachlich werden heute nur Rohre von Ovalform oder 
Kreisrohre mit Verschalung in Ovalform verwendet, soweit 
iiberhaupt noch im Luftstrom liegende Versteifungen und Rohre 
benutzt werden. 

Kabel und kleinere Rohre haben einen groBeren Wider
standsbeiwert als groBere Querschnitte der gleichen Gestalt. 
Bei Kabeln, die eine Verschalung in Ovalform erhalten, kann 
mit doppelt so groBen Beiwerten wie beim Ovalrohr gerechnet 
werden, also mit 0,32 bis 0,20. Oft werden jedoch Kabel 
nicht verschalt, sondern behalten ihre Kreisform, wobei der Bei
wert Cw zu 1,0 bis 1,2 zu setzen ist. Vielfach, kommen statt 
der Drahte und Kabel gewohnlicher Gestalt geeignet profilierte 
Drahte zur Verwendung, denen ein Beiwert c.. von etwa 0,40 
zukommt. 

Wenn ein Kreisrohr oder ein Kabel von Kreisquerschnitt 
nicht senkrecht gegen die Bewegungsrichtung steht, sondern 
unter einem spitzen Winkel, wie es Abb. 16 zeigt, so ergeben 
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die Versuche viel kleinere Widerstandszahlen, als dem Kreis
querschnitt, ja selhst als dem elIiptiscben Querschnitt en tspricht, 
den das Rohr in dem durch die Bewegungsrichtung bestimmten 
Schnitt darbietet. Flir einen Winkel von 30° zwischen Rohr
aehse und Bewegungsrichtung (wobei also ein Ellipsenquersehnitt 
entsteht, hei dem die groBe Aehse das zweifache der kleinen ist) 
betragt nach englischen Versuchen der Widerstand nur 30 vH 
des Widerstandes eines normal gestellten Kreisrohres. Dagegen 
weist ein normal gestelltes Rohr, dessen Achse eine Ellipse vom 
Aehsenverhaltnisse 2: 1 ist, etwa 50 vH des Widerstandes eines 
Kreisrohres auf. Man muG daraus schlieGen, daG die "Staffe
lung<l der einzelnen Querschnitte den Luftwiderstand noch be
sanders herabdriickt. 

Uber die Widerstandsbeiwerte fUr verachieden gestaltete 
Korper gibt die Zahlentafel 5 Auakunft. In der letzten Spa-Ite 

ist angedeutet, fiir welchen Abmea
aungsbereich die Beiwerte un gefahr 
gel ten. Dabei iat zu beaehten. daB, 
wic S. 33 erwahnt, es im wesentliehen 
auf das Produkt der Gesehwindigkeit 

Abb 16 Ge .gt St b in eine Langsabmeasung ankommt. '. . Del e re e. 
Dies Produkt, das man auch "Kenn-

wert" nennt, ist, abgesehen von den Zylindern in Zeile 2 und 3 
der 'fafel, aus dem Durchmesser des zur Bewegung senkrechten 
Querschnittes der AnsichtsfHiche und der Geschwindigkeit ge
bildet-. Bei den Zylindern, die als von sehr groBer Lange vor
ausgesetzt sind, ist del' Durohmesser hzw. die groGte Breite der 
Basisflache als Ungsabmessung zur Bestimmung des Kennwertes 
benutzt. Behalt man im Ange, was im vorangehenden Abschnitt 
iiber die Veranderlichkeit der Beiwerle gesagt worden ist, so 
wird man nicht ubersehen, daG die Angaben der Zahlentafel 
nur ganz rohe Anhaltspunkte bieten konnen. AuGer dem in dem 
Kennwert zum Ausdruck kommenden Einfllissen, der Geschwin
digkeit und GroGe des Widerstandskorpers treten bei den ver
schiedenen Versuchsanstalten unter sonst gleichen Verbiiltnissen 
oft recht erhebliche Unterschiede in den Versuchsergebnissen auf. 
Der Grund hierfiir ist darin zu suchen, daG die GroBe der 
Widerstandsbeiwerle in nicht geringem MaGe von der in jeder 
Luftstromung vorhandenen Unl'uhe, der sogenannten Turbulenz, 
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abhangen. Die Atmosphiire weiat im Mittel einen ganz bestimm· 
ten Grad von Turbulenz auf, ehenso ist die Stromung in jedem 
Windkanal in gewissem MaBe turbulent. Die Widerstandsbei
werte sind im allgemeinen kleiner in der Stromung mit der 
gr6Beren Turbulenz. So sind die Widerstandszahlen der Gottin
ger Versuchsanstalt etwas groGer ala die von E iff a 1 angege
ban en , was teilweise auf groBere U nruhe oder "Turbulenz" der 
Stromung im Eiffelachen Kanal zuruckzufubren ist. 

Die kleinate Widerstandszahl hat sich bei langgestreckten 
Drehkorpern, wie sie heute als Luftschiffkorper Verwendung 
find en (siehe die Skizze in Zahlentafel 5) ergeben. Fur das 
giinatigste Luftschiffmodell ist nach Gottinger Versuchen der 
Beiwert Cw klciner als 0,06. Die Form iat yorn gut ahgerundet, 
riickwarts zugescharft und damit moglichat dem Stromlinien
verlauf angepaBt. Die grollen Lenkluftschiffe haben heute durch
wegs derartige Formen. Allgemein kann gesagt werden, daB 
kleine Widerstandszahlen sich stcts einstellen, wenn der Korper 
in seinem rue kwartigen Teil giinstige A bfl uBv erhalt
nisse fUr die Luft bietet. 

Man dad jedoch nie vergessen, daG es nicht auf schone Urn
rillformen allcin ankommt, sondern auf die Vermeidung des Los
lOaena der Stromung und der Wirbel. Wenn man am U mfang cines 
sonst gut geformten Korpers Beschlage oder ahnliche Stromungs
bindernisse anbringt, so kann es geschehen, daB eine Ablosung 
der Stromlinien hervorgerufen wird, so, als ob der hintere Ab
BuBteil gar nicht yorhanden ware. 

Zur Erganzung der Zablentafel 5 mogen noch folgende 
Angaben dienen 1). 

Flugzeugriimpfe, vollig glatt, ohne Beschlage, haben, 
wenn sie gute UmriGform besitzen, eine Widerstandszahl Cw von 
etwa 0,1 bis 0,2. Durch Anschliisse, Beschlage UEW., hauptsii.ch· 
Hch auch durch den aus dem UmriB herausragenden Kopf des 
Fuhrers und den dahinter angebrachten Windschutz, wird der 
AbBuC der Luft stark verschlechtert. Daher kann fiir eine 

1) Die Lehr· und Handblicher der Flugtechnik enthalten stats Ul.hl. 
reich e Angabcn iiber Luftwiderstandswerte. Man vergleiche z. B. R. F u c h s, 
J •. Hopf und Fr. Seewald, Mechanik des }<'lugzeuges. Berlin: .Julius 
Springer 1934/35 oder aus der amerikanischcn Literatur: Handbook of 
Aeronautics. New York 1933. 
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Zahlentafel I). 

L u ftwiderst and verscll ied ene r Que rach ni ttformcn. 
-

Gestalt des Korpers Beiwert e,. Schadliche Kennwert 
(-+ bedeutet Bewegungerichtung) Flache in mS/aek 

Ebene diinne Platte 
(von ungefahr gJei- 1.- 1,10 bis 1,20 0,85 F bis 0,92 F >0,1 cher Langen- und 
Breitenabmeaaung) 
senkrecht bewegt 

Kreiszylinder senk-
recht zur Achee be-

@ ~- 1,10 bis 1,20 0,85Fbie 0,92 F 0,01 bis 3,0 
wegt. Lange gron 0,30 " 0,40 0,23 F " 0,31 F > 7,1 
gegen Durchmeaser Querscbnftt 

Zylinder von ovalem 

~~- 0,16 biB 0,52 0,12Fbis 0,40F 0,1 bis 0,3 Querschnitt. Desgl. 0,10 " 0,16 0,08F " 0,12F· > 0,3 (Tropfenrohr) QuerBcbnitt 

Kreiszylinder in 
Richtung der.Achee r---=r - 0,84 bis 1,04 0,65 F bis 0,80 F >0,5 

bewegt 
- ---

1:1 f> -Kegel mit geachloase-
0,52 0,40F -

ncr Grundflache {;;>-1:2 0,34 0,26F -

Kugel ()- 0,40 bis 0,48 0,31 F bis 0,37 F 0,01 bis 3,3 
0,10 " 0,20 0,1 5F " 0,18F >3,6 

OffMO{ konk .. ~ - 1,32 bis 1,60 l,OlFbisl ,23F >1 
Halb-
kugel-

~-schale konvex 0,32 bis 0,34 0,25 F bis 0,26 F >1 
_._-

~~ 0,162 0,12F -
Kegel mit halhkugel-
formigem AbschJun 

-<G- 0,088 0,07 F -

( :: ~ ...... 0,120 0,092 F > 10 
.. 

Ballonmodelle 
(Drehkorper) -== J- 0,068 0,052 F > 10 

<- ,,- 0,056 I 0,043 F > 10 
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Rumpfform in praktischer Ausfiihrung mit Beschlagen, Aus
schnitten fiir die Besatzung herausragenden Motorteilen, Auf
tritten usw. die Widerstandszahl Cw zu 0,3 bis 0,5 geschatzt 
werden. 

Fiir die K ii hIe r, die an den Flugzeugen zur Kiihlung 
des die Motorzylinder umspiilenden Wassers angebracht werden, 
ergeben sich je nach der Bauart sehr verschiedene Beiwerte. 
Bei den iiblichen Stirnkiihlern in Kastenform ist Cw gleich 0,5 
bis 0,8; hierbei gelten die groBeren Werte fiir Kiihler von groBerer 
Tiefe, alles bezogen auf die Ansichtsfiache des ganzen Kastens. 

Luftgekiihlte Sternmotoren mit ihren herausragenden Zylin
derkopfen erhohen den Rumpfwiderstand ganz betrachtlich, wenn 
nicht der ganze Motor verkleidet wird, so daB 
die AuBenform des Rumpfvorderteils glatt ist. 
Die Luft muB innerhalb der Verkleidung die 
Zylinder umstromen konnen, um die gewiinschte 
Kiiblwirkung zu erzeugen. 

Flugzeugrader haben, wenn sie seitlich 
verschalt sind, nach Eiffel den Beiwert 0,5 bis ~3 
0,6, unverschalt 1,0 bis 1,2. Nach neueren Ver
suchen laBt sich dieser durch geeignete Verscha
lung bis zu 0,24 herabdriicken. 

Wenn man die im Windkanal gemessenen 
Einzelwiderstande der verschiedenen Flugzeugteile 

Abb. 17. 
Tragflache 
mit aufge

setzter 
Motorgondel. 

addiert und mit dem Gesamtwiderstand des Flugzeuges ver
gleicht, wird man oft die unangenehme Erfahrung machen, daB 
der gesamte Flugzeugwiderstand groBer ist als die Summe der 
Widerstande seiner Teile. Die Luftwiderstande der Korper sind 
im allgemeinen am geringsten, wenn die Korper frei umstromt 
werden konnen und die Stromung nicht von benachbarten 
Korpern gestort wird. In Abb. 17 sind schematisch drei Lagen 
eines auf die Tragflache aufgesetzten Korpers (Motorgondel) in 
der Stromungsrichtung gesehen gezeichnet. Die Anordnung 1 
hat einen hohen Widerstand, der das zwei- bis dreifache 
des Widerstandes der in der ungestOrten Stromung befindlichen 
Einzelteile betragen kann. Zur Abhilfe kann man entweder den 
Korper in groBerem Abstand von der Tragfiache anordnen, An
ordnung 2, oder man riickt den Korper so nahe an die Trag
fiache heran, wie es moglich ist, und bringt eine Verkleidung 
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mit guten Ubergangen an, so daB zwischen Korper und Trag
Hache keine Luft vorbeistromen kann, Anordnung 3. Sowohl 
Anordnung 2 wie auch Anordnung 3 haben einen erheblich ge
ringeren Widerstand als Anordnung 1. Eine andere Stelle, deren 
geeignete Ausbildung eine erhebliche Widerstandsverringerung 
zur Folge hat, ist der Ubergang der Tragfiache zum Rump£. 
Abb. 18 zeigt wieder schematisch in Stromungsrichtung gesehen 
zwei Anordnungen von Rumpf und Tragfiache, von den en die 
erste einen groBen, die zweite einen wesentlich verringerten 
Widerstand hat, obwohl die Ansirhtsfiache durch Hinzufiigung 
der Verkleidung groBer geworden ist. Diese beiden Beispiele 
aus dem verwickelten Fragengebiet der gegenseitigen Beeino 

• ~ , 

bW"'''''~'''§§'''! 1 

fiussung der Widerstande von Flug
zeugteilen miissen hier geniigen. 

Bei der Beurteilung der Giite 
eines Flugzeuges in bezug auf giinstige 
Formgebung kann man den Gesamt

E;o;;;;;S::S:S::S~~~~S::S:;o:so:sJ3 widerstandsbeiwert angeben, bezogen 
auf die Stirnfiache des Flugzeuges. Bei 
gegebener Motorleistung N und dazu 
gehoriger Fluggeschwindigkeit v des 

Abb.18. 
Tragflache und Rumpf. 

Horizontalfiuges ist der Widerstand W mit groBer Annaherung 
gegeben durch die Leistungsgleichung 

W·v=N1]·75, 

wo N in PS gemessen ist, W in kg und v in mjsek. 1] ist der 
Wirkungsgrad des Propellers, der angibt, ein wie groBer Bruch
teil der Motorleistung im Propeller in Antriebsleistung umgesetzt 
wird. Fur den Widerstand W kann man nach der Widerstands-
formel setzen 

v2 
W=c Fn.-

w "" 2 ' 

worin F die Stirnfiache des Flugzeuges ist, einschlieBlich der 
Stirnfiache des Tragfiiigeis. 

Ein MaG fUr die aerodynamische Gute eines Flugzeuges 
ist der Quotien t 

CW 150N 
~-= Fv3 i· 

J e kleiner diese Zahl ist, desto aerodynamisch hoch wertiger ist 
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das Flugzeug. Es wird fUr den Leser eine interessante Aufgabe 
sein, an Hand der in Zeitschriften veroffentlichten Unterlagen 
die Gutezahlen von verschiedenen Flugzeugmustern zusammen
zustellen. Allerdings wird die Ermittlung der Ansichtsflache eines 
Flugzeuges mit gewissen Schwierigkeiten verbunden sein, auBer
dem ist es gerade die Kunst des Konstrukteurs, fur einen be
stimmten Zweck mit einem Minimum an Ansichtsflache auszu
kommen, so daB eine auf die Ansichtsflache bezogene Gutezahl 
noch kein MaB fur die ZweckmaBigkeit der Formgebung dar
stent. Ein von diesen Bedenken freies recht anschauliches MaB 
fUr die aerodynamische Gute eines Flugzeuges ist die sogenannte 
schadliche Flache, das ist die Flache einer quadratischen Platte, 
die, senkrecht zur Plattenebene angeblasen, den gleichen Wider
stand ergibt wie das Flugzeug. Naturlich ist der Widerstand 
der Platte abhangig von der Reynoldsschen Kennzahl. Fur hohe 
Kennzahlen, also groBe Geschwindigkeiten und groBe Abmes
sungen, ist der Widerstandsbeiwert einer quadratischen Platte 
Cw = 1,3. Mit diesem Wert wollen wir bei Bestimmung der schad
lichen Flache t rechnen. Aus der Gleichung 

W=cw Fq= 1,3 fq 

ergibt sich die schadliche Flache zu 

f=~F. 
1,3 

Die Verwendung der schiidlichen Fliiche als MaB fur die Gute 
eines Flugzeuges hat allerdings den Nachteil, daB jetzt eine An
nahme uber den Propellerwirkungsgrad 'YJ gemacht werden muB. 
Bei den ublichen Anordnungen kann man mit 'YJ = 0,76 rechnen 

und erhiiJt dann unter Verwendung der Gleichung fur ~""- die 
'YJ 

schadliche Fliiche eines Flugzeuges durch 

87 N 
f=----

v3 e ' 
oder wenn man sich auf Flugleistungen in Bodennahe beschrankt, 
e=~ setzt, 

N 
f= 700-3 , 

v 
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Die gesamte schadliche Flache eines Flugzeuges 
durchschnittlicher GroBe fiir etwa 1-3 Mann Besatzung bei 
rund 200 PS Motorkraft betragt je nach der Bauart und Aus
fiihrung etwa 0,60 m2 bis 1,2 m2• Die im letzten Kriege viel 
verwendeten GroBflugzeuge mit zwei Motoren auBerhalb des 
Rumpfes hatten eine schadliche Flache bis etwa 2,0 m2• Die 
heutigen groBen Verkehrs- oder Bombenflugzeuge kommen auf 
3 m2 und dariiber. Bei den kleinen einsitzigen Kampf- und Sport
flugzeugen vermindert sich der Betrag auf 0,40 m2 oder noch 
darunter. Urn zu zeigen, wieweit man bei sorgfaltiger J:<'orm
gebung des Flugzeuges Verbesserungen gegeniiber den iiblichen 
Bauarten erzielen kann, sei das Flugzeugmuster Messerschmidt 
M 108 angefiihrt, das vier Personen bequem Platz gibt und 
nur eine schadliche Flache von 0,28 m2 hat. In Zahlentafel 5 
sind in der vorletzten Spalte die schadlichen Flachen der ver
schiedenen Korper angegeben. 

II. Die TragfHiche. 
6. Wirkungsweise der Tragflache, Auftrieb und 

Widerstand. 
In den letzten beiden Abschnitten hatten wir angenommen, 

daB die Stromung auf die Korper nur eine Kraft in der Stro
mungsrichtung ausiibt, eben den Luftwiderstand. Die von der 
Stromung ausgeiibte Kraft riihrt aber in erster Linie von den 
Druckunterschieden her, die infolge der Stromung an der Ober
flache des Korpers entstehen. Es ist nun eine der wichtigsten 
Grundtatsachen der Fluglehre, daB die Kraftwirkung, die der 
Luftdruck an einem Teilchen der Oberflache eines Korpers ausiibt, 
stets annahernd senkrecht auf dieses zu gerichtet ist. Es 
ist nicht notwendig, daB die Resultierende dieser, bei einem 
beliebig geformten Korper sehr verschieden gerichteten Einzel
drucke in die Geschwindigkeitsrichtung faUt, ja es muB iiber
haupt keine Einzelkraft sich als Resultierende ergeben1 ). So ist 
es beispielsweise eine bekannte Erfahrung, daB der Rumpf eines 
Flugzeuges nicht nur Widerstand sondern auch A uftrie b er-

1) Die allgemeine Theorie des Gleichgewichtes fester Karper besagt, 
daB eine beliebige Gruppe einzelner Krafte nicht immer einel' einzigen 
Kraft gIeichwertig ist. 



6. Wirkungsweise der Tragflache, Auftrieb und Widerstand. 45 

halt. Damit ist nichts anderes gesagt als daB die Druckkrafte, 
die auf der Unter- und Oberseite des Rumpfes wirken, sich 
nicht ganz aufheben, wie etwa an einer wagerecht bewegten 
Kugel, sondern ein OberschuB der von unten nach oben wir
kenden besteht. In diesem Kapitel werden wir uns ausfiihr
lich mit der Erscheinung des Auftriebs beschaftigen, die na
tiirlich bei den Tragflachen oder Fliigeln eine viel wesent
lichere Rolle spielt als beim Flugzeugrumpf. 1m vierten Kapitel 
werden wir dann sehen, wie die besonderen Richtungsverhalt
nisse der Luftkrafte bei einem Propeller sogar zu einer Z ugkraft 
fiihren, wobei iibrigens der Fall vorliegt, daB die Gesamtheit 
der Luftkrafte keine Einzelkraft zur Resultierenden hat, son
dern die Verbindung einer Einzelkraft mit einem Kraftepaar. So 
sehr diese allgemeineren Formen der Wechselwirkung zwischen 
einem bewegten Karper und der umgebenden Luft von der 
einfachen Ausgangsvorstellung des Luftwiderstandes abweichen, 
sind doch in dem gemeinsamen Ursprung aller dieser Luft
krafte weitgehende Analogien begriindet. Immer wieder werden 
uns Formeln begegnen, die der Gestalt der Luftwiderstands
formel: 

vollstandig analog sind. Es liegt darin ein allgemeines Gesetz, 
daB namlich die Luftkrafte auf einen angestramten Karper 
proportional sind dem Staudruck der Stramung und der Ober
flache des K6rpers, wobei der Proportionalitatsfaktor, auch Luft
kraftbeizahl genannt, allerdings nur innerhalb gewisser Bereiche 
der Reynoldsschen Kennzahl als annahernd konstant angesehen 
werden kann. 1m iibrigen hangen die Luftkriifte auf den Kar
per nur von den geometrischen Verhaltnissen (Gestalt 
und Stellung des Karpers gegeniiber der Stramungsrichtung) 
abo Viele von den an den Begriff des Luftwiderstandes ge
kniipften allgemeinen Bemerkungen gelten dann sinngemaB auch 
fiir die verschiedenen Luftkrafte, die wir in der Folge kennen 
lernen werden: den Auftrieb und Riicktrieb der Tragflache, die 
Zugkraft und Widerstandskraft der Luftschraube, die Luftkrafte 
an den Rudern (Steuerflachen) und Flossen. 1m iibrigen erinnern 
wir nochmals an die zu Beginn von Abschn. 3 gemachten Be
merkungen, wonach wir unsern Standpunkt so wahlen wollen, 
daB von ihm aus betrachtet, die Str6mung urn das Flugzeug 
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stationar ist, d. h. wir beobachten die Stromung vom bewegten 
Flugzeug aus. Die Anstromungsrichtung ist dann entgegen der 
Rewegungsrichtung. 

Die Wirksamkeit der Tragflache ist in erster Linie von 
ihrer Querschnittsform, dem sogenannten Tragflachenprofil 
abhangig. In Abb. 19 ist ein solches Profil gezeichnet. 

1 13iJiJ ------------., 
:-130 1 730 " 6'iJO -----i 
I I i 

-~-.i~~f~.~.-.-.~----
:"---51717 ' 

Abb. 19. Querschnitt durch eine Tragflache. 

Unter dem Anstellwinkel versteht man den Winkel, 
den die Sehne des Tragflachenprofils mit der Rewegungsrichtung 
bzw. Anstromungsrichtung einschlieBt. Der Anstellwinkel ist fUr 
dasselbe Flugzeug beim Fliegen in wagrechter Richtung, beim 
Steigen und Gleiten verschieden. Rei wagrechter Rewegung 

Abb. 20. Krafte an der Tragflache. 

liegt der Anstellwinkel in der Regel zwischen 1,5 und 4°, bei 
sehr raschen Flugzeugen noch darunter, manchmal selbst unter 
Null (Winkel oc in Abb.20). 

Die Wirkungsweise der Tragflache ist nun folgende. 
Infolge der Rewegung in schrager Lage tritt vorne auf der 

Unterseite der Tragflache eine Druckerhohung der Luft, auf der 
Oberseite eine Druckerniedrigung ein. Der Druck ist daher auf 
der Unterseite groBer als auf der Oberseite, und es wirkt eine 
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resultierende Luftkraft von unten nach oben. Da, wie oben her
vorgehoben wurde, die Druckwirkung stets annahernd senkrecht 
zu den sie aufnehmenden Flachenteilchen gerichtet ist, die ge
samte Trag£lache aber nicht viel von einer Ebene abweicht, so 
haben aIle Teilkrafte ungefahr die gleiche Richtung: "senkrecht 
zur Trag£lache". Die resultierende Luftkraft liegt also an
nahernd senkrecht zur Tragflache, bzw. zur Sehnenrich
tung, Abb.20. Nach dem Satz vom Krafteparallelogramm kann 
man eine solche geneigte Kraft in eine lotrechte und eine 
wagrechte Komponente zerlegen. Die lotrechte Komponente ist 
in unserem Falle nach aufwarts gerichtet, also entgegengesetzt 
der Schwerkraft und heiBt daher A uftrieb; die wagrechte, infolge 
des klein en Anstellwinkels verha.ltnismaBig kleine Komponente 
wirkt entgegen der Bewegungsrichtung und heiBt der Wider
stand der Tragflache oder der Riicktrieb. 

Das Wesen des Motor£luges (wie iibrigens auch des Segel
fluges) liegt in letzter Linie darin, daB bei der Bewegung 
einer Tragflache durch die Luft Krafte geweckt werden, die 
nicht lediglich der Bewegung entgegenwirken, also sie 
zu hindern suchen, sondern daB, wie eben gezeigt wurde, auBer 
dies en Kraften auch anders gerichtete entstehen, die die Schwer
kraft iiberwinden. Wird irgend ein gewohnlicher Korper, z. B. 
ein zylindrischer Stab, durch die Luft bewegt, so entsteht im 
wesentlichen nur ein Widerstand; eine geeignet geformte " Trag
£lache" ergibt neben dem Widerstand einen Auftrieb. 

Der Quotient Riicktrieb: Auftrieb heiBt aus Grunden, die 
wir in Abschn. 11 kennen lernen werden, Gleitzahl der Trag
£lache. Je geringer die Gleitzahl (d. h. also bei gegebenem Auf
trieb auch der Widerstand) ist, urn so besser ist die Tragflache. 
Die Tragflachen der ersten Flugzeuge hatten Gleitzahlen 
von rund 0,2, d. h. der Riicktrieb betrug rund ein Fiinftel des 
Auftriebes. Die kleinste bis jetzt erreichte Gleitzahl ist 0,05 
bis 0,06, d. h. es ist der Rucktrieb der Tragflache auf 5 bis 
6 vH des Auftriebes heruntergedriickt. Die Gleitzahl ist jedoch 
fUr eine TragfHiche keine unveranderliche GroBe, sondern sie 
andert sich je nach dem Betriebszustand, d. h. sie ist fiir Steigen 
anders als fUr Wagrecht£lug. Die angefiihrten Zahlen sind die 
Kleinstwerte fur moglichst giinstige Verhaltnisse. Daruber wird 
noch spater ausfiihrlich zu sprechen sein. 



Die Tragfiache. 

Auf der Oberseite einer bewegten Tragflache entsteht, wie 
oben besprochen wurde, eine Saugwirkung, auf der Unterseite 
eine Druckwirkung. Die durchschnittliche Saugwirkung ist in 
der Regel fast zweimal so groB wie die durchschnittliche Druck
wirkung, d. h. es tragt zum Auftrieb die Luftverdunnung an 
der Oberseite annahernd doppelt so viel bei wie die Ver

0,99" 

Abb. 21. Druckverteilung iiber die Tiefe 
einer Tragfiache. 

dichtung an der Unter
seite. Man kann dar-
aus schlieBen, daB die 
richtige Ausbildung 
(Formgebung) der 
Oberseite der Trag
flache wichtiger ist, 
als die der U nterseite. 
Abb. 21 zeigt zwei 
Linien, die den Druck
verlauf auf den bei
den Seiten eines Trag
flachen - Querschnittes 
fur einen bestimmten 
Fall darstellen. Die 
durchgezogene wag
rechte Gerade ent
spricht dem.Luftdruck 
in der ungestorten 
Luft, der gleich 1 at 
gesetzt ist. Die untere 
Linie mit Drucken von 
mehr als 1 at bis etwa 
1,003 at gibt die Pres
sung an der Unterseite 

der Tragflache wieder, die obere Linie, die bis 0,996 at reicht, 
entspricht den Unterdrucken auf der Oberseite der Tragflache. 
Es betragt also der groBte Dberdruck uber dem atmospharischen 
Druck unten 0,003 at = 30 kg/m2, der groBte Unterdruck unter 
dem atmospharischen Druck auf der Oberseite der Tragflache 
0,004 at = 40 kg/m2• Die mittleren Werte sind auf der 
Unterseite 0,0010 at = 10 kg/m 2, auf der Oberseite 0,0024 at 
= 24 kg/m2• 1m ganzen hat somit unsere Tragflache in dem 
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betrachteten Querschnitt einen resultierenden mittleren Auftrieb 
von 10 + 24 = 34 kg/m 2. Das Beispiel ist einem Versuchs
ergebnis fUr 40 m/sek Fluggeschwindigkeit entnommen. 

In vielen Darstellungen der Fluglehre findet man Erkla
rungen fiir die "Herkunft" oder "Ursache" des Auftriebs, die 
dem Anfanger als im Widerspruch mit dem hier Gesagten er
scheinen konnten. Es heiBt z. B., der Auftrieb riihre nur davon 
her, daB bei der Bewegung der Tragflache durch die Luft be
stimmte Luftmassen nach abwarts "geworfen" werden. Eine 
andere, mehr wissenschaftliche Erklarung geht dahin, daB nur 
die "Zirkulation der Luft" um den Fliigel den Auftrieb bewirke 
usf. Die Verhaltnisse liegen nun in der Tat so: Wenn wir 
eine Tragflache durch die Luft bewegt denken, so ist damit 
nach den Gesetzen der Mechanik der Druck und die Geschwin
digkeit der Luft in der ganzen Umgebung eindeutig bestimmt. 
Der Zustand der umgebenden Luft weist gleichzeitig einen 
Druckunterschied zwischen Ober- und Unterseite des Fliigels, 
eine Zirkulation der Luft um den Fliigel, endlich eine Abwarts
bewegung der Luft unterhalb des Fltigels auf. J ede dieser drei 
Erscheinungen kann daher mit gleichem Recht als die "Ursache" 
des Auftriebs angesehen werden. 

Wie die Abwartsbewegung oder das "Abwartswerfen" der 
Luftteilchen mit dem Auftrieb zusammenhangt, zeigt folgende 
auf den Impulssatz (Abschn. 3 S. 25) gestiitzte Uberlegung. Denkt 
man sich das Flugzeug samt der es umgebenden Luft in eine 
geniigend groBe Kugel eingeschlossen (die sich mit dem Flug
zeug mitbewegt), so wirken auf die in der Kugel eingeschlossene 
Luftmenge - von ihrem Gewicht, das geringfiigig ist, abge
sehen - erstens Krafte von auBen her an der Kugeloberflache, 
die sich aber aufheben, weil in geniigender Entfernung vom Flug
zeug einfach der ungestorte, also iiberall gleiche Luftdruck 
herrscht, und zweitens Krafte von innen her, an den Teilen, 
mit denen die Luft das Flugzeug beriihrt.· Diese letzteren 
Krafte sind die Gegenwirkung der Krafte, die von der Luft 
auf die Oberflache des Flugzeuges ausgeiiht werden, also diesen 
entgegengesetzt gerichtet und der GroBe nach gleich. Wenn 
daher das Flugzeug einen Auftrieb erfahren solI, muB die Luft
masse eine resultierende a hw arts gerichtete Kraft aufnehmen, 
und das ist nach dem Impulssatz nur moglich, wenn die Luft-

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Aul!. 4 
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teilchen einen Geschwindigkeitszuwachs nach unten oder eine 
abwarts gerichtete Beschleunigung besitzen. Wiirde man die 
Luftmenge V kennen, die in jeder Sekunde in den Wirkungs
bereich des Fliigels ohne Vertikalgeschwindigkeit eintritt, und 
die Abwartsgeschwindigkeit w, mit der sie diesen Bereich ver
laBt, so hatte man nach dem Impulssatz in dem Produkt 
(}. V· w die GroBe des Auftriebs A. 

Urn die Bedeutung der "Zirkulation" und ihren Zusammen
hang mit dem Auftrieb zu verstehen, denken wir uns das Flug
zeug in Ruhe und von einem wagrechten Luftstrom angeblasen. 
Wiirden die Luftteilchen an der Ober- und Unterseite der 
Tragflache mit ungefahr der gleichen Durchschnittsgeschwindig
keit entlang streichen, so miiBte nach dem in Abschn. 3 abgeleiteten 
Satz, wonach die Summe aus Druck- und Geschwindigkeitshohe 
immer gleichen Wert hat, auch der durchscbnittliche Druck 
oben und unten gleich sein. In dies em Fall ware also kein 
Auftrieb vorhanden. 1st aber Auftrieb da., somit der Druck 
unten groBer als oben, so muB nach dem angefiihrten Satz 
die Geschwindigkeit oben groDer und un ten kleiner sein. Man 
kann sich das so vorstellen, als ob zu der gleichformigen, un
gefahr wagrechten und parallelen Bewegung noch eine Zusatz
bewegung hinzukommt, die auf der Oberseite die Richtung des 
Anblasestromes, auf der Unterseite die entgegengesetzte Rich
tung besitzt. Die Zusatzbewegung fiir sich betrachtet stellt 
demnach ein Umkreisen des Fliigels dar, und zwar im Sinne 
des Uhrzeigers, wenn der Anblasestrom von links kommt. Da 
dieser Strom entgegengesetzt zur Flugrichtung zu denken ist, 
besitzt ein Flugzeug, das wir nach links fliegen sehen, von 
unserm Beobachtungsstandpunkt aus Zirkulation der Luft im 
Uhrzeigersinn, andernfalls entgegen dem Uhrzeiger. Wie man die 
Zirkulation miBt und wie man aus ihrer GroBe auf die des 
Auftriebes schlieBt, kann im Rahmen dieses Buches nicht er
klart werden 1 ). 

1) Von dem Begriff der Zirkulation ausgehend bat N. Joukowski 
(und vor ibm teilweise schon E. K u t t a) mit den HiIfsmitteln der theo
retischen Hydromechanik die GroBe des Auftriebs fiir bestimmte Trag
flachenprofile berechnet. Die allgemeine Theorie fUr beliebige Profile, die 
auch zur Bestimmung der Lage der Auftriebskraft fiihrt, ist vom Ver
fasser entwickelt worden in zwei Aufsatzen "Zur Theorie des Tragflachen-
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Auftrieb und TragfIachenwiderstand sind Komponenten 
einer Luftkraft. Fiir sie gelten - vgl. die Bemerkungen am 
Beginn dieses Abschnittes - ahnliche allgemeine Gesetze wie fiir 
den im ersten Kapitel behandelten Luftwiderstand eines belie
bigen Korpers. Namlich: Die Krafte sind unter sonst gleichen 
Verhaltnissen proportional dem Staudruck der Stromung 
und der TragflachengroBe und im iibrigen bestimmt durch 
eine Zahl, die jetzt "Beiwert des Auftriebes" bzw. "Beiwert 
des Widerstandes" heiBt. 

Bezeichnen wir den in kg gemessenen Auftrieb mit A, 
den Widerstand der Tragflache oder Riicktrieb mit W, die GroBe 
der Tragflache in m2 mit F, endlich mit ca und Cw die beiden 
Beiwerte, so gelten die Formeln: 

A=caqF; W=cwqF. 

Hierbei beachte man, daB F die GroBe der Tragflache ist (nicht 
die Ansichtsflache, die in Abschn. 4 eingefiihrt wurde). 

BeimDoppeldecker hat mannatiirlich fiir F die Summe beider 
TragflachengroBen einzusetzen. Es ist jedoch zu beachten, daB 
Flachen, die nicht geniigend voneinander entfernt sind, einander 
gegenseitig storen und daB dann ungiinstige Verhaltnisse entstehen. 
Man solI durchschnittlich den Abstand der beiden Tragflachen 
mindestens gleich der Flachentiefe machen. 

Die Abhangigkeit des Auftriebs- und Widerstandsbeiwertes 
von der R e yn 0 Ids schen Kennzahl ist bei Tragflachen verhaltnis
maBig gering. 1m allgemeinen wird mit wachsender Kennzahl, 
also mit dem Wachsen der Abmessungen und der Anstromungs
geschwindigkeit die Widerstandsbeizahl etwas kleiner, die Auf
triebsbeizahl etwas groBer, so daB die Gleitzahl besser wird. 
Beim Vergleich von Windkanalmodellen mit der entsprechenden 
GroBausfiihrung kann man bis zu 10 vH Gleitzahlverbesserung 
der GroBausfiihrung gegeniiber dem Modell beobachten. Oft 

auftriebs" in der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1917 H. 21/22 und 
1920 H. 5 und 6. Die Theorie ist in zahlreiche Lehrbiicher aufgenommen 
worden, z. B. in das genannte von Glauert. Als ausfiihrliche Dar
steHung sei auch empfohlen: Harr y Schmidt, Aerodynamik des Fluges, 
Berlin, Walter de Gruyter, 1929. Die umfassendste DarsteHung der 
wissenschaftlichen Grundlagen der Flugteehnik ist gegeben in dem von 
W. F. Durand herausgegebenen sechsbandigem Handbuch "Aerodynamic 
Theory", Berlin, Julius Springer, 1934-36. 

4* 
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hangen solche beobachteten Differenzen auch damit zusammen, 
daB Modell und Grol3ausfiihrung zwar in den Umril3formen, abel' 
nicht in der Oberftachenbeschaffenheit geometrisch ahnJich sind, 
d. h. daB die relativen Rauhigkeiten der Oberftache nicht iiber
einstimmen. VgI. S. 33. Eine gewisse Rolle fiir die Luftkrafte 
von Tragfliigeln spielt auch die Turbulenz der Luftstromung. 
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Abb.22. Abb.23. 
Auftriebs- und RiicktriebB-Beiwerte zum Profil Abb. 19. 

Bei Vergleich von Windkanaluntersuchungen in besonders tur
buIenzreichen odeI' besonders turbulenzarmen Stromungen er
geben sich nicht unbetriichtliche Abweichungen del' Lnftkraft
beiwerte. 

Die Beiwerte cll und Cw sind bei ein und derselbcn FIacbe 
mit dem Anstellwinkel veriinderlich. Der Verlanf der 
Werte von cll nnd c'" fiir die verschiedenen Anstellwinkel kenn
zeichnet das besondere Flachenprofil. In den Abb. 22 bis 24 
sind fur daB in Abb. 19 skizzierte Profil die Werte von cll und 
Cw nnd die des Quotienten cw : ca = e fUr die Anstellwinkel von 
0° bis ISO dargestent. 

Die Ermittlung der Kurven fur verschiedene Profile er
folgt in aerodynamischen Versuchsanstalten, und zwar in del' Weise, 
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daB ein Modell der Flache unter den entsprechenden Winkeln 
in einen Luftstrom (Luftkanal) hineingehangt wird und die Krafte 
A und W mittels Wageeinrichtungen gemessen werden. Aus den 
gemessenen Wert en A und W werden dann die Zahlen ca und 
Cw der Formel berechnet, indem man die Krafte durch Flachen
groBe des Modells und den Staudruck dividiert. Wie die Kur
ven dann verwendet werden, zeigt folgendes Beispiel. 
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Abb.25. 
Gleitzahl und Druokmittel-Wandel1lng zum Profil Abb. 19. 

Man liest z. B. fur den Anstellwinkel 6° aus den Abb. 22 
und 23 die Beiwerte ca =0,68, cw =0,044 abo Nehmen wir 
nun ein Flugzeug an, des sen Tragflache 24 m2 AusmaB hat (das 
ist also die Summe der oberen, unteren, rechten und linken 
Tragflache), dessen Geschwindigkeit 38 m/sek = 137 km/Std und 
dessen Gewicht 1270 kg ist. Dann betragt fUr einen Anstell
winkel von 6°, wenn das in Abb. 19 gezeichnete Flachenprofil ge
wahlt wird, der Auftrieb A = 0,68.24. 116 ·1444 = 1473 kg, der 
Rucktrieb = 0,044· 24· 116 ·1444 = 95 kg. 

Da ein Wagrechtfliegen nur stattfinden kann, wenn der 
Auftrieb gleich dem Gewicht des Flugzeuges ist, entspricht 
also in unserm Beispiel der Anstellwinkel von 6 ° keinem wag
rechten Flug, sondern einem Steigen (vgl. Abschn. 26). 
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In Abb. 25 ist der Vollstandigkeit wegen noch eine Linie 
wiedergegeben, die die sog. Wanderung des Druckmittel
punktes fiir das Profil Abb. 19 darstellt. Die Ordinaten dieser 
Linie geben, von der untern Wagrechten an gem essen, in Pro
zenten der Gesamttiefe t des Fliigels die Entfernung e' des An
grifIspunktes der Luftkraft vom Hinterrand des Fliigels; von 
der oberen Wagrechten nach abwarts gemessen liefern sie in 
gleicher Weise den Abs~and e vom Vorderrand. Auf diesen 
Gegenstand kommen wir erst in Abschn. 36 zu sprechen. 

Wir wollen jetzt an Hand der Kurven Abb. 22 bis 24 kurz 
auf einige kennzeichnende Eigenschaften der Tragflachenprofile 
hinweisen. Zunachst zeigt Abb. 22, d'1/3 der Auftriebsbeiwert 
von einem bestimmten Anstellwinkel an, in unserm Fall sind 
es etwa 14°, nicht mehr steigt. Wiirden wir noch gro/3ere An
stellwinkel als 1So untersuchen, dann mii/3ten wir sogar ein 
Sinken des Auftriebsbeiwertes mit wachs end em Anstellwinkel 
feststellen. Die Tatsache, da/3 es ein bei den normalen Trag
flachen bei Anstellwinkeln von 15° bis 20° gelegenes Maximum 
des Auftriebsbeiwertes gibt, ist fUr das Fliegen von gro/3ter Be
deutung. Setzen wir namlich den Wert camax in die Auftriebs
gleichung ein, und losen sie nach dem Staudruck auf, dann er
gibt sich 

A 
q=----. 

camax F 

Nun mu/3 im Horizontalflug der Auftrieb gleich dem Gewicht G 
des Flugzeuges sein. Durch die Gleichung 

1 
q . = GfF----mIll Camax 

ist also der kleinste Staudruck und somit die kleinste Geschwin
digkeit gegeben, mit welcher ein Flugzeug fliegen kann. GfF 
wird die Flachenbelastung des Flugzeuges genannt, das ist das 
auf die Tragflache bezogene Fluggewicht. Eine kleine Geringst
geschwindigkeit wird durch kleine Flachenbelastung erzielt und 
durch Wahl eines Profiles mit groBem Hochstauftriebsbeiwert. 

Abb. 23 zeigt, daB es einen, in unserem Falle bei 2° ge
legenen Anstellwinkel gibt, fUr den der Widerstandsbeiwert der 
Tragflache ein Minimum ist. Die GroBe und Lage dieses Mini
mums ist fUr die Hochstgeschwindigkeit des Flugzeuges von Be-
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deutung. SchlieBlich zeigt Abb. 24, daB es einen Anstellwinkel gibt, 
der in dem betrachteten Fall bei 4° liegt, fiir welchen die Gleit
zahl ein Minimum ist. Auf die Bedeutung dieses Minimums fiir den 
Gleitfiug wird in Abschn. 11 naher eingegangen werden. Hochst
auftrieb, Kleinstwiderstand und beste Gleitzahl sind weitgehend 
beinfiuBbar durch geeignete Wahl der Profilform. Leider lassen 
sich mit einem Profil nicht gleichzeitig Bestwerte in jeder Be
ziehung erreichen. So hat ein Profil mit hohem Hochstauftrieb 
immer auch einen hohen Geringstwiderstand. Es gibt ausge
sprochene Auftriebsprofile, die zum Schnellfiiegen ungeeignet 
sind und andrerseits ausgesprochene Schnellfiugprofile, die zum 
Langsamfiug ungeeignet sind. Je nach dem Verwendungszweck 
des Flugzeuges muB ein Schnellfiug- oder Auftriebsprofil oder 
ein geeignetes KompromiBprofil gewahlt werden. 

7. Querschnitt der Tragflugel. 
Fur die Wirksamkeit einer Tragfiache ist, wie erwahnt, 

die Gestalt ihres Querschnittes, das sog. Profil, von uberragen
der Bedeutung; demgegeniiber treten alle anderen Fragen, wie 
z. B. die nach der GrundriBform wesentlich zuriick. Es be
deutete einen entscheidenden Schritt in der Vervollkommnung 
der Flugzeuge als man den groBen Wert sorgfaltig ausgebildeter 
Profile mit guter Abrundung am vorderen Ende und mit be
sonderen Kurven fiir die Saug- und Druckseite erkannte (etwa 
um 1911). Seither sind in groBer Zahl die verschiedensten Profile 
in Versuchsanstalten untersucht worden, zunachst in Frankreich 
von Eiffel, der in umfangreichen Tafelwerken die Linien fUr 
die Auftriebs- und Riicktriebsbeiwerte (als Funktionen des An
stellwinkels) verofientlichte. In Deutschland arbeitet die 1908 
begriindete aerodynami'Sche Versuchsanstalt in Gottingen unter 
Leitung von L. Prandtl mit groBem Erfolg auf dies em Gebiet. 
Die E iffelschen und Prand tlschen Ergebnisse und die einiger 
neuerer, nach dem Vorbild der Pariser und der Gottinger er
richteterVersuchsanstalten bilden heute eine gesicherte Grund
lage fUr die Konstruktion der Flugzeuge. 

Fiir die Darstellung der Versuchsergebnisse hat sich eine 
von Lilienthal herriihrende Form eingebiirgert. Statt namlich 
die Auftriebs-, Riicktriebs- und Gleitzahl als Ordinaten zu den 
Anstellwinkeln als Abszissen aufzutragen und somit drei Kurven 
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zu verwenden, faBt man aIle Ergebnisse, die ein Profil betreiIen, 
in einer einzigen Linie zusammen. In einem rechtwinkligen 
Achsenkreuz kennzeichnet man nach jedem Versuch den Punkt 
dessen Abszisse gleich der Rucktriebszahl ow' dessen Ordinate 
gleich der Auftriebszahl Ca ist, und schreibt den zugehorigen 
Anstellwinkel dem Punkte bei. Die Neigung der Geraden, die 
von einem solchen Punkt nach dem Anfangspunkt des Koor-
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Abb. 26. Polardiagramm zum Profil Abb. 19. 

dinatenkreuzes gezogen wird, gibt dann ein MaB fur die Gleit
zahl Cw : ca. In der Linie, die die einzelnen· Versuchspunkte 
verbindet :nnd das Polardiagramm del' TragfHtche heiBt, e1'
halt man ein einheitliches Bild fur die Eigenschaften der Trag
fiache, die fruher in den drei Linien fur ca ' Cw und die 
Gleitzahl (Abb. 22 bis 24) zum Ausdruck gebracht wurden. Unsere 
Abb. 26 bezieht sich auf dassel be Profil, das im vorhergehenden 
Abschnitt behandelt wurde. Man wird mit Hilfe der an der 
wagrechten und lotrechten Achse angeschriebenen MaB"tabe 
fUr 100 Cw und 100 ca leicht die Ohereinstimmung del' Angaben 
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von Abb. 26 und Abb. 22 bis 24 priifen konnen. Um die Gleitzahl 
fiir irgend einen Anstellwinkel aus dieser Darstellung zu 
find en, legt man ein Lineal so an, daB es den betreffenden 
Punkt der Linie mit dem Anfangspunkt des Achsenkreuzes 
verbindet und liest auf der oberen Wagrechten oder auf der 
rechts begrenzenden Lotrechten dort, wo das Lineal die eine 
bzw. die andere dieser Geraden trifft, den Wert der Gleitzahl 
abo Die gestrichelte Linie in der Abb. 26 betrifft, wie Abb. 25, 
die spater erst zu besprechende Druckmittel-Wanderung, u. zw. 
liefern die Abszissen der Linie zu den jeweiligen ca-Wert en der 
Ordinaten die Werte des A usdrucks cm = ca' elt, wo e und t die 
am Schlusse von Abschn. 6 erklarte Bedeutung besitzen. 

Wir wollen jetzt etwas naher auf die Abhangigkeit der aero
dynamischen Eigenschaften der Tragflachenprofile von ihrer geo
metrischen Form 
eingehen. Wir be
trachten die soge
nannte Skelettlinie 
oder Mittellinie des 
Profils (s. Abb. 27). 
Die Skelettlinie ist 
der geometrische 
Ort fiir die Mittel-

k---------------Tlem----------------~ 

Abb. 27. Aufbau eines ProfiIs. 

punkte aller Kreise, welche die ProfilumriBlinien beriihren, wobei 
die Radien dieser Kreise gleich der halben Profildicke sind. 
Die Verbindungslinie del beiden Endpunkte der Skelettlinie 
heiBt die Profilsehne, die Lange der Profilsehne ist gleich der 
Profiltiefe. Der Abstand der Punkte der Skelettlinie von der 
Sehne heiBt die Profilwolbung. Ein Profil ist eindeutig gegeben, 
wenn fiir jeden Punkt der Sehne die Profilwolbung und die 
Profildicke bekannt sind. 

Wie im vorigen Abschnitt bemerkt, sind die wichtigsten 
Eigenschaften eines Profils sein Hochstauftriebsbeiwert camax und 
sein Kleinstwiderstandsbeiwert cwmin ' Um in groBen Ziigen eine 
Vorstellung davon zu geben, wie diese beiden Eigenschaften von 
der Profilform abhangen, sind in Abb. 28 Kurven wiedergegeben, 
die camax und cwmin als Funktion der groBten Profildicke (in 
vH der Profiltiefe gerechnet) darstellen. Es sind je drei Kurven 
eingezeichnet, die fiir eine groBte Wolbung von 2, 4 und 6 v H 
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der Profiltiefe gelten. Die Kurven sind naeh amerikanisehen 
V ersuehen 1) zusammengestellt, die mit Serien von Profilen vor
genommen wurden, welehe in bezug auf den Verlauf der Wol
bung und der Profildieke tiber die Profiltiefe einer bestimmten 
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GesetzmaBigkeit unter
worfen wurden. Obwohl 
die Versuehsergebnisse 
nieht ohne wei teres auf 
andere Profile ubertragen 
werden konnen, geben 
sie doeh AufsehluB tiber 
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den EinftuB der kenn
zeiehnenden Abmessungs
groBen der Profile auf ihre 
aerodynamischen Eigen
schaften. Solche kenn-

3'1 zeichnenden Abmessungs-

v 

groBen sind die groBte 
~ Profildicke, die groB-

6%1~ ~ 

v-:: 
~ J~ ~ te Profilwolbung und 

"S,~ die Lage der groBten 
Wolbung. Die groBte Pro
fildicke liegt bei den Pro
filen der erwahnten ame
rikanischen Versuehsserie 
unverandert in 30 v H der 

/" 

._-c--

2'1 

Tiefe von der Profilvorder
kante aus. Die Abbildung 
gilt fur Lagen der groBten 

Abb. 28. EinfluB der Profildicke auf Prafilwolbung von etwa 
H6chstauftrieb undGeringstwiderstand. 30 bis 40 vH, man er-

ken nt, daB der hoehste 
Auftriebsbeiwert mit wachsender Wolbung sich erhoht. We iter 
sieht man, daB bei sehr dunnen und sehr dicken Profilen schiech
tere Auftriebswerte erreicht werden, als bei salchen mittierer 
Dicke. Der Bestwert liegt in unserem Fall bei 12 vH groBter 
Profildicke. Auch der kleinste Widerstandsbeiwert wachst mit 

1) NACA Report 460. 
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steigender Wolbung, wie aus Abb. 28 hervorgeht. 1m Gegensatz 
zum Auftrieb ist jedoch der Widerstand um so kleiner, je ge
ringer die Profildicke ist. Man wird also Schnellfiugprofile mog
lichst dunn halten. Abb. 29 gibt AufschluB iiber den EinfiuB 
der Lage der groBten Wolbung. 
J e weiter die Stelle der groBten 
Wolbung nach hinten verscho
ben wird, desto groBer wird der 
Hochstauftrieb, desto groBer aber 
auch der Kleinstwiderstand. 

Zu Abb. 28 und 29 ist noch 
zu bemerken, daB die ihnen zu
grunde liegenden Versuche in 
einem Dberdruckwindkanal ge
wonnen wurden, der mit kom
primierter Luft arbeitet und 
dadurch die Anwendung hoher 
Reynoldsscher Kennzahlen ge
stattet. (VgI. S.33 dieReynolds-

2,0 

1,8 

1,2 

1,0 

o 

fJ,16 

/ 6% 
~ r--

'I ~ 

~ ~ r--
J ~ r--,,= -f-"' I-"" §, r--

0 

0,2 q'l (1,6 q8 1,0 
Luge del'mux Wo"fbl.lf1g 

I~ 

sche Kennzahl ~/·l enthalt die 
XQ 

Luftdichte im Zahler und erhoht 

t q12 

~q08 
sich bei Verwendung von kom- <.i 

-/' 
~ 

./ ")~ ....... 'I ~ 
~ 

2 ~ 
tS, 

primierter Luft groBer Dichte.) 
AuBerdem ist die Stromung im 
Dberdruckkanal besonders tur
bulentreich (siehe S. 39). Beide 
Ursachen wirken darauf hin, daB 
die Auftriebe im Vergleich zu 
den Verhaltnissen der freien 
Atmosphare zu hoch, die Wider
stande zu gering gem essen wur-
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Abb. 29. EinfluB der Lage der 
groBten Wolbung auf Hochst
auftrieb und Geringstwiderstand, 

groBte Dicke 12 vH. 

den. Man wird etwa einen Abschlag bzw. einen Zuschlag von 
10 v H machen mussen. Die Widerstandsbeiwerte beziehen sich 
auf den reinen Profilwiderstand und gelten fiir den Fall, daB 
das Verhiiltnis der Tiefe zur Breite der Tragfiache sehr klein 
ist. Die Erhohung des Tragfiachenwiderstandes bei groBeren 
Verhaltnissen Tiefe zu Breite besprechen wir im folgenden 
Abschnitt. 
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Als Beispiel eines Schnellflugprofiles, .das auch zugleich gute 
Auftriebseigenschaften hat, sind in Abb. 30 die Kennlinien des 
Profiles NACA 2212 dargestellt, und zwar einmal in der Form 

~ "" 

~~ 
~ ~* 
<l~~~ '\ 

~-... ~o 
~ 

\-. 

'" "" "" "" 
.., 

{ 
I 

~ 

~ 

der Abb. 22 bis 25, 
das andere Mal in der 
Form des Polardia
grammes. Das Profil, 
das auch in Abb. 27 
verwendet wurde, ge
h6rt zu der oben be
sprochenen amerikani
schen Serie; die groBte 
WOlbung ist 2 vR, die 
Lage der gr6Bten Wol
bung 20 vR von der 
Profilvorderkante aus, 
die groBte Dicke ist 
12 v H, alles bezogen 
auf die Profiltiefe. Fur 
die Auftriebs- und 

'" 

J-'S! 

,»",'" '\\ 
Widerstandsbeiwerte 

gilt das oben Gesagte. 
Alle bisher gegebe

nen Diagramme fUr 
Auftrieb und Wider
stand zeigen den Ver
lauf der einzelnen Kur
vennurinnerhalb eines 
kleinen Bereiches ver
anderlicher Anstell
winkel, namlich von 
a= _8° bis zu etwa 

" \. ~ --- " '" "" "" 

~ ~ a=+15°. Auf eine 
"1",- Fortsetzung der Unter-

suchung iiber diesen Bereich hinaus wird in der Regel verzichtet, 
weil die fiir den Flug verwendbaren Anstellwinkel weit inner
halb der Grenzen von - 8 ° und + 15 ° liegen, und daruber 
hinaus die Flugverhaltnisse immer ungiinstiger werden. In Abb. 31 
ist ein Diagramm aufgenommen, das die Auftriebs- und Wider-
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standszahlen flir aHe Winkel von - 8 0 bis + 90° sowie die zu
geh6rigen Gleitzahlen enthalt 1) . Man erkennt aus der Abbildung, 
deren Kurven sich auf das darunter abgebildete Profil beziehen, 
daB der H6chstwert des Auftriebs bei etwa + 15° liegt, und daB 
fiir groBe AnsteHwinkel ein rasches Absinken der Auftriebszahl 
erfolgt, wahrend die Widerstandszahl stetig ansteigt. Die Gleit
zahlen nehmen aus diesem Grunde mit wachsendem AnsteHwinkel 
besonders stark zu, wie aus dem Bild hervorgeht. 

Zur Erzielung eines groBen H6chstauftriebes braucht man 
ein Profil, das erstens stark gew6lbt ist, und bei dem zweitens 
die Lage der gr6Bten W6lbung stark nach der Profilhinter-
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Abb. 31. VerIauf der Auftrieb- und Riicktrieb-Beiwerte 
iiber den ganzen Winkelbereich. 

kante verschoben ist (vgl. Abb. 29). Dem steht als Nachteil der 
groBe Widerstand gegeniiber, den solche Profile besitzen. Nun ist 
aber, wie wir noch in Abschnitt VIII naher besprechen werden, 
beim Landen eine Steigerung der Auftriebszahl zur Herab
setzung der Landegeschwindigkeit besonders erwiinscht. Man 
wird daher versuchen, fiir die Landung, bei der wieder der 
gr6Bere Widerstand keine N achteile mit sich bringt, ein Profil 
mit starker Kriimmung herzustellen. Zu diesem Zweck kon
struiert man die Profilvorderseite wie bei den gew6hnlichen 
Profilen ohne oder nur mit geringer Kriimmung, macht aber 
das Profilende in einem Gelenk in der Profilebene drehbar, so daB 
es sich gegen die Profilsehne in einen beliebigen Winkel einsteHen 

1) R. Fuchs und W. Schmidt, Luftkl'afte und Luftkraftmomente 
bei groBen Anstellwinkeln und ihre Abhangigkeit von der Tragwerks
gestalt. Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930, S. 1. 
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liiJ3t, wie es Ia in Abb. 32 zeigt (sog. Profil mit Endklappen). 
Die grof3te Auftriebserhohung erhalt man bei einem Ausschlag 
der Klappe von 20 bis 30° und einer Klappentie£e von 20 
bis 30 v H der Fliigeltiefe. Verbunden mit der AuftriebserhOhung 
ist eine betrachtliche Widerstandssteigerung, so daB beim Fluge 
mit ausgeschlagener Fliigelendklappe der Gleitwinkel wesentlich 

verschlechtert wird. 
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Die Moglichkeit eines 
groBen Gleitwinkels ist fiir 
den Landevorgang minde
stens ebenso wichtig wie die 
VergroBerung des Hochst
auftriebes. (Verringerung 
der kleinsten Fluggeschwin
digkeit). Man bringt deshalb 
an Stelle der nur um 20-30 0 

auszuschlagenden Fliigel
endklappen auch sogenannte 
Bremsklappen an, deren Tiefe 
10 bis 20 vH der Fliigeltiefe 
betragt und die 70--80 0 

~ . I ~~ 
Ia ""'" 

Abb. 32. Schlitzfliigel und Endklappe. 

ausgeschlagen wer
den. Die Auftriebs
erhohung infolge 
derartiger Brems
klappen betragt nur 
etwa % derjeni
gen der normalen 

Flugelendklappen, dagegen wird der Gleitwinkel gegeniiber den 
normalen Flugelendklappen nochmals betrachtlich vergroBert. 
Die Klappe wird nur kurz vor der Landung betatigt und ist 
im N ormalflug in horizontaler Lage, so daB eine fur den 
Schnellflug gunstige Profilform entsteht. Die Landeklappe hat 
in den letzten Jahren eine groDe Verbreitung gefunden und 
wird heute bei den meisten Neukonstruktionen vorgesehen 1). 
Eine bemerkenswerte Eigenschaft der Profile mit Endklappe 
ist die, daB der Hochstauftrieb bei ausgeschlagener Klappe etwa 

1) Vgl. W. Pleines, Luitwissen Bd. 2 (1935\ S. 58 u. 121. 
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bei dem gleichen Anstellwinkel erreicht wird wie der Hochst
auftrieb des Normalprofiles. In Abb. 32 stellt die Kurve f die 
Abhangigkeit des Auftriebsbeiwertes yom Anstellwinkel fUr das 
Normalprofil, Kurve fa fiir das Profil mit ausgeschlagener 
Endklappe dar. Mit ausgeschlagener Endklappe ergibt sich bei 
ungefahr dem gleichell Anstellwinkel von 16 0 ein um etwa 
60 v H groBerer Auftriebsbeiwert. 

Eine andere viel verwendete Methode zur Erhohung des 
Hochstauftriebes ist die Anordnung eines klein en Hilfsfliigels 

Abb. 33. Lachmann-Handley-Page-Fliigel. 

vor dem Hauptprofil (Abb. 33), wie sie von Lachmann vor
geschlagen wurde und zuerst bei der englischen Flugzeugfirma 
Handley Page zur Ausfiihrung gelangte. Um die Wirkungsweise 
der Hilfsfliigelanordnung zu verstehen, miissen wir kurz auf 
die Ursachen der Auftriebsbegrenzung eingehen. Eine Er
kHirung fiir das Absinken der AuftriebsgroBe bei groBeren 
Winkeln liegt darin, daB von 

======= -dem zum Maximalwert gehorigen ~ 
Anstellwinkel an die Stromung ~ 
dem UmriB nicht mehr folgt, -------===---_-=--=--=--_-=--_-_ _=_ 
auf der Oberseite dem Profil Abb.34. Ablosung der Stromung auf 
nicht mehr anliegt, sondern sich der Oberseite eines TragfliigeIs. 
hier a b 10 s t und einen von 
Wirbeln erfiillten Totraum bildet (vgl. Abb. 34), in dem ein ge
ringerer Unterdruck (geringere Saugwirkung) herrscht, so daB 
der Auftrieb vermindert wird. 

Bei den Stromungsvorgangen, die zum AbreiBen der Stro
mung fiihren, spielt der Geschwindigkeitsabfall langs der Ober
seite des Profiles eine maBgebende Rolle. Die Stromungsgeschwin
digkeit ist am groBten an einer Stelle, die etwas oberhalb des 
vordersten Profilpunktes liegt; am Profilende ist die Stromungs
geschwindigkeit etwa auf den Wert der Geschwindigkeit der un
gestorten Stromung (bzw. bei bewegter Tragflache und ruhender 
Luft auf die Geschwindigkeit der Bewegung) gesunken. In der 
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Nlthe des vorderen oberen Profilteiles herrscht also die groBte, 
am Profilende die kleinste Stromungsgeschwindigkeit. Die Stro
mungsschicht in Nlthe der ProfiloberfIache (Grenzschicht) weist 
im vorderen oberen Teil des Profiles groBere Geschwindigkeits
unterschiede auf als im hinteren Teil, es entstehen infolgedessen 
vorne auch groBere Reibungskrafte in der Stromung (siehe S. 32). 
AuBerdem werden vorne groBere Luftmengen abgebremst als 
hinten. Solange die Stromung am Profil haftet, wird ein Auf
stauen der abgebremsten Grenzschicht dadurch vermieden, daB 
die benachbarten Schichten mit groBerer Geschwindigkeit mittels 
der Reibung die Grenzschicht mitschleppen. Herrscht jedoch 
in der Stromungsrichtung ein groBer relativer Geschwindigkeits
abfall, dann sind die der Grenzschicht benachbarten Schichten 
der Stromung im riickwartigen Teil nicht mehr in der Lage, 
die groBen vorne abgebremsten Luftmengen mitzuschleppen, es 
entsteht ein Aufstauen der Grenzschicht, welche die Stromung 
von der Korperoberflache abdrangt und so zur Bildung des wirbel
erfiillten Totraumes fiihrt. Stromungsablosung tritt also immer 
dann ein, wenn der Geschwindigkeitsabfall in der Stromungs
richtung langs einer Korperoberflache zu groB wird. Dabei kommt 
es nicht auf den absoluten sondern auf den verhaItnisma13igen 
Geschwindigkeitsabfall, etwa bezogen auf die Geschwindigkeit 
der ungestorten Stromnng, an. Je groBer nun der Anstellwinkel 
eines Profiles ist, desto hoher ist die .Stromungsgeschwindigkeit 
im vorderen oberen Bereich des Profiles, wahrend die Stromungs
geschwindigkeit am Profilende ziemlich unabhangig yom Anstell
winkel gleich der Geschwindigkeit der ungestorten Stromung 
ist. Daraus versteht man, daB bei einem bestimmten Anstell
winkel die Stromung abrei13t. 

Die Wirkungsweise des Hilfsfliigels ist nun folgende: Neben 
der Zirkulation um den Hauptfliigel bildet sich eine Zirkulation 
um den Hilfsfliigel im gleichen Drehsinn aus. 1m SpaIt ent
stehen also zwei entgegengesetzte Stromungen, die als Resul
tierende eine Stromung mit einer geringeren Geschwindig
keit ergeben, als sie an derselben Stelle ohne den Hilfs
fliigel herrschen wiirde. Das bedeutet, daB der Hauptfliigel 
eine verringerte Zirkulation, also auch verringerten Auftrieb 
besitzt. Die Verringerung wird durch den yom Hilfsfliigel 
erzeugten Auftrieb annahernd kompensiert. Die Konstruktion 
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des Hilfsfiiigels bewirkt also keine wesentliche Anderung des 
gesamten Auftriebs bei gegebenem Anstellwinkel, dagegen ist es 
jetzt moglich, groBere Anstellwinkel zu erreichen, ehe ein Ab
losen der Stromung erfolgt. Der Grund hierfiir ist darin zu 
suchen, daB nach dem eben Gesagten durch den Hilfsfiiigel die 
Stromungsgeschwindigkeit im vorderen oberen Bereich des Haupt
profiles herabgesetzt wird und infolgedessen ein geringerer Ge
schwindigkeitsabfall langs der oberen Kontur vorhanden ist. 
Jetzt herrscht zwar an der vorderen Seite des Hilfsfiiigels eine 
hohe Geschwindigkeit, doch ist der verhaltnismaBige Geschwin
digkeitsabfall der Stromung langs des Hilfsfiiigels nicht groB, 
da an der Hinterkante des Hilfsfiiigels immer noch eine recht 
hohe' Geschwindigkeit herrscht, die noch wesentlich hoher ist 
als die der ungestorten Stromung. In Abb. 32 stellt die Kurve II 
die Abhangigkeit des Auftriebsbeiwertes yom Anstellwinkel fiir 
das mit Hilfsfiiigel ausgeriistete Profil dar. Der Auftrieb dieser 
Anordnung ist bei gleichem Anstellwinkel nicht groBer, sondern 
eher kleiner. Die groBeren Auftriebszahlen kommen Iediglich 
durch Nutzbarmachung eines groBeren Anstellwinkelbereiches 
zustande. Die Schlitzfiiigelanordnung unterscheidet sich dadurch 
wesentlich von der Anordnung der FIiigel mit Endklappe. Auf 
den EinfiuB fiir den Start- und Landevorgang kommen wir in 
Abschn. VIII zu sprechen. Wie man aus Abb. 32 Kurve I und II 
ersieht, bedeutet die Verwendung des Hilfsfiiigels eine Ver
besserung des Hochstauftriebes um etwa 60 v H. Allerdings 
bringt die Anordnung eines Hilfsfiiigels eine nicht unerhebliche 
Widerstandsvermehrung des Profiles mit sich. Daher sieht man 
oft von der Anbringung eines fest en Hilfsfiiigels ab und ver
wendet statt des sen einen verschiebbaren Hilfsfliigel, der im 
eingefahrenen Zustand dicht am Hauptprofil anIiegt und mit 
diesem zusammen ein gutes Schnellfiugprofil bildet. Bei groBe
ren Anstellwinkeln (etwa 10°) wird der Hilfsfliigel durch die 
Luftkrafte automatisch herausgeschoben, so daB jetzt bei weiterer 
VergroBerung des Anstellwinkels die hohen Auftriebswerte der 
Hilfsfliigelkonstruktion erzielt werden konnen, ohne daB im Schnell
fiug bei kleinen Anstellwinkeln erhohte Widerstande entstehen 1). 

1) Eine Zusammenstellung iiber Flugerfahrungen mit dem Lachmann
schen Hilfsfliigel gibt W. Pleines in der Arbeit "Der Schlitzfliigel", Luft
wissen 1 (1934) S. 152 u. 190. 

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Aufl. 1> 
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Mit Erfolg verwendet wird auch die gleichzeitige An
bringung von Fliigelendklappe und Hilfsfliigel. Der Hilfsfliigel 
wird in dieeem Fall entweder wieder automatisch durch die 
Luftkrafte betatigt oder er wird gleichzeitig mit dem Ausschlag 
der Endklappe herausgeschoben. Die Wirkung des Hilfsfliigels 
ist hier ahnlich wie bei normalen Profilen, wenn auch die ver
haltnismaBige VergroBerung des Hochstauftriebes lange nicht so 
groB ist wie beim normalen Profil. Aus Abb. 32 Kurve I a und III 
ersieht man die Verbesserung, die durch Kombination von 
Schlitzfliigel und Endklappe erreicht werden kann. Die Ver
besserung des Hochstauftriebes dieser Kombination gegeniiber 
dem Normalprofil betragt etwa 100 vH. 

Eine dritte Moglichkeit, den Hochstauftrieb von Tragfliigeln 
zu erhohen, namlich das Absaugen der Grenzschicht, ist bis 
heute noch nicht praktisch erprobt worden, obwohl umfassende 
Windkanalversuche hieriiber vorliegen1). Bei dieser Methode 
wird ein Anstauen der Grenzschicht und damit ein Ablosen der 
Stromung dadurch bis zu groBeren Anstellwinkeln verschoben, 
daB die Grenzschicht an gewissen Stellen des Profiles durch 
eine Saugpumpe abgesaugt wird. Der Absaugefliigel zeigt ein 
ahnliches Verhalten wie der Schlitzfliigel, d. h. der hOhere Auf
trieb ist nur unter gleichzeitiger Anwendung von groBeren An
stellwinkeln zu erzielen. 

SchlieBlich sei noch auf eine vierte Methode hingewiesen, 
den Hochstauftrieb von Tragflachen zu steigern. Auf S. 54 
wurde gezeigt, daB der kleinste Staudruck, bei dem der hori
zontale Flug moglich ist, umgekehrt proportional der Flache 
des Tragfliigels ist. Es ist daher naheliegend, das Flugzeug mit 
einer Tragflache veranderlicher GroBe auszustatten. Das Ver
groBern der Tragflache wird dabei zweckmaBig mit einer gleich
zeitigen Profilwolbung verbunden, d. h. der ausziehbare Trag
flachenteil wird nicht einfach parallel verschoben, sondern 
gleichzeitig gedreht. Der Erfoig derartiger Konstruktionen hangt 
davon ab, ob es gelingt, im eingefahrenen Zustand des zusatz
lichen Tragflachenteiles ein vollkommen glattes und ungestortes 
Schnellflugprofil geringer Dicke zu erhalten. Wenn diese Be
dingung nicht erfiillt ist, kann es leicht vorkommen, daB die 

1) O. Schrenk, Luftfahrtforschung 12 (1935) S. 10. 
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infolge des Einziehens eines Tragflachenteiles bedingte Ver
dickung des Profiles und eventuelle Unsauberkeiten besonders 
der Profilhinterkante eine Widerstandsvermehrung hervorrufen, 
die groBer ist als die Widerstandsverminderung infolge der ver
kleinerten Tragflache. Man darf eben derartige Konstruktionen 
nicht unter dem Gesichtspunkt der Auftriebserhohung, sondern 
unter dem der Widerstandsverminderung bei gleichem Rochst
auftrieb durch Verkleinern der Tragflache 
im Schnellflug betrachten. Und unter diesem 
Gesichtspunkt gesehen erscheinen manche 
Konstruktionen, die eine Tragflachenver
kleinerung im Fluge bezwecken, von recht 
zweifelhaftem Wert. 

Von groBer Bedeutung ist es, das ein
mal entworfene Profil bei der Ausfiihrung 
auch moglichst genau zu verwirklichen. 
Die friiher fast ausschlieBlich verwendete 
Leinwandbespannung iiber einzelne Rippen 
(vgl. Abschn. 11) bringt notwendig Unvoll
kommenheiten mit sich, da sich zwischen 
je zwei Rippen die Leinwand etwas ein
senkt. Benutzt man statt der Leinwand 
diinne Sperrholzplatten, die sich leicht in 
die vorgeschriebene Gestalt bringen lassen, 
so hat man den N achteil, daB sich die 
Platten unter dem EinfluB von Feuchtig
keit verziehen. In neuerer Zeit geht man 
mehr und mehr dazu iiber, Tragfliigel ganz 

d 
d q 

Abb.35. 
Tragflachengrund

risse. 

aus Metall herzustellen (s. Abschn. 11), so daB auch ihre Ober
flache aus einer diinnen Blechhaut besteht. In allen Fallen muB 
man, um den Riicktrieb klein zu halten, den groBten Wert 
auf moglichst glatte Oberflache der Fliigel (Leinwand mehr
fach lackiert und celloniert), sowie auf eine recht scharfe 
Auslaufkante am hinteren Ende legen. Bei der Profilauswahl 
bevorzugt man solche Profile, bei denen die Unterseite kon
vex ist (siehe Abb. 27 im Gegensatz zu Abb. 19), da man auf 
diese Weise sowohl bei Stoffbespannung wie auch bei Sperr
holz- oder Blechbeplankung eine gleichmaBigere Oberflache er
halt. 

5* 
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8. Der GrundriB der Tragfliigel. 
Die GrundriBform der Tragflachen (ob abgerundet, 

rechteckig oder trapezfOrmig) ist nicht von groBem EinfluB auf die 
aerodynamischen Verhaltn!sse. Es sind tatsachlich aHe mog
lichen Formen mit ungefahr gleichem Erfolg versucht worden. 
Abb. 35 zeigt mehrere Beispiele (vier verschiedene Fliigelhalf
ten links von der Mittelachse), die hinsichtlich Auftrieb und 
Widerstand ziemlich gleichwertig sind, wenn sie auch zum Teil 
besondere Stabilitatseigenschaften aufzuweisen haben - hier
iiber wird in Kap. VII einiges gesagt werden. Wesentlich fiir 
die Eigenschaften des Flugzeuges sind dagegen zwei kennzeich
nende GraBen des Tragflachengrundrisses, erstens das Ver
haltnis der Spannweite b zur Tiefe t, das sogenannte Seiten
verhaltnis der Tragflache, und zweitens die GroBe der Tragflache 
bezogen auf das Fluggewicht. Die Tragflachen der meisten 

. Motorflugzeuge haben Seitenverhaltnisse von 6 : 1 bis 8 : 1. Eine 
weitere VergroBerung des Seitenverhaltnisses verringert zwar, wie 
wir gleich sehen werden, den Tragflachenwiderstand, jedoch 
ist der aerodynamische Gewinn so unerheblich, daB es nicht 
lohnt, die konstruktiven und gewichtlichen N achteile iibergroBer 
Spannweiten in Kauf zu nehmen. Das gilt jedoch nicht fiir 
Segelfiugzeuge, bei denen die besonderen Flugbedingungen gro
Bere Seitenverhaltnisse der Tragflachen angebracht erscheinen 
lassen. Innerhalb der heute in Gebrauch stehenden Tragfliigel 
der Motorfiugzeuge ist der Unterschied der Seitenverhaltnisse 
nicht groB und kommt nur fiir genauere Berechnungen in Frage. 
Die Polaren der Abb. 22 bis 26 gelten fiir ein Seitenverhiilt
nis 6: 1. Hat eine Tragfiache veranderliche Tiefe, so setzt man 
fUr das Seitenverhiiltnis 2 zweckmaBig den Quotienten: Quadrat 
der Spannweite durch Flache der Tragfliigel ein, 

2=b2 jF. 

Auf den EinfiuB der TragfiachengroBe auf die Geringstge
schwindigkeit der Flugzeuge haben wir bereits auf S. 54 hin
gewlesen. Aus der dort aufgestellten Formel fUr den Staudruck 
der Stromung bei der kleinsten Horizontalgeschwindigkeit 

GIF 
qmin=-c-

amax 
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hatten wir entnommen, daB zur Erzielung einer kleinen Geringst
geschwindigkeit auBer einem hohen GraBtauftriebsbeiwert camax 

eine kleine FIachenbelastung G / F erforderlich ist. Gist das Ge
samtgewicht eines Flugzeuges (mit Bemannung, allen darin be
findlichen Lasten usw.). Fist die gesamte tragende FHiche, bei 
einem Doppeldecker also die FIache des Ober- und Unterfliigels. 
Die Flachenbelastung liegt bei unseren heutigen Flugzeugen in 
der Regel zwischen 30 und 60 kgjm2, steigt aber bei den neue
ren, schnell en Flugzeugen bis etwa 85 kgjm2 und dariiber, wah
rend sie friiher bei groBen,langsamen Maschinen nur etwa 25 kg/m2 
und gelegentlich noch weniger betragen hatte. Bei ausgespro
chen en Rennmaschinen verwendet man noch wesentlich hahere 
Flachenbelastungen von 200 kg/m2 und dariiber, da hier zur 
Erzielung groBer Hochstgeschwindigkeiten auBerordentlich hohe 
Landegeschwindigkeiten in Kauf genommen werden. Die ange
gebenen Werte der FIachenbelastung oder des Flachendruckes 
sind nur Mittelwerte, die in manchen Teilen der Tragflache er
heblich iiberschritten, in anderen erheblich unterschritten wer
den. Die Verteilung des Flachendruckes auf Ober- und Unter
seite und die Verteilung iiber die Tiefe der Flache haben wir 
auf S. 48 besprochen. Danach ist der Flachendruck im vorderen 
Teil der Tragflache wesentlich graBer als im riickwartigen Teil. 
Der Flachendruck ist aber auch iiber die Spannweite verander
lich, und zwar nimmt er von der Flugzeugmitte nach den 
auBeren Enden der Tragflache stetig abo 

Die Abnahme der Tragkraft von der Fliigelmitte gegen die 
Fliigelspitzen hin ist mit einer iiberaus wichtigen Erscheinung 
verkniipft, der man in neuerer Zeit viel Aufmerksamkeit ge
schenkt hat und deren Verfolgung uns dazu fiihren wird, auch 
den EinfluB des Seitenverbaltnisses auf die Luftkrafte naher 
kennen zu lernen. Unterhalb der Tragflache ist der Dberdruck, 
auf der Oberseite der Unterdruck in der Mitte starker als auBen. 
Dies bedeutet, daB unten eine Druckabnahme von innen nach 
auBen, oben eine Druckabnahme von auBen nach innen statt
findet. DemgemaB miissen die LuftteiIchen, wenn wir uns das 
Flugzeug feststehend, von der Luft angeblasen, denken, neben 
ihrer Hauptbewegung in Richtung der Flugzeugachse noch eine 
kleine N ebenbewegung ausfiihren, indem sie unterhalb des 
Fliigels seitwarts ausweichen und - immer dem Druckgefiille 
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folgend - auf del' Oberseite von auBen nach innen stromen. 
Man bedenke nun, daB die Teilchen, sobald sie vermoge del' 
Hauptbewegung an dem Fliigel vorbeigekommen sind, die 
den FIiigeI umkreisende Nebenbewegung nicht sofort verlieren 
konnen. Hinter dem Fliigel wird sich ein Bewegungszustand 
einstellen, wie er durch die horizontalen Pfeile in Abb. 36 (An
sicht in del' Flugrichtung) gekennzeichnet ist. Eine derartige 
Bewegung bedingt abel' nach den Gesetzen del' Strornungslehre 
zwangslaufig auch eine Abwartsbewegung del' Luft in einem ge
wissen Bereich VOl' und hinter del' Tragflache. Urn hiervon eine 
Vorstellung zu geben, wollen wir die hinter del' Tragftache 
zuriickbleibende Bewegung del' Luft als Wirbelkette deuten 
(Prandtl). Denkt man sich narnlich die einzelnen in der Abb. 36 
angedeuteten Wirbelfaden, mit den eingezeichneten Drehrich
tungen, gleichzeitig vorhanden, so heben sich an den Seiten, 
wo die Faden aneinander grenzen, die Wirbelungsgeschwindig

Abb. 36. Wirbelkette. 

keiten, weil sie entgegengesetzt 
gerichtet sind, auf, und es 
bleibt nur eine Stromung 
unten von del' Mitte nach 

auBen und oben von den FIiigelenden nach del' Mitte zu iibrig. 
Wenn wir sagen, die Tragflache setze sich an der Hinterkante 
in eine Wirbelkette fort, so meinen wir nichts anderes darnit, als 
dieses eigentiimliche Aneinandervorbeischieben del' Luftschichten 
oben und unten. Die Starke del' Wirbelbewegung ist dabei an 
jeder Stelle, d. h. in jedem Querschnitt durch den FIiigel, 
proportional dern Abfall des Auftriebs in dem betreffenden 
Fliigelquerschnitt anzunehmen. In del' GroBe del' die Wirbel 
andeutenden kleinen Kreise in del' Abb. 36 soIl die von innen 
nach auBen wachsende Wirbelstarke zum Ausdruck komrnen. 

In Abb. 37 ist ein Paar entgegengesetzt gleicher Wirbelfaden 
mit seiner Geschwindigkeits -Verteilung besonders herausgezeich
net. Das ganze Band del' Abb. 36 besteht nul' aus einer stetigen 
Folge solcher Paare. Ais Grundeigenschaft eines Wirbels ist in 
Abb. 37 angenornmen, daB er eine kreisende Bewegung mit 
festem Mittelpunkt und nach auBen proportional del' Entfer
nung abnehmenden Geschwindigkeiten bedeutet 1). Setzt man 

1) Die Geschwindigkeiten in unmittelbarer Niihe des Wirbelzentrums 
sind demnach "unendlich" groB gegeniiber den entfernteren. Daher darf 
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die Geschwindigkeiten, die darnach von zwei gleichen, aber 
verschieden gerichteten WirbeWiden herriihren, zusammen, so 
erhalt man, wie Abb. 37 zeigt, im wesentlichen abwarts ge
rich tete Geschwindigkeiten in dem Bereich zwischen den beiden 
Wirbelfaden. Die Gesamtheit der Wirbelpaare muG also unge
fahr iiber die ganze Breite des Fliigels hinweg ein solches 
abwarts gerichtetes Geschwindigkeitsfeld ergeben, das also in 
letzter Linie nur davon herriihrt, daB die Tragkraft der einzelnen 
:Fliigelquerschnitte von der Mitte nach auGen hin abnimmt. 
Hatten wir einen Fliigel von unbeschrankter Breite mit iiberall 

Abb. 37. Geschwindigkeitsfeld eines Wirbelpaares. 

gleichem Auftrieb, so gabe es keine seitliche Nebenstromung 
unten und oben, keine Wirbelkette und kein abwarts gerichtetes 
Gesch windigkei tsfeld. 

Die hinter der Tragflache befindliche Wirbelkette bedingt 
aber nicht nur Abwartsgeschwindigkeiten der Luft hinter der 
Tragflache, sondern auch im Bereich der Tragflache und vor 

man, wenn man eine Stelle der Wirbelsehieht betraehtet, wie es vorhin 
oben gesehehen ist, nur die an der Stelle selbst liegenden WirbeWiden, 
nieht aber die weiteren beriieksiehtigen. In einigem Abstand von der 
Wirbelsehieht hingegen wirken aIle Wirbelfaden zusammen. Das Ganze hat 
man sich so zu denken, daB der einzelne Wirbelfaden "unendlieh" sehwaeh 
ist, so daB er in seiner unmittelbaren Nahe oben und unten eine end
liehe Geschwindigkeit hervorruft, wahrend in einiger Entfernung erst durch 
das Zusammenwirken alIer Faden ebenfalIs endliche Bewegungen hervor
gerufen werden. 
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der TragfHiche. Man kann theoretisch zeigen, daB die Abwarts
geschwindigkeit der Luft infolge der Wirbelkette in der un
mittelbaren Umgebung der Tragflache halb so groB ist wie die 
Abwartsgeschwindigkeit weit hinter der Tragflache. Weiter laBt 
sich nachweis en, daB fUr die iiblichen GrundriBformen von 
Tragflachen (Rechteck, Trapez, Ellipse) die Abwartsgeschwindig
keit Iangs der Spannweite nahezu kom:tant ist. Wir wollen die 
Abwartsgeschwindigkeit in der Umgebung der Tragflache mit 
w bezeichnen; man nennt sie die von der Wirbelkette induzierte 
Geschwindigkeit. Infolge der in der Umgebung der Tragflache 
induzierten Abwartsgeschwindigkeit w andern sich die An

Abb. 38. Anstromung des Trag
fliigels unter Beriicksichtigung 
der induzierten Abwartsge-

schwindigkeit w. 

stromungsverhaltnisse des Trag
fliigels (siehe Abb.38). Die neue 
Anstromungsgeschwindigkeit Vi, 

die sich aus v und w zusammen
setzt, bildet .einen kleineren Win
kel mit der Profilsehne als die 
Bewegungsrichtung. Man muB 
also jetzt unterscheiden den geo
metrischen Anstellwinkel IX des 

9 
Profiles (Winkel der Sehne mit 
der Bewegungsrichtung, bzw. mit 
der Richtung von v) und den 
effektiven Anstellwinkel, der fiir 
die Luftkrafte am Profil maB-

gebend ist. Die beiden Winkel unterscheiden sich voneinander 
durch den sogenannten induzierten Anstellwinkel IX;: 

Dadurch daB die Anstromungsrichtung urn den Winkel lXi ge
dreht ist, dreht sich auch die Richtung der resultierenden Luft
kraft urn den Winkel lXi nach riickwarts. Es entsteht also in
folge der induzierten Abwartsgeschwindigkeit ein zusatzlicher 
Widerstand der Tragflache, den man den induzierten Wider
stand Wi nennt. MiBt man lXi in BogenmaB (eine Einheit in 
BogenmaB = 57,3°) und benutzt die Tatsache, daB dieser Winkel 
klein ist (im allgemeinen < 10°), dann gilt angenahert die Be-
ziehung 
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wo A der Auftrieb der Tragfiache (senkrecht zur Bewegungs
richtung) ist (siehe Abb. 38). 

Wir wollen jetzt untersuchen, in welcher Weise der indu
zierte Widerstand Wi einer Tragfiache von dem Auftrieb A ab
hangt. Wir nehmen an, daB der Arbeitsaufwand, der zur Vber
windung des induzierten Widerstandes erforderlich ist, zur Ganze 
in die lebendige Kraft der Abwartsbewegung hinter dem Fliigel 
iibergeht. 1st etwa F' die GroBe des Querschnittes quer zur Flug
richtung, iiber den sich die mittlere Geschwindigkeit w'verbreitet, 
so wachst in jeder Sekunde der Raumteil, der von der so be
wegten Luft erfiillt ist, urn das MaB F' ·v. Es wird also, wenn 
e, wie bisher, die Masse der Raumeinheit Luft bezeichnet, in 
der Sekunde die lebendige Kraft 

W'2 
eF'v.-

2 

neu erzeugt, und diese ist gleich zu setzen der sekundlichen 
Arbeit Wi· v des induzierten Widerstandes. Demnach ist 

W'2 

Wi=eF'·T· 

Andrerseits laBt sich der Auftrieb A daraus bestimmen, daB 
in jeder Sekunde einer Luftmenge von der GroBe F'· v die 
Abwartsgeschwindigkeit w' erteilt wird (S. 26), namlich zu 

A=eF'v.w'. 

Rechnet man aus dieser G lei chung w' = A : e F' v und setzt das 
Quadrat hiervon in die friihere Gleichung ein, so erhalt man 

1 ( A)2 A2 
Wi=e F'"2 eF'v = "2ev2 F' . 

Diese Gleichung ist natiirlich nur dann brauchbar, wenn 
man etwas von der QuerschnittsgroBe F' weiB, von der man von 
vornherein annehmen wird, daB sie im wesentlichen von der 
Spannweite b des Fliigels und von der GrundriBform abhiingt. 
Theoretische Vberlegungen lehren nun, daB bei gegebener Spann
weite b und bei gegebener TragfiachengroBe der Querschnitt 
der erfaBten Luftmenge F' am groBten und somit der induzierte 
Widerstand Wi am kleinsten ist, wenn die Tragfiache elliptische 
UmriBformen hat. F' ist in diesem Fall gleich der Kreisflache 
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11 
des Kreises mit der Spannweite als Durchmesser, also F' = 4' b2• 

Man erhalt also, wenn noch der Staudruck der Stromung 
2 

q = t2 -~ eingefiihrt ist, den kleinsten induzierten Widerstand zu 

1 A2 
W;=; qb2 ' 

Der induzierte Widerstand ist genau wie alle iibrigen Luft
krafte proportional dem Staudruck und der GroBe der Trag
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flache. Wir setzen also 

WO CWi der Beiwert 
des induzierten Wider
standes ist. Fiir den 

0,30 Auftrieb hatten wir 
auf S. 51 den Aus-
druck 

A=caQF. 

Durch Einsetzen die
ser Beziehungen in die 
obige Gleichung fiir 
den induzierten Wider-

'I- 8 12 1fi 20 100C: stand erhalt man 
Abb. 39. Parabeln des induzierten Wider-

standes. 

Z. B. wird fiir b2/ F= 6 CWj = 0,0531 c;. 
Diese Beziehung zwischen der Auftriebs- und Riicktriebszahl, 

zu der die Theorie fiihrt und die in dem Koordinatensystem 
der Fliigelpolaren Abb. 26, wo Cw und ca als gewohnliche recht
winklige Koordinaten erscheinen, eine Parabel liefert, ist in 
Abb. 39 in dem gleichen MaBstab aufgezeichnet, der in Abb.26 
benutzt wurde. Zugleich ist das der Beobachtung entstammende 
Polardiagramm aus Abb.26 zum Vergleich wieder eingetragen. 
Man erkennt, daB der Gesamtverlauf der Beobachtungslinie 
einigermaBen durch die theoretische Parabel wiedergegeben wird. 
Die erst ere erscheint etwas nach rechts verschoben, worin der 
Umstand zum Ausdruck kommt, daB der tatsachliche Riicktrieb 
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groBer ist als der "induzierte" (von dem iiberdies nur das 
theoretische Minimum fiir einen im GrundriB elliptischen Fliigel 
eingesetzt wurde). Der Unterschied zwischen Gesamt-Riicktrieb 
und induziertem Widerstand wird als "Profilwiderstand" be
zeichnet. Damit will man zum Ausdruck bringen, daB der 
"induzierte" Teil des Riicktriebes in der Hauptsache von der 
GrundriBgestalt, d. h. Spannweite und Tiefenverteilung, abhangt, 
wahrend der Rest wesentlich durch die Profilform bestimmt 
wird. Genau genommen gelten die Parabeln in Abb. 39 nur fUr 
Fliigel von elliptischem GrundriB, aber sie andern sich sehr 
wenig, wenn man, bei gleichem Verhaltnis b2 : F, zu einer anderen 
iiblichen Form iibergeht. Daher kann der wagrechte Abstand 
zwischen der Parabel und der aus Versuchen ermittelten Polaren 
als MaB fiir den Profilwiderstand gelten. Die ganze Betrachtung 
lehrt - und darin liegt ihr hauptsachlichster Wert -, daB man 
durch Veranderung des Pro fils den Riicktrieb nicht unter einen 
gewissen Betrag herabdriicken kann, der fast nur vom Seitenver
haltnis b2 : Fund vom Auftriebsbeiwert abhangt. 

VergroBert man das Seitenverhaltnis b2 : F, so wird, wie 
unsere letzte Gleichung zeigt, der induzierte Riicktrieb kleiner; 
z. B. fUr b2 : F = 8 hat man Cw = 0,0398 c; (strichpunktierte 
Parabel in Abb.39). Will man aus einer Versuchsreihe mit dem 
Seitenverhaltnis 6: 1 auf die vermutlichen Werte bei 8: 1 schlie
Ben, so hat man die wagrechten Abstande zwischen der gefun
denen Polaren und der zugehorigen Parabel, also die Profil
widerstande, rechts an die neue Parabel anzutragen. Die Be
zifferung (die Anstellwinkel) darf man dabei nicht einfach mit 
iibertragen, sondern muB beriicksichtigen, daB es auf den effek
tiven Anstellwinkel ankommt, dpr urn den induzierten Anstell
winkel ai = Wi/A=cwJca kleiner ist als der an die Profilpolare 
angeschriebene geometrische Anstellwinkel. Fiir die Punkte der 
ersten Parabel ist ()(i= 0,0531ca, fUr die der zweiten 0,0398 ca' 
Man hat daher die Bezifferung der Polare in der Hohe ca beim 
Dbergang vom Seitenverhaltnis 6: 1 auf 8: 1 um den Wert 
0,0133 ca zu vermindern; z. B. den Wert a = 6 0 bei ca = 0,70 
auf 5 1 / 2 0 herabzusetzen, weil der Winkel, dessen BogenmaB (oder 
dessen sinus oder tangens) ungefahr 0,70·0,0133 = 0,00931 ist, 
im GradmaB etwa 0,53 miBt. Die Durchfiihrung dieses Gedankens 
gibt fiir die in der Technik in Frage kommenden Bereiche 
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gute Anhaltspunkte zur Beurteilung des Einfiusses des Seiten
verhaltnisses auf die LuftkraftgroBen. Eine Verkleinerung des 
Seitenverhaltnisses b2 jF einer Tragfiache hat, um es nochmals zu 
wiederholen, erst ens eine VergroBerung des induzierten Wider
standes zur Folge, und zweitens muB zur Erzielung des gleichen 
Auftriebes der (geometrische) Anstellwinkel vergroBert werden!). 

9. Aufbau der TragfHichen. 

Die Tragfiachen, als ein Bauteil des Flugzeuges angesehen, 
bilden ein Tragwerk, ahnlich dem Geriist eines Laufkrans, 
dem Unterbau einer Briicke od. dgl. Ganz grob hat man sich 
etwa vorzustellen, daB der in der Mitte der Fliigel angreifende 

Abb. 40. Lastverteilung am Flugzeug. 

Auftrieb, wahrend die 
Belastung zwischen den 
Fliigeln, im Rumpf, ab
warts wirkt, die am 
Rumpf befestigte Trag
konstruktion auf Bie
gung beansprucht (Abb. 
40). Erst allmahlich hat 
sich im Flugzeugbau 
die Erkenntnis durchge

setzt, daB die Konstruktion des Tragwerks eine Aufgabe der 
Baustatik ist, bei der die Ergebnisse dieser hoch entwickelten 
Wissenschaft nutzbar gemacht werden mussen. Grundsatzlich 
unterscheiden wir heute "selbsttragende" Fliigel (neuere Bauart), 
die ihre Tragfahigkeit der eigenen Festigkeit verdanken, und 
Fliigel mit auBeren Tragorganen (altere Bauart), die erst in 
Verbindung mit auBerhalb des Flugels liegenden Teilen, wie 
Streben, Seilen usf., eine tragfahige Konstruktion bilden. 

Die alteste Bauart, die man schon zu Beginn der Flug
technik vorfindet, ist der Eindecker. Die ersten fiugfahigen 

1) Die hier nur fluchtig angedeutete Theorie stammt von L. Prand tl, 
der sie in zwei Veriiffentlichungen in den Nachr. d. Giittinger Gesellschaft 
d. Wissensch. 1918 und 1919 erstmals entwickelt hat. Zahlreiche Ar
beiten haben sich daran angeschlossen, deren Titel usf. in der S. 31 ge
nannten Veriiffentlichung der Giittinger Versuchsanstalt genau angefiihrt 
sind. Eine fur einen weiteren Leserkreis bestimmte Darstellung hat 
A. Betz in den "Naturwissenschaften" 1918 Heft 38/39 gegeben. 
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Modelle von Penaud, KreB u. a· waren freitragende Eindecker, 
aber die ersten wirklichen Flugzeuge waren sog. "verspannte Ein
decker", wie sie die Abb.41 erkennen HiBt. Sie zeigt einen Auf
riB des ganzen Flugzeuges (unter Weglassung unwesentlioher 
Teile) in V orderansioht und einen SeitenriB des mittleren Stuokes, 
das nach Abbreohen der Rumpfspitze und des Rumpfendes ubrig 
bleibt. Durch eine groBe Zahl von Seilen ist die Tragflache mit 
Festpunkten ober- und unterhalb des Rumpfes verbunden. In 
dem vertikalen Abstand dieser Festpunkte voneinander ist die 
erforderliche "KonstruktionshOhe" gegeben. Die vielen Kabel 

t 

Abb. 41. Alter, verspannter Eindecker. 

Abb. 42. Einstieliger Eindecker. 

bilden aerodynamisch, wegen ihres Luftwiderstandes einen schwe
ren Nachteil und so stellt demgegenuber der durch wenige Stre
ben gestutzte Eindeoker der Abb.42 eine bedeutende Verbesse
rung dar. 

Die Hauptteile des Tragwerkes der heute noch weit ver
breiteten alteren Bauart von Doppeldeckern zeigt Abb.43. 
Der AufriB (Vorderansicht) stellt eine Fliigelhalfte, die sog. 
rechte "Zelle", und der GrundriB die rechte obere Tragfiache 
des Flugzeuges dar. Aus den beigeschriebenen Erklarungen 
geht die Bedeutung der Ausdriicke "Holme, Stiele, Distanz
rohre, Innenverspannung, Haupt- und Gegenkabel" hervor. 
1m KreuzriB sichtbar ist die "Querverspannung" bestehend aus 
den "Tiefenkreuzkabeln", d. s. Kabel oder Seile, die als Diago
nalen in das von zwei Stielen und zwei Distanzrohren gebildete 
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Parallelogramm eingezogen sind. Die obere und die untere 
Tragflache werden oft gegeneinander wagrecht urn die sog. 
"Staffelung" versehoben. Die Holme sind aus Holz oder Metall, 
Stiele aus Holz oder Stahl, Distanzrohre meist aus Stahl, 
die Verspannungen sind Stahlkabel oder -seile. Die eben 
genannten Elemente mit den zum AnsehluB an den Rumpf 
notwendigen Teilen (Pyramide oder Baldachin) bilden das eigent
liehe Tragwerk und werden in ihren Abmessungen (Hohe und 
Breite der Holme, Starke der Stiele und Kabel usw.) durch 
die "statisehe Bereehnung" naeh den Regeln der Baustatik 
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Abb.43. 

H, Vorderholm 
H2 Hinterholm 
S Stiele 
D Distanzrohre 
V Innenverspannung 
R Rippen, Spieren 
K, HauptkabeJ 
K2 Gegenkabel 
Il Querverspannung 

Hauptteile des Tragwerkes eines normalen Doppeldeckers. 

und der Festigkeitslehre bestimmt. Dabei ist wesentlieh, daB 
Ober- und Unterflaehe ein einheitliehes Tragsystem bilden, 
vergleiehbar etwa einem Briickentrager, dessen Ober- und Unter
gurt so weit voneinander abstehen, wie die Tragflaehendistanz 
betragt. Da man groBe Lasten immer nur dureh groBe Trager
hohen bewaltigen kann, wenn das Konstruktionsgewicht nieht 
zu groB sein solI, erkennt man hier einen Vorteil der 
Doppeldecker gegeniiber den Eindeekern: Bei diesen muB 
man erst durch besondere Hilfsmittel, wie Hinziehen der Ver
spannung naeh Festpunkten des Fahrgestells oder Rumpfes, 
Einfiigen einer "Briieke" od. dgI., eine gewisse Konstruktionshohe 
zu schaffen suchen, die beim Doppeldeeker durch die Hohe der 
Zelle ohne weiteres gegeben ist. In diesen konstruktiven Ver-
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haltnissen und nicht in irgendwelchen flugtechnischen Vorziigen 
muB man den Grund dafiir erblicken, daB die Eindecker lange 
Zeit hindurch fast vollstandig von den Doppeldeckern verdrangt 
worden sind. 

Einen Dberblick iiber solche Bauarten von Flugzeugtrag
werken sollen die Abb. 44 bis 46 vermitteln. Sie zeigen wieder 

Abb. 44. Zweistieliger Doppeldecker. 

Abb. 45. Einstieliger Doppeldecker. 

Abb. 46. Anderthalbdecker. 

jedesmal einen AufriB des ganzen Flugzeuges in Vorderansicht 
und einen SeitenriB des mittleren Stiickes, das nach Abbrechen 
der Rumpfspitze und des Rumpfendes iibrig bleibt. Abb.44 ent
spricht der normalen, schon in Abb. 43 behandelten Ausfiihrungs-

. form eines "zweistieligen" Doppeldeckers, der rechts und links, in 
der Vorder· und Hinterebene je zwei Stiele (Streben) besitzt. 
In der gleichen Art werden auch drei- und vierstielige GroB-
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fiugzeuge gebaut. Der Vorteil dieser Bauart ist die Einfachheit 
und Klarheit der statischen Verhaltnisse, d. h. der Kraftver
teilungen und Beanspruchungen; ein schwerwiegender Nachteil 
liegt aber darin, daB die groBe Zahl langer Kabel und Seile 
betrachtliche Luftwiderstande mit sich bringt, die das Erreichen 
groBerer Geschwindigkeiten unmoglich machen. In diesem Sinn 
stellt der "Einstieler" Abb. 45 einen Fortschritt dar; bei nicht 
viel verminderter Spannweite ist hier das Auslangen mit nur 
je einem Stiel gefunden worden. Dabei ist die Kabelanordnung 
eine etwas andere, indem ein sog. Stirnkabel von der hinteren 
Stielehene oben nach einem vorn gelegenen Punkt des Rumpfes 
gefUhrt ist. Eine fUr Sport- und Kampfzwecke sehr verwend
bare Bauart zeigt Abb. 46 in dem sog. "Anderthalbdecker" 
(Nieuport). Hier hat die untere Flache nur eineo Holm, von 
dem ein gabelformig auseinandergespreizter Stiel zu den beiden 
Holmen des oberen Tragdecks fiihrt. Auf diese Weise werden 
die Querverspannungen erspart, und iiberdies sind auch die 
Kabel, die sonst in den Holmebenen liegen, durch Streben er
setzt; allerdings wird dabei der untere Holm in ungiinstiger 
Weise auf Torsion beansprucht. Erwahnt sei noch, daB auch 
kabellose ZeBen von Doppeldeckern versucht worden sind, bei 
denen durchweg nur Strehen verwendet wurden, sowie Zellen 
mit durch Gelenke unterbrochenen Holmen. 

Das aus Stielen, Kaheln und Holmen bestehende Traggeriist 
wird erganzt durch' die auf die Holme aufgezogenen Holzrippen 
oder Spanten (R in Abb. 43), die das Profil der Flache festlegen. 
Dber die Rippen werden zunachst Bander parallel den Holmen ge
zogen, dann wird Leinwand dariiber gespannt. Die Leinwand iiher
zieht man mit besonders impragniertem Oellonlack, urn sie mog
lichst glatt, widerstandsfahig gegen Witterungseinfiiisse und 
feuersicher zu machen. Statt der Leinwandbespannung wird 
auch hie und da ein Belag aus dunnen Sperrholzplatten verwen
det, der jedoch Feuchtigkeit schlecht vertragt. Bei manchen 
Bauarten erhalten die Fliigel eine ohere und untere Begren
zung durch diinne Platten aus Metallblech. Vom aerodynami
schen Standpunkt kommt es nur darauf an, daB das beab
sichtigte Fliigelprofil moglichst gut verwirklicht wird. Da die 
Leinwand in den Zwischenraumen der Spanten dem auBeren 
Druck leicht nachgibt, waren die Metallfiiigel im Vorteil, wenn 
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hier nicht das Dbel bestande, daB das diinne Blech leicht ver
beult wird. 

In neuerer Zeit hat die fortgeschrittene Technik des Flug
zeugbaues wieder sehr brauchbare Eindeckerformen zutage ge
fOrdert. Die Abb. 47 zeigt eine v611ig freitragende Bauart. Sie 
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Abb. 47. Freitragender Eindeoker. 

ist nur dadurch erm6glicht, daB der Fliigel selbst, d. h. der 
Raum zwischen seiner oberen und unteren Begrenzung als tra
gende Konstruktion ausgebildet ist. Die erst en Fliigelkonstruk· 
tionen dieser Art stammen von Prof. J unkers-Dessau. Die 

Abb. 48. Querschnitt eines Ganzmetallfliigels. 

Abb.48 zeigt einen solchen Fliigelquerschnitt fiir ein in Leicht
met all (Duralumin) ausgefiihrtes Flugzeug. Die Langstrager 
(Holme) sind durch ein Fachwerkgitter miteinander verbunden 
und durch ein Aluminiumblech oder eine Wellblechhaut zusam-
mengeschlossen. Die einzelnen 

Fachwerkglieder sind teils ---------r ]" '\, 
diinnwandige Rohre, teils aus . ,,::-:::::---------________ ~ 

- _./ 

diinnem Blech hergestellte Abb. 49. Querschnitt eines Fliigels mit 
Trager (Kleinausfiihrungen Kastenholm. 
nach dem Muster von eisernen 
Tragern, wie sie im Hochbau oder Briickenhau verwendet wer
den). - Bei der Bauart der Firma Rohrbach in Berlin ist eln 
biegungs- und torsionssteifer Kastenholm der tragende Teil des 
Fliigels, und daran sind Vorder- und Hinterteil der Flache be
festigt (Abb.49). - Die von Dornier, Fokker und vielen fran
z6sischen Konstrukteuren beniitzte Bauart besteht (ahnlich wie 
die alteste Eindeckerausfiihrung) aus einem Gerippe von zwei 

v. Mises-Hohenemser. Fluglehre. 5. Auf! . fl 
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oder mehreren Holmen mit Querstaben (Rippen) und einer das 
Ganze verbindenden Haut. Die Beplankung mit diinnen Platten 
aus Holz bzw. MetaJl bildet dabei einen Teil der Tragkonstruktion. 
SchlieBlich sei noch auf die ebenfalls mit Erfolg verwendete 
einholmige Bauweise von freitragenden Fliigeln hingewiesen. Der 
eine Holm iibertragt die Biegung, wahrend die Torsionsmomente 
in der Sperrholz- oder Metallbeplankung weitergeleitet werden. -
Diese Beschreibung kann nur in groBen Ziigen ein Bild von der 
Ausbildung der freitragenden Fliigel geben. Je nach der Art, wie 
Rippen und Haut zur "Verbundwirkung" herangezogen werden, 

II II 

Abb. 50. Zelle mit "N -Stiel". 

Abb.51. Zelle mit "V·Stiel". 

sind verschiedene konstruktive L6sungen m6glich. In den J unkers
Werkstatten sind auch Tragfliigel vollkommen ohne Rippen ge
baut worden. Die um die Holme, der Profilform entsprechend 
gelegte Haut besteht aus so festem Wellblech, daB das Trag
werk die n6tige Festigkeit auch ohne Rippenkonstruktion be
sitzt. Die Flugzeuge mit Wellblechbeplankung haben einen nicht 
unbetrachtlich erh6hten Widerstand gegeniiber Flugzeugen mit 
glatter Fliigel- und Rumpfoberflaohe, so daB auoh die Junkers
werke bei Flugzeugen mit besonders hohen Geschwindigkeits
anforderungen zur Glattblechbeplankung iibergegangen sind. 
Die Blechhaut wird nach einem besonderen Verfahren so ver
nietet, daB die Nietk6pfe nicht aus der Oberflache herausragen. 
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Manche Eindecker und auch einige Systeme von modernen 
Doppeldeckern besitzen als Tragflachen "halb-freitragende" 
Fliigel; die Fliigel sind hierbei nicht vollstandig selbsttragend, 
und zum Aufbau des Tragwerks sind noch auBerhalb liegende 
Streben usw. erforderlich. Die Abb. 50 zeigt eine solche Zelle 
mit einem "N-Stiel", die Abb. 51 ein System mit "V-Stiel". 

Um das Tragwerk eines Flugzeuges zu berechnen, ist es 
vor all em notwendig, die wahrend des Fluges auftretenden Be
lastungen zu kennen. Diese Krafte lassen sich nicht genau vor
ausbestimmen, und man untersucht deshalb einige Grenzfalle 
der Belastung, d. h. man berechnet die Schrank en, die nach aller 
Voraussicht die wirklich vorhandenen Wirkungen einschlieBen. 
Die physikalischen Unterlagen fUr solche Annahmen bilden einer
seits die Untersuchungen von Tragflachen-Modellen im Luft
kanal, andrerseits Kontroll-Messungen von Spannkraften und 
Verformungen von Zellenorganen wahrend des Fluges. 

Die gr6Bte bei einem gegebenen Flugzustand m6glicher
weise vorhandene "auBere Kraft" bezeichnet man als die "sichere 
Last" des betreffenden Zustandes. Diese Last multipliziert man 
mit einem sog. "Sicherheitsgrad" und erst unter dem Angriff 
der so vervielfachten Last diirfen die Baustoffe des Tragwerks 
bis an die Grenze ihrer Leistungsfahigkeit ausgeniitzt werden. -
Der Sicherheitsfaktor solI nicht nur der Ungenauigkeit der Be
lastungsannahmen Rechnung tragen, sondern auch den Unvoll
kommenheiten der Festigkeitslehre, der Konstruktion und der 
Ausfiihrung, endlich den unvermeidlichen UnregelmaBigkeiten 
in der Beschaffenheit der Baustoffe und ihrer Veranderung wah
rend des Betriebes. - Die deutschen Bauvorschriften fordern 
bis zum Bruch eine Sicherheit von 1,8 bis 3,0 je nach der Art 
der Beanspruchung und der Wichtigkeit des Bauteiles. 

1m Fluge stehen Luftkrafte, Schwerkraft und Beschleu
nigungskrafte im Gleichgewicht. 1m gleichf6rmigen Horizontal
flug wirkt auGer den Luftkraften nur noch die Schwerkraft auf 
das Flugzeug. 1m stationaren Kurvenflug ist die Beschleunigung 
auf den Kreismittelpunkt zu gerichtet, als Beschleunigungskraft 
kommt jetzt die Zentrifugalkraft hinzu. Dies gilt nicht nur fiir 
horizontale Kurven, sondern auch fiir vertikale Kurven. (Looping, 
Abfangen aus dem Sturzflug oder aus dem steil en Gleitflug.) 
Die Zentrifugalkriifte sind um so groBer, je enger der Kurven-

6* 
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bzw. der Abfangradius und je groBer die Fluggeschwindigkeit 
ist. Je nach dem Verwendungszweck und der Fluggeschwindig
keit der Flugzeuge nimmt man verschieden groBe Beschleuni
gungskrafte an. Fiir Verkehrs- und Reiseflugzeuge mittlerer Ge
schwindigkeit setzt man die groBte sichere Last beim Abfangen 
etwa gleich dem dreifachen Fluggewicht, fiir Sport- und Kunst
flugzeuge etwa dem sechsfachen Fluggewicht. Die Vorschriften 
hieriiber weich en in den verschiedenen Landern nicht unerheb
lich voneinander ab und sind auch im Laufe der Zeit haufig 
geandert worden. Bei Sport- und Kunstflugzeugen muB auch das 

Abfangen aus dem Riickengleitflug beriick
sichtigt werden, bei dem die Luftkrafte in 
umgekehrter Richtung wirken als beim nor
malen Flug. Die Krafteverteilung beim Flug
zeug ist auch abhiingig davon, ob die Kurve 
oder die Abfangbahn bei kleiner Kriimmung 
mit groBer Geschwindigkeit oder bei groBer 
Kriimmung mit kleiner Geschwindigkeit durch
flogen wird. Beim iiblichen Abfangen aus dem 
Sturzflug entstehen nacheinander aIle Moglich
keiten (siehe Abb. 52). Zu Beginn ist die Flug

~:~ 5;~im FIl~~ bahn schwach gekriimmt und wird rasch durch
fangen aus dem flogen; allmahlich wird die Bahnkriimmung 

Sturzflug. immer starker, die Fluggeschwindigkeit Hiilt 
immer mehr nacho Die meisten Bauvorschriften 

beriicksichtigen die Verschiedenheit der Flugzustande im Verlauf 
des Abfangvorganges. 

Starke Beanspruchungen im Fluge entstehen auch durch 
die UnregelmaBigkeit der Luftbewegung. Besonders beachtet 
werden vertikale Boen. Erhalt das Flugzeug eine Boe von unten, 
so bedeutet das eine AnstellwinkelvergroBerung yom Retrage w/v, 
wenn w die Boengeschwindigkeit, v die Fluggeschwindigkeit ist 
(siehe Abb. 53). Die Auftriebskraft der Tragflache wird wesent
Hch erhoht, das Flugzeug erfiihrt eine Beschleunigung nach oben. 
Die Boenbeanspruchungen sind urn so groBer, je hoher die Flug
geschwindigkeit ist und werden bei den modernen, schnellen 
Flugzeugen oft maBgebend fiir die Bemessung. Es ist Sache der 
meteorologischen Beobachtung, die WahrscheinIichkeit fUr das 
Auftreten von Roen gewisser Starken aufzustellen. Man nimmt 
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dann fUr die statische Berechnung des Flugzeuges cine groBere 
Boenstarke an, die schon im Bereich sehr seltener Ereignisse 
Iiegt. 1m iibrigen hat es der Flugzeugfiihrer in der Hand, bei 
boigem Wetter gefahrliche Boenbeanspruchungen seines Flug
zeuges durch Herabsetzen der Fluggeschwindigkeit zu vermeiden. 

Es ist selbstverstandlich, daB man die Tragwerkteile, die 
beim Landen beansprucht werden, fUr die beim Landen auf
tretenden Krafte (ahnlich wie das Fahrwerk, vgl. Kap. VIII) 
untersuchen muB. Die Fliigelhinterkanten miissen auch eine zur 
Fliigelsehne senkrecht wirkende Kraft aushalten, die einer Be
lastung beim Aufbau (Griffestigkeit) entspricht. 

Die beschriebenen Lastzustande sind, wie schon oben her
vorgehoben wurde, z. T. willkiirlich festgelegt. Sie sind jedoch 
so gewahlt, daB das Tragwerk in 
jeder Richtung von Kraften bean
sprucht ist, von denen man an
nimmt, daB sie gewisse Grenzwerte 
vorstellen. Wenn man nun mit 
diesen Lastfallen die statische Be-

lJ 

Abb. 53. VergroBerung des 
rechnung der Zelle durchfiihrt und Anstellwinkels durch eine 
jeden BauteH nach der ungiinstigsten 
Wirkung dimensioniert, so wird man 

Boe von unten. 

sicher sein diirfen, daB das System aUen Angriffen geniigt. 
1st eine neue Flugzeugtype auf Grund der statischen Be

rechnungen konstruiert worden, so wird die Tragfahigkeit der 
Zelle haufig noch durch eine Belastungsprobe kontrolliert. Die 
Unsicherheit in der Schatzung der Materialkonstanten, die Rech
nungsannahmen, bei denen bis zum Bruch ein elastisches Ver
halten des Materials vorausgesetzt wird, lassen eine solche 
Dberpriifung mitunter als rats am erscheinen. Gewohnlich wird 
eine solche Untersuchung fUr den Betriebszustand, des Ab
fangens, vorgenommen. Es geschieht dies dann in der Weise 
(Abb. 54), daB man das Flugzeug umwendet, die Flilgel mit 
Sand belastet und dabei das Tragwerk dort unterstiitzt, wo 
im Betriebszustand die groBten Lasten angreifen, also langs 
des Rumpfes beim Motorspant, dem Fiihrersitz usf. Damit 
erreicht man, daB die Krafte relativ zum Tragwerk in dem 
gleichen Sinn wirken wie beim Fluge, namlich die Sandlast 
an Stelle des Auftriebs und die Auflagerkriifte an Stelle der 
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eigentlichen Belastung des Flugzeuges. Die Verteilung des 
Sandes iiber den Fliigel muB man moglichst der Auftriebs
verteilung anpassen und ebenso die Verteilung der Auflager
krafte der Belastungen. Das letztere geschieht mit Hilfe eines 
geeignet berechneten Hebelsystems, wie es Abb. 54 andeutet. 

Bei der Bruchprobe wird die schwachste Stelle des Trag
werks aufgefunden, und man erkennt, ob die Zelle den gefor
derten Sicherheitsgrad aufweist. Alle etwa vorhandenen kon
struktiven Mangel lassen sich damit natiirlich nicht aufdecken, 

und da das Ver
fahren kostspielig 
ist, fUhrt man bau
fig auch Versuche 
aus, bei denen das 
Tragwerk nur mit 
der sicheren Last 
beansprucht wird, 
Durch sorgfaltige 

Abb.54. Bruchprobe. Messungen konnen 
dann die Annahmen 

der Festigkeits-Berechnung nachgepriift werden. - Dber die 
Durchfiihrung der statischen und der Festigkeitsrechnungen gibt 
die umfangreiche Literatur der Flugzeugstatik nahere Auskunft 1 ). 

10. Der Wagrechtflug. 
Die in Abschnitt 6 angestellten Dberlegungen ermoglichen 

es, die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges fUr ein Flugzeug 
zu berechnen, sobald wir sein Gewicht, die GroBe der Tragflache, 
sowie den Anstellwinkel beim Wagrechtflug kennen 
und das Tragflachenprofil hinsichtlich seiner Beiwerte schon 
untersucht haben. Wir hatten S. 51 die Gleichung aufgestellt: 

v2 

A = ca ·F·q= ca' Ye· ?; . 

Beim Wagrechtflug miissen der Auftrieb und das Gewicht G des 
Flugzeuges (samt allen darin befindlichen Lasten) gleich sein. 
Ware ein DberschuB an Auftrieb vorhanden, so wiirde das 

1) Z. B. Thalau u. Teichmann, Aufgaben aus der Flugzeugstatik, 
Berlin : Julius Springer 1933. 
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Flugzeug steigen, im umgekehrten Fall wiirde es sinken. Wir 
haben also die Gleichung: 

v2 

G=A=ca·F·(}·~2~ . 

Lost man diese Gleichung nach der Geschwindigkeit v auf, so 
erhalt man: 

Den Beiwert ca muG man der durch Versuche festgestellten 
Auftriebslinie entnehmen, was nur dann moglich ist, wenn man 
den Anstellwinkel des Wagrechtfluges kennt. Sei beispielsweise 
der Anstellwinkel ex = 2 0 und das Profil Abb. 19 gewahlt, dann 
zeigt die Abb. 22 ein ca = 0,41; fUr ein Flugzeug von 1200 kg 
Gewicht und 35 m2 Tragflache hat man sonach, wenn man fur 
die Dichte der Luft den Normalwert 1/8 setzt, 

V 1200 
v = 1 = 36,6 m/sek. 

0,41· ]6.35 

Ware der Anstellwinkel nicht 2 0, sondern 4 0, so ergabe die 
Abb. 22 ein ca = 0,552; dann ware v = 31,4 m/sek. Bei 6 0 zeigt 
die Abb. 22 ein ca = 0,70, daraus rechnet sich v = 28,0 m/sek. 
Man erkennt so, daB die Geschwindigkeit mit zuneh
mendem Anstellwinkel abnimmt. 

Eine vollstandige Berechnung der Fluggeschwindigkeit ist 
dies, wie man sieht, Iioch nicht, da wir ja nicht wissen, wie 
wir den Anstellwinkel zu finden haben. Es ist auch selbstverstand
lich, daB man die Fluggeschwindigkeit nicht berechnen kann, wenn 
man nichts iiber die Motorleistung weiG. Wir werden erst im 
Kapitel VI die vollstandige Berechnung durchfUhren konnen; doch 
ist es schon hier moglich, noch einen Schritt. weiterzugehen. 

Wir konnen namlich, zuriickgreifend auf die Uberlegungen 
von Abschnitt 6 und auf die am Schlusse von Abschnitt 5 iiber 
die "schadliche Flache" eiIles Flugzeuges gemachten Bemer
kungen, die fur jeden Anstellwinkel erforderliche Zugkraft 
bestimmen. Die Zugkraft, die der Motor durch die Luft
schraube ausiiben muG, urn das Flugzeug im Wagrechtfluge zu 
erhalten, muG ja genau so groG sein wie die Widerstande, die 
das Flugzeug zu iiberwinden hat. Wir haben nun zweierl€;li 
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Widerstande kennen gelernt: 1m Kapitel I den "schadlichen" 
Widerstand der verschiedenen Teile des Flugzeuges, Rumpf, Stiele, 
Kabel usw., und jetzt den Tragflachenwiderstand. Beide zu
sam men miissen der erforderlichen Zugkraft Z gleich sein. Es 
gilt also: 

Z = Tragflachenwiderstand + Schadlicher Widerstand. 

d. i. 
Bezeichnen wir die schadliche Flache des ganzen Flugzeuges, 
die Summe der schadlichen Flachen aller Teile (mit Aus" 
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schluB der Tragflachen) mit f, 
so ergibt die Zusammenstel
lung der beiden Widerstande 
die Formel: 

kg Z=c .R.F.v2+13Rfv2. 
300 w2 . '2 

250 t Der erste Summand auf der 
zoo z rechten Seite entspricht der 
150 Widerstandsformel auf S. 51, 

der zweite der Widerstands-
100 formel auf S. 43. In dem eben 

behandelten Beispiel, also fUr 

02'168101Z1'116° 
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Abb. 55. Geschwindigkeit, Zugkraft 
und Zugleistung. 

F= 35 m2, hatten wir beim 
Anstellwinkel 2 ° die Ge
schwindigkeit gleich 36,6 m 
je sek gefunden. Das zweite 
Diagramm unseres Profils, 

Abb.23, zeigt, daB der Beiwert c .. fiir IX= 2° ungefahr 0,026 
betragt. Nehmen wir die schadliche Flache zu 0,9 m2 an, so 
ergibt sich eine erforderliche Zugkraft: 

Z = 0,026 .l6. 35· 36p + 1,3 ·le· 0,9.36,6 2 = 176 kg. 

1st der Anstellwinkel nicht 2 0, sondern 4°, so besagt unsere 
friihere Rechnung, daB die Geschwindigkeit 31,4 m/sek betragt, 
und die Abb. 23 zeigt den Beiwert Cw = 0,034. Die Ausrechnung 
ergibt dann: 

Z = 0,034· 116 .35.31,42 + 1,3· /6 • 0,9.31,42 = 146 kg. 

Fiir den Anstellwinkel von 6 ° findet sich in gleicher Weise 
v = 28,0 misek, Cw = 0,044 und die erforderliche Zugkraft 
~= 133 kg. 
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Multipliziert man die in irgend einem Fall bereehnete 
ZugkraH Z mit der GroBe der Gesehwindigkeit v, so erhalt 
man in dem Produkt Z· v die GroBe der zur Dberwindung von 
Riiektrieb und schadlichem Widerstand erforderlichen Zug
leistung L. Beim Anstellwinkel 2 0 war v= 36,6 m/sek und 
Z = 176 kg, also ergibt sich L = 36,6·176 = 6442 kgmjsek; bei 
ex = 4 0 findet man aus v = 31,4 mjsek und Z = 146 kg die 
erforderliche Zugleistung L = 4584 kgm/sek. In Abb. 55 sind die 
in dieser Weise berech-
neten Werte der Ge- 300 

kg 
sehwindigkeit v, der er
forderlichen Zugkraft Z 
und Zugleistung L als 
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Leistung ist statt kgm je 
sek die 75 mal so groBe 
"Pferdestarke" (PS) ge
wahlt. Den beiden oben 
bereehneten Leistungs
werten entspreehen dann 
86 PS bzw. 61 PS. 

In Abb. 56 ist noch
mals die gesamte er
forderliche Zugkraft zu

Abb. 56. Aufteilung des Gesamtwiderstandes 
in schadlichen Widerstand und Tragflachen

widerstand 

sammen mit dem Anteil der Tragflache allein eingezeichnet 
(erster Summand in der Gleichung fUr Z). Man sieht daraus, 
daB fur groBe Anstellwinkel, also fUr klein ere Fluggeschwin
digkeiten der Gesamtwiderstand des Flugzeuges fast aussehlieB
lich von der Tragflaehe herruhrt, wahrend bei kleinen Anstell
winkeln, also groBen Geschwindigkeiten, der schadliche Wider
stand der ubrigen Flugzeugteile den groBeren Anteil am Ge
samtwiderstand bildet. 

Mit welchem Anstellwinkel das Flugzeug nun tatsaehlich 
wagrecht fliegt, hangt davon ab, welche Zugkraft der Mo
tor dureh die Luftschraube auszuuben vermag. Daruber 
konnen wir erst in den folgenden Kapiteln sprechen. Unser 
bisheriges Ergebnis besteht nur darin, daB wir zu jedem 
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angenommenen Anstell winkel die Gesch windigkeit, 
die erforderliche Zugkraft und die erforderliche 
Leistung der Luftschraube berechnen konnen. An dieses 
Ergebnis werden wir im Kapitel VI, nachdem wir vorher die 
Wirkungsweise del' Luftschraube und des Motors besprochen 
haben, wieder ankniipfen. 

11. Der Gleitflug. 

Wir wollen jetzt die Verhaltnisse beim Gleitflug mit ab
gestelltem Motor naher untersuchen. Beim Gleitflug muB die 

W resultierende Luftkraft, die sich aus 

Abb. 57. Kraftegleichge
wicht und Fluglage im 

GJeitflug. 

Auftrieb und Flugzeugwiderstand zu
sammensetzt, in die Richtung der 
Senkrechten fallen, damit sie dem 
Gewicht des Flugzeuges das Gleich
gewicht halten kann (siehe Abb. 57). 
Wir wollen den Gleitwinkel und den 
Anstellwinkel in BogenmaB messen 
(Einheit in BogenmaB = 57,3°), den 
Cosinus diesel' Winkel gleich 1, den 
Sinus und Tangens gleich den Win
keln selbst setzen. Da wir es nul' mit 
Winkeln bis zu etwa 16° zu tun haben, 
sind die Fehler, die wir dadurch be
gehen, gering. So ist cos 16°= 0,961, 

sin 16°=0,276, tg16 0=0,286, 160 in BogenmaB 0,280; del' 
groBte mogliche Fehler betragt 4 v H. Die Bewegungsrichtung 
des Flugzeuges steht senkrecht auf dem Auftrieb, das Flugzeug 
bewegt sich also in einer Richtung schrag nach abwarts, die 
mit del' Wagrechten den Winkel to einschlieBt. Wir haben jetzt 
auch den Grund kennengelernt, warum man das Verhaltnis 
Widerstand zu Auftrieb Gleitzahl und den entsprechenden Win
kel Gleitwinkel nennt. Durch to und den dazugehorigen Anstell
winkel rx. der Tragflache ist die Lage des Flugzeuges im Raum 
gegeben, die Sehne des Profiles bildet mit der Wagrechten 
den Winkel y = rx. - to (siehe Abb. 57). Wir wollen nun fiir das 
im vorigen Abschnitt behandelte Beispiel Gleitwinkel to und 
Fluglage y in Abhangigkeit vom Anstellwinkel rx. bzw. von del' 
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Fluggeschwindigkeit ermitteln. Es ist angenahert 

W W z 
8=:.4'= G=O' 
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wo Z die in Abb. 55 aufgetragene, fiir den Wagrechtfiug er
forderliche Zugkraft ist, die gleich dem Flugzeugwiderstand W 
sein muB. Die Fluggeschwindigkeit in Abhangigkeit vom An
stellwinkel ist die gleiche Wle III Abb. 55 gezeichnet, wobei 

allerdings die auf SO.r--,---;------,.--,---;----,--...., 
S. 87 verwendete m,&K 
Gleichllng 

G=A 
jetzt nur angenii
hert giiltig ist. Wir 
hahen also z. B. iiir 
1X=2° 

176 

to 

$ 

t 
e = 1200 = 0,147 O~~=C~~~~====== 

! i I 
0 ...... 

.:,: 

durch Multiplika
tion mit 57,3 er
halten wir {; in 0, 

also e = 8,4°. Die 
zllgehOrige Flug" 
zeuglage (Winkel 
der Profilsehne ge
gen die Wagrechte) 

f---~...i!..-. --~- .----;-----$ 
I ' 
I I 

f-I'-----j---+--i----,-----+-------j-1O 

Abb. 58. Gleitflllgkenniinien. 

betragt y = 2 0 - 8,40 = - 6,4 0, d. h. die Profilsehne ist nach 

'F b 133 abwarts genmgt. iir (£ = 6 0 ha en wir e = . = 0 111 oder 
1200 ' , 

e = 6,3°, daraus ergiht sieh 

y= 6 0 - 6,30 = - 0,3 0, 

In Ahb. 58 sind die in dieser Weise berechneten Werte des 
Gleitwinkels e und des Fluglagewinkels )' Zllsammen mit der 
aus Abb. 55 iibernommenen Fluggeschwindigkeit v tiber dem 
Anstellwinkel IX aufgetragen. Au6erdem ist in Abb. 58 die Sink
geschwindigkeit w aufgetragen, die gleich der vertikalen Kom
ponente der Fluggesehwindigkeit ist. 

w=v·sin e. 
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Man liest aus Abb. 58 folgende Tatsachen ab: Es gibt einen 
kleinstmoglichen Gleitwinkel, der in unserem Fall etwa 70 be
tragt und bei einem Anstell winkel von etwa 60 und einer 
Fluggeschwindigkeit von 28 m/sek auftritt. Weiter gibt es eine 
kleinstmogliche Sinkgeschwindigkeit, die hier etwa 2,8 m/sek 
betragt und bei einem Anstellwinkel von 100 und einer Flug
geschwindigkeit von 24 m/sek auftritt. Die Flugzeuglage ist 
beim Gleiten mit hoher Geschwindigkeit so, daB die Nase nach 
unten, der Schwanz nach oben zeigt, mit abnehmender Flug
geschwindigkeit richtet sich das Flugzeug auf, bis schlieBlich 
umgekehrt die Nase nach oben und der Schwanz nach unten zeigt. 
Die Fluglage kann, wie wir in Abschn. VII naher besprechen 
werden, vom Flugzeugfiihrer durch Betatigen des Hohenruders 
verandert werden. Er kann das Flugzeug ziehen (die N ase rich
tet sich auf) oder driicken (die NaEe senkt sich herab). Wir 
sehen nun aus Abb. 58, daB im Bereich hoher Fluggeschwin
digkeiten durch Ziehen des Flugzeuges der Gleitwinkel und die 
Sinkgeschwindigkeit verringert wird. Dagegen erfolgt bei kleinen 
Fluggeschwindigkeiten beim weiteren Ziehen umgekehrt eine 
VergroBerung von Gleitwinkel und Sinkgeschwindigkeit. Wir 
haben also von einer bestimmten Gleitgeschwindigkeit an eine 
U mkehr der Steuerwirkung, die besonders beim Landevorgang 
beobachtet werden muB, wie in Abschn. VITI naher erlautert 
werden wird. 

III. Muskelflug und Segelflug. 

12. Fliegen aus eigener Kraft. 
Zu den wesentlichen Teilen eines vollstandigen Flugzeuges 

im gewohnlichen Sinne dieses W ortes gehoren auBer der Trag
flache Luftschraube und Motor. Keine nennenswerte praktische 
Verkehrsleistung ist bisher auf andere Weise erzielt worden als 
durch Aufwendung erheblicher motorischer Krafte unter Ver
mittlung einer Luftschraube. Gleichwohl hat in den letzten 
Jahren vom sportlichen Standpunkt der motorlose Flug oder 
Segelflug so sehr die Teilnahme der Offentlichkeit gefunden, 
daB wir einer Besprechung des Gegenstandes hier nicht aus 
dem Wege gehen wollen. Aber auch das von menschlicher Muskel
kraft angetriebene Flugzeug war in letzter Zeit Gegenstand ver-
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schiedener Wettbewerbsausschreibungen flugsportlich interessier
ter Stellen. Die folgenden Dberlegungen sollen uns zuni:i.chst 
iiber die etwaige Moglichkeit eines solchen FIiegens "aus eige
ner Kraft" belehren. 

1m vorangehenden Kapitel haben wir gelernt, daB und 
wie eine geeignet geformte Tragfli:i.che, wenn sie wagrecht durch 
die Luft bewegt wird, Auftrieb erfi:i.hrt. Zugleich mit dem Auf
trieb entsteht aber unvermeidlich ein Riicktrieb, d. i. ein der 
Bewegungsrichtung entgegenwirkender Widerstand, und zu 
diesem tritt noch, in gleichem Sinn wirkend, der im ersten 
Kapitel ausfUhrlich besprochene "schi:i.dliche Widerstand" aller 
iibrigen Teile des bewegten Flugkorpers. Zusammenfassend 
konnten wir im vorletzten Abschnitt des vorigen Kapitels die 
GroBe der bei einem beliebigen Anstellwinkel erforderlichen 
Zugkraft und Zugleistung berechnen. Die gefundene, nicht un
betri:i.chtliche Zahl von Pferdestarken miiBte der FIieger aus 
eigener Kraft aufbringen, wenn er ohne Motor mit der der 
Rechnung zugrundegelegten TragfHiche £liegen wollte. Nun ist 
es selbstverstandlich, daB man ohne Motor nicht so viel Auf
trieb, also auch nicht so groBe Trag£lachen braucht und gewiB 
auch noch an "schi:i.dlicher Fli:i.che" sparen kann. Wir wollen 
iiberschlaglich ermitteln, wie groB die Mindestleistung ist, die 
ein moglichst giinstig gebautes Muskel£lugzeug erfordern wiirde. 
Multipliziert man die S. 88 oben gegebene Gleichung fUr die 
erforderliche Zugkraft mit der Geschwindigkeit v, so erhi:i.lt man 
fUr die erforderliche Zugleistung L den Ausdruck 

L=Z·v=c .-~.F.va + 13§?-.(.v3• 
w 2 ' 2 

Die GroBe von v kann man aus der Auftriebsgleichung A = 
caeFv2/2 berechnen, wenn man darin A=G, Auftrieb gleich 
Gewicht setzt. Man erhi:i.lt wie schon auf S. 87 

v= VCa eT2.F' 

und wenn man dies in die Gleichung fUr L einfiihrt: 
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Die dem ersten Wurzelzeichen voranstehende Vorzahl cw : -vcr 
ist nur von den Profileigenschaften des Fliigels abhangig. Wir 
legen wieder das Profil von Abb. 19 zugrunde. Der kleinste Wert 

des Ausdruckes cwJY c~ betragt etwa 0,08 und wird fiir ex = 8° 
und ca = 0,8 angenommen. Durch VergroBerung des Seiten
verhaltnisses (schmale Fliigel von groBer Spannweite) kann man 
diesen Wert vielleicht noch auf 0,06 herabdriicken. Die Ansichts
flache des Rumpfes muB, damit ein Mensch liegend im Rumpf 
Platz haben kann, etwa 0,2 m 2 betragen. N ehmen wir an, daB 
der Rumpf gute Stromlinienform hat, wie der in der letzten 
Reihe der Zahlentafel 5 angefiihrte Korper, dann ist die schad
liche Flache f= 0,043 X 0,2 = 0,0086 m2• Wir nehmen weiter 
eine TragflachengroBe von 12 m2 an und ein Fluggewicht von 
120 kg. (Das Flugzeug darf leer also nur 50 kg wiegen.) Es ist 
dann 

1,3[ = 1,3·0,0086 = ° 0018, 
R F YO,8 3 .12 ' 

eine Zahl, die verglichen mit cwJ R = 0,06 sehr klein ist. Das 
bedeutet, daB bei weitem der groBte Teil des Widerstandes 
von der Tragflache herriihrt. Wir setzen die Zahlen in die 
Leistungsgleichung ein und erhalten 

11 1203 

L = -.1- (0,06 + 0,0018) = 94 mkgJsek. 
16. 12 

Reehnen wir noch mit einem Wirkungsgrad der Vortriebs
einrichtung von 0,85, dann ist die vom Menschen aufzubringende 
Leistung 110 mkgJsek oder etwa 1,5 PS. 

AIle Beobachtungen stimmen darin iiberein, daB ein kraf
tiger Mann einigermaBen anhaltend hochstens ein Fiinftel Pferde
starke oder 15 kgmJsek leisten kann. Wir sind also zu dem 
Ergebnis gelangt, daB nach dem heutigen Stande der Technik 
zu anhaltendem Wagrechtflug des menschlichen Korpers min
destens sechs- bis siebenmal so viel Arbeitsleistung er
forderlich ist, als der durchschnittlich kraftige Mensch aufzu
bringen vermag. 

Uber etwaige Moglichkeiten, in spaterer Zukunft ohne 
Motorunterstiitzung zu fliegen, sagen unsere Rechnungen nichts 
Bestimmtes aus. Jedenfalls gibt es auch nicht, wie man vor 
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elmgen Jahrzehnten, in den Anfangen der Fluglehre, annahm, 
einen theoretischen Mindestwert an "Schwebearbeit" der unter 
allen Umstanden, unabhangig von der Bewegungsart, zur Er
zielung des Auftriebs aufgebracht werden miiBte. Kein Ge
setz der Mechanik 0 der Physik spricht gegen die Mog
lichkeit eines Fliegens mit 10 oder 15 kgmjsek Arbeitsleistung 
bei 100 kg ]'luggewicht - aber die heutige Technik gibt 
uns kein Mittel an die Hand, eine solche Moglichkeit zu ver
wirklichen 1). 

Wir wollen noch einmal darauf hinweisen, daB sich aIle 
unsere Dberlegungen auf den Flug in gewisser Hohe iiber dem 
Boden beziehen. Es ist bekannt, daB beim Flug sehr dicht 
iiber dem Boden wesentlich geringere Widerstande zu iiber
winden sind als in groBerer Hohe. So kann man bei Segel
flugzeugen eine erhebliche Verringerung des Gleitwinkels und 
der Sinkgeschwindigkeit in unmittelbarer Bodennahe beobachten. 
Moglicherweise konnte ein mit Muskelkraft angetriebener "Boden
gleiter" bereits mit den heutigen Mitteln der Technik kon
struiert werden, doch konnte man ein derartiges Sportgerat 
kaum als Flugzeug bezeichnen. Eine andere Moglichkeit, wenig
stens indirekt mit Muskelkraft fUr kurze Zeit zu fliegen, besteht 
darin, daB die menschliche Energie vor dem Fluge wahrend 
langerer Zeit aufgebracht und gespeichert wird. Die zum Flie
gen notwendige Energie wird dann im Flug dem mitgefiihrten 
Energiespeicher entnommen. Fiihrt man 7 Minuten lang die 
menschliche Arbeit einem Energiespeicher zu, dann ist unter 
der V oraussetzung verlustfreier Speicherung ein Wagrechtflug 
von 1 Minute Dauer moglich. Allerdings muB auch die fiir den 
Startvorgang notwendige Energie mitgespeichert worden sein, 
so daB sich das Verhaltnis von Speicherarbeit zu Flugzeit noch 
wesentlich verschlechtert. 

DaB der Muskelflug des Menschen vorlaufig auf uniiber
windbare Schwierigkeiten stoBt, wahrend die Vogel offen bar 
ohne groBere Anstrengung weite Strecken im Flug zuriicklegen 
konnen, liegt iibrigens nicht an der Unvollkommenheit der dem 

1) Die Dberlegungen dieses Abschnittes sind in etwas mehr mathe
matischer Ausdrucksweise vom Verfasser friiher ver6ffentlicht worden in 
einem Aufsatz "Segelflug und Ahnlichkeitsgesetz" in der Zeitschr. f. angew. 
Mathern. u. Mechanik, Bd. 3, 1923, S. 64. 
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Menschen zur Verfiigung stehenden Hilfsmittel. 1m Gegenteil 
diirfte die auf das Fluggewicht bezogene erforderliche Flug
leistung bei den meisten Vogeln groBer sein als bei dem Flug
zeug, dessen Leistungsbedarf wir oben berechnet haben. Der 
Grund dafiir, daB der Mensch die Konkurrenz mit dem Vogel 
nicht aufnehmen kann, ist darin zu suchen, daB er im Ver
haltnis zu seinem Gewicht nur einen kleinen Bruchteil der 
Muskelsubstanz besitzt, liber die der Vogel verfiigt. Nach neue
ren Messungen sollen die guten Flieger unter den Vogeln bis 
30 vH ihres Korpergewichtes an Flugmuskulatur besitzen, wah
rend beim Menschen Brust- und Wadenmuskeln zusammen hoch
stens 4 v H seines Gewichtes ausmachen. Der Mensch brauchte 
also, um den Vergleich mit dem Vogel hinsichtlich seiner Fahig
keit zum Muskelflug aufnehmen zu konnen, etwa ein sieben
faches an Muskelarbeitsvermogen, ein Ergebnis, das mit dem der 
obigen Rechnung iibereinstimmt. 

Die Dberlegungen dieses Abschnitts haben zwar die 
Schwierigkeiten des menschlichen Muskelfluges erwiesen, andrer
seits jedoch gezeigt, daB ein Fliegen mit einem Leistungsauf
wand von nur wenigen Pferdestarken durchaus moglich ist. 

Wahrend auch leichte Sportflugzeuge heute noch eine 
Motorenstarke von wenigstens 60 PS erhalten, sind mit ver
suchsweise gebauten Leichtflugzeugen von 4 bis 5 PS gute Er
folge erzielt worden. 

13. Segelfliegen. 
Unter Segelflug versteht man eine Flugbewegung ohne 

Motor, bei der die zur Dberwindung aller Widerstande er
forderliche Arbeitsleistung der bewegenden Kraft des natiir
lichen Windes entnommen wird. Es ist iiblich, "statischen" 
und "dynamischen" Segelflug zu unterscheiden, indem man 
meint, daB der erstere vorwiegend ruhige, gleicbformige Luft
bewegung, "Wind" im engeren Sinn, ausnutzt und dabei auf 
einem Gleichgewichtszustand abnlich dem des Motorfluges be
rubt, wahrend der. "dynamische" Segler Luftstromu'ngen, die 
ortlich und zeitlich stark wechseln, durch geschicktes Mano
vrieren fiir sich verwertet. Wir sprechen zunachst von stati
schem Segelflug. Dieser ist nichts anderes als ein Gleitflug in 
eine.r Luftschicht, die sich nach auf warts bewegt. Relativ zur 
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umgebenden Luft gleitet das Flugzeug schrag nach abwarts 
unter genau den gleichen Urns tan den, wir wir sie in Abschn. 11 
untersucht haben. Es gibt also bei einer bestimmten Gleit
geschwindigkeit eine kleinstmogliche Sinkgeschwindigkeit (immer 
relativ zur umgebenden Luft), es gibt einen kleinsten Gleit
winkel, es gibt eine Umkehr der Steuerwirkung, alles wie in 
Abschn.11 besprochen. Nur dadurch, daB der Gleitflug im auf
steigenden Luftstrom stattfindet, kann das Flugzeug seine Rohe 
halten, bei geniigend stark em Aufwind sogar Rohe gewinnen. 
Die kleinste Sinkgeschwindigkeit des Flugzeuges, dessen Kenn
linien in Abb. 58 dargestellt sind, betragt 2,8 mjsek. Aufwinde 
von solcher GroBe kommen tatsachlich vor, so daB es unter 
Umstanden mogIich ware, mit dem erwahnten Flugzeug von 
1200 kg Gewicht und 35 m2 einen wagrechten Segelflug mit 
leerlaufendem oder stillstehendem Motor auszufiihren. Nun sind 
die Fluggewichte der Segelflugzeuge wesentlich niedriger, da 
das Motorgewicht wegfallt und ihre Festigkeit auch geringer 
sein kann als die der Motorflugzeuge. So hat z. B. die Austria 
(vgl. Zahlentafel 6 S. 104) bei 35 m2 TragflachengroBe ein Leer
gewicht von 392 kg, also ein Fluggewicht von etwa 470 kg. 
Nehmen wir an, daB der Gleitwinkel der gleiche sei wie bei 
dem in Abschn. 10 untersuchten Flugzeug, so hat das niedrigere 
Gewicht jetzt eine geringere Fluggeschwindigkeit und damit 
auch eine geringere Sinkgeschwindigkeit w = v . e zur Folge. 
Bei 0,39fachem Fluggewicht betragt die Fluggeschwindigkeit 
das YO,39 = 0,625fache und somit die Sinkgeschwindigkeit 
0,625·2,8=1,75 mjsek. Nun sind die besten Gleitwinkel von 
Segelflugzeugen wesentlich kleiner als bei Motorflugzeugen. Dies 
riihrt bauptsachlich davon her, daB infolge der geringen Festig
keitsanforderungen (geringere Fluggeschwindigkeit) und des ge
ringen Fluggewichtes die Tragflachen mit einem sehr viel 
groBeren Seitenverhaltnis gebaut werden konnen (bei der Austria 
25,7 statt 6,0 wie in Abschn. 10 angenommen). Die Tragflachen
widerstandsbeiwerte sind dadurch erheblich reduziert (siehe 
S. 74). Gleitwinkel von 2,5° bis 3° sind bei Segelflugzeugen 
leicht erreichbar. Vergleichen wir diese Zahlen mit dem besten 
Gleitwinkel in Abb. 58 von 7,0°, so sehen wir, daB die Sink
geschwindigkeit von Segelflugzeugen auf den vierten Teil der 
in Abb. 58 aufgetragenen Sinkgeschwindigkeit, also bis auf 

v. Mises-Hohenemser, Fluglebre. 5. A ufl. 7 
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etwa 0,7 m/sek herabgesetzt werden kann. Die Kurve der Sink
geschwindigkeit in Abhangigkeit vom Anstellwinkel bzw. von 
der Fluglage verHiuft dabei ahnlich wie in Abb. 58. Durch 
Ziehen oder Driicken laBt sich die Sinkgeschwindigkeit relativ 
zur umgebenden Luft unter Beachtung der oben besprochenen 
Umkehr der Steuerwirkung in gewissen Grenzen beeinflussen, 
so daB bei einem gegebenen Aufwind hinreichender Starke ein 
Wagrechtfliegen, Steigen oder Fallen moglich ist. 

DaB tatsachlich Windbewegungen mit einer vertikal auf
warts gerichteten Komponente von 1 bis 3 m/sek vielfaltig vor
kommen, zeigen die einfachsten meteorologischen Beobachtungen. 

Wenn ein gewohnlicher wagrecht gerich
teter Wind gegen eine AnhOhe trifft, 
Abb.59, muB er sich nach oben wenden. 
Bei 5 m/sek Wagrecht-Windgeschwindig
keit geniigt eine Ablenkung von 30°, urn 
eine Aufwartskomponente von rd. 2,9 m je 

Abb. 59. Hangwind. sek zu erzeugen. Der statische Segelflug 
wird nun dadurch eingeleitet, daB der 

Segler auf der Hohe der Kuppe entgegen der Windrichtung etwas 
Anlauf nimmt und sich dann dem Winde auf der Luvseite der 
Hohe iiberlaBt. War die Endgeschwindigkeit des Anlaufs ge
niigend groG, so wird das Flugzeug zunachst ziemlich rasch 
steigen, weil der Wind in unmittelbarer Nahe des Hanges etwas 
gehemmt ist und erst in einiger Entfernung frei wirkt. Durch 
Einstellen des Hohensteuers regelt der Flieger seine Steig- und 
Sinkgeschwindigkeit in den durch die GroBe des Aufwindes 
gegebenen Grenzen. N atiirlich muB er darau£ achten, nicht 
aus dem Gebiet des Aufwindes hinauszukommen. Zu dies em 
Zweck wird der Segler Kreise oder Schleifen (Kehren) be
schreiben miissen, wenn er lange in der Luft bleiben will. 
Seinen Landungsplatz kann er in gewissem Umfang frei wahlen, 
auch unter Umstanden an den Ausgangspunkt zuriickkehren. 
In den mechanischen Bedingungen des statischen Segelfluges 
ist nichts enthalten, was auf eine Begrenzung der Flugdauer 
oder des zuriickgelegten Weges hinweist. Abb. 60 zeigt den 
GrundriB der vielfach verschlungenen Bahn eines 81 / 2 stiin
digen Segelfluges, der im Mai 1924 bei Rossitten ausgefiihrt 
wurde. In den letzten Jahren sind gelegentlich auch weite 
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gerade Strecken im Segelflug uberwunden worden, was bei ent
spreehenden Aufwindverhaltnissen natijrlieh immer moglich ist. 
Dariiber sprechen wir noch im Absehn. 14. 

AuBer dem Aufwind, der an Berghangen, wie in dem be
kannten Rhongelande, oder an Steildiinen langs der Meeres
kiiste, wie bei Rossitten, auf tritt, kommen fur statischen Segel
flug noeh Luftstromnngen 
in Betraeht, die durch 
Warrne un t ers chie de 
verschiedener Luftschich
ten entstehen. Man hat 
namentlich in den Tro
pen Vogel beobachtet, die 
den Namen von "Sonnen
seglernU verdienen. Sie 
beginnen kurz nach Son
nenaufgang liber bestirnm
ten Teilen des Landes 
rubige Kreise zu ziehen, 
obne einen Fliigelscblag 
zu tun, und setzen die
sen Fl ug stundenlang fort. 
Es ist anzunehmen, daB 
die Erde, die die erwar
mende Wirkung der Son
nenstrahlen raacher auf
nimmt als die Luft, spa
ter die unteren Luft
schiohten erwiirmt und 
so zurn Aufsteigen bringt_ 
Natiirlich muB an an-

Abb. 60. 

Segelflugbahn. 

deren Stellen gleichzeitig ein Sinken der Luft stattfinden und 
die "Kamine" mit aufsteigender Stromung sind oft eng begrenzt. 

Theoretische Uberlegungen zeigen, daB der in diesen Ka
minen herrschende Aufwind, der sogenannte "thermische Auf
wind", oberha1b des Minimums an erforderlichem Auftrieb liegt, 
also groBer als 1,5 bis 2 misek, in geniigender Hohe sogar weit 
groBer werden kann. An verschiedenen Orten vorgenornmene 
Messungen ergaben, daB in der Tat Aufwindgeschwindigkeiten, 

7'" 
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die auf Temperaturunterschiede zuriickzufiihren sind, in dieser 
GroBe erreicht werden. Insbesondere hat man in Kumuluswolken 
thermische Aufwinde von starker Intensitat gemessen. Diese Tat
sache haben sich die Segelfiieger in den letzten J ahren (wahrend 
der Rhon-Segelwettbewerbe) in der Weise zunutze gemacht, daB 
sie zunachst durch den Hangwind AnschluB an geeignete Wol
ken anstrebten und dann in deren thermischem Aufwind Hohe 
zu gewinnen suchten, um den Flug zur nachsten Wolke fort
setzen zu konnen. Offenbar sind die in letzter Zeit erfolgten 
Streckenfiiige der Kombination des Hang- und W olkensegelns 
zu verdanken gewesen. Wenn auch - ein V orteil, der von den 
Anhangern des Segelfiugsportes geltend gemacht wird - der 
thermische Aufwind nicht lokal beschrankt ist wie der Hang
wind und dadurch bessere Flugmoglichkeiten bietet, so darf 
man seine Bedeutung fiir den Segelfiug doch nicht iiberschatzen. 

Neben diesen beiden Arten von Aufwind gibt es noch eine 
dritte, friiher wenig beachtete, auf die man durch die Austragung 
von Kiistensegelwettbewerben aufmerksam wurde. Es handelt 
sich hierbei um einen Reibungsaufwind, der dadurch ent
steht, daB ein vom Meere herkommender Wind durch die star
kere Bodenreibung beim Dbergang vom Meer zur Kiiste gebremst 
wird. DaB durch die Bremswirkung eine nach oben gerichtete 
Stromung entsteht, macht man sich am besten folgendermaBen 
klar. Denken wir an die in Abb. 7 gezeichnete Stromrohre mit 
den Querschnitten fl und ~ und den zugehorigen Stromgeschwin
digkeiten VI und v2 • Die durch die beiden Querschnitte hin
durchtretenden Mengen Luft sind dann e VI fl bzw. e v2 f2 • 

Da aber durch jeden Querschnitt in der Zeiteinheit die gleiche 
Menge Luft fiieBt, muB VI: V 2 = ~ : G. sein, d. h. der Querschnitt 
der Stromrohre muB mit abnehmender Geschwindigkeit groBer 
werden. Das bedeutet in Anwendung auf unseren Fall der durch 
Reibung gebremsten Luft, daB bei der Erweiterung der Strom
rohre die einzelnen Stromlinien nach auBen divergieren, also 
nicht mehr parallel zur Kiiste, sondern geneigt verlaufen. Die 
Vertikalkomponente dieser nach oben weisenden Stromung ist 
der Reibungsaufwind. Theoretische Dberlegungen, die durch 
Messungen bestatigt sind, zeigen, daB der Reibungsaufwind stark 
genug sein kann, einen Segelfiug zu ermoglichen. Vermutlich 
sind die im Rossittener Gebiet erzielten Flugresultate nicht nur 
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dem Hangwind, sondern auch dem Mitwirken des Reibungs
aufwindes zuzuschreiben. 

Sehr viel zweifelhafter und vielfach ungekHirt ist die Frage 
des sog. "dynamischen" Segelns. Die mechanische Theorie 
ist freilich sehr einfach. Man kann zeigen, daB es moglich 
ist, sich ohne Hohenverlust schwebend zu erhalten, wenn ein 
in ganz bestimmter Weise periodisch veranderlicher Wind weht, 
der im Mittel, d. h. im zeitlichen Durchschnitt iiber eine volle 
Periode genommen, keine Aufwartskomponente besitzt. Da es 
fUr die erzeugten Luftkrafte nur auf die Relativbewegung von 
Luft und Korper ankommt, konnen wir die gleichen Krafte 
auch dadurch hervorrufen, daB wir in ruhender Luft das Flug
zeug periodisch auf und ab bewegen. Dies ist aber im Grunde 
nichts anderes als der Schwingenflug der Vogel, die sich durch 
Auf- und Abschlagen ihrer Fliigel durch die Luft bewegen. In 
dem einen Fall wird die Energie fiir die Flugbewegung dem 
Vogelkorper entnommen, im andern Fall dem periodisch ver
anderlichen Wind. KraftemaBig sind beide V organge die gleichen. 
Es ist also ein Wagrechtfiiegen mit konstanter Geschwindigkeit 
ohne motorischen Antrieb moglich, auch wenn kein dauernder 
Aufwind vorhanden ist, sondern nur eine geniigend rasch 
periodisch wechselnde Auf- und Abwartsbewegung der 
Luft. Eine andere Moglichkeit des Segelfluges ohne Aufwind 
ergibt sich durch die Ausnutzung der Geschwindigkeitsunterschiede 
des Windes in verschiedenen Hohenschichten. Hieriiber hat 
L. Prand tl interessante Beobachtungen veroffentlicht 1). 

Ob der Theorie des dynamischen Segelns irgendeine 
praktische Bedeutung zukommt, hangt davon ab, ob es iiber
haupt Luftbewegungen der hier vorausgesetzten Art von hin
reichender Bestandigkeit und in nennenswertem Umfang gibt. 
Man hat allen Grund zu der Annahme, daB aHe bisherigen 
Erfolge im Segelfluge, zumindest in der Hauptsache, Ausniitzung 
von Aufwindstromungen sind. 

14. Einige Segelflugzeuge und ihre Leistungen. 
Die Versuche, ohne Motorkraft zu fliegen, sind so alt wie 

das gesamte Flugwesen. Otto Lilienthal suchte in den 90 er 
Jahren des vorigen Jahrhunderts Fertigkeit im Segelflug zu 

1) Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch, 1930, S. 116. 
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erlangen als Voriibung fUr motorisches Fliegen, und ahnlich 
war auch der Entwicklungsgang, den die meisten anderen er
folgreichen Pioniere der erst en Zeit der Flugtechnik eingeschlagen 
haben. DaB es damals zu nennenswerten Segelflugleistungen 
nicht kommen konnte, Iiegt groBenteils daran, daB man die 
reiche Konstruktionserfahrung nicht besaB, die wir den Fort
schritten des Motorflugs verdanken und die uns heute instand 
setzt, uberaus leichte, bei geringem Riicktrieb sehr tragfahige 
FIiigel und leichte Flugkorper von sehr kleinem Widerstand 
zu bauen. Andrerseits liegt vielleicht der groBte praktische 
Nutzen des heute viel gepflegten Segelfluges darin, daB er uns 
lehrt, die Erfahrungen des "Leichtbaus" aufs vollkommenste 
zu verwerten, zu erganzen und auszugestalten. 

Die ersten Aufsehen erregenden Segelflugleistungen wurden 
beim RhOn-Wettbewerb 1921 erzielt, nachdem im Jahre 1920 
Klemperer bereits eine 1830 m lange Strecke durchflogen 
und damit die M6gliehkeit des Streekensegelfluges praktiseh 
erwiesen hatte. Die Wettbewerbe in den Jahren 1922 und 
1923 stellten dann noeh bedeutende Steigerungen dar. AuBer 
im Rhongebiet wurden in Deutschland aueh im Bereich der 
Steildiinen an der Ostseekiiste, namentlich bei Rossitten, er
folgreiche Segelfluge ausgefUhrt. Anfangs 1923 brachten fran
zosische Flieger voriibergehend den Weltrekord fUr Dauerflug 
auf ihre Seite. Am 2. Oktober 1925 anlaBlich des russisehen 
Segelflugwettbewerbes in der Krim erzielte Ferdinand Schulz 
auf dem in Abb. 61 dargestellten Segelflugzeug einen Dauer
weltrekord von 12 Stunden 6 Minuten, am 1. Oktober Hessel
bach den Dauerrekord mit Fluggast von 5 Stunden 52 Minuten, 
am 9. Oktober Nehring auf einem Flugzeug der Darmstadter 
akademischen Fliegergruppe den Entfernungsrekord von 24,4 km 
bei 435 m Uberh6hung des Startplatzes. 

N ach Vberwindung der fur den Segelflugsport ungiinstigen 
Jahre 1924 bis einsehlieBlieh 1927 gab die in acht Jahren ge
sammelte Erfahrung erneut AniaB zu Leistungen, gegeniiber 
denen die friiheren erheblich zuriickblieben. Sie wurden einer
seits dadureh erzielt, daB man gelernt hatte, rein konstruktiv 
alle Moglichkeiten auszuschopfen und immer tragfahigere und 
aerodynamisch giinstigere Modelle zu konstruieren, andererseits 
dadurch, daB man geniigend Flugerfahrung erworben und auBer-
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dem verschiedene bisher gar nicht oder wenig beachtete Auf
windmoglichkeiten (s. Abschn. 13) erschlossen hatte. Die ersten 
groBen, von Kronfeld auf dem Segelfiugzeug "Wien" ausge
fiihrten Streckenfiiige des Jahres 1929, die mit einer Flugstrecke 
von 150 km die ersten wirklichen Dberlandfliige waren, wurden 
ermoglicht durch Ausnutzung verschiedener und verschieden ge
arteter Aufwindgebiete. Die Methode Kronfelds, im thermischen 
W olkenaufwind erst Hohe zu gewinnen, um dann in langgestreck
tem Gleitfiug ein Gebirge anzufiiegen, in dessen Hangwinden 
abermals zu steigen usf. hat in den darauffolgenden Jahren 
viel Schule gemacht. Die Leistungen Kronfelds vom Jahre 1929 
wurden in den Jahren 1930 und 1931 durch ihn selbst, durch 
Wolfgang Hirth und vor aHem durch Groenhoff iiberboten, der 
unter anderem auch den Schleppstart versuchte, um Hohe zu 
gewinnen - besonders iiber ebenem Gelande. Der Streckenrekord 
betragt zur Zeit 504 km (D. Leuna), die Rekordhohe iiber dem 
Ausgangspunkt 4325m (D. Condor), der Dauerrekord mit Riick
kehr zum Ausgangspunkt betragt 36 Std. 35 Min. (Grunau Baby). 
Stand vom April 1936. 

In der folgenden Zahlentafel 6 geben wir eine Dbersicht iiber 
die wesentlichen Abmessungen der wichtigsten an den Rhon-Segel
fiugwettbewerben der letzten Jahre beteiligt gewesenen Flugzeuge. 
In der ersten Spalte ist der Name des Flugzeuges und der Hersteller 
oder Eigentiimer genannt; eine beigefiigte (2) bedeutet "Zwei
sitzer". Die zweite Spalte gibt die TragfiachengroBe Fin m2, die 
dritte die mittlere Spannweite b. Aus dies en beiden GroBen ist 
das Seitenverhaltnis b'J/F berechnet, das an vierter Stelle an
gegeben ist. Hierauf folgt die Angabe des Leergewichts und 
der mittleren Flachenbelastung. Bei den Flugzeugen, bei denen 
das Fluggewicht nicht bekannt war, wurde die mittlere Flachen
belastung durch Addition von 65 kg zum Leergewicht und 
Division mit F ermittelt. 

An diesen Zahlen ist vor allen Dingen zweierlei bemerkens
wert: das SeitenverhiiItnis der Fliigel ist im Durchschnitt erheb
lich groBer als bei Motorflugzeugen (bei den en es etwa 6 bis 8 
betragt) und die Flachenbelastung ist viel geringer, etwa nur ein 
Drittel bis ein Viertel der heute im Motorflugzeugbau iiblichen. 
Die beiden Umstande hangen miteinander zusammen. Denn nur 
bei geringer Belastung der Fliigel kann man die Spannweite so 
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Zahlentafel 6. 
Hauptabmessungen einiger Segelflugzeuge aus den 

Rh6nwettbewerben der letzten Jahre. 

Trag- Spann-
b2 

Leer- Flachen-
Name des Segelflugzeuges, flache weite --- gewicht belastung 
Hersteller oder Eigentiimer m2 m F kg kg/m2 

1. Austria (Kupper) 34,97 30,0 

I 

25,7 392,4 

I 

13,5 
2. Fafnir (Lippisch). 20,0 20,0 20,0 - -
3. Kakadu (Akad. Flieger-

gruppe Miinchen) . 17,6 19,2 20,9 168,6 13,5 
4. Wien (Lippisch) 18,0 19,1 20,2 158,1 12,6 
5. Elida (Niederhess. Verein 

fiir Luftfahrt) . 20,0 18,7 17,5 186,2 12,8 
6. Mecklenburg III (2) 

(Aero-Klub, Rostock) 26,5 18,0 12,2 153,0 11,3 
7. Kassel (wie 5.). . . 20,5 17,5 14,9 140,0 10,2 
8. Rh6nadler (2)(Schleicher-

Poppenhausen) ..... 27,0 
I 

17,5 11,6 207,0 12,8 
9. Professor (Kegel-Kassel) 18,6 16,09 13,9 155,0 11,8 

10. WestpreuBen (Kegel- I 

Kassel) . 17,8 16,0 14,4 155,0 12,4 
11. Lore (Wiirtt. Luftf.-Verb.) 16,6 16,0 15,4 161,8 14,0 
12. SchloJ3Mainberg(Kegel-

Kassel) . 17,0 16,0 15,0 142,8 12,5 
13. Herkules (2) (wie 5.) . 27,0 15,5 8,9 193,5 12,4 
14. Luftikus (Berliner Segel-

fI ugverein) . . . . . . . 
15. Aachen (Luftfahrtverein 

15,4 15,0 14,6 143,0 13,9 

Aachen) . . . 16,8 14,5 12,5 120,4 11,3 
16. St.dt Stuttg"'t (Ak""1 

I 

Fliegergruppe Stuttgart) . 16,0 14,5 13,1 140,6 13,2 
17. Karlsruhe (wie 15.) .. 17,0 14,5 12,4 120,0 10,9 
18. Vampyr (Madelung) .. 16,0 12,6 9,9 - -

sehr ausdehnen, ohne zu groBe Beanspruchungen und damit 
unverhaltnismaBig schwere Tragkonstruktionen zu bekommen. 
Anderseits wissen wir aus Kap. II, daB die aerodynamischen 
Verhaltnisse schmaler Fliigel, d. h. groBer Spannweite bei geringer 
Tiefe, giinstiger sind. In Abschnitt 8 ist gezeigt worden, daB 
das Verhaltnis zwischen induziertem Widerstand (dem Hauptteil 
des Tragflachenwiderstandes) und dem Quadrat des Auftriebs 
geradezu dem Seitenverhaltnis b2/F proportional ist. Wahrend 
wir bei einem Seitenverhaltnis 6 hatten: CWi = 0,0531 c;, folgt 
nach der dort angegebenen allgemeinen Gleichung 

b2 
CWi = 0,0318 c; fUr F = 10. 



14. ~inige Segelftugzeuge und ihre Leistungen. 105 

Bel einer Auftriebszahl c .. = 0,5 hat man also im ersten Fall die 
theoretiscbe Gleitzahl cw,:c .. =0,0265, im zwaiten Cw;:c .. =0,0159, 
wobei allerdings nur die induzierten Widerstande beriicksichtigt 
sind. Dazu kommen nooh der Profilwiderstand des Fliigels und, 
wenn wir die Gleitzahl des gaazen SegelBugzeuges bestimmen 
wollen, die schadlicben Widersta.nde des Rumpfes usf. Gute 

v , 

ALh. 61. Segelfiugzeug "Vampyr" 1921. 

Ausfiibrungen baben Kleinstwerte der Gesamtgleitzahl bis hin
unter zu 1 :22 =0,0455 und darunter ergeben, hei Auftriebs
werten von c" = 0,5 bis 0,7_ 

In den Abb. 61 bis 63 sind drei Typen erfolgreichcr Segel
flugzeuge aus den Jabren 1921, 1924 und 1929 dargestallt. 
Abb. 61 zeigt das Segelflugzeug "Vampyr~~, das in der Hannover
scben Waggonfabrik nach eiDem Entwurf von G. Madelung 
1921 u nd 1922 erbaut wurde, und dmoh seine Konstruktion 
den Wag bastimmte, der beim Bau der Segeltlugzeuge bis beute 
maBgebend war. Es ist ein freitragender sog. Hochdecker (das 
Tragdeck liber dem Kopf des Fuhrers) von 12,6 m Spann
weite und 16 m~ Tragtla.che. Der Flii gel , der ain dickes Profil 
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von sehr guten aerodynamischen Eigenschaften hat, besitzt 
nur einen durchgehenden Holm. Der Vampyr ist hauptsachlich 

~ 
I 

Abb. 62. Segelflugzeug "Charlotte" 1924. 

durch die Stundenfliige bekannt geworden, die Martens und 
Hentzen im Rhon-Wettbewerb 1922 darauf ausgefiihrt haben. 

Abb. 63. Segelflugzeug "Wien". 

In Abb. 62 sehen wir das Flugzeug "Charlotte", das von 
Studierenden der Technischen Hochschule Charlottenburg 1924 
erbaut worden ist. Hier ist der Fliigel nicht freitragend, son-
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dern mit dem Rumpf verstrebt. Eine besondere Eigentiimlich
keit ist die stark nach hinten gezogene Tragflache. Wie in 
Abschn.32 noch naher ausgefiihrt wird, hat dies eine Verbesse
rung del' Langsstabilitat zur Folge. 

Abb.63 endlich zeigt das Segelflugzeug "Wien", einen 
neueren Hochdecker mit sehr groBer Spannweite und giin
stiger Gleitzahl, bei dessen Bau bereits reiche Konstruktions
erfahrungen verwertet wurden. Del' Fliigel ist mit dem Rumpf 
verstrebt 1). 

IV. Die Luftschraube. 
15. Die Wirkungsweise der Luftschraube, 

Zugkraft und Drehmoment. 
Del' Propeller odeI' die Luftschraube eines Flugzeuges 

dient dazu, die Drehbewegung des Motors in eine Fortbewe
gung des Flugzeuges, das vom Motor ausgeiibte Drehmoment 
in eine Zugkraft zu verwandeln. Wie eine Luftschraube im 
groBen Ganzen aussieht, setzen wir als bekannt voraus. (V gI. 
Abb.64). 

Denken wir uns in del' Draufsicht eines Propellerblattes, 
Abb. 64, in del' die Propellerachse als ein Punkt 0 erscheint, 
zwei nahe benachbarte Kreisbi:igen mit dem Mittelpunkt 0 ge
zeichnet, so grenzen sie einen schma,len Streifen des Blattes ab, 
del' in del' Abb. 64 schraffiert ist. Wenn wir jetzt langs del' 
beiden Kreisbogen je einen Schnitt parallel del' Achse (also so, 
daB die Schneidkante senkrecht zur Bildflache steht), ausfiih
ren, so schneiden wir damit ein schmales Stiick aus dem Pro
peller heraus, das wir als Propellerelement bezeichnen 
wollen. Wie dieses Stiick in den Schnittflachen, in radialer 
Richtung betrachtet, aussieht, zeigt del' iiber del' Draufsicht des 
ganzen Blattes in Abb. 64 angedeutete Querschnitt. In groBerem 

1) Die Literatur ii.ber Segeltiugzeuge ist sehr umfangreich, aber nicht 
ebenso inhaltsreicb. Am besten unterrichtet man sich in der Zeitschr. 
f. Flugtechn. u. Motorluftsch., J ahrg. 1921 fl. Eine Zusammenstellung von 
praktischen Daten und Zeichnungen bietet A. Gymnich, Der Gleit- und 
Segeltiugzeugbau, Berlin: R. C. Schmidt 1925. W. v. Langsdorff, Das 
Segeltiugzeug, 2. Auti., Munchen: J. F. Lehmann 1931, enthiilt nament
lich eine Reihe von wertvollen Baumustern, 
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MaBstabe ist ein Propellerquerschnitt in Abb. 65 wiedergegeben; 
hier bezeichnet V die Richtung der Luftschraubenachse, in der 

~ Dretrlchful7g 

1 : , ' , ' 

, i 
di 

f 

Abb. 64. Ansicht u. Quer· 
schnitt einer Luftschraube. 

das Flugzeug fortschreitet, H die Rich
tung, in der sich das Propellerelement 
bei Rotation des Propellers am Stand 
bewegt. Unverkennbar ist die Ahnlich
keit dieses Bildes etwa mit Abb. 20, 
die den Querschnitt durch eine Trag
flache darsteUt. Die gesamte Wirk
samkeit einer Luftschraube, die wir 
uns stets aus lauter Elementen der eben 
beschriebenen Art zusammengesetzt 

v 
w 

u 

If 

Abb. 65. Krafte und Geschwindigkeiten am 
Propellerelement. 

denken konnen, werden wir aus dieser Analogie mit der 
Tragflache erklaren konnen. 

In Abb. 65 ist u die Umfangsgeschwindigkeit, mit welcher 
sich das Propellerelement in der Drehebene bewegt, v ist die 
Fluggeschwindigkeit, die wir in Richtung der Schraubenachse 
annehmen wollen, c ist die aus beidcn resultierende Geschwin
digkeit des Propellerelementes. Dieses wird also mit der Ge-

schwindigkeit c = ,¥v2 + u2 unter dem Anstellwinkel a ange
stromt. Die Luftkraftresultierende R besteht genau wie bei der 
Tragflache aus einem Anteil A, dem Auftrieb, senkrecht zur 
Anstromgeschwindigkeit, und einem Anteil W, dem Widerstand 
in Richtung der Anstromgeschwindigkeit. e = W/A ist die Gleit
zahl des Propellerelementes, die wir wieder angenahert gleich 
dem Gleitwinkel setzen konnen, da as sich urn eine kleine GroBe 
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handelt (siehe S. 90). Die Luftkraftresultierende R ist also um 
den Winkel e nach riickwarts gegeniiber dem Auftrieb geneigt. 
Wir zerlegen die Luftkraftresultierende R in eine Kraft in Flug
richtung, S (Propellerschub) und in eine Kraft in der Umfangs
richtung, T (Tangentialkraft). Der Winkel, den die Geschwindig
keit c des Propellerelementes mit der U mfangsrichtung ein
schlieBt, ist mit " bezeichnet. Man liest aus Abb. 65 leicht ab, 
daB Schuh S und Luftkraftresultierende R 
den Winkel ,,+ e miteinander bilden. Wir 
erhalten also fiir den Schub und fiir die 
Tangentialkraft die Gleichungen 

S = R cos (" + e), 
T = R sin (" + e). 

Die Tangentialkraft T ist entgegen der Um
fangsgeschwindigkeit des Propellerelementes 
gerichtet, sic steUt also den Widerstand dar, 
den das Propellerelement seiner Drehbewe
gung um die Propellerachse entgegensetzt. 
Am gegeniiberliegenden Blatt der Luft
schraube tritt an dem im gleichen Abstand 
von der Propellerachse befindlichen ent
sprechenden Propellerelement die gleiche 
Widerstandskraft in entgegengesetzter Rich
tung auf, da die Umfangsgeschwindigkeit 
entgegengesetzt gerichtet ist (.dehe Abb. 66). 
Die beiden gleichen aber entgegengesetzten 

Wlderstand 

Abb.66. Die gegen
iiberliegenden Pro

pellerelemente. 

Widerstandskrafte bilden ein Kraftepaar, dessen Drehmoment 
2 r mal der KraftgroBe ist. 

Das ganze Propellerblatt kann man sich in schmale Elemente 
der in Abb. 64 gekennzeichneten Art zerlegt denken. Auf jedes 
Element wirken Luftkrafte in der eben besprochenen Weise, 
wobei natiirlich nicht behauptet werden soll, daB die GroBe der 
an einem Element angreifenden Kraft von dem Vorhandensein 
der Nachbarelemente ganz unabhangig ist. Jedenfalls entsteht 
durch das Zusammenwirken aIler PropeUerelemente eine resul
tierende Schubkraft der Luftschraube in der Richtung der Pro
peUerachse, wahrend die in Abb. 66 gezeichneten Kraftepaare 
der Propellerelemente insgesamt ein resultierendes Drehmoment 
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um die Propellerachse ergeben, das entgegengesetzt dem Dreh
sinn gerichtet ist und dem durch das vom Motor eingeleitete 
Drehmoment das Gleichgewicht gehalten wird. 

Wir konnen leicht den Wirkungsgrad eines Propeller
elementes aufstellen. Die Leistung, die erforderlich ist, um die 
Drehbewegung des Propellerelementes aufrechtzuerhalten, ist 
gleich der Tangentialkraft mal der Umfangsgeschwindigkeit: 

Nert = T·u. 

Diese Leistung wird vom Motor aufgebracht. Die zum V ortrieb 
des Flugzeuges nutzbar gemachte Leistung des Propellerelementes 
ist gleich der Schubkraft mal der Fluggeschwindigkeit 

Nnutz=S·v. 

Der Idealfall ware der, daB die gesamte vom Motor aufgebrachte 
Leistung gleich der zum Vortrieb nutzbar gemachten Leistung 
ist. In Wirklichkeit ist das Verhaltnis L nutz/ L ert immer kleiner 
als 1, wie wir gleich sehen werden. Wir bezeichnen dieses Ver
haltnis als den Wirkungsgrad 'Y} des Propellerelementes. Es gilt 
also 

Nnutz S·v 
'Y}=---=--, 

Nert T·u 

oder unter Verwendung der obigen Werte fiir den Schub und 
die Tangentialkraft 

v cos(y + e) 
17 = U sin (y + e) . 

Der Quotient ~ ist gleich tg r. Man sieht also, daB fiir den 
u 

Gleitwinkel e = 0 der Wirkungsgrad 17 = 1 wird (es ist namlich 

sin r / cos r = tg r). Der Ausdruck 17 = tg Y c~s ((y ++ e)) ist fUr 
sm r e 

y = 20° oder v/u = 0,364 ausgewertet und in Abb. 67 iiber e 
aufgetragen worden. Man erkennt, wie mit wachsendem Gleit
winkel e der Wirkungsgrad des Propellerelementes immer schlech
ter wird. 

Der Wirkungsgrad des gesamten Propellers ist bestimmt 
durch die Wirkungsgrade seiner Elemente. Man wird also den 
Propeller so konstruieren, daB der Gleitwinkel fiir jedes Element 
moglichst gering ausfallt. Wir wissen aus Abschn. 6, daB der 
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Gleitwinkel c eines Profiles eindeutig vom Anstromwinkel a ab
hangtund daB fiir einen bestimmten Anstellwinkel die Gleit
zahl zu einem Minimum wird (siehe z. B. Abb. 24). Der Pro
peller arbeitet dann mit dem bestmoglichen Wirkungsgrad, 
wenn aIle Propellerelemente unter dem Anstellwinkel angestromt 
werden, bei welch em die Gleitzahl des verwendeten Profiles ein 
Minimum ist. Aus dieser Bedingung konnen wir nun leicht 
schlieBen, wie ein Propeller geformt sein muB, urn einen giin
stigen Wirkungsgrad zu haben. Wir betrachten wieder Abb. 65. 
Der Winkel, den die Profilsehne mit der U mfangsrichtung H 

1,0 
bildet, heiBt der Stei
gungswinkel des Pro
pellerelementes, er ist 48 
hier mit fJ bezeich
net. Es ist 

Der Anstellwinkel a 
solI fUr aHe Propeller-

o 

'-...... 
I'-.... 

2 'I-

............. 

""--- ----
8 8 10 12 1'1- 18° 

e--

elemente ungefahr 
den gleichen Wert 
haben; wenn wir die 
Kurve in Abb. 24 als 
maBgebend fUr die 

Propellerelemente 

Abb. 67. Abhangigkeit des Wirkungsgrades 1] 

eines Luftschraubenelementes vom Gleitwinkel e 
fiir ,,= 20°. 

ansehen, ware also a = 4° zu setzen. r ist der Winkel zwischen 
den Geschwindigkeiten c und u. Die Umfangsgeschwindigkeit u 
nimmt proportional dem Radius nach auBen hin zu. Die Ge
schwindigkeit v ist konstant iiber die Blattlange, also nimmt das 
Verhaltnis vlu und damit auch r nach auBen abo r ist fUr die 
innen liegenden Elemente etwas kleiner als 90°, an dem Blatt-

v 
ende ist tgr= V' wo V die Umfangsgeschwindigkeit an der 

Stelle des groBten Propellerdurchmessers ist. vlV liegt, wie wir 
sehen werden, im Horizontalflug etwa zwischen 0,15 und 0,3, 
r an den Blattspitzen, also zwischen SO und 16°. Der Steigungs
winkel fJ der Propellerelemente ist daher ebenfalls fUr die nahe 
der Achse gelegenen Elemente nahezu 90°, an der Blattspitze 
zu 12° bis 20° anzunehmen. Ein so gestalteter Propeller hat nur 
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dann den erwiinschten guten Wirkungsgrad, wenn das Verhii,ltnis 
der Fluggeschwindigkeit v zur Umfangsgeschwindigkeit. U der 
Blattspitzen auch tatsachlich den Wert hat, fiir den der Pro
peller konstruiert wurde. Bei allen anderen Verhaltnissen vlU 
ist der Wirkungsgrad kleiner, da dann der Anstellwinkel der 
Propellerelemente nicht mit demjenigen iibereinstimmt, der die 
beste Gleitzahl e des Profiles Hefert. In welcher Weise der 
Wirkungsgrad des Propellers von der GroBe vlU abhangt, 
werden wir im nachsten Abschnitt untersuchen. 

a 

"- ....... ....... 
................. -

b 

...... ......... 

Abb. 68. Schraubenlinien. 

Wir zeigten oben, daB 
der Steigungswinkel der 
Propellerelemente nach 
auBen abnehmenmuB, um 
einen giinstigen Wirkungs
grad zu erzielen. Eine gute 
Vorstellung von der Form 
des Propellerblattes be
kommt man auch durch 
folgende Vberlegung: Je
des Propellerelement be
schreibt im Fluge eine 
Schrau benlinie , da sich 

seine Bewegung aus einer Drehbewegung um die Propeller
achse und einer Vorwartsbewegung zusammensetzt. Unter der 
Steigung einer Schraubenlinie versteht man die Strecke, die 
ein langs der Schraubenlinie wandernder Punkt bei einer 
vollen Umdrehung um die Schraubenachse zuriicklegt. In Abb. 68 
ist ein Kreiszylinder mit einer auf der Zylinderoberflache 
befindlichen Schraubenlinie in der Ansicht gezeichnet und die 
Steigung h eingetragen. Die Schraubenlinien, welche die ver
schiedenen Propellerelemente beschreiben, haben aHe die gleiche 
Steigung, da nach einer Umdrehung des Propellers das Flug
zeug sich um eine bestimmte Strecke vorwarts bewegt hat. 
Nur die Durchmesser der Kreiszylinder, auf deren Oberflache 
die Schraubenlinien verlaufen, sind fiir die verschiedenen Pro
pellerelemente verschieden. Dies bedingt, daB die Steigungswinkel 
der Schraubenlinien, das sind die Winkel zwischen den Tangenten 
an die Schraubenlinie und den Ebenen senkrecht zur Schrauben
achse, fUr die verschiedenen Schraubenlinien ebenfaHs ver-
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schieden sind. In Abb. 68 sind zwei Schraubenlinien gleicher 
Steigung h aber mit verschiedenen Durchmessern der Kreis
zylinder und entsprechend verschiedenen Steigungswinkeln ?' 
gezeichnet. Die Gesamtheit der Schraubenlinien, welche die 
Propellerelemente im Raum beschreiben, bilden eine Schrauben
flache von der Steigung h. Wenn wir einmal den im Verhaltnis 
zum Steigungswinkel ?' kleinen Anstellwinkel a in Abb. 68 zu 
Null annehmen, so fallt die Profilsehne mit der Richtnng der 
Schraubenlinie (Richtung von c in Abb. 65) zusammen. Dann 
ist jedes Propellerelement ein kleines Stuck der Schraubenlinie, 
die bei seiner Bewegung im Raum beschrieben wird. In Abb. 68 
ist z. B. das Propellerelement durch einen fetten Strich an
gedeutet. Wir konnen also sagen: das Propellerblatt ist nahezu 
ein schmales Stuck einer Schraubenflache von einer bestimmten 
Steigung h. Es sei D der Propellerdurchmesser, dann ist 1l D 
der Umfang des Spitzenkreises. Die Steigung der von den 
Propellerelementen beschriebenen Schraubenflachen ist dann 

Die Steigungswinkel der Propellerelemente mussen alle um 
den Anstellwinkel der best en Gleitzahl des Profiles groBer sein 
als die Steigungswinkel dieser Schraubenflache. Die Propeller
elemente bilden dann nicht mehr genau ein Stuck einer Schrau
benflache. Oft fuhrt man jedoch die Blatter genau als Stuck einer 
Schraubenflache aus, der man eine etwas groBere Steigung gibt 
als die Steigung der beim Flug beschriebenen Schraubenflache. 
Der Anstellwinkel ist dann nicht mehr fUr aIle Elemente kon
stant, sondern innen groBer als auBen. Die Steigung wird so 
gewahJt, :daB im Bereich des groBten Leistungsumsatzes, das 
ist bei etwa 0,7 des Radius, der Anstellwinkel fUr die beste Gleit
zahl des Profiles vorhanden ist. 

1m ubrigen sei nochmals darauf hinge wiesen, daB das 
Bild, welches wir uns von der Wirkungsweise des Propellers 
gemacht haben, nur ein recht rohes ist. Die gegenseitige 
Beeinflussung der Elemente, die Umstromung der Propeller
spitzen und der damit verbundene Luftkraftabfall nach den 
Blattenden zu und verschiedene andere hier nicht erwogene 
Umstande mussen in einer genaueren Propellertheorie beruck-

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. AutI. 8 
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sichtigt werden 1). Immerhin werden wir im folgenden Abschnitt 
sehen, daB man mit den einfachen hier entwickelten Vorstel
lungen den grundsatzlichen Verlauf der Propellerkennlinien 
rein rechnerisch in guter Dbereinstimmung mit Versuchen be
stimmen kann. 

16. Entwurfsunterlagen fiir Luftschrauben. 

Wir bemerkten schon, daB der Hauptumsatz an Leistung 
in etwa 0,7 des Propellerradius stattfindet. Man wird daher 
den Wirkungsgrad des in 0,7 Radius gelegenen Propellerele
mentes angenahert auch als maBgebend fiir den ganzen Propeller 
ansehen konnen. Wir wollen jetzt fiir dieses Propellerelement 
den Wirkungsgrad ermitteln, in Abhangigkeit von dem Verhalt
nis Fluggeschwindigkeit v zur Umfangsgeschwindigkeit U der 
Blattenden. Man nennt dieses Verhaltnis den Fortschrittsgrad 
der Propellerspitzen oder auch nur einfach den Fortschritts
grad des Propellers. Der Bewegung am Stand entspricht der 
Fortschrittsgrad null. Wir wollen die auf S. 110 aufgestellte 
:Formel fiir den Wirkungsgrad des Propellerelementes 

v cos (I' + e) 
'iJ = U sin (I' +~) 

fiir e = 4° und e = 5° auswerten. Das sind etwa die besten Gleit
winkel, die fiir Metall- bzw. fiir Holzluftschrauben zu erreichen 
sind. Die kleinsten Gleitwinkel fiir Metallpropeller sind deshalb 
giinstiger als bei Holzluftschrauben, weil man in Metall diinnere 
Profile verwendlm kann, die geringere Widerstandsbeiwerte 
haben (siehl') S. 58). Durch Vergleich mit Abb. 24, wo als klein
ster Gleitwinkel fiir das Tragfiachenprofil der Abb.19 0,06 X 57,3 
= 3,4° angegeben ist, sieht man, daB die Propellerprofile ins
gesamt etwas ungiinstiger sind. Der Grund hierfiir ist einmal 
in der groBeren relativen Profildicke zu suchen, die aus Festig
keitsgriinden notwendig ist. Das Propellerblatt ist auBer den 
Luftkraften noch den recht erheblichen Zentrifugalkraften aus-

1) Eine gute Ubersicht iiber die verschiedenen "Propellertheorien" 
enthalt das Buch: The elements of aerofoil and airscrew theory von 
H. Glauert, Cambridge: University Press 1926. Deutsch von H. Holl, 
Berlin, Springer 1929. 1m iibrigen vgl. die gebrauchlichen Lehr- und 
Handbiicher der Flugtechnik. 
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gesetzt. Andrerseits enthii.lt die Wirkungsgradkurve, die wir mit 
G = 4° bzw. 5° erhalten, auch all die Verluste, die sich aus der 
hier nicht vorgenommenen genaueren Betrachtung der Stromungs
vorgange am Propeller ergeben. 

Beispielsweise ist fUr r = 5,73° 

v 
tgr=~=0,10, 

u 
r+ 4 =9,73° , 

cos (r + 4) = 0,985, sin (r + 4) = 0,169, 

= ~ cos (r + 4) = 0,1 0,985 = 0,582. 
TJ u sin (r + 4) 0,169 

Dem Fortschrittsgrad vlu an 
der Stelle 0,7 des Propeller
radius entspricht der Fort-

schrittsgrad ; =0,7 v/u der 

Propellerspitzen, dau= 0, 7 U 
ist. Wir haben also bei einem 
Fortschrittsgrad 

v 
U =0,7XO,1=0,07 

einen Wirkungsgrad des Pro
pellers von TJ = 0,582. In 
der gleichen Weise sind noch 
weitere Punkte fUr G = 4 ° 
und ebenfalls fur G = 50 

1,0r---.---,---,----,---,---, 

t q61----+-~~co7u..=~;;rt_---j 
7]opt 
q¥~~~--+_---+_--T_--T_--I 

o qos 0,10 qtS 0,20 qts qJO 

y-
Abb. 69. Hochste erreichbare Pro
pellerwirkungsgrade in Abhangigkeit 

vom Fortschrittsgrad viV. 

ausgerechnet worden. Das Ergebnis ist in Abb. 69 dargestellt. 
Die in dieser Abbildung gezeichneten Wirkungsgradkurven be
ziehen sich nicht etwa auf einen bestimmten Propeller, viel
mehr gehort zu jedem v/U ein anderer Propeller mit anderen 
Blattformen bzw. anderer Steigung. Aus den Kurven liest man 
den besten Wirkungsgrad ab, den eine Holz- bzw. eine Metalluft
schraube bei einem bestimmten Fortschrittsgrad uberhaupt haben 
kann. Wir sehen, daB der beste Wirkungsgrad urn so hoher ist, 
je groBer der Fortschrittsgrad des Propellers genommen wird. 

Es soIl jetzt irgendein bestimmter Propeller herausgegriffen 

werden, z. B. der Propeller, der beiv = 0,3 in 0,7 Radius 
u 

8* 
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bzw. -ir = 0,21 seinen besten Wirkungsgrad hat. Zu : = tg r = 0,3 

gehOrt ein r von 16,8°. Wir wollen einen Steigungswinkel der 
Profilsehne in 0,7 Radius von f3 = 21,2 ° voraussetzen (also 
a = 4,4°) und das Profil von Abb. 19 zugrunde legen. Der zu 
IX = 4,4 ° gehorige Gleitwinkel betriigt dann 8 = 3,4 ° und ist 
nach Abb. 24 der kleinstmogliche. Der gunstigste Wirkungsgrad 
des Propellers ist dann 

1,0 

0,8 

/ 
/ 

I 
V 

q2 

o 0,05 

cos 20,2 0,94 
'f/{YfJt= 0,3 ~{n20,2 = 0,3 0,345 = 0,82. 

/ 
/" '\ 

\ 

qtS qgS 0,30 

#-
q3S 

Bei;=0,2 bzw. V=0,14 

ist y=11,4°und a=21,2 
-11,4=9,8°. Dazuge
hOrt nach Abb. 24 ein 
Gleitwinkel von 8 = 4,6°, 
also ist r+8=16° und 

=0,2 cos16 
'f/ sin 16 

0,96 
=0,2 0,277 =0,70. 

Abb. 70. Wirkungsgrad eines Propellers in 
Abhangigkeit vom Fortschrittsgrad. 

In der gleichen 
Weise wurde der Wir
kungsgrad des Propel

lers, der bei : = 0,3 bzw. ; = 0,21 am gunstigsten arbeitet, 

fur weitere Fortschrittsgrade bestimmt und in Abb. 70 auf
getragen. DaB der Wirkungsgrad nach Erreichen seines GroBt
wertes bei weiter zunehmendem Fortschrittsgrad schnell wieder 
sinkt und zu null wird, liiBt sich aus Abb. 65 leicht verstehen. 
Die VergroBerung von v I U und damit von r bei konstantem 
Steigungswinkel f3 hat eine Verringerung des Anstellwinkels ex 
und eine Steigerung des Gleitwinkels 8 zur Folge, bis schlieB
lich der Gleitwinkel 8 = 90 - rO geworden ist und keine Zug
kraft, sondern nur noch eine Tangentialkraft vorhanden ist. 
Bei noch weiterem Anwachsen von vlU entsteht eine negative 
Anstromung des Profiles. Der Schub S geht dann entgegen der 
Flugrichtung, die Tangentialkraft T verliiuft in der Drehrichtung 
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des Propellers. Die Luftschraube arbeitet jetzt als Windmiihle, 
sie nimmt Energie aus dem Fahrtwind auf und erzeugt einen 
Widerstand entgegen der Flugrichtung. Dieser Zustand entsteht 
bei Sturzfliigen oder bei steilen Gleitfliigen, wenn die Flug
geschwindigkeit wesentlich gIoBer ist als di.e des Horizontal
fluges. 

In Abb. 71 ist die Kurve von Abb. 70 noch einmal aufgetra
gen, aber mit anderen MaBstaben der Ordinaten und Abszissen. 
DerWirkungsgrad 
ist jetzt bezogen 1,0 

auf den giinstig
sten Wirkungs
grad, der Fort- t 
schrittsgrad auf 7J flS 

denjenigen Fort- 1/opt 

schrittsgrad ,fiir fI 

den der groBte Wir- qz 

'I 

qe 

kungsgrad auf-
/ 

/ 

'/ 
.". ......... 

'\ 
V \ 

/ 1\ 
V 

tritt. Zeichnet man 
die Wirkungsgrad
kurven verschie
dener Propeller in 
der Form der 

o qz q'l qo 0.8 1,0 1,z 1,'1 1,0 
idiL_ 
tv/00pt 

Abb. 71. Allgemeine Propellerwirkungsgradkurve. 

Abb. 71 auf, so weichen diese Kurven zumindesten zwischen 

it = ° und (V/~Pt = 1,2 nur wenig voneinander abo Wir sind 

daher mit Hilfe von Abb. 71 und 69 in der Lage, fiir jeden 
normalen Propeller den Wirkungsgrad in Abhangigkeit vom 
Fortschrittsgrad anzugeben, wenn wir nur wissen, fiir welchen 
Fortschrittsgrad die Luftschraube am giinstigsten arbeitet. Es 
sei Z. B. vjUopt einer Holzluftschraube 0,21, dann ist nach 

. v . vjU 
Abb.69 fJoPt=0,76. Bel U=O,llst (vjU)opt=0,475 und 

nach Abb. 71 l = 0,68, also fJ = 0,76·0,68 = 0,52. 
fJopt 

Man konnte nun ahnlich wie den Wirkungsgrad auch Zug
kraft und Drehmoment des Propellers in Abhangigkeit vom 
Fortschrittsgrad berechnen unter Verwendung der auf S. 109 an
gegebenen Formeln £iir den Schub und die Tangentialkraft eines 
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Propellerelementes. Wir wollen uns jedoch damit begniigen, einige 
Messungen an Luftschrauben wiederzugeben. Der Fortschritts
grad vlU tritt bei den Luftschrauben an Stelle des Anstrom
winkels a bei den TragfHichen. Tatsachlich bedingt ja auch eine 
Anderung im Fortschrittsgrad gleichzeitig eine Anderung in den 
Anstromwinkeln der Profile (Abb. 65). Ebenso wie bei den Trag
fHichenprofilen macht man sioh von der GroBe und der Um
drehungsgeschwindigkeit der Luftsohraube daduroh frei, daB man 
an Stelle von Sohub und Drehmoment dimensionslose Sohub
beiwerte und Drehmomentenbeiwerte verwendet. Sohubkraft und 
Tangentialkraft miissen wie jede Luftkraft proportional sein 
einer kennzeiohnenden Flaohe des Korpers und dem Staudruok 
der Stromung an einer genau definierten Stelle des Stromungs
bildes. Beim Widerstand von nioht tragenden Korpern ver
wendeten wir die Ansichtsflache und den Staudruok der Stro
mung in groBer Entfernung von dem Korper, bei Widerstand 
und Auftrieb von Tragflachen verwendeten wir die Tragflachen
groBe und ebenfalls den Staudruck der Stromung in groBer Ent
fernung von der Tragflache. Bei den Luftschrauben ist es iib
lich, die gesamte von den Blattern bestrichene Flache zu ver
wenden, also die Flache des Kreises, den die Propellerspitzen 
im Stand besohreiben. Ais kennzeichnenden Staudruck der Stro
mung nimmt man beim Propeller den Staudruck der Stromung, 
den die Tangentialkomponente der Stromungsgesohwindigkeit 
an den Propellerspitzen hat; sie ist gleich der Umfangsgeschwin-

digkeit der Propellerspitzen U, der Staudruck also q = e U2 . 
2 

Die wirkliche Stromungsgeschwindigkeit an den Propellerspitzen 
ist allerdings c = 102 + v2, wie Abb. 65 zeigt. DaB es zulassig 
ist, nur eine Komponente der Stromungsgeschwindigkeit zu 
nehmen, sieht man sofort ein, wenn man bedenkt, daB eine 
Verdopplung oder Verdreifachung der Komponente bei gleichem 
Stromungsbild auch eine Verdopplung oder Verdreifachung der 
iibrigen Stromungsgeschwindigkeiten bedingt. Man hat eben bei 
Aufstellung der Luftkraftformeln in weitesten Grenzen Freiheit 
in der Wahl der kennzeichnenden Geschwindigkeit, und man 
wird diejenige wahlen, die der Messung besonders leicht zu
ganglich ist. Das ist in unserm Fall zweifellos die Umfangs
geschwindigkeit der Propellerspitzen, die mit der Propellerdreh-
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zahl unmittelbar verkniipft ist. Wir setzen also flir den Pro
pellerschub 

wo F = ?1:. D~, D der Schraubendurchmesser und ks die Schub-
4 

kraftbeizahl ist. 
Das Propellerdrehmoment hat die Dimension Kraft X Lange. 

Um einen dimensionslosen Beiwert zu erhalten, mussen wir in 
der Formel als Faktor noch eine Langenabmessung des Propellers 
hinzufiigen. Wir wahlen den Propellerradius R und set zen fUr 
das Propellerdrehmoment 

mit kd als Drehmomentenbeiwert. So wie die Tragflugelbeiwerte 
ca und Cw vom Anstellwinkel a abhangen, sind auch hier k. 
und kd abhangig vom Fortschrittsgrad vlU, der an Stelle des 
Anstellwinkels der Tragflache tritt. AuBerdem ist wieder wie 
bei allen Luftkraftformeln eine gewisse Abhangigkeit der Bei
werte von der Reynoldsschen Kennzahl vorhanden, die be
sonders beim Vergleich von Versuchen an kleinen Modell
prop ell ern mit GroBausfUhrungen beachtet werden muB. 

In Abb. 73 bis 75 sind die gemessenen Schub- und Dreh
momentenbeiwerte sowie die Wirkungsgrade einer Luftschraube 
in Abhangigkeit vom Fortschrittsgrad vjU aufgetragen. Es han
delt sich um den Propeller, dessen Gestalt aus Abb. 72 hervor
geht. Die Wirkungsgradkurve entspricht der aus unsern theore
tischen Dberlegungen gewonnenen. Schub und Drehmoment sind 

im Standlauf (it = 0) am graB ten und nehmen dann auf null 

abo Der Bereich negativer Schub- und Drehmomentenwerte, in 
dem die Luftschraube, wie schon erwahnt, als Windmuhle arbeitet, 
ist. nicht mit aufgenommen. 

Die Ermittlung des Schubes und des Drehmomentes aus 
den entsprechenden Beiwerten ist einfach. Man muB nur Schrau
bendurchmesser, Drehzahl und Fluggeschwindigkeiten kennen. 
Der Durchmesser der in Abb. 72 gezeichneten Luftschraube 
betragt 2,80 m, also die Schraubenkreisflache F= 6,15 m~. J3ei 
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1350 Umdrehungen/Min. ist die Umfangsgesehwindigkeit der 

Blattspitzen U = 2,80 n: 1!%Q = 198 mIsek, denn ein Umfangs

punkt legt den Weg 2,80 n: m in 60 Sekunden 1350 mal zuruck. 
Sei die Fluggeschwindigkeit v = 35 mIsek, so ist der Fortschritts-

grad -6 = 0,177. Fur dieses v I U gilt nach Abb. 73 k. = 0,0182. 

A bb. 72. Ansieht und Querschnitte einer Luftschraube. D = 2,80 m. 

Also ist der Propellerschub 

1 1982 

8=0,0182'8. 6,15.- 2-=274 kg. 

Fur ~=0,177 Hest man aus Abb.74 den Wert kd =0,0050 

abo Also ist das Propellerdrehrnornent 

_ 1 198\!_ 
M = 0,0000 . -8- . 6,15 ·1,4· -2 - = IOn m kg. 

Am Stand ist daB Drehmornent bei 1350 Umlaufen/Min. 
wesentlioh groJ3er. Da VOlli Motor nur ein bestimmtes Dreh
moment zur Verfugung steht, muG der Propeller am Stand am 
langsamsten laufen. Beirn Steigen hat, wie wir noch spater 
horen werden, die Geschwindigkeit des Flugzeuges einen klei
neren Wert als beirn WagrechtBug. Es ist daher beirn Steigen 
der Fortschrittsgrad kleiner als im Wagreohtflug und naoh Ab b. 74 
der Drehmomentenbeiwert groBer a.la im WagreehtBug. Daher 
macht der Propeller beirn Steigen weniger U mdrehungen in der 
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Abb. 74. Momentenbeiwert der Luftschraube. 
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Minute als im Wegrechtflug, vorausgesetzt, daB der Motorhebel 
nicht verstellt wird. 

Die drei in Abb. 73 bis 75 dargestellten Kurven fur ks' kd 
und Yj stellen nicht drei unabhangige MeBreihen dar, sondern 
es genugen immer zwei von ihnen, urn die dritte zu berechnen. 
Denn die Arbeit, die eine Luftschraube im Fluge pro Zeiteinheit 
leistet, ist gleich dem Produkt aus Zugkraft und Fluggeschwin
digkeit v. Die Arbeit, die die Luftschraube aufnimmt, rechnet 
sich aus dem Drehmoment M und der Umfangsgeschwindigkeit U. 
J edes Kraftmoment isb als GroBe einer am Hebelarm Eins wir
kenden Kraft anzusehen, also die Leistung gleich dem Produkt 
aus Moment und Umlaufgeschwindigkeit im Achabstand 1. Diese 
Geschwindigkeit hat den Wert U: R, daher ist die aufgenom
mene Leistung gleich M· U: R. 

Das Verhaltnis zwischen abgegebener und aufgenommener 
Leistung ist der Wirkungsgrad der Luftschraube. Sein Wert ist: 

M·U S v 
n=S,v/R = MjR' U· 

Beachtet man nun die auf S. 119 aufgestellten Formeln fUr S 
und M, so sieht man, daB bei Bildung des Quotienten S durch 
MjR die Dichte e, die Propellerflache Fund das Geschwindig
keitsquadrat U2 herausfallen und nur die beiden Beiwerte k. 
und kd ubrigbleiben: 

ks v 
Yj=-' -

ka U 

Man erhalt somit den Wirkungsgrad der Luftschraube, indem 
man das Verhaltnis der beiden Beiwerte der Luftschraube 
ks:kd mit dem Fortschrittsgrad 'v:U multipliziert. Fur 
jeden Wert von v: U kann man den Abb. 73 und 74 die beiden 
Beiwerte entnehmen, den Quotienten bilden, ihn mit dem Wert 
der Abszisse multiplizieren und dann in einem neuen Schau
bild auftragen. So ist Abb. 75 entstanden, die den Verlauf 
des Wirkungsgrades n fUr alIe Werte von v: U (fUr die Luft
schraube der Abb. 72) darstelIt. 

Wir wollen nun noch einen Anhaltspunkt dafUr geben, wie 
der gunstigste Durchmesser der Luftschraube ermittelt werden 
kann. Wir bemerkten schon im vorhergehenden Abschnitt, daB 
der Wirkungsgrad jedes Propellerelementes am besten ist, wenn 
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der Anstellwinkel einen ganz bestimmten Wert hat, namlich 
denjenigen, fiir den der kleinste Gleitwinkel auftritt. Dem An
stell winkel proportional ist der Schubkraftbeiwert. Bei Luft
schrauben, die in ihrem BlattumriB und in dem Verhaltnis 
Blattbreite zu Schraubendurchmesser nicht stark voneinander 
abweichen, kann man also einen bestimmten Schubkraftbeiwert ks 
angeben, fiir welchen der Schraubenwirkungsgrad am besten 
wird. Bei den iiblichen Propellerfol"men ist etwa ksopt = 0,0126. 
Der Propellers chub S, del" Durchmesser D opt und die Umfangs
geschwindigkeit der Propellerspitzen stehen also in dem Zu
sammenhang 

Wir flihren noch statt U die miniitliche Drehzahl n ein. Es ist 

11: D.~= Um/sek, da der Umfang 11: D in der Sekunde nl60mal 
60 ' 

durchlaufen wird, oder U = n D . Fiir die Luftdichte (! setzen 
19,1 

wir den Wert k el eo ein, wo el eo die Dichte bezogen auf die 
Luftdichte in Bodennahe ist, die auf S. 19 in Abhangigkeit von 
der Rohe angegeben wurde. Wir haben dann 

11: 2 1 e n2 D;pt 
S=00126--D t--------

, 4 op 8 eo 2.19,12 

oder nach dem Durchmesser aufgelost 

D opt = 28 ~ . eo . V-
n e 

Der Schub ist gleich dem Flugzeugwiderstand im Wagrecht
£lug bei derjenigen Fluggeschwindigkeit, fiir welche der Pro
peller am giinstigsten arbeiten solI. Die Drehzahl n hangt im 
wesentlichen vom Motor ab, wenn auch, wie wir sehen werden, 
die Fluggeschwindigkeit die Motordrehzahl beein£luBt. (Bei un
seren heutigen Motoren ist n ungefahr 1600 bis 2400 in der 
Minute.) 

Die Wahl der Drehzahl hat einen wesentlichen Ein£luB 
auf den Wirkungsgrad. Dies sehen wir am besten, wenn wir die 

Umfangsgeschwindigkeit U = n D flir den giinstigsten Durch-
19,1 
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messer Dopt Mch obiger Formel bestimmen. Es ist dann 

V = 1,47 V sn2~O. 
Die Umfangsgeschwindigkeit der Luftschraube mit dem glin
stigsten Durchmesser wiichst also mit der Wurzel aus der Dreh-

zahl (Y n'J = in). Nun ist nach Abb.69 der Wirkungsgrad urn 
so besser, je groBer vlV ist, je kleiner also bei gegebener Flug
geschwindigkeit V und damit die Drehzahl n ist. Glinstige 
Luftschrauben erhiilt man bei Wahl von kleinen Drehzahlen 
und somit nach der Formel flir D von groBem Durchmesser. 
Wir werden in Abschn. V sehen, daB der Motor urn so leichter 
wird, je groBer seine Drehzahl ist. Man wiihlt daher auch 
oft Untersetzungsgetriebe zwischen Motor und Luftschraube, 
urn den giinstigen EinfluB hoher Drehzahlen auf das Motor
gewicht mit dem giinstigen EinfluB niedriger Drehzahlen auf 
den Propellerwirkungsgrad zu vereinigen. 

AuBer vom Schub und von der Drehzahl hiingt der glin
stigste Propellerdurchmesser noch von der Luftdichte abo J e 
nach dem Verwendungszweck des Flugzeuges wiinscht man den 
best en Wirkungsgrad in Bodenniihe oder in einer bestimmten 
Hohe zu erreichen. 

Nachdem aus Schub, Drehzahl und Luftdichte mit Hilfe 
der angegebenen Formel der glinstigste Propellerdurchmesser 

ermittelt ist, bestimmt man die Umfangsgeschwindigkeit V = n D 
19,1 

und den Fortschrittsgrad viV. Den hOchst erreichbaren Wir
kungsgrad erhiilt man dann nach Abb.69 und die gesamte 
Wirkungsgradlinie nach Abb. 71. 

Nehmen wir Z. B. ein Flugzeug, das bei 50 mjsek Flug
geschwindigkeit in Bodennahe einen Gesamtwiderstand von 
200 kg besitzt. Es sollen Propellerdurchmesser und Wirkungs
grad des flir diese Geschwindigkeit bestmoglichenMetallpropellers 
ermittelt werden. Man wird zuniichst die Motordrehzahl ab
schatzen, die, wie wir noch sehen werden, vom Flugzustand ab
hangt. Wir wollen sie zu 1900 in der Minute annehmen. Der 
giinstigste Propellerdurchmesser ergibt sich jetzt zu 

V 200 
D opt = 28 19002 = 2,40 m , 
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die Umfangsgeschwindigkeit zu 

U = 1900·2,40 = 240 m/sek 
19,1 

und der Fortschrittsgrad zu 

v 50 
fj = 240 = 0,208 . 

Aus Abb. 69 lesen wir ab 'YJrrpt = 0,80 fiir Metallschrauben. Mit 
Hilfe von Abb. 71 konnen wir leicht die gesamte Wirkungs
gradlinie des gewahlten Propellers 
bestimmen. Allerdings muB hier 
bemerkt werden, daB die Wirkungs
grade von Luftschrauben, die wir 
bisher angegeben haben, sich auf 
sogenannte freifliegende Luft
schrauben beziehen, deren Stro
mung nicht durch Rumpf oder 
Motorgondel gestort ist. Die nach 
der obigen Methode erhaltenen 
Wirkungsgrade miissen noch mit 
einem Reduktionsfaktor multipli
ziert werden, der in Abhangigkeit 
vom Verhaltnis Motordurchmesser 

0,2 0,'1 0,6' 
Noiof'dtlf'CnmeSsel' 

J'clmJlloendllrcnmesser 

0,8 

Abb.76. Abminderungsfaktor des 
Schraubenwirkungsgrades infolge 

RumpfeinfluB. 

zu Schraubendurchmesser in Abb. 76 dargestellt ist1). (Motordurch
messer einschlieBlich Verkleidung.) Je nachdem die Schraube in 
der Flugrichtung vor oder hinter dem Motor gelegen ist, ergeben 
sich etwas andere Reduktionsfaktoren. N ehmen wir in unserem 
Beispiel eine an der Rumpfspitze angebrachte Schraube an und 
einen Rumpfdurchmesser von 1,20 m, so betragt das Verhaltnis 
1,20 
240 = 0,5 und die Reduktionszahl ist nach Abb. 76 0,94, der , 
tatsachliche Wirkungsgrad der Luftschraube also 0,8·0,94 = 0,75. 
Die Steigung unserer Luftschraube muB groBer sein als 

v 
nDfj =n 2,40·0,208 =1,57 m. 

Es sei noch erwahnt, daB man an Stelle der Fortschritts
grade v I U auch gelegentlich einen anderen Begriff zur Kenn-

1) Entnommen W. S. Diehl, Engineering Aerodynamics. 
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zeichnung des Betriebszustandes einer Luftschraube verwendet, 
namlioh den Begriff der "Sohliipfung" oder des "Slips". Man 
versteht unter "Slip" oder "Sohliipfung einer Luft
sohraube" das MaB der Abweiohung ihres Fortsohritts
grades im tatsaohliohen Betriebszustande von dem
jenigen Wert des Fortsohrittsgrades, in dem die Zug-

kraft null ist. In Abb. 75 entsprioht z. B. dem Punkt U=O,l 

die Sohliipfung Q~-=~ = ° 66. Das Wirkungsgradmaximum 
0,3 ' 

I· . Abb b . 0,30 - 0,2 5 S hI" f G II 1egt III .75 e1 =0,167 0 up ung. anz a -
0,30 

gemein kann man sagen, daB bei iiblichen Luftsohrauben das 
Wirkungsgradmaximum bei etwa 0,15 bis 0,20 Slip liegt. Beirn 
kritisohen Fortsohrittsgrad ist der Anstellwinkel der Propeller
elemente null oder nahezu null, die Steigung des Propellers 

ist also ungefahr :n D II UV 
II .' Der Fortsohrittgsgrad der giin-
k"t 

stigsten Wirkungsweise lag fiir die oben berechnete Luft-
sohraube bei 0,208, der kritische Fortschrittsgrad liegt etwa 
15 vH hOher bei 0,24, die Steigung unseres Propellers betragt 
somit etwa :n' 2,4·0,24 = 1,8 m. 

Waohsende Bedeutung kommt heute den Verstellblatt
propellern zu. Das ganze Blatt wird hierbei urn seine Langs
aohse verdreht, entweder von Hand bei stillstehendem Propeller 
oder auoh im Fluge automatisoh. Fiir die Wirkungsgrade von 
Verstellblattpropellern in Abhangigkeit yom Fortsohrittsgrad 
konnen wir die Kurven der Abb. 69 als maBgebend ansehen, 
wenn wir annehmen, daB fiir jeden Fortsohrittsgrad v/U die je
weilig giinstigste Blattstellung verwendet wird. Ein wesentlicher 
Gesiohtspunkt fiir die Einfiihrung der Verstellblattpropeller ist 
neben der Verbesserung des Wirkungsgrades, die Moglichkeit, 
den Motor besser auszunutzen. Urn den Drehzahlabfall und 
damit den Leistungsverlust des Motors zu verhindern, ist es 
notwendig, bei kleineren Fluggeschwindigkeiten (Steigen) ein 
Ansteigen des Propellerdrehmomentes zu verhindern, und das ge
sohieht, indem man das Blatt in Richtung kleinerer Steigungs
winkel verdreht. Die automatisohen Verstelleinriohtungen sind 
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meist ebenfalls Drehmomentenregler, sie verstellen die Blatter 
so, daB in allen Flugzustanden das aufgenommene Drehmoment 
das gleiche ist und gewahrleisten so eine immer gleichmaBige 
Ausniitzung des Motors. 

17. Herstellung und Priimng von Luftschrauben. 
Bisher wurden die Luftschrauben fiir Flugzeuge vorwiegend 

au s HoI z hergestellt. Schmale Lamellen (Bretter), die einander 
facherartig iiberdecken, werden mittels eines 
wetterbestandigen Leims von groBer Klebefahig. 
keit zusammengehalten. Die Schnitte der ein
zelnen Lamellen -Ebenen (die senkrecht zur 
Schraubenachse stehen) mit der Schraubenflache 
sind auf dieser als lang laufende Linien erkenn
bar (Abb. 77). Zur Verminderung des Widerstan
des werden die AuBenflachen sorgfaltig lackiert, 
in neuerer Zeit wohl auch mit einer Zellulose
schicht bedeckt. Bei Wasserflugzeugen wird an 
den auBeren Enden ein Metalliiberzug angebracht, 
da sonst durch Wassertropfen, die auf den rotieren
den Propeller fallen, Beschadigungen entstehen. 

Am meisten verwendet werden zweifliigelige 
Luftschrauben. Die Lamellen fUr die beiden 
Fliigellaufen durch und die Nabe wird aus ihnen 
ausgeschnitten. Grundsatzlich andere Propeller-
Konstruktionen sind in groBer Zahl vorgeschlagen Abb. 77. 
und zum TeiI erprobt worden, z. B. Fliigel aus Ansicht des 
Stoff, die durch eingelegte Eisenstiicke bei der 

Propellerblattes. 

Rotation gespannt werden (Parseval), oder Propeller mit durch
laufendem Eisenkern und querliegenden Holzlamellen. In neuerer 
Zeit macht sich mehr und mehr das Bestreben geltend, im Pro
pellerbau zu Metallkonstruktionen iiberzugehen. Duralumin 
und Elektron sind die hierbei bevorzugten Baustoffe. 

Von entscheidender Bedeutung fUr die Wirksamkeit einer 
Luftschraube ist, ahnlich wie bei der Tragflache, die Gestalt 
des Querschnittes oder das Profil. In h6herem MaBe als bei 
der Tragflache ist man hier auf die Wahl starker (dicker) Pro
file angewiesen, weil die Luftschraube ohne weitere Hilfskon-



128 Die Luftschraube. 

struktion (wie sie die Verbindung zweier TragfUichen beim 
Doppeldecker, s. Abschn. 9, darstellt) die ganze Belastung durch 
den Flachendruck und iiberdies die von der Fliehkraft her
riihrende Beanspruchung aufnehmen muG. Die mittlere Flachen
belastung eines Blattes schwankt sehr stark je nach der Um
laufzahl und hat im Durchschnitt etwa die GroGenordnung 
500 kg/m2 • Namentlich gegen die Nabe zu muG man sich bei 
der Wahl der Querschnittsform hauptsachlich von konstruktiven 
Riicksichten statt von aerodynamischen Gesichtspunkten leiten 

Abb.78. 
Statische Ausbalan-

cierung. 

Abb.79. 
Fliehkraft-Moment. 

lassen. Darin liegt auch 
em Grund dafiir, daG 
die Wirkungsgrade der 
Luftschrauben heute 
noch oft unbefriedi
gend sind. 

U m sich in einem 
bestimmten Fall von 
der Eignung einer 
Luftschraube zu iiber
zeugen, muB man eine 
Reihe von Untersu
chungen vornehmen, 
die wir hier kurz be-
sprechen wollen, da sie 

einen Einblick in das Wesen und die Verwendung der Luft
schrauben gewahren. 

a) Statische Ausbalancierung. Ein PropellerheiBtdann 
statisch ausbalanciert, wenn sein Schwerpunkt in der Drehachse 
liegt. rst dies nicht der Fall, so entstehen Flieh-(Zentrifugal-) 
Krafte. Zur Priifung wird (Abb. 78) eine zylindrische Welle durch 
die N abe der Luftschraube durchgesteckt und auf zwei Schneiden 
aufgelegt. Auf diesen wird der Propeller von Hand aus lang
sam hin und her bewegt; bleibt er in jeder Lage gleich
maBig stehen, so ist er statisch ausbalanciert. 

b) Dynamische Ausbalancierung (Auswuchtung). Es 
geniigt jedoch nicht, daB der Schwerpunkt der Luftschraube 
in der Achse liegt, damit aIle schadliche Fliehkraftwirkung aus
geschlossen wird. Abb. 79 zeigt einen Korper, der aus zwei starr 
verbundenen Kugeln besteht und um eine gegen die Verbin-
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dungsstange geneigte Achse drehbar ist. Der Schwerpunkt 
dieses Korpers liegt sicher in der Drehachse, wenn die Kugeln 
gleich und gleich weit von der Drehachse angeordnet sind. Aber 
es entstehen bei der Drehung Fliehkrafte (in den eingezeich
neten Pfeilrichtungen), die einander nicht aufheben, sondern ein 
bestimmtes Kraftmoment auf die Achse ausuben. Ein solcher 
Korper, wie der in Abb. 79 gezeichnete, heiBt fUr seine Dreh
achse "statisch" ausbalanciert, aber nicht "dynamisch". Eine 
Luftschraube ist nur dann dynamisch ausbalanciert, wenn keine 
Fliehkrafte auftreten, die aneinander vorbei
wirken, oder richtiger ausgedruckt, wenn die 
Fliehkrafte kein resultierendes Moment 
(Kraftepaar) bilden. Das dynamische Aus
wuchten erfolgt auf einem Auswuchtstand. 
Das eine Lager der Propellerwelle wird 
drehbar, das andere federnd gelagert. Die 
oben beschriebenen umlaufenden Krafte, die 
nach dem statischen Auswuchten noch ubrig 
bleiben konnen, erregen das System zu Abb.80. 
Schwingungen, insbesondere dann, wenn die Schwingungsform 
Umlaufszahl mit der Schwingungszahl des eines Propellerblattes. 
Systems zusammenfallt. Aua der Heftigkeit 
der Schwingungen schlieBt man auf die GroBe der auszu
gleichenden Unwucht. 

c) Schwingungsversuche mit Luftschrauben. Be
sonders bei Metalluftschrauben treten bei gewissen Motordreh
zahlen sehr heftige Resonanzschwingungen auf. Es handelt sich 
meistens um die einknotige Biegeschwingung der Blatter (siehe 
Abb. 80). Man kann diese Schwingungen bei Metallpropellern 
mit glanzender Oberflache im Sonnenlicht gut beobachten, wenn 
man sich in den Bereich der reflektierten Sonnenstrahlen stellt. 
Die Schwingungsweiten der Propellerspitzen konnen 10 bis 20 cm 
und mehr betragen. Die Ursache dieser Schwingungen ist darin 
zu suchen, daB das vom Motor eingeleitete Drehmoment nicht 
konstant, sondern periodisch veranderlich ist, wie wir im nach
sten Abschnitt sehen werden. Der zeitliche Drehmomenten
verlauf laBt sich auffassen als eine Uberlagerung eines kon
stanten Drehmomentes und sinusformig variierenden Anteilen, 
wobei Anteile vorkommen mit Perioden gleich der halben 

v. lIIises-Hohenemser, Fluglehre. 6. Auf!. 9 
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DrehzahI, gIeich der DrehzahI, gleich der doppelten, dreifachen, 
vierfachen usw. Drehzahl. Eine Schwingung des Propellerblattes 
tritt immer dann ein, wenn die Periode einer Eigenschwingung 
des Propellerblattes mit der Periode eines dieser wechselnden· 
Drehmomentenanteile zusammenfallt. Man sieht, daB es eine 
groBe Zahl von Resonanzdrehzahlen geben muB, und tatsach
lich kann man auch oft beim Hochlaufen des Motors am Stand 
beobachten, wie eine Resonanz nach der anderen durchschritten 
wird. Die versohiedenen periodisch veranderlichen Anteile des 
Drehmomentes sind nun in ihrer Starke sehr verschieden. Dem
entsprechend sind die Schwingungen bei man chen Resonanzen 
nur sohwach, bei and ern recht erheblich. Es handelt sich nun 
darum, zu vermeiden, daB in dem Drehzahlenbereioh, der im 
Fluge vorkommt, starke Resonanzen liegen. Zu diesem Zweok 
miissen die Luftschrauben erst ens einer Schwingungspriifung 
unterzogen werden, d. h. es muB die Frequenz der Eigen
schwingungen der Blatter, die auch noch von der Drehzahl ab
hangt, bestimmt werden. Man kann dies versuchsmaBig oder 
auch rechnerisch ausfiihren. Zweitens muB das Drehmoment 
des Motors analysiert werden und die Frequenzen der starksten 
unter den veranderlichen Drehmomentenanteilen bestimmt wer
den. Erst nach Untersuchung von Luftsohraube und Motor hat 
man die Gewahr des schwingungsfreien Arbeitens der Luftschraube 
in dem im Fluge vorkommenden Drehzahlenbercich. Eine Luft
schraube kann in Verbindung mit einer Motortype einwandfrei 
arbeiten, wahrend die gleiohe Luftschraube fiir einen anderen 
Motor unbrauohbar ist. Liegt eine starke Resonanz im Dreh
zahlbereioh des Flugbetriebes, so kann man versuchen, duroh 
Kiirzen des Propellerblattes die Resonanz aus dem Betriebs
bereich zu verlegen. Meist wird eine v6llige Neukonstruktion 
der Luftsohraube notwendig sein. 

d) Windkanalversuohe von Luftsohrauben. Die voll
standige Untersuohung einer Luftschraube erfordert die Messung 
der Zugkraft und des Drehmomentes bei den im Flug tatsach
lich vorhandenen Verhaltnissen. Diese Priifung erfolgt im Wind
kanal, meist an einem geometrisch ahnlichen, aber kleineren 
Modell, in dem der Luftsohraube ein Luftstrom mit einer dem 
Flug entspreohenden Geschwindigkeit entgegengetrieben wird; 
daduroh erreicht man annahernd dieselben relativen Bewegungs-
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verhliJtnisse wie im Fluge. Das Ergebnis der Messungen gelangt 
in den Schaubildern zum Ausdruck, wie wir sie im vorhergehen
Abschnitt an Hand der Abb. 73 bis 75 besprochen haben. 

Sehr wichtig ist es, bei allen Zugproben darauf Riicksicht 
zu nehmen, daB die hinter dem Propeller liegenden Teile des 
Flugzeuges, namentlich der Rumpf, die Zugkraft in hohem MaBe 
beeinftussen. Dies kommt teils daher, daB durch diese Teile 
die Stromungsform der abftieBenden Luft und damit die GroBe 
der Luftkrafte auf die Schraube beeinftuBt wird, teils davon, 
daB der von der Schraube nach riickwarts geworfene Luftstrom 
an den Flugzeugteilen selbst Luftkrafte hervorruft, die der Zug
kraft entgegenwirken. Will man also aus dem Versuche brauch
bare Schliisse gewinnen, so muB man auch in dieser Richtung 
die Verhaltnisse, die im Fluge vorhanden sind, beim Versuch 
moglichst genau nachahmen. Das zu verlassigste Verfahren zur 
Messung der wirksamen Krafte ist es daher, in das Flug
zeug selbst MeBvorrichtungen einzubauen und diese wahrend 
des Fluges in Tatigkeit treten zu lassen. 

V. Der Motor. 

18. Wirkungsweise des Explosionsmotors. 

Der Motor hat den Zweck, die Luftschraube in Drehung 
zu versetzen und dadurch die Zugkraft zu erzeugen. Aus den 
friiheren Kapiteln wissen wir: Die geneigte Tragftache erweckt 
eine aufwarts gerichtete Luftkraftkomponente, den Auftrieb, 
bringt aber gleichzeitig einen Widerstand, den Riicktrieb, mit 
sich. Diesen Wider stand und iiberdies den des Rumpfes usw. 
(den "schadlichen" Widerstand) muB die Luftschraube durch ihre 
Zugkraft iiberwinden. Nun entsteht aber gleichzeitig mit der 
Zugkomponente der Propellerkraft eine zweite Komponente, 
die den LuI;schraubenwiderstand ergibt. Zur Oberwindung 
dieses Widerstandes braucht man die Motorkraft; ohne eine 
solche ist ein Wagrechtftiegen in ruhender Luft nicht moglich. 

Der Motor wirkt dadurch, daB er die Warmeenergie des 
Brennstoffes in mechanische Energie umwandelt; als Brenn
stoff dient in der Regel das Benzin, seltener, aber neuerdings 
in steigendem MaBe das Benzol, mitunter auch ein Gemisch von 

9* 
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beiden. Benzin wird aus dem Rohal oder MineralOl durch frak
tionierte Destillation gewonnen. Es besteht aus verschiedenen 
Kohlenwasserstoffen, die in nicht immer gleichen Verhaltnissen 
vertreten sind. Das Raumgewicht des fur Flugmotoren zumeist 
verwendeten Benzins liegt etwa zwischen 0,70 und 0,72 kg/I. 
Es ist ein vielfach verbreitetes Vorurteil, daB die Gute einer 
Benzingattung an ihrem geringen Raumgewicht erkannt werden 
kann; oft enthalten schwercre Benzinsorten mehr wertvolle Be
standteile. Benzol bildet sich bei der trockenen Destillation der 
Steinkohlen, steUt also ein wichtiges Nebenprodukt der Kokereien 
und Gasfabriken dar. Es ist ein weniger ergiebiger, d. h. energie
armerer Brennstoff als das Benzin, hat aber den Vorteil, daB 
seine Selbstentzundungstemperatur hoher liegt, sodaB es hohere 
"Verdichtungsgrade" (vgI. Abschn. 21) gestattet. Das Raum
gewicht betragt etwa 0,88 kg/I. 

Zerstaubt und mit Luft gemischt ergibt Benzin oder Benzol 
ein explosives Gemenge, das durch einen Zundfunken zur rasche
sten Verbrennung gebracht wird. Bei Verbrennung von 1 kg 
Benzin werden durchschnittlich 10000 bis 11000 Kalorien, je 
nach der Gute des Benzins, erzeugt. Dies druckt man mit den 
Worten aus, der Heizwert des Benzins betrage 10000 bis 
11000 Kalorien. Genauere Angaben fur den Heizwert sind: fUr 
durchschnittliche Benzinsorten etwa 10600, fUr Benzol 9 600. 
Bei Umwandlung von Warme in mechanische Arbeit entspricht 
bekanntlich einer Warmemenge von 1 Kalorie eine Arbeit von 
427 kgm (d. i. das sog. mechanische Warmeaquivalent). Wieviel 
PS kann man nun durch Verbrennung von 1 kg Benzin in 
der Stunde gewinnen? 

Da bei Verbrennung von 1 kg Benzin, wie wir eben harten, 
rund 10000 Kalorien entstehen, und da einer Kalorie ein 
Arbeitswert von 427 kgm entspricht, so kann 1 kg Benzin 
4270000 kgm Arbeit hergeben. Unter "Leistung" versteht man 
immer die Arbeit pro Sekunde. Wenn nun in einer Stunde, 
gleich 3600 Sekunden, im ganzen 4270000 kgm geleistet werden, 
so sind das 42700: 36 = 1188 kgm/sek, d. s. 1188: 75=15,8 PS. 
Fur 1 PS braucht man demnach theoretisch 1: 15,8 = 0,063 kg 
= 63 g Benzin pro Stun de. Der tatsachliche Verbrauch in un
seren Flugmotoren ist jedoch bedeutend hoher, bis 250 g pro 
Stunde fur 1 PS; auch bei den besten Motoren noch 190 bis 220 g. 
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Es wird daher in unseren Motoren nur etwa 63 . 100: 220 = rd. 
29 vH des Heizwertes nutzbar gemacht und in Arbeit um
gesetzt; 71 vH gehen verloren. Der Verlust ist ein sehr bedeu
tender; allein man muB beachten, daB Benzinmotoren fast noch 
die wirtschaftlichsten unter allen Warmekraftmaschinen sind. 
Eine normale Dampfmaschinenanlage mit Kohlenkessel hat nur 
etwa 15 vH Wirkungsgrad und nur bei Wasserkraftmaschinen 
(Turbinen) hat man wesentlich h6here Wirkungsgrade bis zu 
80 und selbst 90 vH. Von den rund 
70 v H Verlust beim Benzinmotor ent
fallen etwa 30 bis 40 v H auf die von 
den Auspuffgasen mitgefiihrte Warme
menge, rund 20 bis 30 v H der Warme
menge gehen an die Zylinderkiihlung 
verloren, die iibrigen Verluste verteilen 
sich auf Reibung usw. Die Warme
energie der Auspuffgase wird mitunter 
teil weise zum Antrieb eines "V orver
dichters" (vgl. Abschn. 23 SchluB) aus
geniitzt. 

Der wesentlichste Teil des Motors 
ist der Ver brenn ungs zy linder, kurz 
der "Zylinder" genannt (Abb.81), der 
unten durch den beweglichen Kolben, 

Abb. 81. Zylinder 
oben durch die beiden Ventile, das mit Kolben und Ventilen. 
EinlaB- und das AuslaBventil, abge-
schlossen wird. In dem Zylinder verbrennt das Benzin-Luft
Gemenge und setzt durch die bei der Verbrennung entstehenden 
hohen Gasdrucke den Kolben in Bewegung. Dber die einzelnen 
Bauteile, Zylinder, Kolben usf. sprechen wir noch weiter unten 
(Abschn. 22), hier sei zunachst die Wirkungsweise des Motors 
naher beschrieben. 

Der Vorgang der Verbrennung, bzw. der Umsetzung 
von Warme in mechanische Energie, spielt sich bei unseren 
heutigen Flugmotoren allgemein in gleicher Weise ab: Das 
beim Abwartsgang des Kolbens in den Zylinder oberhalb des 
Kolbens durch das ge6ffnete EinlaBventil angesaugte Gemisch 
wird beim darauffolgenden Riickgang des Kolbens komprimiert 
(verdichtet), am Schlusse dieses Riickganges durch einen elek-
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trischen Funken entziindet und explodiert wahrend der U mkehr 
des Kolbens am oberen Totpunkt. Die Explosion ist nichts 
anderes als eine au Berst schnelle Verbrennung. Der darauf fol
gende zweite Abwartsgang des Kolbens ist der eigentliche Arbeits
hub, bei dem die durch die Explosion erzeugten hochgespannten 
Gase allmahlich expandieren und dadurch den Kolben und mit 
ihm die Kurbelwelle in Bewegung versetzen. Natiirlich sind 
wahrend der Verdichtung, der Verbrennung und der Expansion 
beide Ventile geschlossen. So bald die Expansion beendet ist, 
werden beim folgenden Riickgang des Kolbens nach oben die 
im Hubraum des Zylinders enthaltenen verbrauchten Gase durch 
das geoffnete Auspuffventil entfernt. Der ganze Vorgang zerfallt 
somit, wie man sieht, in vier Takte (daher der Name "Viertakt
motor"), die sich wahrend zweier Kurbelumdrehungen volIziehen. 
N ur wahrend des dritten Taktes wird der Kolben yom Gas 
getrieben, die iibrigen Bewegungen macht er unter Uberwindung 
des Widerstandes im Zylinder allein vermoge der den bewegten 
Teilen innewohnenden lebendigen Kraft. 

Die Abb. 82 bis 85 geben ein Bild des Druckverlaufes im 
Zylinder wahrend der einzelnen Takte. Jedesmal ist als Ordinate 
der im Rubraum des Zylinders herrschende Druck aufgetragen, 
als Abszisse die zugehorige Kolbenstellung. Das linke Ende der 
Zeichnung entspricht der Kolbenstellung im oberen, das rechte 
Ende der im unteren Totpunkt: Abb. 82, Saughub, erster Ab
wartsgang des Kolbens, EinlaBventil offen, Auspuffventil ge
schloss en. Der Zylinder fiilIt sich mit dem brennbaren Gas
Luft-Gemisch. Druck im Zylinder etwas unterhalb des Atmo
spharendruckes. Abb. 83, (Verdichtungs)-Kompressionshub, 
Aufwartsgang des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Das an
gesaugte Gemisch wird komprimiert, Ansteigen des Druckes bis 
zum sogenannten Kompressions-Enddruck, der in der Regel bei 
4 bis 6 at liegt. Am Ende des Rubes Ziindung und Beginn der 
Explosion. Abb.84, Expansions- oder Arbeitshub, Abwartsgang 
des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Zu Beginn momentane 
Drucksteigerung infolge der Explosion bis 25 at und dariiber, 
dann allmahliches Abnehmen des Druckes bis in die Nahe der 
Atmospharenspannung. Abb.85, Auspuff, Aufwartsgang des 
Kolbens, AuslaBventil offen, EinlaBventil geschlossen, Druck 
etwas oberhalb der Atmosphiire. 
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Der zylindrische Raumteil, den der Kolben bei einem vollen 
Hin- oder Hergang bestreicht, heiBt der Hubraum des Zylinders. 
Er ist gleich dem Querschnitt des Zylinders mal der Hublange 
oder der doppelten Lange des Kurbelarmes. Der Raum, der 
bei der hochsten Kolbenstellung noch zwischen Kolbenboden 
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Abb. 84. Arbeitshub. Abb. 85. Auspuffhub. 

und Zylinderkopf (bei geschlossenen V entilen) vorhanden ist, 
heiBt Totraum. Zu Beginn des Verdichtungshubes erfiiIlt das 
Gemisch den Hubraum und den Totraum, am Ende nur den 
letzten. Ais "Verdichtungsgrad" bezeichnet man das Ver
haltnis 

Hubraum + Totraum 
Totraum 
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Die vier Linien, die den Druckverlauf wahrend der ein
zein en Abschnitte des Viertaktes veranschaulichen, konnen auch 
III ein einziges Bild, das sog. Indikator-Diagramm (Abb. 86) 

zusammengefaBt werden. Eine 
solche Figur zeichnet ein sog. 
Indikator selbsttatig auf, d. i. 
ein Registrier-Apparat, der an 
das Zylinder-Innere angeschlos
sen wird und den jeweiligen 
Zylinderdruck auf einen Papier
streifen, der mit der Kolben
geschwindigkeit abrollt, tiber
tragt. Aus dem Aussehen des 
Indikator-Diagramms kann man 
auf den Zustand des Motors, 
auf das richtige Funktionieren 
der Steuerung uSW. schlieBen. 
Allerdings ist das Aufnehmen 
solcher Diagramme bei rasch-

at 
Z5 

Zf} 

15 

If} 

"' 

17' 

Tolpunkt oben Tolpunkt un/en 

Abb. 86. Indikator-Diagramm. 

laufenden Flugmotoren mit sehr 
groBen Schwierigkeiten ver
bunden. 

19. Zylinderinhalt, Mitteldruck, Leistung und Drehmoment. 

Die vorstehend gegebenen kurzen Erklarungen tiber die 
Wirkungsweise der Motoren setzen uns schon instand, einige 
einfache, flugtechnisch sehr wichtige Berechnungen durchzufiihren. 

Zunachst ist es von Interesse, zu wissen, in welcher Be
ziehung die Leistung eines Motors zu seiner GroBe, also in 
erster Linie zum Rauminhalt der Zylinder, steht. MaB
gebend hierfiir ist die Luftmenge, die zur Verbrennung des 
Benzins erforderlich ist. Wir haben oben gehort, daB annahernd 
250 g pro Stunde fiir jede PS, die der Motor leisten solI, ver
brennen mussen. Nun braucht 1 kg Benzin zur theoretisch 
vollkommenen Verbrennung rund 14 kg Luft, d. S. bei einem 
Raumgewicht der Luft von 1,26 kg/ms genau 14: 1,26 = 11,11 m3 • 

Fiir 250 g Benzin braucht man den vierten Teil, d. S. 2,78 m3. 

Macht der Motor Z. B. 1400 Umdrehungen in der Minute, so hat 
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man pro Stunde 1400·60: 2 = 42000 Fullungsperioden; denn 
unsere Motoren arbeiten, wie schon erortert, im Viertakt, d. h. nur 
bei jeder zweiten Umdrehung wird der Zylinder mit dem an
gesaugten Gas gefUllt. Fur einen 1-PS-Motor braucht man 
somit einen Zylinder von 2780: 42000 = 0,0661 Inhalt; fUr einen 
100-PS-Motor milBte der Zylinderinhalt 6,6 1 betragen. Tat
sachlich ist der Zylinder eines 100-PS-Motors groBer als der 
theoretisch erforderliche, etwa gleich 8 bis 9 1. Dies ruhrt 
erstens daher, daB zur Sicherung der Verbrennung ein gewisser 
LuftuberschuB verwendet wird, dann aber auch von der un
vermeidlichen Unvollkommenheit des Ansaugevorganges: Es 
wird eben nicht jedesmal der ganze Hubraum mit Frischgas 
gefullt. Bei groBen Motoren ist der tatsachliche Inhalt naher dem 
theoretischen Wert, etwa 0,07 bis 0,08 1 pro PS. Die Anzahl der 
PS, die man fUr jeden Liter Zylinderinhalt aus einem Motor bei 
einer Umdrehungszahl von 1400 herausholen kann, liegt somit 
zwisch~n 1: 0,07 = 14,3 und 1: 0,09 = 11,1. Wir merken uns dies 
als Regel: Die Leistung eines normalen Flugmotors in PS 
ist bei n = 1400 etwa gleich dem 11- bis 14 fachen Zy
linderinhalt in Liter. Die erste Zahl gilt hierbei fur kleinere, 
altere Motoren, die letzte fUr groBere, neuere Motoren. Z. B. 
hatte der 100pferdige Mercedes-Motor (1913) 9,49 1 Zylinder
inhalt, der spat ere 190-200 pferdige Benz-Motor (1916) 13,75 1. 
(Vgl. Zahlentafel 7, S.158, wo die Leistung pro Liter fur ver
schiedene Motoren angegeben ist.) Liegt die Umlaufzahl erheb
Hch hoher als 1400, so ist der Faktor, den wir 11 bis 14 ge
funden haben, entsprechend zu erhohen. Unter Zylinderinhalt ist 
natiirlich stets der gesamte Hubraum zu verstehen, der in 
der Regel auf mehrere Zylinder verteilt ist (vg1. Abschn. 21). 
In dem erst en unserer Beispiele, dem 100-PS-Mercedes-Motor, 
haben wir 6 Zylinder von 120 mm = 1,2 dm Bohrung und 140mm 
= 1,4 dm Hub, also den Hubraurn 

2 n 1 V= 6·1,2 .4.1,4=9,49 . 

Wir betrachten nun nochmals die Abb. 82 bis 85, die den 
Druckverlauf wahrend je eines Kolbenhubes darstellen, urn uns 
jetzt den fur die Berechnung der Arbeit wesentlichen Begriff 
des "mittleren Kolbendruckes" zu veranschaulichen. 
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In den Abb. 82 bis 85 stellt· jedesmal die durchgezogene 
wagrechte Linie den auBeren Luftdruck dar. In Abb. 84, 
die dem Druckverlauf wahrend des Arbeitshubes entspricht, 
liegt der Zylinderdruck dauernd iiber dieser Atmospharen
Linie. Das Mehr an Druck iiber 1 at heiBt der Dberdruck. Da 
auf die eine Seite des Kolbens stets der auBere Luftdruck wirkt, 
gibt der Dberdruck die GroBe der resuItierenden, auf 1 cm2 der 
Kolbenflache wirkenden Kraft an. Mit der Kolbenflache multi
pliziert, stellt also das iiber der Atmospharen-Linie liegende Ordi
natenstiick die jeweilige GroBe der ganzen Kolbenkraft dar. 
Will man die wahrend des Kolbenhubes geleistete Arbeit be
stimmen, so muB man die mittlere Kolbenkraft mit dem Kolben
hub 8 multiplizieren; die mittlere Kolbenkraft erhalt man aber 
durch Multiplikation mit der Kolbenflache aus dem mittleren 
Kolbeniiberdruck, und diesen, indem man die mittlere Ordinate 
der Abb. 84 aufsucht. Die mittlere Ordinate ist jene, durch 
die die von der Druckkurve begrenzte Flache in ein flachen
gleiches Rechteck verwandelt wird. In der Abb. 84 ist diese 
mittlere Ordinate gestrichelt eingetragen und mit Pa be
zeichnet. 

Man wiirde fehlgehen, wenn man der Berechnung der 
vom Motor geleisteten Arbeit, lediglich den mittleren Dber
druck Pa des Arbeitshubes zugrunde legen wollte. Denn wah
rend der drei anderen Abschnitte des Viertaktes, Saughub, Ver
dichtung und Auspuff wird im Zylinder des Motors Arbeit ver
braucht. Wahrend des Ansaughubes liegt, wie Abb. 82 zeigt, 
der Druck stets etwas unter der Atmospharenlinie. Der Dber
druck PI ist also eine (kleine) negative Zahl. Setzt man daher 
fiir die Berechnung der Arbeitsleistung Pa + PI an Stelle von Pa' 
so hat man damit den Arbeitsverbrauch wahrend des Saughubes 
schon abgezogen. Die mittleren Dberdrucke P2 beim Verdichtungs
hub und P4 beim Auspuff sind, wie die Abb. 83 und 85 erken
nen lassen, positive GraBen (p 4 wieder sehr klein). Die Bewegungs
richtung des Kolbens ist hierbei der Druckrichtung eritgegen
gesetzt. Man muB daher P2 und P4 abziehen und erhalt mithin als 
mi ttleren Dberdruck fUr den ganzen Viertakt: PI - P2 + Pa - P 4' 

Aber auch damit hat man noch etwas mehr als den ganzen 
Mitteldruck p, der fiir die Arbeitsleistung des Motors maB
gebend ist. Denn es wird noch im Getriebe, in den Lagern 
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der Kurbelwelle usf. Arbeit verzehrt. Wir verstehen unter 
Mitteldruck P (genauer miiBte es heiBen Mittel-Dberdruck) 
jenen Dberdruck, der konstant wahrend eines Hubes (also eines 
Viertaktabschnittes) wirken miiBte, damit dieselbe Arbeit an der 
Motorwelle geleistet wird, wie sie sich beim tatsachlichen Druck
veriauf wahrend des Viertaktes ergibt. Aus dem Vorstehenden 
folgt, daB der Mitteldruck p zu finden ist, indem man dem 
mittleren Druck Ps des Arbeitshubes die mittleren Drucke PI' 
P2 und P 4, der anderen Viertaktabschnitte mit den richtigen 
Vorzeichen hinzufUgt und iiberdies einige Prozente fUr Lager
reibung usw. abzieht. Man iiberzeugt sich iibrigens auch leicht, 
daB PI - P2 + Ps - P4, nichts anderes ist, als die Hohe eines 
Rechteckes von der Grundlinie gleich dem Kolbenhub, dessen 
Flacheninhalt der Differenz der beiden in Abb. 86 durch ver
schiedene Schraffen hervorgehobenen Flachenstiicke gleichkommt. 

Bei unseren normalen Flugmotoren mit Wasserkiihlung der 
Zylinder liegt der Mitteldruck durchschnittlich zwischen 7 und 
8,5 at. Altere Motoren hatten weniger als 7, die neuesten Motor
typen haben mitunter auch mehr als 8,5 at bis 10 at Mitteldruck, 
Zweitakt-Motoren (die als Flugmotoren nur sehr selten An
wendung find en) haben 5 bis 6 at, die luftgekiihlten Umlauf
motoren (z. B. der Gnome-Motor), die im Viertakt arbeiten, 
5 bis 7 at Mitteldruck. 

Kennt man den Mitteldruck p eines Motors, so bietet es 
keine Schwierigkeit seine Leistung zu bestimmen. Denn 
das Produkt von P mit der Kolbenflache in em 2 gibt die Kraft 
in kg. Multipliziert man diese Kraft mit dem Hub 8 in m, 
so erhalt man die wahrend des Hubes geleistete Arbeit in kgm. 
Multipliziert man weiter mit der Anzahl der Perioden in einer 
Sekunde, also mit der Halfte (wei! eine Periode = zwei Um
drehungen) der sekundlichen UmdrehungszahI, so erhalt man 
die Leistung in kgm/sek, braucht also nur noch durch 75 zu divi
dieren, um die Leistung in PS zu bekommen. Sei d der Kolben
durchmesser in em, so ist darnach die gesuchte Leistung eines 
Zylinders 

d2 n 1 n 1 d2 n p·n 
p· 4 ·8' 2' 60· 75 = .-4-. 8 . 9000· 

Diese GroBe ist nun noch mit der Anzahl der Zylinder zu 
ulUltiplizieren. Die Formel kann vereinfacht werden, wenn 
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man das Volumen V des Hubraums samtlicher Zylinder ein
fiihrt. Wir wollen das Volumen in Liter, also dms, messen; dann 
ist das Volumen eines Zylinders gleich 

d2 :n 1 d2 :n 8 
-·-·108=-'--
100 4 10 4 

(denn d: 10 ist der Kolbendurchmesser in dm, und 10 8 der 
Kolbenhub in dm). Fiihrt man dies in die obige Formel ein, 
so erhalt man endgiiltig fiir die Leistung aller ZyIinder 

wobei bedeutet: 

p·V·n 
N=--

900 ' 

N die Motorleistung in PS, 
p den Mitteldruck in at, 
V den Inhalt (Hubraum) samtlicher Zylinder in I, 
n die U mlaufzahl pro Minute. 

Diese Formel, die man sich leicht merken kann, besagt: die Motor
leistung ist dem Mitteldruck, dem Zylinderinhalt und der Um
laufzahl proportional. Je gr6Ber der Motor, je rascher er umJauft 
und je starker die Kraftentfaltung in den Zylindern, um so 
gr6Ber die Leistung. 

Die durchschnittliche Umlaufzahl der alteren Flugmotoren 
liegt zwischen 1350 und 1450. Setzen wir fiir den Mitteldruck 
7 bis 8,5 at, so ist p. n = 9450 bis 12300 und p. n: 900 = 10,5 
bis 13,7. Man erhalt also etwa N = 11 V bis 14 V: die Motor
leistung in PS ist das rund 11- bis 14fache Hubvolumen in 
I, ein Ergebnis, das mit dem zu Beginn des Abschnittes auf 
anderem Wege gefundenen gut iibereinstimmt. Fiir die neueren 
Konstruktionen mit einer Umlaufzahl zwischen 1600 und 2000 
kann man mit 14 V bis 17 V im Durchschnitt als Leistung 
rechnen. Bei Umlaufmotoren ohne Wasserkiihlung hat man in 
der Regel geringeren Mitteldruck und geringere Umlaufzahl, so 
daB die Leistung nur etwa 6 bis 8 V bei 1400 Umdrehungen 
und 9 bis 12 V bei 2000 Umdrehungen betragt; doch gibt es 
auch wesentlich starkere Ausfiihrungen. - Fiir die Bemessung 
der Umlaufzahl ist maBgebend, daB die mittlere Geschwindigkeit 

des Kolbens, d. i. 2 8 ~ = 8 n, nicht zu graB werden dad. Als 
60 30 

Grenze fiir normale Ausfiihrungen gilt etwa 15 m!sek., als 
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mittlerer Wert 8-12, also auBerster Wert fur Rennmotoren, 
etwa 20 m/sek. 

Von den drei Faktoren p, V, n, welche die Leistung eines 
Motors ergeben, bestimmen die erst en beiden allein das Dr e h
moment, mit dem der Motor auf die Luftschraube wirkt, 
wie folgende tJberlegung zeigt. Unter Drehmoment versteht 
man (vgl. auch Abschn. 15) die am Radius eins wirkend ge
dachte, drehende Kraft. Zwischen Drehmoment M in kgm und 
Leistung N in PS besteht daher folgende Beziehung: Man 
muB, urn aus M die Leistung in kgmJsek zu erhalten, mit der 
Geschwindigkeit multiplizieren, die ein Punkt in Achsabstand 1 

besitzt, d. i. mit 2 ~~n oder 3,14 n130. Die Leistung in PS 

ergibt sich dann durch Division mit 75, also 

und umgekehrt: 

N-M 3,14'n 1 _ M'n 
- . 30-'-75 - 716 

M=716 N. 
n 

Setzt man dies III unsere Formel fUr die Leistung ein, so sieht 
man, daB 

716 
M= 900 p. V= 0,795 p. V. 

Das Drehmoment ist somit dem Mitteldruck und dem Zylinder
inhalt proportional. 

20. Die Bremslinie eines Motors. Hohenmotoren. 
Von den drei Faktoren p, V, 'TI, die nach dem Voran

gehenden die Leistung eines Motors bestimmen, sind nur die 
letzten zwei, der Zylinderinhalt V und die Umlaufzahl n, un
mittelbarer Messung zuganglich. Den Mitteldruck p kann man 
wohl beim Entwurf einer Motorbauart durch Konstruktion des 
Druckdiagramms auf Grund thermodynamischer Lehrsatze mit 
einiger Annaherung vorausbestimmen; will man aber bei einem 
vorhandenen Motor den tatsachlich erreichten Wert von p er
mitteln, so ist man auf die praktisch sehr schwer durchfUhrbare 
Aufnahme eines Indikatordiagramms (Abschn. 21) angewiesen, 
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wobei man iiberdies die Reibungsverluste im Motor noch ge
sondert abschatzen miiBte. Dem Bediirfnis nach einer raschen 
und sicheren Feststellung der Leistung eines Motors wird da
her in anderer Weise abgeholfen: Man miBt auf einer sog. 
"Motorbremse" neben der Umlaufzahl n unmittelbar das vom 
Motor erzeugte Drehmoment M, so daB sich nach der am 
Schlusse von Abschn. 19 entwickelten Formel die Leistung zu 
N=M.n!716 ergibt. 

In einer Motorbremse wird das Drehmoment des Motors 
von einem drehenden Teil der Bremse auf elektrischem, hydrau-

Abb. 87. Elektrische Motorbremse. 

lischem oder mechanischem Wege auf einen Wagebalken iiber
tragen, wo es ausgewogen werden kann. Abb. 87 zeigt das Grund
satzliche der am haufigsten verwendeten elektrischen Bremse. 
Der mit dem Motor umlaufende Anker A iibertragt auf das 
drehbar gelagerte Gehause B vermittels des im Spalt entstehen
den magnetischen Feldes das Motordrehmoment, das iiber den 
am Gehause fest en Hebel 0 an der Wagschale D ausgewogen 
wird. Das Motordrehmoment ist dann, wenn mit 1 der Abstand 
der Wagschale von der Drehachse bezeichnet wird, 

M=P·l. 

Hierbei ist P das Gewicht, welches man in die Schale legen 
muB, urn das Gehause gerade in der Mittellage zu halten. Die 
in der Abbildung erkennbaren Anschlage am Gehause sind vor
handen, urn bei nicht ausgeglichenem Drehmoment eine Rotation 
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des Gehauses zu verhindern. Die Leistung des Motors ist nach 
der auf S. 141 angegebenen Formel 

M·n P·l·n 
N=~=~-PS. 

716 716 

zu berechnen. Hierin ist l inm einzusetzen. Der Bequem
lichkeit halber richtet man die Bremsen meist so ein, daB 
l=0,716 m (oder halb so groB) wird, so daB N=P·n:1000 
(bzw.: 2000). Man braucht also in diesem Fall nur die auf 
der Wagschale liegenden Gewichte mit dem 1000 sten bzw. 
2000 sten Teil der Umlaufzahl zu multiplizieren, um die Lei
stung in PS zu erhalten. - In leicht verstandlicher Abanderung 
kann man aus der hier beschriebenen Anordnung eine hydrau
lische Bremse gewinnen, indem man an Stelle des Ankers A ein 
Schaufelrad, an Stelle von Beine geschlossene, mit Wasser ge
fUllte oder von Wasser durchfiossene Kammer treten laBt, 
in der A umlauft. In beiden Fallen, der elektrischen und der hy
draulischen Bremsung, wird yom Benzinmotor wahrend des Brems
laufes Arbeit geleistet, die man bei geeigneter Vorkehrung niitzlich 
verwerten kann; im ersten Fall wird elektrischer Strom erzeugt, 
im zweiten wird Wasser gepumpt oder wenigstens erwarmt. 

Diese Bremsungen haben den Nachteil, daB bei ihnen dem 
Motor die kiihlende Wirkung des Propellers entzogen bleibt, 
so daB sie fUr Motoren ohne Wasserkiihlung iiberhaupt nicht 
anwendbar sind. Ein anderes Bremsverfahren besteht daher 
darin, daB man den Motor mit seinem Propeller auf einen 
Rahmen setzt, der - so wie friiher der Ring B - pendelnd 
aufgehiingt ist und an einem entsprechenden Arm eine Wag
schale triigt. Durch Au£legen von Gewichten auf diese Schale 
liiBt sich, genau wie bei der elektrischen Bremse, das Dreh
moment messen. 

Jede Bremse, sie mag hydraulisch, elektrisch oder wie immer 
wirken, muB eine Einrichtung besitzen, die gestattet, die GroBe 
des Bremswiderstandes zu veriindern. Bei der elektrischen 
Bremse z. B. kann man das Magnetfeld starken oder schwachen. 
Mit der Veranderung des Bremsmomentes verandert sich auch 
gleichzeitig die Drehzahl des Motors. Triigt man die so bestimm
ten Werte des Drehmomentes M als Funktion der Umlaufzahl n 
auf, so erhiilt man eine sog. Bremslinie des Motors; eine zweite 
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Bremskurve entsteht, wenn man statt der Momente M die Lei
stungen, also im wesentlichen die Produkte M· n auftragt. Abb. 88 
zeigt die heiden Bremskurven fUr einen bestimmten 160-PS-Motor. 
Man sieht, daB das Moment hier erst langsam zunimmt, bei rund 
1000 Umdr.JMin. einen Hochstwert erlangt und dann ziemlich 
rasch abfallt. Nach der oben entwickelten Formel M = 0,795 p. V 
kann, da V jedenfalls unveranderlich ist, in der M-Linie, Abb. 88, 
nur die Veranderlichkeit des Mitteldruckes p zum Ausdruck 
kommen. Es ist auch leicht verstandlich, daB Vergaser und 
Steuerung eines Motors so eingestellt sein miissen, daB die 
Verhaltnisse fUr eine gewisse mittlere U mlaufzahl, z. B. n = 1000, 
am giinstigsten liegen. Bei geringeren Umlaufzahlen sind dann 
die Querschnitte im Vergaser und in den Leitungen fiir die 
geringe Luft- und Benzinmenge zu weit, bei groBeren sind sie 
zu eng, und iiberdies wachsen die Reibungswiderstande im Motor 
mit der Umlaufzahl. 

Die Linie der Motorleistung N, Abb. 88, erreicht erst bei 
hoherer Umlaufzahl, etwa bei n = 1600, ihren Hochstwert. Der 
normale Betriebszustand eines Motors liegt stets in dem Gebiet 
ansteigender Leistung, also links yom Scheitel der N-Linie. -
Zumeist nimmt man bei der tYbernahme eines Motors auf 
der Bremse nur ein kurzes Stiick der Bremslinie in der Um
gebung des Punktes normaler Betriebsumlaufzahl auf. 

Wird von der Leistung eines Motors schlechthin gesprochen, 
so ist natiirlich immer vorausgesetzt, daB der Gaszutritt zu dem 
Motor vollstandig geoffnet ist. Wird der Gaszutritt gedrosselt, 
so sinkt die Leistung des Motors entsprechend und man erhalt 
eine Leistungs- und eine Drehmomentenlinie, die tiefer liegen, 
als die in Abb. 88 gezeichneten "Vollgas"-Linien. 

Die Leistung eines Motors ist aber auch, wenn der Gas
zutritt offen bleibt, nicht vollkommen unveranderlich, sondern 
stark yom Zustand der atmospharischen Luft abhangig, 
also einesteils von der Witterung, andrerseits von der Hohe, 
in der der Motor lauft. Die hauptsachlichste Einwirkung der 
Witterung besteht darin, dal3 bei Veranderung der Luftdichte 
die in die Zylinder eingesaugte Luftmenge, da ihr Rauminhalt 
derselbe bleibt, sich verandert. Wenn z. B. der Luftdruck von 
760 auf 750 mm Quecksilber sinkt, so wissen wir aus Ab
schnitt 2, dal3 im gleichen Mal3e, also urn rund 1,3 vH, die 
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Luftdichte verringert wird. Oder wenn die Temperatur von 10 0 C 
auf 20° steigt, so folgt naeh Absehnitt 2 eine Verminderung der 
Luftdiehte im Verhiiltnis 283 : 293, also um rund 3,5 v H. Doch wird 
die unmittelbare Einwirkung der Luftverdiinnung auf das an
gesaugte Gemisch von weiteren, schwer iibersehbaren EinBiissen 
iiberdeckt. Es ist noch nicht genau dureh Versuehe festgestellt, in 
we1ehem MaGe die Lcistung des Flllgmotora sieh mit den kleinen 
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Abb. 88. Bremslinien eines Motors. 

bald mit einer Luftdruckabnahme von 40 v H und mehr zu tun 
hat (vgl. Zahlent.afell) und da 8ehr groBen Veranderungen des 
Luftdrucks gegeniiber die Abnahme der Motorleistung erfah~ 
rungsgemaB starker ist als die der Luftdiehte. 

Die Abb. 89 und 90 zeigen die Ergebnisse von Versuehen 
tiber die Veranderung der Motorleistung mit der Luftdiehte_ 
1m eraten Bild sind als Abszissen die Diehten, im zweiten 
die FlughOhen gewiihlt, wobei der Zusammenhang beider etwa 
der mittleren Spalte del' Zahleatafel 2 entspricht. Die ein~ 

gezeiehneten Linien beziehen sieh auf einen 185 - PS -Motor 
der Bayerischen Motorwerke, auf einen 300-PS-Hispano-Suiza 
ohoe Vorverdiehtung (s. unteo) und einen solchen mit Vor~ 
verdichtung. 
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Abb. 89. Leistungsveranderung 
mit der Luftdichte. 
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Abb. 90. Leistungsabnahme 
mit der Hohe. 

Man erkennt deutlich in 
Abb. 89, daB die Vermin
derung der Motorleistung 
erst etwas geringer ist als 
die der Luftdichte, dann 
starker (die Tangente an 
die Leistungskurve ist bei 
groBem (} flacher, bei klei
nem (} steiler als der Fahr
strahl vom Kurvenpunkt 
nach dem Anfangspunkt des 
Koordinatenkreuzes). Die 
Leistungsabnahme auf den 
km Flughohe betragt bei 
den beiden Motoren ohne 
Vorverdichter nach Abb. 90 
etwa 7 bis 8 v R der Boden
leistung. Bei alteren Motor
bauarten mit geringeren 
Verdichtungsgraden muB 
man mit Abnahmen bis zu 
12 vR rechnen. Die Ver
wen dung des Vorverdich
ters hat, wie Abb. 90 zeigt, 
zur Folge, daB man in 
6500 m Rohe noch einmal 
mit der Bodenleistung be
ginnen kann. 

Die altesten Rekorde in 
Rohenfliigen von 7000 m 
und mehr sind nur da
durch moglich gewesen, 
daB man durch Mitnahme 
von fliissigem Sauerstoff 
den Motor sozusagen kiinst
lich ernahrt hat. Reute 
erhalten die Flugmotoren, 
damit die schadliche Wir
kung der Rohe auf die 
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Motorleistung vermindert wird, verschiedene besondere Einrich
tungen. Die Anpassung der Flugmotoren an die FlughOhe bildet 
gegenwartig eines der wichtigsten Probleme der Flugtechnik. 
Sieht man von dem eben erwahnten Hilfsmittel der kunst
lichen Sauerstoffzufuhr ab, so bleiben in der Hauptsache noch 
drei Verfahren, urn einen Benzinmotor zum "Hohenmotor" zu 
machen. 

Die einfachste und wirksamste Hohenanpassung ist die 
"Dberbemessung", d. h. die Verwendung von Zylindern (Ven
tilen und Leitungen), die groBer sind, als unter normalen 
Druckverhaltnissen der von den Triebwerkteilen aufnehmbaren 
Leistung entspricht. Man darf dann in geringen Hohen nur 
mit einer hinreichenden Drosselung der Brennstoffzufuhr fliegen, 
hat aber dafiir den Vorteil, in groBen Hohen den Motor voU 
ausnutzen zu konnen, wahrend der normale, nicht "uber
bemessene" Motor bei Hohenfliigen uberflussiges, totes Trieb
werk-Gewicht mit sich fiihrt und unverhaltnismaBig groBe 
Reibungsverluste aufweist. Damit ein Motor bei 6000 m Hohe 
von ausgenutzt werden kann, bedarf es einer Durchmesser-V er
groBerung der Zylinder urn etwa 35vH. 

Eine zweite Ausfuhrungsform des Hohenmotors ist der 
"uberverdichtete" Motor. Man kann das Verhaltnis zwischen 
zugefiihrter Warme und gewonnener Arbeit gunstiger gestalten, 
indem man den Verdichtungsgrad, d. i. das Verhaltnis zwischen 
End- und Anfangsdruck im zweiten Arbeitstakt vergroBert. 
Wird namlich der Enddruck der Verdichtung groBer, so erzielt 
man groBere Ziindgeschwindigkeit und damit bessere Ver
brennung, muB allerdings auch fur starkere Kuhlung (s. S. 173) 
Sorge tragen. Der zulassige Verdichtungsgrad hangt im wesent
lichen von der Selbstentzundungstemperatur des Brennstoffes ab 
(s. Abschn. 18). Er wird, wie am SchluB von Abschn. 18 ge
zeigt wurde, durch die Abmessungen und die Formgebung von 
Zylinder und Kolben ein fur allemal festgelegt. Sinkt nun 
infolge der Abnahme des auBeren Luftdrucks mit der Flug
hohe der Anfangsdruck des Verdichtungshubes, so kann der 
Enddruck doch auf der gewunschten Hohe erhalten werden, 
wenn man geniigend groBen Verdichtungsgrad hat. Fur die Zeit 
des Aufstiegs oder den Flug in geringeren Hohen muB man 
dann naturlich Vorkehrungen treffen, urn eine Dberbelastung 

10* 



148 Der Motor. 

zu vermeiden, iihnlich wie im FaIle der Dberbemessung der 
Zylinder. Ubrigens sind diese beiden Gesichtspunkte auch mit 
Vorteil neb en einander anwendbar. 

SchlieJ3lich kommt ala drittea Verfahren, das am unmittel· 
barsten dem BchiidJichen EinfluB der Luftverdiinnung entgegen
wirkt und das nach den Erfahrungen del' letzten Jahre das 
vorherrschende zu werden scheint, die scbon oben erwiihnte 

Zwism"n/dH,/er 

Verdicfrfeli?u,a6~lriih/tE! L'!fI L;;;;;;J Verdic/Tfele Lif 

-Frisch/ujf 

L'!fIverd/cIrI"r 

-

Abb. 91. GCllltlDtanordmmg eines Motors mit Abgas·Turbo·Kompressor. 

"Vorverdichtung" in Frage. Hier wird das dem Verbrennungs
raum zugefiihrte Gas·Luft-Gemisch durch ein besonders an
getriebenes Gebliise verdichtet, also auf den normalen Ansauge
druck gebracbt. Ein groBer Vorteil dieses Verfabrens ist der, 
daB man es bei beliebigen Motoren, ohne deren Konstruktion 
zu iindern, zur Anwendung bringen kann, ein Nachteil del' Auf
wand an Gewicht nnd Arbeitsleistung im Gebliise. Dber die 
Verbesserung, die ein Flugmotor d urcb Hinzufiigung eines Vor
verdichters erfi.i.hrt, hat uns schon die Betrachtung der Abb. 89 
und 90 belebrt. Schiitzungsweise kann man sagen, daB die VOl'
verdichtung, wenigstens bei groBeren Motoren, die groBte erA 
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reichbare Hohe urn etwa 3000 m steigert. Der Hohenweltrekord 
von 1924 auf rund 12000 mist mit einem 300 PS·Hispano
Suiza mit Rateau-Vorverdichter erzielt worden. Diese, sehr 
bewahrte Bauart ist die eines sog. Abgas-Turbo-Kompressors. 
Der Ausdruck besagt, daB es sich um einen rotierenden Kompres
sor handelt, der in der Art einer Zentrifugalpumpe arbeitet, und 
daB zu seinem Antrieb in einem Turbinenrad die Abgase ver
wendet werden, die der Auspuffleitung des Motors entstromen. 
Da jedes Gas bei der Verdichtung nicht unbedeutend erwarmt 
wird, ist die Einschaltung eines Zwischenkiihlers erforderlich, 
der die Luft vor Eintritt in die Motorzylinder abkiihlt. Abb. 91 
zeigt schematisch die Gesamtanlage eines Motors mit Abgas
Turbo-Verdichter. Rechts im Bilde sind auf gemeinsamer Welle 
die beiden Turborader angedeutet, von denen das eine als 
Motor, das andere als Generator arbeitet. Gespeist wird das 
treibende Rad, die Abgas-Turbine, von den aus den Zylindern 
austretenden heiBen Auspuffgasen, die ihre Warmeenergie an 
das Rad in Form von mechanischer Energie abgeben. Die rechts 
oben sichtbare Klappe in der Leitung ermoglicht es, wenn sie 
geoffnet wird, die Auspuffgase auch unter Umgehung des Vor
verdichters direkt ins Freie treten zu lassen. Aus dem Verdichter
rad gelangt die auf hoheren Druck gebrachte Luft zunachst in 
den Zwischenkiihler und geht von hier nach dem Vergaser. 

Um ein genaueres Bild von der Leistungssteigerung eines 
Motors bei Verwendung eines Vorverdichters zu erhalten, miissen 
wir auBer der an das Getriebe abgegebenen und der dem Ver
dichter entnommenen Leistung noch verschiedene andere "Hohen
einfliisse", die die Gesamtleistung beeinflussen, in Rechnung setzen. 
So verringert sich erstens der vom Motor zu iiberwindende 
Widerstand des Auspuffhubes mit wachsender Hohe, weil der 
den Auspuffgasen entgegenwirkende auBere Druck mit der Hohe 
abnimmt; das bedeutet also bei gleichbleibender Motorkraft eine 
mittelbare Leistungssteigerung. Ein indirekter Leistungszuwachs 
wird zweitens dadurch erzeugt, daB die nach dem Auspuffhub 
im Verbrennungsraum verbliebenen Gasreste durch die im Vor
verdichter auf Atmospbarendruck gebrachte Luft komprimiert, 
also auf einen kleinen Teil des Zylinderraumes zuriickgedrangt 
werden; auf diese Weise wird der Verbrennungsraum bei der 
Gaszufuhr in groBeren Hohen besser ausgenutzt. Diese beiden 
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mit der Rohe zunehmenden Leistungssteigerungen sind nicht 
unbetrachtlich. Aus Versuchen und theoretischen Dberlegungen 
ergab sich folgendes in Abb. 92 wiedergegebene Resultat 1). 
Kurve 1 stellt den durch Verminderung des Auspuffgegendruckes 
erzeugten Leistungszuwachs in Abhangigkeit von der Rohe dar, 
Kurve 2 den Zuwachs infolge besserer Zylinderfiillung. Beide 
Kurven geben die Leistung in Rundertteilen der Bodenleistung. 
Selbst wenn man die etwa bei 12 km Rohe einsetzende Leistungs
verringerung infolge geringeren Sauerstoffgehaltes der Luft -
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Abb. 92. EinfluB der Hohe auf die Motorleistung. 

wiedergegeben durch Kurve 3 - in die Leistungsbilanz hinein
nimmt, ergibt sich, wenn sich alle genannten Einfliisse iiberlagern, 
doch bis zu der Rohe von 12 km eine betrachtliche Leistungs
steigerung (Resultierende Kurve 4). Der groBte Zuwachs liegt 
bei 12 km und betragt fast 30010 der Bodenleistung. Erst in 
30 km Rohe wird der auf den genannten Einfliissen beruhende 
Leistungszuwachs gegeniiber dem Bodenwert (infolge des Sauer
stoffmangels) gleich Null. 

In der Abb. 92 ist ferner durch die Kurve 5 der Bedarf 
an Leistung dargestellt, den ein Geblase erfordert, wenn es in 
einer bestimmten Rohe mit Volldruck arbeiten, d. h. die Luft 
in dieser Rohe, der sogenannten "V olldruckhohe", auf Atmo
spharendruck hringen soll. Es ist klar, daB der Leistungsbedarf 
annahernd in dem MaBe mit der Rohe wachsen muB, wie die 

1) W. Kamm, Neuzeitliche Entwicklungsfragen fUr Flugmotoren. 
Jahrbuch der W. G. L. 1927. 
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Luftdichte abnimmtl). Das nachste Diagramm - Abb.93 -
zeigt die eflektive Leistung eines Motors bei Vorverdichtung in 
Abhangigkeit von der Hohe und in Hundertteilen der Boden
leistung. Sie ergibt sich uoter Berlicksichtigung aller in Abb. 92 
dargestellten LeistungsgroBen, wenn die Leerlaufleistung des Ge
biases in BodenhOhe mit 25 % der Leistung in Volldruckhohe 
veranschlagt wird. Ein solcher Abzug ist notwendig, da die 
Geblase im ailgemeinen mit dem Mot.or gekuppelt sind. Die skich
punkt.ierte Kurve der Abb. 93 stellt· die Motorleistung ohlle 
Geblase dar, die librigen 11. 

Kurven die Motorleistung % 
bei Verwendung von Ge- ;00 
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Abb. 93. Motorleistung hei Vorvardiehtung 
in Ahhii.ngigkeit von der Hohe. 

hohen nicht liber 10 km liegen, eine Steigerung der Leistung 
bis zur VolidruckhOhe erfolgt, fiir Geblase mit Volldruckhohen 
tiber 10 km tritt dagegen eine Steigerung der Leistung gegen
liber dem Bodenwert nicht ein, dafUr gewinnt man den Vorteil, 
die Motorkraft in grolleren Hohen besser ausniit.zen zu kOllnen. 
So gibt z. B. der fUr 18 kill Volldruckhohe gebaute Verdichter 

') Dcr Knick in der Sehaulinie {j riihrt von dem Urn stand her, da.Jl 
der Wirkungsgrad des Verdiehters oberha.lh 10 km Hohe nieht gam so 
groJl ist wie unterhalb dieser Grcnze. 
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in dieser Hohe kaum mehr als 500/0 der Bodenleistung her, 
aber er ermoglicht immerhin noch einen Flugzustand, der vom 
Motor ohne Verdichter bereits in etwa 6 km Hohe uberschritten 
wird. Je nach der Zweckbestimmung des Flugzeuges wird man 
daher die Konstruktion des V orverdichters den Erfordernissen 
anzupassen haben, um den Kraftverbrauch moglichst rentabel 
zu gestalten. Da in groBeren Hohen wesentlich hohere Flug
geschwindigkeiten und damit geringere Flugzeiten und vermin
derter Brennstofl'verbrauch zu erzielen sind, ist die Frage der Kon
struktion geeigneter Vorverdichter augenblicklich von besonderem 
Interesse fUr die wirtschaftliche Gestaltung des Weltflugverkehrs 
durch Ausnutzung groBerer Flughohen und fUr die Durchfiihrung 
der in letzter Zeit rege betriebenen Stratospharenforschung. 

Fur die Konstruktion geeigneter V orverdichter sind noch 
eine Reihe anderer Fragen von maBgebender Bedeutung, ins
besondere die des Gewichtes und der Kuhlung. Eine Steigerung 
der V olldruckhohe ist schon deswegen nur bis zu einer gewissen 
Grenze moglich, weil die GroBe und damit das Gewicht des Ge
bIases mit wachsender V olldruckhOhe sehr rasch steigt. Diese 
Grenze liegt aber am Rande der heute uberhaupt erreichbaren 
Hohen bei etwa 20 km. Wichtiger ist die Frage der Kiihlung. 
Bei Beriicksichtigung der Anderung aller thermischen Zustands
groBen, der Dichte, des Druckes und der Temperatur ergibt sich 
ein ziemlich rascher Abfall der Luftkiihlwirkung mit der Hohe, 
wahrend die Wasserkiihlwirkung anfanglich zunimmt und erst von 
10 km Hohe an und dann weniger stark abnimmt. Da aber gerade 
bei V olldruckhohen bis zu 10 km eine Steigerung der Leistung 
erfolgt, wie wir gesehen haben, ist fUr den Flug in diesen Hohen 
ein Verzicht auf den luftgekiihlten Sternmotor und eine Riick
kehr zum alteren wassergekiihlten Reihenmotor kaum zu umgehen. 

Bei Verwendung von Abgasturbinen - das bisher Gesagte 
galt fUr mechanisch angetriebene Geblase - verschieben sich 
die Leistungsverhaltnisse. Eine Leistungssteigerung wird bis 
etwa 11 km Hohe erreicht, der dann einsetzende Leistungsabfall 
ist aber viel steiler als bei Verwendung mechanisch getriebener 
GebUi,se. Eine Kombination der Abgasturbine mit diesem, wobei 
die erste im Bereiche der unteren 10 km, das andere dariiber 
Verwendung finden miiBte, diirfte daher einer Weiterentwicklung 
des Hohenfluges forderIich sein. 
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21. Aufbau und Anordnung der Motoren. 
Dem allgemeinen Aufbau nach zerfallen unsere Flugmotoren 

in zwei Hauptgruppen: die Reihenmotoren und die Sternmotoren. 
Bei dem Reihenmotor liegen die Zylinder in einer oder in 
mehreren in Flugrichtung verlaufenden Reihen hintereinander. 
Beim Sternmotor sind die Zylinder sternformig um die Motor
achse herum angeordnet. Reihenmotoren sind meist flussigkeits
gekiihlt, doch ist es in neuerer Zeit gelungen, auch luftgekiihlte 
Reihenmotoren betriebssicher herzustellen. Die Sternform der 
Motoren eignet sich besonders zur Luftkiihlung der Zylinder. 

Abb. 94. Aufbau eines 6-Zylinder-Standmotors. 

Friiher verwendete man auch viel sternformige Motoren, bei 
denen der Zylinderstern mit darauf befestigter Luftschraube um 
die Kurbelwelle lief (Gnome Motor), oder bei denen sich Kurbel
welle und Luftschraube in der einen Richtung, Zylinder und 
Gehause in der entgegengesetzten Richtung drehten (Siemens· 
Motor). Dem Hauptvorteil der Umlaufmotoren, der giinstigen 
Luftkiihlung, st,ehen aber eine Reihe von Nachteilen gegeniiber, 
z. B. schlechte Drehzahlregelung, Auftreten von Kreiselkraften 
im Kurvenflug, so daB man diese Bauart fast ganz verlassen hat, 
nachdem es einmal gelungen war, Standmotoren einwandfrei durch 
Luft zu kiihlen. 

Abb. 94 IaBt den Aufbau eines Reihenmotors mit sechs 
nebeneinander angeordneten Zylindern erkennen. Die linke Figur 
ist ein Querschnitt, der das Innere eines Zylinders und des Ge
hauses zeigt, die rechte im ganzen eine Langsansicht, nur der 
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erste Zylinder und das Gehiiuse sind wieder aufgeschnitten. Einen 
etwas vergroBerten und durch mehrere andere Motorteile er
ganzten Querschnitt durch einen Zylinder und das Gehiiuse zeigt 
Abb.95. Wir sehen zunachst in beiden Bildern der Abb.94 den 
schon friiher erwahnten, mit Z bezeichneten Zylindcr, in dem 
der Kolben K hin und her lauft. Der Kolben selbst ist links in 
Ansicht, rechts im Schnitt dargestellt, und beidemal, wie auch 
in Abb. 95, in seiner hochsten SteHung oder im "oberen Totpunkt" 

(Umkehrpunkt) angenommen. Man 
kann sich vorstelIen, daB eben, mit 
einem Abwartsgehen des Kolbens, der 
Viertakt beginnt. Das eine Ventil E 
(das rechte in der rechtsstehenden 
Abb.95) ist schon geoffnet; hier stromt 
das Gasluftgemisch wahrend des jetzt 
einsetzenden ersten Taktes, des Saug
hubes, in den Verbrennungsraum. Der 
Kolben tragt an einem Zapfen, der 
in der Figur rechts in seiner ganzen 
Lange zu sehen ist, eine "Schub
stange" S. Diese ist in den beiden 
Bildern der Abb. 94 lediglich durch 
einen einfachen Strich angedeutet. 
Das andere Ende der Schubstange 

Abb. 95. Anordnung ( 
der wichtigsten Motorteile. greift in einen der sechs Arme in 

eine "Kropfung") der Kurbelwelle W 
ein, die siebenmal, namIich zwischen je zwei Zylindern und an 
den auBeren Enden, in Lagern L gestiitzt wird. Der Hin- und 
Hergang der sechs Kolben iibertragt sich so unter Vermittlung 
der Schubstangen in eine drehende Bewegung der einen Welle W 
(vgl. dazu auch Abschn. 22b). 

Der ZyIinder Z endet oben in einem Zylinderkopf oder 
Ventilkopf K', der die EinlaB - und AuslaBventile tragt. In 
Abb. 95, die eine etwas andere Ventilanordnung als Abb. 94 
zeigt, erkennt man links die Zuleitung zum EinlaBventil, die 
als Saugleitung bezeichnet ist. Sie beginnt im "V ergaser", der 
dazu dient, das fliissige Benzin zu zerstallben und mit Luft zu 
durchsetzen (Abschn. 22d). Zum Vergaser gehort auch der 
"Schwimmer", der den Zllstrom des fliissigen Benzins regelt. 
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Das Auspuffventil fiihrt zu einer Auspuffleitung, die in unseren 
Zeichnungen nicht naher angedeutet ist. 

Den oberen Teil des Zylinders, den Teil namlich, der von 
dem abwartsgehenden Kolben freigegeben wird und damit den 
eigentlichen Arbeits- oder Verbrennungsraum bildet, zeigen die 
Abb_ 94 und 95 von einem Kiihlmantel M umgeben, der den 
in Abb. 95 deutlich sichtbaren Kiihlraum urn den Zylinder 
herum abschlieBt. In dies en Kiihlraum wird durch die Kiihl
rohrleitung standig kaites Was
ser eingefiihrt, das einen Teil 
der durch die Verbrennung ent
standenen und auf den Zylinder 
iibertragenen Warme aufnimmt 
und, dadurch um einige Grade 
erwarmt, wieder abflieBt. Dber 
die Notwendigkeit und die Be
deutung dieser Kiihlung sprechen 
wir noch in Abschnitt 22 f. Sie ist 
ein Kennzeichen der sog. "was
sergekiihlten" Motoren im Ge
gensatz zu den "luftgekiihlten". 

In Abb. 95 sind noch an-
gedeutet: Ziindkerze und Ziind- Abb.96. V-Motor. 
leitung, deren Aufgabe es ist, 
im richtigen Zeitpunkt, also nach Beendigung der Verdichtung, 
das Gemisch im Zylinder zur Verbrennung zu bringen (vgl. 
Abschn.22e); dann die Olpumpe, am tiefsten Punkt in das 
Gehause eingebaut, dazu bestimmt, an aIle gleitenden Teile 
standig Schmierol heranzubringen (vgl. Abschn. 22 g). In Abb.94 
findet man noch die mit St bezeichnete Steuerstange, die von 
einer unten liegenden Hilfswelle aus die Ventilbewegung regelt 
(vgl. A bschn. 22 c). 

Der Reihenmotor hat nicht immer die einfache und ver
breitetste Anordnung, die in Abb. 94 vorausgesetzt wurde. 
Wenn die verlangte Leistung groBer wird und in sechs Zylin
dern nicht mehr untergebracht werden kann, geht man zu 
mehrreihigen Anordnungen iiber. Die gebrauchlichste Fm:m ist 
dann die des V-Motors, Abb. 96, der aus dem einfachen 
Reihenmotor durch Verdoppelung der Zylinderzahl und ent-
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sprechende Neigung der Zylinderachsen hervorgeht. Der Winkel 
der beiden Zylindermittelebenen liegt zwischen 40° und 90°; 
aIle zwolf Kolben arbeiten auf dieselbe KurbelwelIe. Zu einer 

Abb. 97. W·Motor. 

weiteren VergroBerung der Leistung gelangt man durch Verdrei· 
fachung des einfachen Reihenmotors in der sog. W·Form, die 

Abb. 98. X-Motor. 

Abb.97 andeutet. V- und 
W - Motoren werden ge
legentlich auch mit 2 
bzw . . 3 mal 4 Zylindern 
ausgefiihrt. Eine seltene 
Anordnung stellt der X
Motor mit 4 mal 4 Zylin. 
dern dar, dessen Quer
ansicht in Abb. 98 erkenn
bar ist. N aturgemaB ma
ehen derartige Anhaufun
gen von Zylindern grund
liehe WasserkuhIung er
forderlich. 

Abb. 99 zeigt neun im Kreise liegende Zylinder, deren 
Kolben vermittelst der Schubstangen auf die im Mittelpunkte 
liegende Welle einwirken. Die Zylinder sind zur ErhOhung der 
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Kiihlwirkung mit Kiihlrippen versehen. Die Kiihlwirkung wird 
urn so groBer, je hOher die Geschwindigkeit der an den Zylindern 
vorbeistr6menden Luft 
ist. Man verkleidet heute 
die Motoren vollstandig 
mit einer Haube und 
verengt nach Moglich
keit in der Umgebung 
der zu kiihlenden Zylin
derschafte und Kopfe 
den Querschnitt fiir die 
durchtretende Kiihlluft. 
Man erreicht so mit ge
ringen durchtretenden 
Luftmengen hohe Kiihl
wirkungen und einen ge
ringen schadlichen Wi
derstand des Motors. 

Fiir groBe Leistun
gen wird auch die Dop-
pelsternanordnung ange
wendet_ Der Motor er
halt dadurch einen klei
neren Durchmesser und 
hat einen geringeren 
schadlichen Widerstand 
als ein Sternmotor glei
cher Leistung mit ein
fachem Stern. Abb. 100 
zeigt einen Sternmotor 
mit 2 mal 9 Zylindern. 

In Zahlentafel 7 
sind die wichtigsten 
Zahlen fur eine Auswahl 
von 23 deutschen und 

Abb. 99. Einkranz-Sternmotor. 

auslandischen Flugmo- Abb. 100. Doppelkranz-Sternmotor. 
toren zusammengestellt. 
Die Motoren sind nach ihrer Starke geordnet_ Von den zwei 
Buchstabenb~zeichnungen, die in der ersten Spalte unter dem 
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Firmennamen angegeben sind, weist der erste auf die Kiihlung 
hin: W = Wasserkiihlung, L = Luftkiihlung; der zweite zeigt 
die Zylinderanordnung an: R = Reihen-, St = Stern motor, V, 
W, X = SteHung der Zylinder. Es folgen in den nachsten vier 
Spalten die Angaben iiber Zahl, Durchmesser und Hublange der 
Zylinder, sowie die aus diesen Werten berechnete GroBe des 
gesamten Hubraumes. In der sechsten und siebenten Spalte 
sind die von den Herstellern als "normal" bezeichneten Werte 
der Drehzahl und der Leistung angefiihrt. Diese Zahlen, nament
lich die der Leistung, sind natiirlich sehr unsicher. Zwei Motoren 
der gleichen Type weichen, wenn sie auf der Bremse gepriift 
werden, oft bis zu lOvH in ihron Leistungen voneinander ab, 
auch wenn man sich bemiiht, die Betriebsverhaltnisse moglichst 
gleich zu halten. Meist liegt die durchschnittliche Leistung etwas 
hoher als die "N ennleistung", doren Erfiillung von den Herstellern 
garantiert wird. Noch viel unzuverlassiger sind die Angaben 
iiber das Gewicht, die in die achte Spalte aufgenommen wurden. 
Hier waren wohl die Schwankungen innerhalb einer Serie gleicher 
Motoren geringer, allein die Abgrenzung dessen, was "noch zum 
Motor gehort", ist eine recht strittige - trotz aller Normungs
bestrebungen. Soweit die Unterlagen genau genug waren, wurde 
darauf geachtet, daB Propellernaben mitgerechnet, Auspuffrohre 
dagegen nicht mitgerechnet wurden. Kiihler und Kiihlwasser
leitungen, auBer denen zwischen den Zylindern, sind niemals 
zum Motorgewicht gezahlt worden. Die Angaben iiber den Ver
dichtungsgrad (siehe Abschn. 18, SchluB) in der neunten Spalte, 
konnen im allgemeinen als genau gelten. Die Zahlen der drei 
nachsten Spalten sind aus denen der friiheren durch Rechnung 
abgeleitet. Die beiden letzten Spalten enthalten in den Zahlen 
des Benzin- und Olverbrauches pro PS-Stunde wieder Angaben, 
iiber deren Unsicherheit ahnliches gilt, wie iiber die von 
Nennleistung und Gewicht. Besonders der Olverbrauch einer 
Motortype ist oft nur sehr schwer feststellbar und starken 
Veranderungen aus den verschiedensten Griinden unterworfen. 
Die beiden letzten Spalten enthalten die beiden Hauptabmes
sungen des Motors, Lange und Breite, soweit diese zuganglich 
waren. 

Die in der Zahlentafel aufgefiihrten Motoren sind bis auf 
einige wenige Ausnahmen Typen der letzten drei bis vier Jahre. 
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Es sind auch einige etwas altere Motortypen in die Tabelle 
aufgenommen, weil es lehrreich ist, durch Vergleich ihrer Daten 
mit denen neuerer Konstruktionen sich iiber den Fortschritt 
der Motortechnik zu unterrichten. Kennzeichnend fiir die Ent
wicklung der Motoren sind vor allem vier Angaben: Hubraum, 
Hubraumleistung, Mitteldruck und Gewicht pro PS. 
Die effektive Leistung eines Motors, die auch von seiner Zylinder
zahl abhangt, kann natiirlich nicht ein MaB seiner Giite sein. 
Dagegen sind die Angaben des Mitteldruckes, der Hubraum
leistung und des Gewichtes pro PS fiir die Beurteilung eines 
Motors von groBer Wichtigkeit; je graBer die erstgenannten und 
je kleiner die letzte dieser Zahlen ist, um so giinstiger wird im 
allgemeinen der Motor zu nennen sein. Man erkennt bei Durch
sicht insbesondere der Spalten 10 und 12, daB die mit den 
laufenden Nummern 7 und 21 versehenen Motoren altere Kon
struktionen sind: als beste Konstruktionen erweisen sich nach 
diesen Gesichtspunkten die Motoren Nr. 3 Armstrong Siddeley 
(England), Nr.12 Isotta Frascini (Italien), Nr.13 Curtiss (Amerika), 
Nr.18 Rolls Royce (Am erika) ,Nr. 19 Gnome Rhone (Frankreich), 
Nr. 20 Packard Motor Company (Amerika), Nr. 22 Hispano Suiza 
(Frankreich). Wie aus der drittletzten Spalte hervorgeht, liegt 
der Olverbrauch luftgekiihlter Motoren im Durchschnitt sehr 
viel hoher, als der mit Wasserkiihlung ausgeriisteten. - Es 
ware aber falsch, die Giite eines Motorfabrikates allein nach den 
angegebenen Zahlen beurteilen zu wollen; die "Papierform" des 
Motors kann nie maBgebend sein ohne die Erfahrungen, die 
mit dem Motor wahrend des Fluges gemacht werden. 

AIle in der Zahlentafel vertretenen und vorher besprochenen 
Motorbauarten haben sich im Flugbetrieb bewahrt, ohne daB 
die eine oder andere sich den iibrigen gegeniiber als allgemein 
iiberlegen erwiesen hiitte. Der fliissigkeitsgekiihlte Reihenmotor 
hat im allgemeinen wegen der geringeren Stirnflache und guten 
Verkleidungsmaglichkeit einen geringeren schadlichen Widerstand 
aber ein hOheres Einheitsgewicht als der luftgekiihlte Sternmotor. 
Doch ist es maglich, durch Doppelsternanordnung und geschickte 
Verteilung der Kiihlll1ft den schadlichen Widerstand des Stern
motors auf vergleichsweise ebenso giinstige Werte herabzu
driicken wie sie sich ffir den fliissigkeitsgekiihlten Reihenmotor 
ergeben. SchlieBlich sind in letzter Zeit, wie schon erwahnt, 

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Auf!. 11 
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auch luftgekiihlte Reihenmotoren verwendet worden. Bei der 
Wahl des Motors kommt es auch sehr auf die besonderen 
Einbauverhaltnisse an, ob z. B. Einbau im Fliigel oder im Rumpf, 
ob der Rumpf breit oder schmal, so daB auch aus diesem Grunde 
nicht die eine Motorart vor der anderen aHgemein zu bevor
zugen ist. 

22. Einzelteile der Motoren. 

Einigen Einblick in das Wesen der Flugmotoren und in 
die Schwierigkeiten, die mit dem Bau guter Motoren verbunden 
sind, erhalt man erst, wenn man wenigstens auf die wichtigsten 
Einzelteile des Motors und die Gesichtspunkte, die ihre Kon
struktion beherrschen, etwas eingeht. Man wird dann erkennen, 
welch groBer Schatz an konstruktiven und technologischen 
Erfahrungen und Dberlegungen im Motorbau verwertet wird. 
Wahrend ein Flugzeug auch heute noch mit verhaltnismaBig 
einfachen Einrichtungen und fast ganz auf Grund der Nachahmung 
bewahrter Vorbilder gebaut werden konnte (wenn auch in dieser 
Weise gewiB nicht vorbildliche Typen entstehen), hat die Her
steHung eines betriebsfahigen Motors eine hochentwickelte und 
wissenschaftlich vertiefte Technik zur V oraussetzung. Die Zahl 
der Motorfabriken und die der verschiedenen Motortypen ist 
daher auch bedeutend geringer als die Zahl der Flugzeug
werkstatten und der Flugzeugmuster. Mit dem Fortschreiten der 
Luftfahrtechnik gleicht sich allerdings dieser Gegensatz aus, in 
dem Sinne, daB sich auch die Flugzeug-Herstellung den Gesichts
punk ten des rationellen Maschinenbaues immer mehr anpaBt. 

Die wesentlichsten Motorteile, von denen wir jetzt sprechen 
wollen, sind Zylinder und Kolben, die Glieder des Kurbel
getriebes, Ventile und Steuerung, Vergaser und Ziindung, schlieB
lich die Einrichtungen zur Kiihlung und Schmierung. 

a) Zylinder und Kolben. Der Rauminhalt der Motor
zylinder ist, wie in Abschnitt 19 gezeigt wurde, durch die GroBe 
der Motorleistung und der Drehzahl bestimmt. Es bleibt nur 
noch offen, auf wie viele Zylinder man den Rauminhalt zu 
verteilen und in welchem Verhaltnis man Durchmesser (Boh
rung) und Hub der Zylinder zu wahlen hat. Vom Standpunkt 
der Warmemechanik ist groBerer Hub auf kleinere Bohrung 
glinstig, etwa 1,5 : 1, doch wahlt man in der Regel, mit Rlick-
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sicht auf die mit dem Hub stark wachsenden Massenkrafte der 
rotierenden und der schwingenden Teile, den Hub im Verhaltnis 
zur Bohrung nicht ganz so groB. Wie ",eit man mit der Bohrung 
gehen kann, hangt in erster Linie von der Kolbenkonstruktion 
ab; durch die obere Grenze fiir den Durchmesser bestimmt sich 
dann die erforderliche Anzahl von Zylindern. (Reihenmotoren 
haben in der Regel 6 oder 12, seltener 8 Zylinder). Mit der 
N ormalleistung pro Zylinder pflegt man nicht uber 50 oder 
hochstens 60 PS hinauszugehen; in der 
Regel liegt sie heute zwischen 35 und 
45 PS. 

Baustoff der Zylinder war fruher 
meist GuBeisen, seltener Stahl, weil Stahl 
auf Stahl laufend sehr leicht verreibt. 
Erst seit der heute immer allgemeiner 
werdenden Verwendung der Aluminium
kolben hat sich der Stahl als Baustoff fiir 
den Zylinderlaufmantel durchgesetzt. Die 
Kiihlmantel (M in Abb. 94) der Zylinder 
sind selten aus GuBeisen, meist aus Blech, 
friiher aus Kupfer- oder Nickelblech, jetzt 
aus FluBeisenblech oder Aluminium. Luft
gekiihlte Zylinder erhalten zur Verbes
serung der Warmeableitung Kiihlrippen 
am auBeren U mfang und werden in der 
Regel mit diesen Rippen aus dem VoUen 
herausgearbeitet. Das Anbringen von 
Rippen an Zylindern oder Heizkorpern 

Abb. 101. Motorzylinder 
mit Kiihlrippen fUr 

Luftkiihlung. 

(Zentralheizungen) bewirkt, wie man weiB, eine nicht unbetracht
liche VergroBerung der Oberflache und, da die Warmeableitung 
und die Warmeausstrahlung eines Korpers der GroBe seiner Ober
flache proportional ist, eine verstarkte Kuhlung des betreffenden 
Korpers. Einen Querschnitt durch einen solchen Zylinder zeigt 
Abb.101. Besondere Aufmerksamkeit erfordert die Ausbildung der 
Zylinderkopfe (K' in Abb. 94), in denen die Ventilsitze, die Off
nungen fiir die Ziiudkerzen und die Anschliisse der Saug- und 
Auspuffleitung Hegen. Bei den meisten groBeren Bauarten werden 
die Kopfe als besondere GuB- oder PreBstiicke hergesteUt und 
mit dem Zylinder verschraubt und verschweiBt. 

11* 
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Eine del' groBten Schwierigkeiten beim Bau del' Flugmotoren 
bildet del' Umstand, daB die ganze Warme del' Verbrennung un
mittelbar auf den Kolbenboden wirkt, derselbst nieht leicht ge
kiihlt werden kann, sondern die iiberschiissige Warme erst an 
seinen Umfang ableiten muB, wo sie in das Kiihlwasser bzw. die 
Kiihlrippen des Zylinders stromt. Diese Ableitung muB sehr rasch 
erfolgen, urn eine iibermaBige Erhitzung des Kolbenbodens zu ver
meiden. Die friiher allgemein verwendeten Eisen- und Stahlkolben 
geniigten ihrer nicht groBen Leitfahigkeit wegen diesel' Forde
rung nul' sehr ungeniigend, weswegen man auch mit dem Kolben
durchmesser iiber eine gewisse Grenze, etwa 130 bis 140 mm, 
nicht hinausgehen konnte. Aile Motoren mit wesentlich groBerer 
Bohrung haben versagt. SpateI' ist es gelungen, eine Aluminium
legierung von hinreichender Festigkeit zu erzeugen, und da das 
Aluminium bei geringerem Raumgewicht eine mehr als viermal so 
gute Warmeleitfahigkeit wie Stahl und Eisen besitzt, ist man jetzt 
imstande, Motoren mit groBerer Bohrung herzustellen. Die Abdieh
tung del' Kolben erfolgt in del' Regel dureh eine Reihe von Kolben
ringen, die sieh elastisch an den Zylindermantel anpressen. 

Die aus Aluminiumlegierungen hergestellten Kolben haben 
jedoch den Nachteil, daB sie wegen des hohen Ausdehnungs
koeffizienten des Aluminiums einen groBeren Spielraum, ein 
groBeres Kolben"spiel" haben miissen als GuBeisenkolben, und 
daher leieht sehr gerausehvoll mit "Schlag" arbeiten. Da Alu
minium auBerdem ein weiehes Metall ist, fiihrt dieses Sehlagen 
des Kolbens zu sehnellerer Abnutzung. Man kann diese Sehwierig
keiten weitgehend vermindern, indem man den Kolbenboden 
allein aus del' Aluminiumlegierung herstellt, fiir die iibrigen 
tragenden Teile dagegen auch weiterhin GuBeisen benutzt. 

Del' Warmeableitung sind allerdings auch gewisse Grenzen 
gesetzt, will man ein Maximum an Wirkungsgrad erreichen. 
Denn es zeigt sieh, daB die Wirksamkeit des als Schmiermittel 
verwendeten 61es von del' Temperatur del' Zylinderwande, an 
den en es haftet, in dem Sinne abhangt, daB bei hoheren Tem
peraturen die Reibung des Kolbens stark vermindert, also del' 
Wirkungsgrad des Motors erhOht wird. 

Eine weitere Schwierigkeit, die bei del' Herstellung von Kol
ben seh1' beachtet werden muB, beruht darauf, daB das an den 
Kolbenwanden haftende 61 in den Verbrennungsraum tritt und 
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durch Verunreinigung und Verolung der Zundkerzen und der Zy
linderwande Anla13 zu Detonationen und zu Fruhzundungen gibt. 
Die Kolbenringe wirken namlich wie eine Pumpe, indem sie beim 
Auf- und Abgang des Kolbens sioh elastisch abwechselnd gegen 
die Unter- und gegen die Oberseite ihrer Nuten legen. Man 
kann den Oldurchtritt nur so verhindern, da13 man die Ringe 
mogIichst genau in die N uten einpa13t und durch Einbohrungen 
unter dem letzten Kolbenring dem 01 ausreichende Abfiu13-
moglichkeit verschafft. 

In letzter Zeit scheint sich, namentlich in England, ein grund
satzlich neuer Kolbentyp insbesondere fur gro13e Motoren durch-
zusetzen, der viele Vorzuge in sich vereint KB 
und die angedeuteten Nachteile, die man 
bei den bisher ausschlieBlich verwendeten 
Kolben der Gleitschuhbauart in Kauf neh
men mu13te, vermeidet. Die Bauart des Kol
bens mit Gleitschuhen (s. Abb. 102) hat den 
Vorzug, da13 durch die Gleitschuhfiihrung 
viel an Lange in der Richtung der Langs
achse des Kolbens gespart wird, und dieser 
aus der Dimensionierung erwachsende Vor- Abb. 102. Kolben der 
teil mag ihr in der Entwicklung der Mo- Gleitschuhbauart. 
toren den Vorzug gegeben haben. Die neue 
Kolbenbauart (sogenannter Kreuzkopfkolben), der sich wieder mehr 
der klassischen Kolbenform der Dampfmaschine angleicht und 
in der Abb.103 wiedergegeben ist, besteht aus dem Kolbenboden 
(KB) mit den Kolbenringen, an den ein rohrformiger Schaft (KS) 
anschlie13t; auf diesen wird unten mittels einiger Schraubenbolzen die 
Kreuzkopfhiilse (KH) aufgesetzt, die in einer besonderen Zylinder
fuhrung (ZF) lauft. Diese Konstruktion bietet wesentliche Vor
teile gegenuber der Gleitschuhbauart. Vor aHem ermoglioht die 
Trennung des Kolbens und des Kreuzkopfes eine getrennte 01-
behandlung und damit Olersparnis und sauberes Arbeiten des 
Kolbens. Au13erdem lauft der Kreuzkopfkolben ohne Sohlag, da 
das Spiel der Kreuzkopfhiilse in der Fuhrung ihrer geringen Tem
peratur wegen niedrig bemessen werden kann, und mit sehr 
geringen Reibungsverlusten, so da13 die Zylinderwande weit
gehend geschont und ein Fressen der Kolbenringe verhindert 
wird. Diesen Vorteilen des Kolbens steht als Nachteil eigentlich 
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nur der Umstand gegenuber, daB die 
Langsdimensionen des Zylinders um etwa 
2/3 der Hubhohe vergroBert werden, also 
auch dessen Oberflache und Gewicht. 

Abb. 103. Kolben mit 
Kreuzkopf-Fiihrung. 

b) Kurbelgetriebe. Das mecha
nische Getriebe der Standmotoren ist, wie 
schon erwahnt, das sog. Schubkurbel
getriebe (Abb. 104). Der im Zylinder hin 
und her gehende Kolben treibt unter 
Vermittlung der Schub- oder Pleuelstange 
(8 in Abb. 94) die in festen Lagern ro
tierende Kurbelwelle (W in Abb.94) an. 
Da die Flugmotoren durchwegs mehr
zylindrig sind, liegt ein zusammengesetztes 
Schubkurbelgetriebe vor, d. h. mehrere 
(in der Regel sechs) Schubstangen greifen 
an den Ausladungen (Kropfungen) der 
einen Kurbelwelle an (vgl. Abb. 94 u.l05). 
Die Kropfungen sind beim 6-Zylinder
Motor um je 120 0 gegeneinander versetzt, 
je zwei stehen also parallel. Die Steuerung 
und Zundung ist so eingerichtet, daB die 
von zwei parallel stehenden Kurbelarmen 
bedienten Zylinder immer entgegenge
setzte Takte durchmachen; wahrend z. B. 
der eine ansaugt, steht der andere gerade 
im Arbeitshub usf. Damit wird erreicht, 
daB wahrend zweier ganzer Kurbelumdre
hungen sich der Viertakt sechsmal derart 
abspielt, daB der Beginn jedesmal um ein 
Drittel U mdrehung verschoben ist; welche 
Bedeutung dies fur die Wirksamkeit des 
Motors besitzt, zeigt folgende tJberlegung. 

I , 

Abb. 104. 
Kurbelgetriebe. 

1 

Abb. 105. 
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I 
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Kurbelwelle eines 6-Zylinder-Standmotors. 
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Die Kraft, mit der ein Kolben den zugehorigen Kurbelarm 
durch Vermittlung der Schubstange antreibt, ist nur wahrend 
des Arbeitshubes positiv, drei Viertel der Zeit aber negativ, Wle 
dies Abb. 106 andeutet (vgl. 
auch das S.134 iiber die Kol-
benkraft Gesagte). Die Ordi
naten dieser Linie stellen den 
auf die Kurbel von einer 
Schubstange ausgeiibten sog. 
"Tangentialdruck" dar, der 
sich in einfacher Weise aus 
dem Kolbeniiberdruck rech-
nen laBt, die Abszissen geben ;!I!SO'UfT&/I 

die zugehOrige Kurbelstellung ~=;;;;-f---;;:--+----k==...j 
wahrend zweier aufeinander (l :'8() .Jtf() S%' ;'Z()" 

folgender U mdrehungen. (Dem Abb. 106. 
oberen Totpunkt entsprechen Kurbeldruck von einer Schubstange. 
die Winkel 0°,360° und 720°.) 
Dadurch nun, daB sechs in der Phase verschobene Kolbenkrafte 
ihre Wirkungen iibereinanderlagern, entsteht das viel gleich
maBigere Bild der Kurbel-
krafte, wie es Abb. 107 auf-
weist. Hier stellt die stark 
ausgezogene Linie die Summe 
der sechs einzelnen, in der 
Phase verschobenen Kurbel
druck-Anteile dar. N atiirlich 
bewirken die immer noch 
iibrigbleibenden Schwankun
gen der Drehkraft, daB die 
Drehbewegung der Wella und 
damit der Luftschraube keine 
ganz gleichformige wird. Ste- (l 

hen die Sch wankungen der Abb. 107. 
Antriebskraft einmal fest, so Kurbeldruck von sechs Schubstangen. 
hangt die GleichfOrmigkeit der 
Drehung, die fiir den Wirkungsgrad des Propellers wichtig ist, 
noch von dem Verhaltnis zwischen den rotierenden Massen einer
seits, den schwingenden (Kolben und Schubstange) andereseits abo 
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Manchmal wird das Kurbelgetriebe "desachsiert", d. h. der 
Drehpunkt der Kurbel aus der Zylinderachse verschoben. Dies 
hat den Zweck, die Abniitzung der Zylinder- und Kolbenwande, 
die durch den quergerichteten Riickdruck der Schubstange ent
steht, gleichrnaBiger auf den Umfang der Zylinder zu verteiIen. 
Die Richtung der Desachsierung muB natiirlich mit der Dreh
rich tung umgekehrt werden. 

Schubstange und Kurbelwelle sind auBerst hoch bean
spruchte Konstruktionsteile und besonders durch die fortwah
renden Erschiitterungen, denen der Motor ausgesetzt ist, ge
fiihrdet. Die Zusammensetzung des Kurbelwellenmaterials muB 
auf das sorgfaltigste erwogen werden. Sehr stark nickelhaltige 
Stahlsorten haben sich weniger gut bewahrt als Stahl mit gerin
gerem Nickelzusatz. Die Dimensionierung der Getriebeteile muB 
auf die Erschiitterungen, die durch ungleiche Explosionen in den 
einzelnen Zylindern hervorgerufen werden, Riicksicht nehmen. 
Besondere Schwierigkeiten erwachsen in neuerer Zeit aus der 
sog. Sch wingungs beanspruch ung. Die Kurbelwelle, wie auch 
jeder andere Getriebeteil, ist ein elastischer Korper, der be
stimmter Eigenschwingungen fahig ist, wie etwa eine gespannte 
Klaviersaite. Wenn nun die Umlaufzahl des Motors mit einer 
der moglichen Eigenfrequenzen der Welle iibereinstimmt, so tritt 
die bekannte Erscheinung der "Resonanz" ein: Die Welle ge
rat in Schwingungen, die ein erhebliches AusmaB annehmen 
konnen. Begreiflicherweise nimmt dabei ihre Festigkeits-Be
anspruchung sehr zu und tatsachIich sind viele Kurbelwellen
briiche auf diesen V organg zuriickzufiihren. 

c) Ventile und Steuerung. Zweck der Ventile ist das 
Freigeben und VerschlieBen des Verbrennungsraumes ent
sprechend den Bedingungen des Viertaktes. Die Bewegung 
der Ventile wird stets zwangliiufig von der Kurbelwelle aus 
geregelt, und zwar in der Weise, daB eine "Steuerwelle" mit der 
halben Umdrehungszahl der Kurbelwelle bewegt wird (Abb. 108), 
die fUr jedes Ventil eine Nocke tragt und mit dieser auf das 
Ventilgestange einwirkt. Dieses Gestange besteht in dem ein
fachen Beispiel der Abb. 108 aus einem zweiarmigen Hebel, der 
mit dem einen Ende auf der Nacke aufruht, und der Venti 1-
stange, an der das zweite Hebelende angreift. Eine Spiralfeder, 
die in Abb. 108 im Schnitt zu sehen ist, driickt die Ventilstange 
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nach oben (das Ventil in Richtung gegen den Sitz) und sorgt 
so dafiir, daB die Nocke mit dem einen Hebelende dauernd 
in Beriihrung bleibt. Andere Motoren haben die Steuerwelle 
unten neb en der KurbelweIle, so daB die Betatigung der Ventile 
durch Vermittlung sogenannter StoBstangen (St in Abb. 94) erfolgt. 
Verlegt man jedoch die Steuerwelle nach oben (indem man die 
Bewegung durch zwei Kegelraderpaare und eine vertikale Hilfs
welle iibertragt), so kann man eine groBere Genauigkeit der 
Ventilbewegung erreichen. 

Jeder Zylinder erhalt mindestens ein EinlaB- und ein Aus
puffventil; groBere Motoren haben jedoch fUr den Auspuff, manch
mal auch fiir das Ansaugen mehrere 
Ventile. Kennzeichnend fiir Flugmotoren 
(im Gegensatz zu vielen Automobilmoto
ren) ist, daB die Ventile stets oben liegen, 
damit das durch das Saugventil einstro
mende Frischgas unmittelbar auf den 
Kolbenboden auftrifft und diesen kiihlt, 
wobei gleichzeitig eine gunstige Gestal
tung des Verbrennungsraumes erreicht 
wird. 

Ein gut durchkonstruiertes EinlaB
ventil muB einer Reihe von Anforde
rungen genugen; so ist bei der Kon
struktion aus warmetechnischen Grunden Abb.l0S. Ventilsteuerung. 
sehr genau auf die Formgebung des 
Ventils zu achten, ferner zur Erzielung groBerer W irkungsgrade 
auf die Gestaltung der Nocke, die so geformt sein solI, daB sich 
das EinlaBventillangsam offnet und schnell schlieBt, endlich auch 
darauf, daB das Gemisch beim Ansaugen in starke Wirbelung 
versetzt wird, wodurch man das Auftreten von Detonationen 
erschwert. Die Wirkungsweise des Auspuffventils ist eine weit 
grobere. 

d) Vergaser. Der Vergaser hat den Zweck, das Benzin 
zu zerstauben, mit dem richtigen AusmaB von Luft zu ver
mengen und dieses Benzin-Luft-Gemisch dem Ansaugventil zuzu
fuhren. Die meisten Vergaser der Flugmotoren bestehen im 
wesentlichen aus einer Benzindiise, die 1 bis 2 mm Bohrung 
hat, und einer diese umgebenden Luftdiise von 20 bis 30 mm 
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Durchmesser (Abb.109). Die durch die Kolbenbewegung ange
saugte Luft reiBt, indem sie durch die Luftdiise stromt, das Benzin 
aus der Benzindiise mit, zerstaubt es und bildet das erforder
liche Gemisch. Der Diise wird das Benzin aus dem Behalter 
unter Vermittlung eines Schwimmergehauses zugefiihrt, durch das 
der Zustromungsdruck dauernd unverandert erhalten wird. Die 
Hauptschwierigkeit besteht darin, bei den verschiedenen Umlauf
zahlen des Motors, also bei verschieden starken Saugwirkungen, 
immer das richtige Verhaltnis von Luft und Benzin zu be
kommen. Hierfiir gibt es verschiedene Losungen; am haufigsten 
ist die Anordnung einer sog. NebenluftofInung, die entweder 
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automatisch (Abb.109) oder, 
bei alteren Konstruktionen, 
in Verbindung mit der Dros
selklappe geregelt wird. Die 
Wirkungsweise ist folgende. 
Wenn die Umlaufzahl des 
Motors sinkt, so tritt we
niger Luft in der Zeiteinheit 
in die Zylinder ein. Gabe es 
nur die Hauptluftdiise, so 
wiirde die Durchgangs - Ge
schwindigkeit in dieser im 
Verhaltnis der Drehzahlen 

Abb.109. 
Schnitt durch einen Mercedes-Vergaser. vermindert. Das hatte zur 

FoIge, daB die Luft auf das 
aus der Diise ausstromende Benzin nur noch sehr geringe Wir
kung ausiibt und die von einer bestimmten Luftmenge mitge
nommene Benzinmenge stark herabgesetzt, ja bald auf Null ge
bracht wiirde. Nun ist es so eingerichtet, daB nur ein Teil der 
Luft bei normalem Betriebzustand durch die Hauptdiise geht 
und zur Forderung des Benzins herangezogen wird, wahrend die 
iibrige Luft durch eine NebenofInung eintritt. Zugleich mit der 
Drosselung des Motors wird die NebenofInung mehr und mehr 
verschlossen, so daB ein verhaltnismaBig groBerer Anteil der 
gesamten Luft die Benzindiise bestreichen muB. Der allmah
liche AbschluB der N ebenluftofInung erfolgt in dem Beispiel 
der Abb. 109 automatisch mit Hilfe eines ringformigen Re
guliergewichtes, das bei groBerer Motordrehzahl durch die star-
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kere Saugwirkung angehoben wird, bei Venninderung der Dreh
zahl und der Saugwirkung langsam fiiUt. Eine zweite Konstruk
tion sieht ganz analog eine doppelte Zufiihrung von Brennstoff 
vor, und zwar in der Weise, daB eine Zusatzdiise, die unter dem 
Druck der AuBenluft steht und aus dem Schwimmergehiiuse 
unter natiirlichem Gefiille gespeist wird, immer die gleiche Menge 
an Brennstoff liefert im Gegensatz zur Hauptdiise, die von den 
Schwankungen des '(!nterdruckes in der Luftdiise abhiingig ist. 
Der Anteil der Hauptdiise an der gesamten Brennstoffabgabe 
nimmt daher mit wachsender Saugwirkung, d. h. bei Steigerung 
der Leistung, zu, wiihrend der Anteil der Zusatzdiise an der 
Gesamtabgabe abnimmt. Durch Feinregulierung kann man es 
nun gerade erreichen, daB diese beiden entgegengesetzten Einfliisse 
sich anniihernd aufheben; auf diese Weise erzielt man eine gleich
miiBige, von dem Betriebszustand des Motors nahezu unabhiingige 
Brennstoffabgabe. Dieser Vergaser hat gegeniiber dem erst
erwiihnten den Vorzug, daB er keine beweglichen und allzu 
empfindlichen Teile besitzt, wodurch ein einwandfreies, sicheres 
Arbeiten gewiihrleistet wird. Andere Vergaser-Konstruktionen 
bestehen z. B. darin, daB in die Benzindiise gleichzeitig mit der 
Drosselung des Motors eine feine Nadel eingefiihrt wird, die 
die Diisenoffnung in dem MaBe verringert, das dem geringeren 
Bedarf an Brennstoff entspricht. Gelegentlich wird auch mit einer 
geeigneten Veriinderung des Benzin-Zustromungsdruckes gear
beitet. - Wie der Vergaser zum Zylinder und den anderen we
sentlichen Motorteilen liegt, zeigt die friiher besprochene Abb.95. 

1m Zusammenhang mit der Vergaserfrage tau chen immer 
wieder neue, zum Teil recht phantastische Vorschliige zur 
"Umwiilzung" des gesamten Flugmotorenbaues auf. Aber man 
muB sich stets vor Augen halten, daB Verbesserungen an den 
Flugmotoren in erster Linie konstruktiven bzw. Material
schwierigkeiten begegnen und nicht leicht durch grund
siitzliche Anderungen in der Art der Brennstoffausniitzung 
erreichbar sind. Erst in we iter Ferne sieht man Moglich
keiten zu weitausgreifenden Reformen, etwa den tJbergang zu 
Gasturbinen oder sogar Dampfturbinen mit kontinuierlicher 
Dampferzeugung durch Gasverbrennung usf. 

e) Ziindung und Anlasser. AIle Flugmotoren haben elek
trische Ziindung, die darin besteht, daB durch eine kleine vom 
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Motor betriebene Dynamomaschine, den sog. "Magnet", elek
trischer Strom hoher Spannung erzeugt wird, der den Ziind
kerzen im Zylinder in regelmaBiger Folge zugefiihrt wird. Jedes
mal, wenn durch die umlaufende Verteilerscheibe des Magneten 
die Ziindkerzen eines Zylinders angeschlossen werden, springt 
ein Funke zwischen den Polen der betreffenden Ziindkerzen 
iiber. Kleinere Zylinder kommen mit einer Ziindkerze aus, 
bei groBeren muB man mehrere Ziindkerzen anordnen, da in 
der kurzen Zeit, die fiir die Explosion zur Verfiigung steht 
(Bruchteile eines Hundertstels einer Sekunde), sich der Funke 
sonst nicht iiber den ganzen Verbrennungsraum ausbreiten 
konnte. Aus ahnlichen Griinden werden die Ziindkerzen auch 
in der Regel nicht am Zylinderende, sondern so angeordnet, 
daB die Funkenentladung etwa in der Mitte des Verbrennungs
raumes vor sich geht. Auf diese Weise vermeidet man am 
ehesten Detonationen, die stets dann auftreten, wenn die Ge
schwindigkeit der Entflammung, d. h. der Flammenausbreitung, 
nach der Ziindung zu groB wird. Da aber die Entflammung 
sich mit wachsender Geschwindigkeit durch den Verbrennungs
raum fortpflanzt, werden die Endgeschwindigkeiten dann am 
kleinsten, wenn die Ziindkerzen moglichst in der Mitte des Ver
brennungsraumes angebracht sind. Ziindmagnete und Ziindkerzen 
sind Sondererzeugnisse, die in wenigen Typen unabhangig von 
den Motorbauarten hergestellt werden. 

Urn einen Flugmotor in Gang zu setzen, ist ein besonderer 
AnlaBmagnet erforderlich, d. i. eine kleine Dynamomaschine, 
die von Hand aus in Bewegung gesetzt wird und noch 
bei stehendem Motor Ziindfunken in den Kerzen erzeugt. 
Aber auch mit einem sol chen AnlaBmagnet ist das Inbetrieb
setzen noch zuweilen sehr schwierig, da ein Benzin-Luft-Gemisch 
nur dann explosibel ist, d. h. unter dem EinfiuB eines Funkens 
in rasche Verbrennung iibergeht, wenn das Verhaltnis zwischen 
Benzin und Luft ziemlich genau gewisse Grenzen einhalt. Die 
Grenzen des Benzin -Luft -Verhaltnisses, bei dem auf Explosion 
mit einiger Sicherheit zu rechnen ist, sind rund 1: 9 bis 1: 16. 
Nach der oben gegebenen Beschreibung der Wirkungsweise eines 
Vergasers ist aber klar, daB dieser erst wahrend des normalen 
Motorlaufes richtig arbeiten kann. Es sind daher besondere Ein
richtungen erforderlich, um ein entziindbares Gemisch schon in die 
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Zylinder einzubringen, bevor noch der Motor in Gang ist. Mit
unter verwendet man sog. Azetylenanlasser, das sind Pump en, 
die fiir den Anfang ein leicht ziindbares Azetylengemenge in 
die Zylinder fordern usf. 

f) K ii h I un g. Die auBerordentlich hohen Explosionstem
peraturen des Benzins zwingen im Interesse der Erhaltung 
des Zylindermaterials dazu, durch besondere Kiihleinrichtungen 
dem Zylinder wahrend des Arbeitshubes Warme zu ent
ziehen. Man konnte es vielleicht zunachst fiir vorteilhafter 
halten, eine Verbrennung bei geringerer Temperatur anzu
streb en und dafiir mit den Warmeverlusten im Kiihlwasser 
auch aIle Kiihleinrichtungen zu ersparen. Allein es stellt 
sich hera us, daB der thermodynamische Gewinn durch 
die Ausniitzung des hohen Warmegefalles gegeniiber der AuBen
luft viel bedeutender ist als der Verlust durch die Kiihlung. 
Bei Motoren mit Wasserkiihlung geht, wie schon in Abschn. 21 
erwahnt, ungefahr so viel Warmemenge, wie vom Motor in Arbeit 
umgesetzt wird, im Kiihlwasser verloren. 

Das Kiihlwasser wird durch eine Wasserpumpe, die von der 
Kurbelwelle aus betatigt wird, durch den sog. Kiihler getrieben 
und kehrt von hier in die Zylindermantel zuriick. Der Kiihler 
ist in der Regel ein Rohrchensystem, das von Luft durchstromt und 
von Wasser umspiilt wird. Der Temperaturabfall, den das Wasser im 
Kiihler erfahrt, liegt zwischen 5 und 15° C. Die Wassermenge fiir 
einen 160-PS-Motor betragt etwa 1,20 l/sek. Der Kiihler soIl so kon
struiert sein, daB er bei guter Kiihlwirkung moglichst geringen 
Luftwiderstand bietet. Er wird entweder am Stirnende des 
Flugzeugrumpfes oder oberhalb des Motors an der Vorderkante 
des oberen Tragdecks, seltener an den Seitenwanden des Rumpfes 
angebracht. Sehr wichtig ist es, namentlich bei tiefliegendem 
Kiihler, darauf zu achten, daB etwa sich bildender Dampf leicht 
ins Freie gelangen kann. Abb.ll0 zeigt schematisch den Wasser
kreislauf bei einem Reihenmotor mit tief angeordnetem Kiihler. 

Die Frage, ob Luft- oder Wasserkiihlung den Vorzug ver
dient, ist noch sehr umstritten. Beide Kiihlungsmoglichkeiten 
haben, wie bereits erwahnt, eine Reihe von Vor- und Nach
teiIen. Wahrend die Gewichtsvermehrung die Leistungsfahigkeit 
einer Maschine bei Wasserkiihlung stark herabsetzt, ist der Ol
und Brennstoffverbrauch bei luftgekiihlten Motoren wieder groBer; 



174 Der Motor. 

denn die Temperaturen alIer MetalIteile des Motors liegen natiir
lieh bei luftgekiihlten Motoren betraehtlieh hOher als bei sole hen 
mit Wasserkiihlung, was reiehliehe Olzufuhr erfordert. Ebenso 
darf man aus diesem Grunde das Verdiehtungsverhaltnis nieht 
iibermaBig steigern, was groBeren Brennstoffverbraueh zur Folge 
hat. SehlieBlieh wirkt die groBe sehadliehe Flaehe luftgekiihlter 
Motoren noeh gesehwindigkeits- also leistungsvermindernd. Luft
gekiihlte Motoren haben einen weiteren N aehteil, dessen Bedeu
tung nieht untersehatzt werden darf. Bei nieht absolut ein-

DampfclLIsfriif 

__ == fI"'P=====tC::~DO~if,"mml", 

Kuhler 

10 
Kiihlwasserpumpe 

t 
-Abb. 110. Beispiel einer Kiihleranordnung. 

wandfreiem Arbeiten des Motors konnen - z. B. infolge von 
Fehlziindungen - ortlieh iiberhitzte Stellen entstehen, die iiber 
der normalerweise zulassigen Mitteltemperatur liegen und den 
Sieherheitsgrad der Maschine herabsetzen. Wahrend die Warme
leitung in nur ungeniigender Weise den Warmetransport von den 
VberhitzungsstelIen iibernehmen kann, verdampft bei Wasser
kiihlung das Wasser an der betreffenden Stelle und entzieht 
dem Metall eine groBe Menge an Verdampfungswarme. 

Es ist sehr naheliegend, dureh eine geeignete Kombination 
der Wasser- und der Luftkiihlung die V orziige beider zu ver
einen und ihre N aehteile soweit wie moglieh auszugleiehen. 
Zu diesem Zweeke wurden in jiingster Zeit Versuehe mit HeiB-
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kiihlung angestellt 1). Man ging dabei davon aus, daB das Auf
treten von heiBen Stellen nur durch eine Wasserkiihlung ver
hindert, im iibrigen aber diese durch Luftkiihlung ersetzt werden 
konne. Die Dimensionen des gewohnlichen Wasserkiihlers wurden 
daher so verkleinert, daB die Kiihlflache nur noch etwa ein 
Viertel der urspriinglichen betrug. Die FoIge davon war natur
gemaB ein Ansteigen der Kiihlfliissigkeitstemperatur auf etwa 
145°, weswegen man statt Wasser Kiihlfliissigkeiten mit hohem 
Siedepunkt verwenden muBte. Die Vorteile dieser HeiBkiihlung 
liegen darin, daB eine erheblich geringere Warmemenge durch 
den Kiihler dem Motor entzogen wird, daB andererseits beim 
Entstehen ortlicher Dberhitzungen die Fliissigkeit durch Ent
ziehen der Verdampfungswarme fiir die von der Luft in soIchen 
Fallen nur unvollkommen geleistete Kiihlung sorgt, und daB 
die durch den HeiBkiihler bewirkte Gewichtsvermehrung wegen 
dessen stark wrkleinerten Dimensionen unbedeutend ist. 

g) Schmierung. Besonders groBe Sorgfalt ist bei allen 
Flugmotoren im Hinblick auf ihre hohe Umlaufzahl der Schmie
rung zuzuwenden. Man unterscheidet Frischol- und Umlauf
schmierung; im erst en FaIle fordert die 6lpumpe aus einem 
61behalter dauernd frisches 61 zu den einzelnen Schmierstellen, 
im zweiten Falle wird dieselbe 61menge, die von den Schmier
stellen abIauft, durch eine Pumpe wieder in Umlauf versetzt. 
Die neueren Motoren haben fast durchwegs kombinierte Frischol
und Umlaufschmierung: es sind zwei Pumpen vorhanden, von 
denen die eine das alte 61 in Umlauf versetzt, wahrend die 
andere einen gewissen Teil Frisch61 zufUhrt. Der 61verbrauch 
ist im Laufe der Entwicklung derFlugmotoren erst sehr stark 
gestiegen bis 20 und 25 g/PS-Std., dann aber durch veranderte 
Einrichtungen wieder stark herabgedriickt worden. Einen be
sonders hohen Verbrauch hat naturgemaB der Umlaufmotor, bei 
dem auch die groBen Lager fUr den umlaufenden Zylinderkranz 
geschmiert werden miissen. 

Eine der haufigsten Beanstandungen der Flugmotoren bildet 
das Verolen der Ziindkerzen. Es entsteht dadurch, daB infolge 
zu starker Schmierung oder fehlerhafter Konstruktion des Kolbens 

1) H. Weidinger, Versuche mit HeiBkiihlung am Flugmotor. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, 18. Heft. 
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allzuvie1 01 in den Verbrennungsraum ge1angt. Eine gewisse 
01menge wird an den E1ektroden 1eicht verbrannt; wird aber 
die Zufuhr zu stark, so setzt sich das 01 an und verhindert 
die Wirksamkeit der Ziindkerze. Andrerseits kann durch Ver
brennung von zu vie1 01 die Temperatur der Ziindkerzen so 
sehr steigen, daB Friihziindungen, d. h. Ziindungen vor dem 
in der Konstruktion des Magneten vorgesehenen Zeitpunkt, ein
treten. Verolen, wie ii berhaupt Verunreinigung des Verbrennungs
raumes, entstehen leichter bei aussch1ieBlicher Verwendung von 
tierischen und pflanzlichen Olen, die zwar einen groBeren Gehalt 
an "Oligkeit" aufweisen, andererseits zur Bi1dung klebriger 
Sauren neigen, welche Verunreinigung und Verolung verursachen 
konnen. Man gebraucht daher vorwiegend Minera101e mit einem 
k1einen Zusatz an tierischen oder pflanzlichen Olen zur Steige
rung der Oligkeit. Umlaufmotoren aber, bei denen die Wahl 
des Schmiermittels besondere Beachtung erfordert, konnen wegen 
der hohen Reibungsbeanspruchung nur Ole von groBer Olig
keit - z. B. Rizinusol - vertragen 1 ). 

23. Der Dieselmotor. 
Der Dieselmotor, der in iiberraschend kurzer Zeit den 

Explosionsmotor aus groBen Gebieten des Automobi1baues ver
drangt hat, beginnt allmah1ich auch als Flugmotor Verwendung 
zu finden. Es solI daher kurz auf die Wirkungsweise und auf 
die V or- und N achteile dieser Motorenart eingegangen werden. 

Der Arbeitsvorgang des Dieselmotors erfolgt genau wie 
bei dem Exp10sionsmotor in vier Takten: dem Ansaugen, der 
Kompression, der Expansion und dem Auspuff (siehe S.134). 
Wahrend jedoch beim Explosionsmotor das brennbare Gas-Luft
gemisch angesaugt und komprimiert wird, erfolgt das Ansaugen 

1) Dem Leser, der sich iiber die im Flugmotorenbau auftretenden 
Probleme naher unterrichten will, seien folgende Werke em pfohl en (die 
beide nicbt Lehrbiicher fUr Anfanger sind): H. Dechamps u. K. Kutz
bach, Priifung, Wertung und Weiterentwicklung von Flugmotoren. 
Berlin: R. C. Schmidt 1921. H. R. Ricardo, Schnellaufende Verbrennungs
maschinen, deutsch von A. Werner u. P. Friedmann, zweite Auflage. 
Berlin: Julius Springer 1932. Namentlich daB letztere Buch, das sich 
nicht auf Flu g motoren allein beschrankt, gewahrt einen vorziiglichen 
Einblick in die Schwierigkeiten des Motorbaus. 
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und Komprimieren beim Dieselmotor mit reiner Luft ohne 
Brennstoffbeimengung. Erst gegen Ende der Kompression wird 
der Brennstoff durch eine Diise in den Verbrennungsraum des 
Zylinders eingespritzt und dabei fein zerstiiubt. 1m weiteren 
Gegensatz zum Explosionsmotor wird die Verbrennung nicht 
durch einen elektrischen Funken eingeleitet, sondern die Luft 
wird dutch die hohe Kompression so stark erwarmt, daB ihre 
Temperatur iiber der Ziindtemperatur des Brennstoffes Heg!" 
und dieser wahrend des Einspritzens sofort verbrennt. Der 
zur Erwarmung der Luf!; bis zur Ziind
temperatur des Brennstoffes notwendige 
Kompressionsdruck betragt ungefiihr 30 at. 
Wahrend der Verbrenn ung steigt der Druck 
im Verbrennungsraum weiter auf etwa 
60 at an. Expansion und Auspuff erfolgen 
wie beirn Explosionsrnotor. Abb.l11 zeigt 
das Arbeitsdiagrarnm eines Dieselrnotors. 

Wir erkennen aus der Beschreibung 
des Arbeitsvorgangee daB dem Diesel
motor zwei wesentliche Bestandteile des 
Explosionsmotors fehlen: die elektrische 
Ziindanlage und der Vergaser. Statt dessen 
erfordert der Dieselmotor fiir jeden Zy
Iinder eine Einspritzdiise und eine Brenn

Abb. 111. 
Arbeitsdiagramm 

eines Dieselmotors. 

stoffpumpe, die den Brennstoff auf den zurn Einspritzen er
forderlichen Druck bringt (300 bis 1000 at), und den Zeitpunkt 
und die Dauer der Brennstoffzufuhr regelt. Der Hauptvorteil des 
Dieselmotors fiir den Flugbetrieb liegt darin, daB als Brennstoff 
ein schwerfliissiges 01 mit hoher Selbstentziindungstemperatur 
verwendet werden kann, so daB die Brandgefahr im Faile eines 
Absturzes oder einer Bruchlandung nahe-zu beseitigt ist. Ein 
weiterer Vorteil des Dieselmotors ist sein sparsamer Brennstoff
verbrauch, der eine FoIge des vergroBerten Verdichtungsver
hiiltnisses ist. Abb. 112 zeigt die Leistungssteigerung eines Ver
brennungsmotors bei VergroBerung des Verdichtungsverhiiltnisses 
bei gleichbleibendem Hubraum, also ungefiihr gleichem Brenn
stoff vcr brauch. Das Verdichtungsverhiiltnis Hegt beim Explosions
motor beute zwischen 5 und 6, eine weitere Steigerung des 
V erdich tungsverhal tnisses fiihrt beirn Vergasermotor infolge 

v. Mi.es.Hohenernser. FllIglehre. 5. Ann. 12 
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Annaherung del' Kompressionstemperatur an die Selbstentziin
dungstemperatur des Brennstoffeg zu del' bekannten Erscheinung 
des "Klopfens". Zwar gelingt es heute dutch geeignete Mischung 
von Benzin und Benzol, sowie durch gewisse Zusatze (Ethyl
Fluid oder Iso -Oktan) die Klopffestigkeit del' Leichtale be
trachtlich zu steigern, so daG man mit besonders klopffestem 
Brennstoff (hohe Oktanzahl) auch Verdichtungsverhaltnisse zu
lassen kann, die groGer als 6 sind. Gegeniiber den Verdichtungs
verhaltnissen von Schwerolmotoren von 14 bis 18 ist jedoch 
das im Vergasermotor erreichbare VerdichtungsverMUtnis gering, 

~r---r--'---'--'---' 
so daB del' Dieselmotor ge
genuber den besten Vergaser
motoren eine 15 bis 30 pro
zentige Brennstoffersparnis 
aufweist. Die Wirtschaftlich
keit des Dieselmotors gegen
libel' dem Vergasermotot 
wird dadurch noch verbes-

% 

':"----'o---7±-----:-8---::g-~ftJ sert, daB Schweml billiger 
Vrf'lilchfllngsvef'lIIilfllit ist als LeichtOl und daB die 

Betriebssicherheit des DieselAbh. H2. Leiatungasteigerung bei Ver-
gro[!erung des Verdichtungaverhiiltniases. motors infolge der fehlen-

den elektrischen Ziindanlage 
graBer ist als diejenige des Vergasermotors. Allen dies en Vor
teilen steht eigentlich nur ein einziger Nachteil gegenliber, del' 
allerdings gerade bei der Verwendung als Flugmotor besonders 
stark ins Gewicht faUt: infolge der hoheren Arbeitsdrucke in 
den Zylindern mussen namlich sowohl das Gehause wie allch 
die Triebwerksteile, Kolben, Pleuelstange und Kurbelwelle im 
Verhaltnis starker gehalten werden als beim Vergasermotor. 
Das Gewicht je Pferdestarke ist dadurch 20 bis 30 vH hoher 
als beim Explosionsmotor gleicher Leistung, auch wenn man 
berlicksichtigt, daB die Kuhler kleiner gehalten werden konnen. 
Del' Dieselmotor ist also nicht am Platze bei Flugzeugen mit 
einem verhaltnismiiGig kleinen Aktionsradius, bei denen es in 
erster Linie auf H6chstleistung ankommt, denn hier macht sich 
nur der Nachteil des grol.1eren Gewichtes bemerkbar, wiihrend 
del' Vorteil des geringeren Brennstoffverbrauches nicht zur Gel
tung kommt. Dagegen ist del' Dieselmotor unbedingt im V or-



24. Luftschraube und Motor. 179 

teil gegeniiber dem Vergasermotor bei Langstreckenflugzeugen. 
Die. Grenze fur die zweckmaBigste Verwendung der einen oder 
anderen Motorart diirfte bei Flugstrecken zwischen 1000 und 
2000 km liegen. 

Obwohl in fast allen Land ern, in denen Flugmotoren her
gestellt werden, auch Dieselmotoren entwickelt worden sind, 
ist der in Zahlentafel 7 aufgefiihrte Junkers-Dieselmotor der 
einzige, der bisher in regelmaBigem Flugbetrieb eingesetzt wurde 
(z. B. Ju 52/3 Motoren Jumo 4). 

VI. Zusammenwirken von Tragfiache, 
Luftschraube und Motor. 

24. Luftschraube und Motor. 
Wir knupfen zunachst an die tJberlegungen des vierten 

Kapitels iiber die Luftschraube an. 
Nach Abschnitt 16 hat das zur Drehung einer Luftschraube 

erforderliche Moment, das "Widerstandskraftmoment", die GroBe 

U2 
M=k ·F·R·n-a 0: 2 ' 

wobei R den Halbmesser, F die vom Propeller bestrichene Flache, 
U die Umfangsgeschwindigkeit der Blattenden, e die Luftdichte 
und ka den Momentenbeiwert bedeuten. ka hangt vom Fort
Bchrittsgrad v/U ab und sinkt mit wachsendem Fortschrittsgrad 
(siehe Abb. 74). Das Propellerdrehmoment M muB gleich dem 
Motordrehmoment sein und dieses wieder hangt von der Dreh
zahl n ab (siehe Abb. 88). Die Umfangsgeschwindigkeit U ist 
proportional der Drehzahl und dem Propellerdurchmesser und 
hat nach der mehrfach angewendeten Formel (S. 123) den Wert 

n·D 
U=_·. 

19,1 
Es ist also 

k _ M·730 
a- 1l/4D2.R.D2. e.n 2· 

Bei gegebenem Propeller und gegebenem Motor laBt sich flir 
jede Drehzahl ka berechnen, denn M hangt ja nur von der 

12* 



180 Zusammenwirken von Tragftache, Luftschraube und Motor. 

Drehzahl (Motorbremslinie) abo Zu jedem kd gehOrt aber ein 
bestimmter Fortschrittsgrad vlU (Abb. 74). Da mit der Dreh
zahl n auch die Umfangsgeschwindigkeit U gegeben ist, HiBt 
sich auf diese Weise die zu jeder Drehzahl gehorige Flug
geschwindigkeit v ermitteln. Wir wollen dies an einem Beispiel 
durchfiihren, und zwar nehmen wir den Motor, dessen Brems
linie durch Abb. 88 gegeben ist und den Propeller von Abb. 72 
mit den Kennlinien Abb. 73 bis 75. Fiir eine Drehzahl von 
n = 1400jMin. liest man aus Abb. 88 ein Drehmoment ab von 
M = 96 mkg. Mit D = 2,80 m, R = 1,40 m, (! =?; erhalt man 

k =_ 96·730·8 =00042. 
d 6,15 ·1,40·7,85 ·1960000 ' 

Diesem Wert kd entspricht nach Abb. 74 ein Fortschrittsgrad 
v 1400· 2,8 
U = 0,20, oder wegen U = ----= 205 m/sek eine Flug-

19,1 
geschwindigkeit von v = 0,20·205 = 41,1 mjsek. In der gleichen 
Weise sind fiir weitere Drehzahlen die Fluggeschwindigkeiten 
ermittelt worden, das Ergebnis zeigt Abb. 113. Man sieht, daB die 
Drehzahl am Stand fiir v = 0 am niedrigsten ist und mit wachs en
der Fluggeschwindigkeit zunimmt. Man sagt: Eine Luftschraube 
"holt an Touren auf", sobald das Flugzeug in Bewegung 
kommt. In der ersten Zeit des Fliegens, als man noch keine ge
niigend zuverlassigen Geschwindigkeitsmesser fiir das Flugzeug 
hatte, wurde ausschlieBlich "nach Tourenzahler" geflogen, d.h. man 
schlo13 aus der Erhohung bzw. Verminderung der Umlaufzahl auf 
die Erhohung bzw. Verminderung der Flugzeuggeschwindigkeit. 
Dieser SchluB ist jedoch nur so lange zulassig, als der Motor ganz 
unverandert bleibt. Sobald ein Motor Schaden genom men hat, 
oder sob aid er gedrosselt wird, sinkt natiirlich seine Bremskurve 
und damit auch die Umlaufzahl bei unveranderter Flugzeug
geschwindigkeit. Das Fliegen nach Umlaufzahlen ist daher un
sicher und solI womoglich vermieden werden. 

Wenn ein Motor, im iibrigen unverandert, mit geringerer 
Umlaufzahl lauft, so hat er, wie wir aus Abschnitt 20 (Abb. 88) 
wissen, auch geringere Leistung. Es folgt also aus unseren 
Dberlegungen, daB man beim Steigen das, wie wir noch sehen 
werden, bei einer kleineren Fluggeschwindigkeit erfolgt, weniger 
Arbeit aus dem Motor herausholt als beim Wagrechtflug. Dies 
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ist sicherlich nicht erwiinscht; man mochte viel eher beim Stei
gen den Motor starker ausnutzen. Um das zu erreichen, richtet 
man es in der Regel so ein, daB man im Wagrechtflug den 
Motor drosselt und nur beim Steigen Vollgas gibt. Jedenfalls 
ist es aber von Vorteil, solche Luftschrauben zu verwenden, 
die moglichst wenig an Touren aufholen. Je weniger die 
Umlaufzahl (bei konstanter SteBung des Drosselhebels) beim 
Dbergang vom Standlauf zum Fluge zunimmt, um so giinstiger 
ist die Ausnutzung des Motors. 

Wir wollen nun folgende Frage beantworten: Wi e gro B is t f ii r 
einen gegebenen Motor u 
und eine gegebene Luft- Tfsek 
schraube die Zugkraft Y~1.f.6,9mhiet----,------,<) 

b ei einer b es tim m t en 
Fl ugg esch wi nd igk ei t? 
Die Beautwortung dieser 
Frage iat jetzt nicht mehr 
schwer. Wir kennen zu jeder 
Fluggeschwindigkeit v die 
Drehzahl n und damit auch 

JOO die Umfangageachwindigkeit 
n·D 

U = -- und den Fort-
19,1 

Abb. lUI. Fluggeschwindigkeit 
und Propellerdrehzahl. 

schrittsgrad vfU. Die Propellerschubkraft ist 
U2 

S=k ·F· ... .. -
s <: 2 ' 

(siehe S. 119) 

wo der Schubbeiwert k~ nur noch von dem Fortschrittsgrad vlU 
abhiingt (Abb. 73). Es sind also in der Schubgleichung aIle 
GroBen bekannt. N ehmen wir z. B. die zu einer Drehzahl von 
1400/Min. gehorige Flugeschwindigkeit von 41,1 m/sek; den 
Fortschrittsgrad hatten wir oben zu 0,20, die Umfangsgeschwin-

digkeit zu 205 m/sek ermittelt. Nach Abb. 73 ist fUr ~ = 0,20 

der Schubbeiwert k$ = 0,015, also ergibt sieh fur den Propeller
sehub 

1 42000 
8=0015· 615 ... _._-- = 242 kg , '8 2 . 

[n der gleichen Weise sind fur weitere Fluggeschwindigkeiten 
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die Propellerschiibe ermittelt worden und in Abb. 114 auf
getragen. 

In der so abgeleiteten Linie kommt das Zusammenarbeiten 
von Motor und Luftschraube zum Ausdruck. lndem wir jetzt auf 
die Ergebnisse des zweiten Kapitels iiber die Wirkungsweise del' 

z 
kg 

292kq 288 300 280 

ii ----l..,112 

ZOO ~ ~58 ~ Unie J[ ., 
~ '" ... 

'" 
., 

"" '" 100 "S ... '" ". '" II 
;:, ". 

10 20 30 110 m/sek v 

Abb. 114. Motorkraft-Propeller-Linie. 

Tragflache zuriickgreifen, werden wir endlich in die Lage kommen, 
aus den gegebenen Daten iiber Motor, Luftschraube und Flug
zeug die tatsachliche Geschwindigkeit des Flugzeugs zu 
berechnen. 

25. Tragflache, Luftschraube und Motor. 

1m zweiten Kapitel diesel' Vorlesungen, Abschnitt 10, haben 
wir die Zugkraft bestimmt, die ein Flugzeug von gegebenem 
Gewicht, mit gegebenen Tragflachen, bei verschiedenen Geschwin
digkeiten erfordert. Wir hatten dort die beiden Gleichungen: 

v2 v2 

Z=cw eF 2 +1,3 ef 2' 

d. h. erforderliche Zugkraft = Tragflachen-Widerstand + schad
licher Widerstand des Rumpfes usf. (F Tragfiache, f schadliche 
FIache, Cw Beiwert des Tragflachen-Riicktriebes) und 

v2 
G=A=c .n·F·--

a '" 2' 

d. h. Gewicht = Auftrieb (Ca Beiwert des Tragfiachen-Auftriebes). 
Da ca und Cw vom Anstellwinkel a abhangen, muBten wir bei 
del' Rechnung so vorgehen, daB wir einen Anstellwinkel zuerst 
willkiirlich annahmen, dazu ca aus del' fUr das Profil ermittelten 
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Abb. 22 bestimmten und v aus der zweiten Gleichung berechneten. 
Setzt man die zweite Gleichung in die erste ein, so erhalt man: 

Indem man also auch Cw aus der Kurve der Abb. 23 ent
nimmt, erhalt man leicht den zu dem angenommenen a und dem 
berechneten v gehorigen Wert von Z. So waren z. B. in Abschnitt 10 
fiir ein Flugzeug von 1200 kg Gewicht mit 35 m2 Tragfiache, 
0,9 m2 schadlicher Flache und Profil nach Abb. 19 berechnet 
worden: 

fiir a=2° v = 36,6 misek, Z=176 kg 

" 
a=4° v= 31,4 

" Z=146 " 

" 
a=6° v= 28,0 

" Z=133 " 

Hierzu fiigen wir noch die in gleicher Weise berechneten 
Werte: 

fiir a= 0° v = 44,2 mIsek, Z=263 kg 

" 
a= SO v=25,8 

" Z= 136 " 

" 
a= 12° v= 22,S 

" Z= 150" 

" 
a= 16° v= 22,2 

" Z= 169 " 

Tragen wir in Abb. 115 diese Werte von Z als Ordinaten zu 
den entsprechenden v auf, so erhalten wir eine Linie, welche 
die erforderliche Zugkraft fUr jede Geschwindigkeit darstellt. 
Die Linie ist, wie wir gesehen haben, wesentlich durch das 
Gewicht und durch die Tragflacheneigenschaften, daneben 
auch durch die schadliche Flache bestimmt. Wir wollen sie 
weiterhin, der Kiirze wegen, als die "Linie I" bezeichnen. 

Die im vorangehendenAbschnitt 24 abgeleitete Linie Abb.1l4 
ist im Gegensatz zu Linie I von Gewicht und Tragfiache ganz 
unabhangig und lediglich durch die Motorkraft und die Luft
schraube bestimmt. Sie stellt die fUr jede Geschwindigkeit 
verfiigbare Zugkraft dar und solI, wie schon angedeutet, 
kurz als "Linie II" bezeichnet werden. 

Wagrechter gleichformiger Flug ist nur moglich, wenn 
erforderliche und verfiigbare Zugkraft gleich groB sind. 
Ubertragen wir daher die Linie II in ein einziges Bild mit der 
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Linie I, Abb.116, so kommen fUr den Wagrechtfiug nur die beiden 
Schnittpunkte A und B der Kurven in Betracht.. Es gibt n ur 
zwei ganz bestimmte, durch Gewicht, Tragfiache, schadliche 
FIache, Luftschraube und Motor festgelegte Geschwindig
keiten, mit denen das Flugzeug wagrecht fiiegen kann. Die 
kleinere der beiden Wagrechtgeschwindigkeiten kann allerdings 
bei den meisten Flugzeugen nicht mehr ausgefiogen werden, 
da beim Ziehen zu so groBen Anstellwinkeln die Stabilisierung 
des Flugzeuges insbesondere gegen Drehungen urn die Langs
achse Schwierigkeiten macht. Es bleibt nur die groBere, die in 

Z, kg 
500 

'100 

.300 Lil7leI 263kg 

Abb. 115. Gewicht-TragfHichen·Linie. 

unserm Beispiel der Abb. 116 etwa 42 mjsek betragt, giiltig. 
Wir erhalten so als Ergebnis der ganzen Untersuchung dies: 

Die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges in jeder 
Rohe laBt sich fiir ein Flugzeug eindeutig berechnen, 
sobald bekannt sind: sein Gewicht G, die schadliche 
Flache f, die GroBe Fund die Profileigenschaften 
(Auftriebs- und Riicktriebsbeiwerte) der Tragflache, 
die Bremsleistung des Motors fiir aIle Umlaufzahlen, 
endlich GroBe, Durchmesser und Profileigenschaften 
(Zugkraft- und Momentenbeiwerte) der Luftschraube. 

In diesem Satz und dem, was dazu gefiihrt hat und was 
daraus folgt, Jiegt das wichtigste Ergebnis, zu dem wir in 
unseren V ortragen gelangen. 

Neben der Geschwindigkeit ergibt die Rechnung auch ein
deutig den Wert des Anstellwinkels, der bei wagrechtem Flug 
eintritt. Man muB nur in der obenstehenden Tabelle den Wert 
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von IX aufsuchen, der dem abgelesenen v entspricht. In unserm 
Fane haben wir ungefahr a gleich 0°. 

Die in Abb. 116 eingetragene Linie II entspricht, wie aus 
der Ableitung (Abschnitt 24) hervorgeht, der Leistung des Motors 
bei Vollgas. Wird der Motor gedrosselt, so ist die Zugkraft 
bei derselben Luftschraube naturgemaB kleiner. An Stelle der 
bisher betrachteten Linie n treten andere, tiefer liegende, von 
ungefahr gleichem Verlauf. Man erhalt sie, indem man von den 
Bremslinien des Motors fiir bestimmte DrosselsteHungen ausgeht. 
Je starker gedrosselt der Motor, um so tiefer die zugehorige 

Z,kg 

'100 

Abb. 116. Zusammenstellung beider Zugkraft-Linien. 

Linie II. Man erkennt aus dieser Uberlegung deutlich, daB der 
Motor nicht etwa beliebig weit abgedrosselt werden darf, wenn 
man noch horizontal fliegen will: wenn die Linie II tiefer sinkt 
als dem tiefsten Punkt der Linie I entspricht, so gibt es iiber
haupt keinen Schnittpunkt mit der Linie I mehr. 1m Gegen
satz etwa zu einem Automobil, dessen Motor man belie big weit 
drosseln kann, wenn man auf jede Geschwindigkeitsforderung 
verzichtet, gibt es beim }<'lugzeug eine bestimmte Grenze fiir 
die Stellungen der Gasdrossel und dementsprechend eine be
stimmte kleinste Geschwindigkeit des Wagrechtfluges. 
Diese liegt, wie man aus der Figur entnimmt, nicht sehr viel 
tiefer als die Gesch windigkeit bei V ollgas. Dazwischen liegt der 
verhaltnismaBig enge Bereich, in dem man mittels Zwischen
steHung des Drosselhebels die Fluggeschwindigkeit verandern kann. 

Was bei wei terer Abdrosselung der Motorkraft geschieht, 
werden wir spater an Hand genauerer Besprechung der Abb. 116, 
zugleich mit verschiedenen anderen Folgerungen, erfahren. 
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26. Steig- und Sinkbewegung. Umkehrung der 
Steuerwirkung. 

Wir hatten schon in Abschnitt 11 iiber den Gleitflug die 
Sinkgeschwindigkeit eines Flugzeuges mit abgestelltem Motor 
ermittelt. Wir wiederholen in Abb. 117 a noch einmal das Krafte
bild fiir den Gleitflug. Widerstand W, Auftrieb A, Fluggewicht G 

w 

a 

b 

~--~1IJ 
v-~- -1 

Abb. 117. Krafte- und Ge
schwindigkeitsbild beim 

Gleiten und Steigen. 

stehen im Gleichgewicht, die Flugge
sch windigkeit v erfolgt senkrecht ZUlli 

Auftrieb und entgegen dem Widerstand. 
Sie hat die abwarts gerichtete Vertikal
komponente 

W 
w=v(j' 

In Abb.117b ist das Kraftebild gezeich
net, das entstehen wiirde, wenn nur Pro
pellerschub aber kein Flugzeugwider
stand vorhanden ware. Propellerschub 8, 
Auftrieb A und Fluggewicht G stehen 
jetzt im Gleichgewicht, die Fluggeschwin
digkeit v erfolgt wieder senkrecht zum 
Auftrieb und in Richtung des Propeller
schubes. Sie hat die aufwarts gerichtete 
Vertikalkomponente 

Wirken gleichzeitig Widerstand und Propellerschub, so ist die 
resultierende Vertikalgeschwindigkeit 

8 W 
w=vG-v G , 

sie ist positiv, wenn nach aufwarts gerichtet, wenn also das 
Flugzeug steigtl). Man kann diese Gleichung auch durch eine 

1) Die Ermittlung der Vertikalgeschwindigkeit durch Subtraktion der 
durch den Widerstand bedingten Sinkgeschwindigkeit von der durch die 
Propellerschubkraft bedingten Steiggeschwindigkeit ist nicht ganz richtig, 
da bei gleichzeitig vorhandenem Widerstand und Propellerschub der letz
tere niemals genau in die Flugrichtung fiiIlt, wie oben angenomrnen wurde. 
Die Luftschraubenachse zeigt besonders beirn Steigen nicht in die Bewe
gungsrichtung des Flugzeuges, der begangene Fehler ist jedoch sehr gering. 
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Leistungsbetrachtung gewinnen. v S ist die an das Flugzeug 
vom Motor abgegebene Zugleistung, v Wist die verbrauchte 
Widerstandsleistung. Besteht ein LeistungsiiberschuB, ist also 
v S - v W groBer als null, so kann dieser UberschuB nur als 
Steigleistung verbraucht werden. Da Leistung gleich Kraft mal 
Geschwindigkeit in Richtung der Kraft ist, betragt die Steig
leistung G w. Es ist also G w = v S - v W, was mit der oben 
abgeleiteten Beziehung iibereinstimrnt. Ist der Propellerschub 
groBer als der Flugzeugwiderstand, so steigt das Flugzeug, ist 
er kleiner, so sinkt das 
Flugzeug. AusAbb.116liest 
man z. B. bei v=35 mjsek 
die Werte S = 265 kg (Li
nie II) und W = 165 kg t 
(Linie I) ab (Punkte Al und IV 

A2). Es ist also die Steig
geschwindigkeit 

35 
W = 1200 (265 - 165) 

=2,9 mjsek. 

In gleicher Weise sind fUr 
weitere Fluggeschwindig
keiten die Steig- bzw. die 
Sinkgeschwindigkeiten er

2 

Abb. 118. Steiggeschwindigkeit. 

mittelt und in Abb. 118 aufgetragen worden. Gleichzeitig sind 
an die Abszissenacbse die zu den jeweiligen Fluggeschwindig
keiten gehorigen Anstellwinkel angeschrieben worden, die sich 
nach Abb. 55 find en lassen. Dem Punkt w = 0 entspricht die 
schon friiher ermittelte Geschwindigkeit des Wagrechtfluges von 
v = 42 mjsek. Will man also steigen, so muB man der Tragflache 
groBeren Anstellwinkel geben, d. h. das Flugzeug etwas aufrichten. 
(Uber den Verlauf des Uberganges unter Einwirkung des Hohen
ruders vgl. Abschn. 33.) Dadurch gelangt man zu einem Zustand 
kleinerer Geschwindigkeit. VergroBert man den Anstellwinkel 
weiter und weiter, so wachst zuerst die Steiggeschwindigkeit, sie 
wachst aber nicht unbeschrankt. Man erkennt in Abb.118, 
daB bei Annaherung an den Punkt B die Steiggeschwindigkeit 
abzunehmen beginnt und dann ganz auf Null sinkt. Hiermit 
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haben wir ein iiberaus wichtiges und fUr das Flugzeug h6chst 
charakteristisches Ergebnis gefunden: Man kann nicht be
liebig rasch steigen, etwa indem man das Flugzeug mehr 
und mehr aufrichtet. 1m Gegenteil: wenn der Anstellwinkel 
iiber ein gewisses MaB vergroBert wird, sinkt die Steiggeschwin
digkeit, ja sie wird gleich Null, sobald man allzuviel "aufgezogen" 
hat. Dies ist eine beim Fliegen sehr gut beobachtbare Er
scheinung. Es liegt eine groBe Kunst darin, ein Flugzeug so 
zu lenken, daB man gerade die beste Steiggeschwindigkeit 
herausholt. Etwas zu steiles Einstellen fiihrt notwendig zu 
einer Verminderung der Steigleistung. 

Unsere Betrachtung lehrt jetzt auch deutlich, daB die 
Flugzeuggeschwindigkeit beim Steigen eine kleinere ist als 
beim Wagrechtflug - was schon wiederholt in diesen Vor
tragen erwahnt worden ist. Umgekehrt hat man natiirlich Zu
stande des Abwartsfliegens mit Vollgas bei groBeren Geschwin
digkeiten als der des Wagrechtfluges. Wenn gedrosselt wird, 
sinkt die Linie II, wie wir oben besprochen haben, und man 
erhiilt einen Verlauf der Vertikalgeschwindigkeit w, wie er etwa 
durch die gestrichelte Kurve in Abb. 118 wiedergegeben ist. 

1m Abschnitt 11 iiber den Gleitflug hatten wir gesehen, 
daB bei kleinen Fluggeschwindigkeiten ein Aufrichten des Flug
zeuges (Ziehen) zu einer VergroBerung der Sinkgeschwindigkeit 
fiihrt, wiihrend bei groBen Fluggeschwindigkeiten ein Ziehen 
des Flugzeuges die Sinkgeschwindigkeit verringert. Ganz ahn
liche Verhaltnisse treten auch im Wagrecht- und Steigflug auf. 
1m Punkt A Abb. 118, also bei groBer Fluggeschwindigkeit, hat 
ein Ziehen des Flugzeuges (Vergr6Berung des Anstellwinkels) 
ein Steig en, ein Driicken (Verringerung des Anstellwinkels) ein 
Sinken zur Folge. Zum Zweck des Steigens wird die Nase auf
gerichtet, zum Zweck des Sink ens wird die Nase niedergedriickt. 
1m Punkt 0, also bei geringer Fluggeschwindigkeit, bewirkt 
umgekehrt ein Ziehen des Flugzeuges ein Sinken, ein Driicken 
ein Steigen des Flugzeuges. Zum Zweck des Steigens muB also 
jetzt die Nase niedergedriickt werden, zum Zweck des Sinkens 
muB sie aufgerichtet werden, eine Tatsache, die gegen das 
natiirliche Gefiihl verst6Bt. 

Man muB nun allerdings beachten, daB die "Umkehrung", 
von der hier die Rede ist, sich nur auf den nach Betatigung 
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der Steuerung eintretenden Gleichgewichtszustand bezieht. Es 
kann sehr wohl sein, daB beim Aufziehen des Hohensteuers 
eine augenblickliche, ganz kurze Aufwartsbeschleunigung einsetzt 
- diese wird dann von einem um so starkeren Durchsacken gefolgt 
sein, wenn man sich schon in dem Gebiet der Steuerungsum
kehr befunden hat. Das Gebiet mit normaler Steuerwirkung ist 
in Abb. 116 und in Abb. 118 schraffiert. 

In der iiblichen Ausdrucksweise wird die Steig- oder Sink
geschwindigkeit durch die zur Dberwindung von 1000 m erforder
liche Zeit in Minuten angegeben. Man hat in unserm Beispiel 
eine beste Steigzeit von 1000: 3,50 = 286 sek = 4,8 Min. auf 
1000 m. Die bei der Fluggeschwindigkeit des besten Steigens 
verfiigbare Steigleistung nennt man auch die Steigreserve. Sie 
betragt bei den heutigen Flugzeugen ungefahr 20 bis 30, manch
. mal auch bis 50 vH der Normalleistung des Motors. Aus der 
gemessenen Steigzeit auf 1000 m kann man leicht die Steig
reserve berechnen. Z. B. habe ein Flugzeug von 1150 kg Gesamt
gewicht mit 100-PS-Motor 1000 m in 10 Minuten erreicht. Die 
Steiggeschwindigkeit ist dann 1000: 600 = 1,67 misek, daher 
Steigreserve 1150 ·1,67: 75 = 25,5 PS. Ersetzt man in diesem 
Flugzeug den 100-PS-Motor durch einen Motor von 160 PS, 
ohne das Gesamtgewicht oder sonst etwas zu verandern, so er
hoht sich die Steigreserve, wenn ein Propellerwirkungsgrad von 
75 v H angenommen wird, urn 0,75· 60 = 45 PS, betragt also jetzt 
70,5 PS; die Steigzeit auf 1000 m vermindert sich von 10 Mi
nuten im Verhaltnis 70,5 zu 25,5 auf 3 Minuten 36 Sekunden. 

27. Hohenflug. 

Die in den vorausgehenden Abschnitten erklarten Schau
bilder sind auch fiir viele andere Zwecke, zur Beurteilung ver
schiedener Einfliisse auf das Verhalten des Flugzeuges, gut 
verwendbar. Wir wollen uns vor allem ein Urteil dariiber 
verschaffen, in welch em MaBe der Aufstieg in groBere 
H ohe n die Geschwindigkeit und Steigfahigkeit eines Flug
zeuges beeinfluBt. Bekanntlich nimmt ja die Steiggeschwin
digkeit mit der Rohe standig ab, bis sie auf nun sinkt, d. h. 
bis das Flugzeug iiberhaupt nicht weiter steigt. Der Grund 
fUr die Anderung des Verhaltens beim Aufstieg liegt natiirlich 
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in der Abnahme der Luftdichte, von der wir im ersten Kapitel 
ausfiihrlich gesprochen haben. Wollen wir jetzt die Flug
leistungen in groBen Hohen untersuchen, so brauchen wir nur 
die Linien I und II der Abb. 116 fur den entsprechend herab
geminderten Wert der Luftdichte e neu zu konstruieren. 

Nehmen wir als Beispiel eine Hohe von 3000 m; die 
Bodentemperatur sei 10 0 , der Barometerstand am Boden 
762 mm und der Temperaturgradient (Abschnitt 1) habe den 
normalen Wert 0,5 0 auf 100 m. Dann zeigt un sere Zahlen
tafel 2, daB die Dichte in 3000 m Hohe e = 0,093, d. i. 74vH 
des als normal angenommenen Wertes 0,125, betragt. Wir 
konstruieren zunachst die veranderte Linie I nach dem in 
den Abschnitten 10 und 25 dargelegten Verfahren. 

In Abschnitt 10 wurde gezeigt, daB man zu jedem Anstell
winkel a die Geschwindigkeit v nach der Formel 

bestimmen kann, indem man den Wert von ca fur jeden An
stellwinkel den Ergebnissen der Anblaseversuche entnimmt. 
Wir wollen jetzt dasselbe Flugzeug, das in den Abschn. 10, 25 
und 26 behandelt wurde, mit G = 1200 kg, F= 35 m2, f= 0,9 m2 

und dem Tragfiachenprofil nach Abb. 19 (das die Beiwerte nach 
Abb. 22 und 23 besitzt) wahlen, damit wir die Ergebnisse unmittel
bar vergleichen konnen. Die Formel zeigt, daB v der Wurzel aus 
e llmgekehrt proportional ist. Daraus folgt, daB, wenn e im 
Verhaltnis 74: 100 kleiner wird, die Werte von v fur den 
gleichen Anstellwinkel im Verhaltnis 10: -V 74 = 1,16 wachsen 
mussen. Dagegen ist die GroBe der erforderlichen Zugkraft 
nach der zweiten Formel des Abschnittes 25, namlich 

von [! iiberhaupt unabhangig. Wir erhalten demnach die 
Punkte der neuen Linie I, indem wir in der Tabelle, die zu 
Anfang von Abschnitt 25 angefiihrt ist, die Zahlen der mitt
leren Spalte mit 1,16 multiplizieren, die iibrigen aber unver
andert lassen. So ergibt sich, da z. B. 36,6 ·1,16 = 42,5 ist, 
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fiir IX = 0° v = 51,4 m/sek Z= 263 kg 

" 2° 42,5 " 176 " 

" 4° 36,5 " 146 " 

" 6° 32,5 " 133 " 

" 
SO 30,0 " 136 " 

" 12° 26,5 " 150 " 

" 16° 25,S " 169 " 

Die zusammengehorigen Werte von Z und v richtig aufgetragen 
ergeben die in Abb. 119 dargestellte neue Linie 1. 

~----~t~O------2~O~~~3~O~----~~~~~~~~V 

Abb. 119. Zugkraftlinien fur Hiihenflug. 

Urn nun auch die Linie II fUr die Verhii.Itnisse in 3000 m 
Hohe zu erhalten, miissen wir uns vor allem ein Urteil iiber die 
Abnahme der Motorleistung mit der Hohe bilden. Nach 
unseren Bemerkungen am Schlu.B von Abschnitt 20 hangt diese 
Abnahme hauptsachlich von den Einrichtungen ab, die der 
Motor zur Anpassung an Hohenfliige besitzt. Nehmen wir einen 
giinstigen Fall an, also einen Motor mit Hohenanpassung, bei 
dem die Leistungsabnahme etwas schwacher ist, als dem Ver
haltnis der Luftdichten entspricht. Es sei bekannt, da.B bei 
einer Abnahme der Dichte auf 74 vH ihres urspriinglichen 
Wertes das Drehmoment des Motors ungefahr auf 80 vH fallt. 
Genau wie auf S. 180 ermittelt man zunachst die Abhangigkeit 
der Drehzahl von der Fluggeschwindigkeit, wobei jetzt in der 
Formel fUr den Momentenbeiwert kd an Stelle von e = 0,125 
nur 74 vH dieses Wertes eingesetzt wird. Fiir n = 1400jMin. 
hatten wir auf S. 180 einen Momentenbeiwert von kd= 0,0042 
errechnet. Da das im Zahler stehende Motordrehmoment SO vH 
des friiheren Wertes die im N enner stehende Luftdichte 74 v H 
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ihres friiheren Wertes betragt, ist jetzt kd = 0,0042. 80 = 0,0045. 
74 

Hierfiir liefert Abb. 74 den Fortschrittsgrad ; = 0,18, d. h. 

die zu n = 1400/Min. gehorende Fluggeschwindigkeit betragt 
v=0,18· 205 = 37,0 m/sek. Die neue der Abb.113 entsprechende 
Kurve der Fluggeschwindigkeiten in Abhangigkeit von den Dreh
zahlen ist in Abb. 120 eingezeichnet. Hieraus laBt sich wie auf 
S. 181 die Propellerschubkraft ermitteln. Der neue Schubkra.ft
beiwert fUr 37 m/sek Fluggeschwindigkeit betragt entsprechend 
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Abb.120. 
Fluggeschwindigkeit und Propellerdrehzahl. 

einem Fortschritts
grad von 

v 
U =0,18 

nach Abb. 73 

k8 =0,017, 

also die Schubkraft 

0,017 
8=242·---·074 

0,015 ' 

=203 kg 

(vgl. S.181). Die neue 
Schubkraftkurve ist 
ebenfalls in Abb. 119 
als Linie II einge

tragen. Der rechte Schnittpunkt von I und II liegt bei 
v = 44 misek, also noch etwas hoher als in Abb. 116, die das
selbe Flugzeug fiir Bodennahe behandelt. Die Geschwindigkeit 
ist in 3000 m Hohe noch urn ein Geringes hoher als unten, 
was auf die verhaltnismaBig gering angenommene Abnahme 
der Motorleistung, also auf die gute Hohenanpassung des Motors 
zuriickzufiihrcn ist. Dagegen sieht man schon auf den ersten 
Blick, daB die Steigfahigkeit des Flugzeuges ganz bedeutend 
zuriickgegangen ist. Der groBte Abstand zwischen den beiden 
Linien, also der groBte KraftiiberschuB, betragt nur noch 90 kg 
gegeniiber etwa 150 kg im FaIle der Abb. 116. Die groBte Steig
geschwindigkeit tritt ungefahr bei der mit C bezeichneten Stelle 
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ein. Es rechnet sich aus der Abszisse v' = 30,1 m/sek und der 
Ordinatendifferenz von 90 kg die groBte Steiggeschwindig
keit zu 

_ 90.30,1_ ~ 
wmax - 1200 - 2,u5 m/sek 

gegeniiber dem friiheren Wert von 3,5 m/sek (Abb. 118). Dem
nach ist die groBte Steiggeschwindigkeit beim Auf
stieg auf 3000 m Hohe auf 2/3 des Anfangswertes ge
sunken. 

Wollte man die VerhiUtnisse in noch groBeren Hohen 
untersuchen, so wiirde man schlieBlich eine Hohe find en, bei 
der die Linien I und II einander gerade beriihren, also gar 
keine Steigreserve mehr vorhanden ist. Diese Hohe bildet die 
Grenze, bis zu der das Flugzeug iiberhaupt noch gelangen kann, 
die sog. "Gipfelhohe". Ein Verfahren, die GipfelhOhe rech
nerisch zu bestimmen, ohne Verwendung del' hier besprochenen 
Schaubilder, werden wir in Abschn. 29 kennen lernen. Hier 
sei nur noch folgende Bemerkung eingeschaltet. 

Man hort oft die Meinung vertreten, der Aufstieg eines 
Flugzeuges in die Hohe sei nur dadurch begrenzt, daB die 
Motorleistung mit abnehmender Luftdichte zuriickgeht; es ware 
also moglich, unbegrenzt hoch zu steigen, und dazu noch bei 
wachsender Fluggeschwindigkeit, wenn es nur gelange, das 
Arbeiten des Motors von der Hohenlage unabhangig zu machen. 
Diese Meinung ist nicht richtig, wie folgende Dberlegung zeigt. 
Der geringstmogliche Flugzeugwiderstand steht zum Fluggewicht 
in einem festen Verhaltnis (Gleitzahl), das unabhangig von der 
Hohe ist. Es ist also zum Fliegen eine von der Hohe unab
hangige Mindestzugkraft des Propellers notwendig. Die zum 
Fliegen erforderliche Leistung gIeich Propellerzugkraft mal 
Fluggeschwindigkeit wird in groBeren Hohen immer groBer, da 
die Gleichheit von Auftrieb und Gewicht eine vergroBerte Ge
schwindigkeit bei abnehmender Luftdichte erforderlich macht. 
Es geniigt also keineswegs, einen Motor zu haben, des sen Lei
stung mit der Rohe nicht abfallt, vielmehr benotigt man eine 
um so groBere Motorleistung, in je groBere Hohen man mit dem 
Flugzeug vorzudringen wiinscht. 

v. Mises-H0henemser, Fluglehre. 5.Aufl. 13 
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28. EinHun des Fluggewichtes und der TragflachengroBe. 
Propellerauswahl. 

Eine weitere Untersuchung, die man zweckmaBig an die Be
trachtung der in den letzten Abschnitten entwickelten zeichneri
schen Darstellungen ankniipfen kann, ist die iiber den EinfluB 
der Belastung auf die Flugleistungen. Andert sich das Gesamt
gewicht des Flugzeuges, ohne daB sonst irgendeine Veranderung 
eintritt, so bleibt die Linie II unverandert, die Linie I andert 
sich allein. Zu einem beliebig angenommenen Anstellwinkel a 
rechnet sich die Geschwindigkeit v nach der zu Beginn von 
Abschn. 27 angeschriebenen Formel, aus der hervorgeht, daB 
v mit der Quadratwurzel aus dem Gewicht G wachst. Die 
GroBe der erforderlichen Zugkraft Z ist jedoch, wie man aus der 
zweiten dort verwendeten Formel ersieht, dem Gewicht G selbst 
direkt proportional. N ehmen wir, um ein recht deutliches 
Resultat zu erhalten, an, die Belastung des im friiheren Bei
spiel behandelten Flugzeuges wiirde urn 200 kg vermehrt, so 
daB das Gesamtgewicht G = 1400 kg gegeniiber bisher 1200 kg 
betrage. In unserer Tabelle fur a, v und Z sind dann die 
Werte von v mit f1400: 1200 = 1,08, die von Z mit 1400: 1200 
= 1,16 zu multiplizieren. Daraus ergibt sich nach S. 183 fiir 
Flug in Bodennahe: 

a=OO v = 47,7 mJsek Z=307kg 

2° 39,5 " 205 " 
4° 33,9 " 170 " 
6° . 30,2 " 155 " 
8° 27,9 " 159 " 

12° 24,6 " 175 " 
16° 24,0 " 197 " 

In Abb. 121 ist die entsprechende Linie I entworfen und dazu 
die Linie II aus Abb. 116 heriibergenommen. Der Schnittpunkt A 
liegt wieder bei rund 42 m/sek; ein merklicher Abfall an Ge
schwindigkeit durch Aufnahme der Belastung tritt also in unserm 
Fall nicht ein. Sehr merklich ist dagegen die Abnahme der Steig
fahigkeit; der Abstand der beiden Linien an der Stelle C, die un
gefahr der groBten Steiggeschwindigkeit entspricht, d. h. der 
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maBgebende DberschuB an Zugkraft ist von 145 kg auf 120 kg, 
also um mehr als 17 v H gesunken. Da die Abszisse von C etwa 
30,2 m/sek betragt, ist die groBte Steiggeschwindigkeit jetzt 

120·30,2 / k ··b d f ··h W I k ----=2,6 m se gegenu er em ru eren ert von 3,5m/se . 
1400 

Die Erhohung des Fluggewichtes von 1200 auf 1400 kg ergab 
also etwa 26 vH Verlust an Steigfahigkeit. Man wird durch
schnittlich sagen konnen, daB bei kleinen Belastungsverande
rungen eines Flugzeuges der Verlust an Steiggeschwin
digkeit prozentual ungefahr doppelt so groB ist, als 
die Anderung des Gesamtgewichtes. 

Z,kg 
°1100 

300 292 kg 

200 
~ 
~ 
!:: 

100 ~ 
~ 

10 20 

Abb. 121. Zugkraftlinien fUr erhohte Belastung. 

Ohne weiteres laBt sich auch der gleichzeitige Ein
fluB von Mehrbelastung und Luftverdiinnung (Hohenfiug) fest
stellen. Wenn wir in der Tabelle auf Seite 191 fiir Hohen-
Hug in 3000 ill die Werte von v mit 1,08, die von Z mit 1,16 
multi plizieren, so erhalten wir: 

ct= 0° v = 55,5 m/sek Z=307 kg 
2° 45,9 " 205 " 
4° 39,4 " 170 " 
6° 35,1 " 155 " 8° 32,4 " 159 " 

12° 28,6 " 175 " 16° 27,9 " 179 " 

Diesen Zahlen entspricht die Linie I in Abb. 122, in der 
dazu die Linie II von Abb. 119 eingetragen wurde. Man 
sieht, daB hier beim Flug in 3000 m Hohe der EinHuB der 

13* 
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Gewichtsvermehrung noch bedeutender ist. Der Ordinatenab
stand bei 0 weist einen KraftiiberschuB von 58 kg bei der Ge
schwindigkeit v' = 35 m/sek auf, also eine Steiggeschwindigkeit w 

58·35 5 / k ··b d b S· h· von W= 1400 = 1,4 m se gegenu er er esten tmggesc wm-

digkeit von w = 2,25 m/sek bei 1200 kg Fluggewicht (S.193). 
Die Steiggeschwindigkeit in 3000 m Hohe hat wegen der Ge
wichtszunahme urn 36 vH nachgelassen, also urn einen groBeren 
prozentualen Anteil als in Bodennahe, wo es etwa nur 26 vH waren. 

Z,kg 
1100 

300 

200 

100 

307kg 

Abb. 122. Zugkraftlinien fiir H6henflug bei erh6hter Belastung. 

Die groBte erreichbare Hohe nimmt mit zunehmender Belastung 
sehr stark abo 

In ganz ahnlicher Weise lassen sich Betrachtungen iiber 
den EinfiuB der Flachenbelastung, also der Belastung pro m2 

der Tragfiache anstellen. Insbesondere ist es, gerade fiir die 
Konstruktion von Flugzeugen (s. Abschn. 29) von Wichtigkeit 
zu wissen, wie sich die W agerechtgesch windigkeit mit der 
Flachenbelastung andert. Urn diese Frage zu beantworten, gehen 
wir wieder von Abb. 116 aus, in der die Kurve II, als von der 
Flachenbelastung unabhangig, unverandert bleibt. Die Kurve I 
ist das mathematische Bild der Beziehung: 

Z=!i(c + 131)= G. CW +13 L . G 
Ca W 'F ca ' Ca F 

G 
oder, wenn wir fiir die Flachenbelastung F den Buchstaben p 
einfiihren: 
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Dazu tritt die erste der Gleichgewichtsbedingungen, die nach v 
aufgelost lautet: 

Vp 
v = iCa-'~eJ2' 

In dem Beispiel der Abb. 116 betrug p = 1200: 35 = 34,3 kgJm2 • 

Wir wollen jetzt ein Flugzeug wahlen, das unter sonst genau 
gleichen Bedingungen eine Flachenbelastung von 42 kgJm2 besitzt. 
Da wir das Gewicht 1200 kg unverandert lassen, wurde das be
deuten, daB die Tragflache statt 35 m2 jetzt 28,6 m2 groB ist. 
Wir erhalten dann die neuen v-Werte durch Multiplikation der auf 

V42 ,,~ 
S. 183 angegebenen mit -- = r 1,225 = 1,108 '" 1,11, also 

34,3 
z. B. fUr a=2° v=1,1l·36,6=40,6 misek, und ebenso die 
anderen Werte. Die Werte der erforderlichen Zugkraft mussen 
wir dagegen direkt berechnen. Es ist nach der oben angegebenen 
Formel fUr Z: 

C 0,9 Cw + 49,1 
Z=1200.~+ 1,3·-·42 = 1200·- --. 

ca ca ca ca 

Entnehmen wir wieder den Abb. 22 und 23 die fUr die Anstell
winkel a=Oo, 2°, 4°, 6°, 8°, 12°, 16° und 18° aufgetragenen 
Werte ca und cw ' so konnen wir fUr diese Anstellwinkel Z be
rechnen und erhalten schlieBlich folgende Zuordnung: 

a= 0°' , v = 48,9 m/sek; Z=304 kg 
2°' , =40,6 " =196 " 
4°' , =34,7 " = 160 " 
6°' , =31,0 " =147 " 
8°' , =28,6 " =148 " 

=12°; =25,2 " = 158 " 
=16°; =24,6 " =213 " 
=18°; =24,4 " =282 " 

In Abb. 123 ist Z als Funktion von v aufgetragen. Das ergibt 
die Linie 1. Linie II ist unverandert aus Abb. 116 entnommen, 
desgleichen (gestrichelt gezeichnet) Linie (1) der Abb. 116, 
welche die erforderliche Zugkraft bei einer Flachenbelastung 
von 34,3 kg /m2 darstellt. Man erkennt, daB der EinfiuB der 
geanderten Flachenbelastung sich in dem Schaubild durch eine 
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Verschiebung der Linie I gegenuber der Linie (I), und zwar 
nach rechts, auswirkt. Das hat fur unseren Fall eine VergroBe
rung der Wagerechtgeschwindigkeit von etwa 42 m/sek auf 
44 mjsek zur Folge. Die Gebiete, in denen ohne Umkehr der 
Steuerwirkung geflogen werden kann, uberschneiden sich in (I) 
und 1. Es sind deshalb nur die beiden Gebieten nicht gemein
samen Teile schraffiert. Man erkennt, daB das Geschwindigkeits
gebiet, in dem geflogen werden kann, im FaIle der groBeren 
Flachenbelastung kleiner ist. 

Um den EinfluB der Flachenbelastung auch in 3000 m Rohe 
zu untersuchen, ubertragen wir die Linie II der Abb. 119 oder 

Abb. 123. Zugkraftlinien bei veranderter FIachenbelastung. 

122 nach Abb.124. Da die Ordinaten der Linie I ungeandert 
bleiben, die Abszissen aber mit dem Verbaltnis der Wurzel aus 
den Luftdichten multipliziert werden mussen, erbalt man I, in-

dem man die v-Werte der letzten Tafel mit 1/i,2~ = 1,16 r 0,93 
multipliziert und zu diesen neu gewonnenen Werten die Z -Werte 
aus der letzten Tafel auftragt. In die so entstehende Abb. 124 
ist auBerdem wieder die aus Abb.119 entnommene Linie (1) 
vergleichshalber eingezeichnet. Man erkennt, daB in einer Rohe 
von 3000 m der EinfluB der Flachenbelastung auf die Anderung 
der Fluggeschwindigkeit nahezu unwirksam bleibt, wogegen ein 
"Dberziehen" in dieser Rohe sehr viel leichter eintritt als bei 
einem Flugzeug mit geringerer Flachenbelastung. Fur ein Rohen
flugzeug ist also zu groBe Flachenbelastung in jedem FaIle un
gunstig, bei einem Streckenflugzeug dagegen ist wegen der 
Erhohung der Fluggeschwindigkeit die Flachenbelastung, soweit 
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nicht andere Griinde dagegen sprechen (Landung), moglichst 
hoch zu wahlen. 

Man kann schlieBlich an den hier in Rede stehenden Dia
grammen noch eine weitere, im praktischen Flugbetrieb sehr 
wichtige Frage studieren, namlich die der Auswahl des rich
tigen Propellers fiir ein Flugzeug. Es ist selbstverstandlich, daB 
man Luftschrauben von moglichst hohem Wirkungsgrad verlangt. 
Aber da wir an unserer Abb. 75 erkannt haben, daB der Wirkungs
grad vom jeweiligen Wert des Fortschrittsgrades v : U abhangt, sich 
also fiir die verschiedenen Flugzustande verschieden ergibt, so folgt, 
daB die Frage nicht so einfach zu losen ist. Wie viel der Unter-

Z 
k. I 
« (LJ\ I 

I 

SfJO 
I 
I 

II I 

too 

10. 

v 
o m/sek 

Abb. 124. Zugkraftlinien bei veranderter Fliichenbelastung und Hohe. 

schied in den Wirkungsgraden ausmachen kann, wollen wir uns an 
dem Beispiel, das in Abb. 119 und 120 zum Ausdruck kommt 
(also Flug in 3000 m Hohe bei G = 1200 kg), klarmachen. Die 
Abb. 119 zeigt, daB der dem Wagrechtfiug entsprechende Punkt 
A bei rund 44 m/sek liegt. Dieser Geschwindigkeit entspricht nach 
Abb. 120 eine Drehzahl von 1460/Min., somit eine Umfangs-

h . d' k' d P II U __ 2,8.1460 --215 mjsek gesc wm 19 elt es rope ers von 
19,1 

(Propellerdurchmesser D = 2,8 m). Der Fortschrittsgrad ist 

V = :1~ = 0,205. Bei diesem Fortschrittsgrad hat nach Abb. 75 

die Luftschraube einen Wirkungsgrad von ungefahr 72 vH. Die 
Geschwindigkeit des besten Steigens betragt etwa 30 misek, 
dem entspricht nach Abb. 120 eine Drehzahl von 1360, somit 

. U f h d' k U 2,8 ·1360 0 I k eme m angsgesc win 19 eit von = = 20m se 
19,1 
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d . F h . t d V 30 0 5 H" f" . un em ortsc nt sgra von U = 200 = ,1. ler ur zelgt 

Abb. 75 einen Propellerwirkungsgrad von nur etwa 57 vR. Der 
Unterschied, der also beim Steigen gewissermaBen verloren geht, 
betragt rund 15 v R, d. i. einen ganz betrachtlichen Teil der Motor
leistung. Rinzu kommt noch der Drehzahlabfall von 1460/Min 
im Wagrechtfiug auf 1360/Min im Steigflug, dem ein Leistungs
abfaH des Motors entspricht. 

Beachtet man, daB nach Abb. 75 der Wirkungsgrad der 
Luftschraube erst bei etwa v: U = 0,25 seinen Rochstwert er
reicht, so wird man verstehen, daB diese Luftschraube fiir 
unser Flugzeug, wenigstens beim Flug in 3000 m Rohe, nicht 
geeignet ist. Denn ihr giinstigster Wirkungsgrad liegt auEer
halb des ganzen Bereiches der Betriebszustande zwischen Wag
rechtflug und starkstem Steigen. Aber die Frage bleibt offen: 
Wie solI man die Luftschraube in jedem Fall wahlen, wann solI der 
Rochstwert des Wirkungsgrades erreicht sein, beim Steig en oder 
beim Wagrechtflug? Die Antwort darauf liiBt sich nicht allgemein 
geben, sondern man erkennt, daB hier gerade eine gewisse Frei
heit in der Verwendungsmoglichkeit eines Flugzeuges besteht. 
Je nachdem man den Propeller so wahlt, daB er bei groBerem 
oder geringerem Wert von v: U den hochsten Wirkungs
grad erreicht, hat man die Motorleistung mehr zur 
Erzielung von Wagrechtgeschwindigkeit oder zur 
Erreichung von Steigfahigkeit ausgenutzt. Man spricht 
im ersten Fall von einem "Geschwindigkeits-", im letzten Fall 
von einem "Steigpropeller". Am giinstigsten ist es natiirlich, 
eine Luftschraube mit versteHbaren Blattern zu benutzen. Man 
erreicht damit nicht nur fiir jeden Betriebszustand den jeweils 
bestmoglichen Wirkungsgrad, sondern kann auch den Drehzahl
abfall und damit den Leistungsabfall des Motors vermeiden, 
vgl. die Ausfiihrungen auf S. 126. 

29. Steiggeschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit. 

Die Kurvenbilder, wie sie in den voraufgehenden Abschnitten 
entwickelt wurden, geben zwar den vollstandigsten Einblick in 
die Verhaltnisse des stationaren Wagrecht- und Steigfluges, sie 
habe.I). aber den N achteil, daB sie nur nach verhiiltnismaBig 
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groBer Miihe die Ergebnisse, nach denen gesucht wird, zu finden 
gestatten. Fiir die meisten Entwurfsrechnungen geniigt es je
doch, einige vereinfachenden Annahmen zu trefien, die prak
tisch recht gut erfiillt sind, und die eine wesentlich raschere 
Bestimmung der Steigleistungen eines Flugzeuges ermoglichen. 

Wir gehen wieder aus von den Gleichungen fUr Auftrieb 
und Widerstand des Flugzeuges, die wir schon wiederholt ver
wendet haben (S. 182). 

v~ 
G=A=c Ffl--

a <:: 2 

v2 v~ v~ ( f) W = c F fl - -t- 1 3 ffl - = fl F - c -+- 1 3 - . w<::2 '<::2 <::2 w1 'F 

Der Klammerausdruck stellt einen auf die Tragflache bezogenen 
Gesamtwiderstandsbeiwert des Flugzeuges dar. Wir wollen da
her in folgendem den Klammerausdruck mit c bezeichnen. 

wg 

Die Widerstandsgleichung nimmt dann die der Auftriebsgleichung 
vollkommen analoge Form an 

wobei 

v2 

W-c Ffl 
- teg <::2' 

. f 
c =c +13-wg w , F 

zu setzen ist. Division der Widerstandsgleichung durch die Auf
triebsgleichung ergibt 

W c ___ =-'£1l 
G ca ' 

wahrend wir die Geschwindigkeit v, wie 'schon wiederholt £riiher, 
aus der Auftriebsgleichung zu 

bestimmen. 
Nun gehen wir dazu iiber, die beim Steigflug erforderliche 

Leistung zu berechnen. Beim Wagrechtflug hat die Leistung, 
wie auch schon friiher angegeben wurde, einfach den Wert W·v. 
Wenn der Motor gerade diese Leistung hergibt, findet' wag
r.echter Flug statt, ein etwaiger VberschuB kann dazu dienen, 
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einen Anstieg zu bewirken. Nennen wir, wie oben, die Steig
geschwindigkeit w, so wird auf Hebearbeit der Leistungs
betrag G· w verwendet und die gesamte vom Propeller auf 
das Flugzeug iibertragene Leistung L verteilt sich auf Zug
leistung W· v und Steigleistung G· w. Wir haben also 

L=W.v+G·w, 

woraus die Steiggeschwindigkeit sich rechnet zu 

L W L Cw w=--- ·v=--~·v 
G G G ca ' 

oder, wenn wir fiir v den vorhin ermittelten Wert einsetzen: 

w= ~ -- c;au VCa.e~2'F= ~ - V~1q·; .~ . 
Bis hierher ist noch keinerlei willkiirliche Annahme zur Ver
einfachung der Reehnung gemacht worden; die Formel ist noch 
ebenso genau richtig, wie alles, was in den friiheren Abschnitten 
gerechnet wurde 1). 

Wollen wir aber die abgeleitete Gleichung wirklich an
wenden, um die Steiggeschwindigkeit w in einem bestimmten 
Fall zu berechnen, so finden wir zunachst, daB rechts noch 
sehr viel Unbekanntes steht. Unveranderlich oder als gegeben 
anzusehen sind von den GroBen auf der rechten Seite nur G 
und F, Gewicht und Tragflache, wobei wir den Quotienten G : F 
auch durch die "Flachenbelastung" p ersetzt denken konnen. Die 
Beiwerte Cwg und ca , die in der eharakteristischen Verbindung 
C~gIC~ auftreten, sind, wenn das Tragfliigelprofil festliegt, noch 
Funktionen des Anstellwinkels, und wir wissen vorerst noeh 
nicht, mit welehem Anstellwinkel geflogen wird. Die Luftdichte e, 
die von der augenblicklichen Hohenlage h abhangt, diirfen wir 
als gegebene VeranderIiche betrachten. Die groBte Schwierigkeit 
steckt aber in der GroBe L. Schon die vom Motor abgegebene 
und von der Luftschraube aufgenommene Leistung ist, ganz ab
gesehen von dem EinfluB der Hohenlage, von der Umlaufzahl 
(entsprechend der Bremslinie des Motors, Abschnitt 20) abhangig, 

1) Gewisse auch friiher schon gemachte Vernachlassigungen (vgl. 
Anm. S. 186) sind auch in der obigen Formel enthalten. 
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und diese bestimmt sich eben aus der Gesamtheit der Gleich
gewichtsbedingungen. Unser L bezeichnet aber die von der 
Schraube abgegebene Leistung, die aus der eben genannten 
durchMultiplikation mit dem Luftschraubenwirkungsgrad 1'} 

hervorgeht. Dieser ist wieder, wie in Abschnitt 16 gezeigt wurde, 
Funktion des Fortschrittsgrades der Luftschraube, dessen 
Wert uns auch nicht von vornherein bekannt ist. Es giht kein 
anderes Mittel, aIle diese Einfliisse und Abhangigkeiten richtig 
in Rechnung zu stellen, als eben die Durchfiihrung des zeich
nerischen Verfahrens unserer Abschnitte 24 bis 28. Durch eine 
Reihe von vereinfachenden Annahmen konnen wir jedoch das· 
erwahnte Verfahren umgehen, ohne dadurch die Ergebnisse 
wesentlich zu falschen. Zunachst mach en wir uns fiir den Steig
flug frei von der Veranderlichkeit der Motordrehzahl. 1m giin
stigsten Steigflug ist die Drehzahl des Motors bei Verwendung 
von Luftschrauben mit unverstellbaren Blattern etwa 10 vR 
niedriger als im Wagrechtflug, wenn beide Male Vollgasstellung 
vorausgesetzt wird. Dies trifft angenahert auch fiir unser frii
heres Beispiel zu, wie man sich an Rand der Abb.113 und 118 
iiberzeugen kann. Bei Verstellblattpropellern konnen wir die 
Motordrehzahl im Steigfiug gleich der hochstzulassigen Voll
leistungsdrehzahl annehmen. Weiterhin ist die Fluggeschwindig
keit des besten Steigens mit der Rohe nicht sehr stark ver
anderlich. In unserm Beispiel lag sie in Bodennahe bei etwa 
29 misek, in 3000 m Rohe bei etwa 30 m/sek. Man wird also 
die Fluggeschwindigkeit des besten Steigens fiir eine mittlere 
Rohe bestimmen und annehmen, daB die Fluggeschwindigkeit 
beim Aufsteigen vom Boden bis zur Gipfelhohe unverandert 
bleibt. J etzt ist auch der Fortschrittsgrad v fU und damit der Pro
pellerwirkungsgrad eine feste von der Rohe unabhangige GroBe. 

Um in groBerer Rohe mit der gleichen Geschwindigkeit 
fliegen zu konnen wie in Bodennahe, muB der Anstellwinkel a 
und der Auftriebsbeiwert ca der Tragflache vergroBert werden. 
Wir miissen also die Abhangigkeit des Ausdrucks c~alc~ von 
ca odeI' a kennen. Fur unser Beispiel war die schadliche Flache 
des Flugzeuges f = 0,9 m2, die TragfiachengroBe F = 35 m2 , 

es ist also 
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Der Widerstandsbeiwert Cw der Tragflache ist in Abhangigkeit 
vom Auftriebsbeiwert ca der Polaren Abb. 26 zu entnehmen. 
Es ergibt sich z. B. fur ca = 0,6 ein Widerstandsbeiwert der 
Tragfiache von Cw = 0,035, also ein Gesamtwiderstandsbeiwert 
von cwg = 0,035 + 0,033 = 0,068. Der Ausdruck c~o/c~ nimmt 

fl,f0 

qos 

q07 

q05 

qOJ 

q02 

0,01 

fur ca = 0,6 den Wert an 

C;o 0,0682 
-3 = ---3- = 0,021. 
ca 0,6 

In der gleichen Weise sind weitere Wertepaare ca 

und c;olc~ ausgerechnet und in Abb. 125 aufge
tragen worden. Den Auftriebsbeiwert ca konnen 
wir aus der Auftriebsgleichung ermitteln 

G 
C ------

a - F.e.v2/2· 

Fluggewicht G und TragfiachengroBe F sind be
kannt, die Fluggeschwindigkeit v wird nach den 

oben erwiihnten Gesichts
punkten festgelegt, die 
Luftdichte e ist eine be-

! I 

o q3 0,'1 qs q6 qg q7 o,S 
I ! 

1,0 1,1 

kannte Funktion der 
Hohe. Es liiBt sich also 
fur jede Hohe die Auf
triebsbeizahl ca und da
mit nach Abb. 125 c;o/c~ 
angeben. Setzen wir fUr 
unser Beispiel G = 1200 kg, 

Ca-

Abb. 125. c'~l1lcg iiber Ca· 

F = 35 m2, V = 30 m/sek und 
eo = 0,125 ein, so erhalten wir 

die Luftdichte am Boden 

1200 eo/e c = -=-=c-::---::~~-:-
a 35.0,125.450 

0,61 

eleo· 

Das Verhiiltnis eleo ist bis zu 10 km Hohe auf S. 19 angegeben. 

in 4000 m Hohe ist z. B. eleo = 0,65, also ca = ~::~ = 0,94 

und nach Abb. 125 c;o/c~ = 0,014. Rechnet man in der gleichen 
Weise c!o/c~ fur andere Hohen aus, so erhiUt man die in 
Abb. 126 dargestellte Kurve. 



:!9. Slcigge@chwindigkeit'J GipfelMhe und Stoigzeit. 205 

In der Gleichung fur die Steiggeseh willdigkeit ist jetzt 
nur noeh die Motorleistung in Ahhiingigkeit von der Hohe un
bekannt. Die N ormalleistung des Motors in Bodennahe bei der 
Drehzahl des Steigens sei No in PS gemessen. FUr die Leistung 
in der Hoha h sebreiben wir N = N(l· v, wobei l' aine von h 
abhangige "Abminder ungszahl" bezeichllet. Fiir L iat dann 
75 1] • No· p zu setzen, wobei in dem "WirkuDgsgrad" lJ streng 
genom men nieht nur der Untersehied zwischen der vorn Propeller 
aufgenornmenen und abgegebenen Leistung, sondern aueh noeh 
die eventuelle Leistungsvermin· 
derung des Motors infolge des G{)()(i 

Tourenabfalls beirn Steigen 
steckt. Fur die Steiggesebwin
digkeit w erhalten wir so: 

III 

~-

UNO 

..... 

~ 

ffJ{}() 

o 

/ 

~ 

\ 
1\ 
\ 

qoos qOliJ 

Der Wirkungsgrad laBt sieh be
stimmen , wenn die Propeller
kennlinien gegeben sind, da aus 
Fluggesehwindigkeit v und Dreh
zahl n sieb der Fort-schritt-a
grad v/U des Propellers ermit
teln IiWt. Auf S. 200 wurde fijr 
den Propeller der Abb. 72 im Abb. 126. c!gfc,: liber der Hoho. 

Steigflug ein Wirkungsgrad von 
1'} = 0,57 erreehnet. Wenn jetzt noeh die Leistungsabminderungs
zabl des Motors in Abhangigkeit von der Hobe gegeben ist, 
dann laBt sieh fUr jede Flaehenbelastung G/F und fur jede 
Leistungsbelastung GINo die Steiggesehwindigkeit in Abhangig
keit von der Hohe ermitteln. Die in Abb. 127 dargestRliten 
Werte des Abminderungsfaktors p kann man als Durcbsehnitts
werle verwenden, wenn keine genaueren Angaben uber den 
Verlauf der Motorleistung in Abhangigkeit von der Hobe vor
Jiegen und wenn es sioh nicht um einen ausgesproehenen 
Hohenmotor handelt (siebe Absehnitt 20). 

Wir wollen jetzt unter Zugrundelegung der Kurve von 
Abb. 127 die Steiggesehwindigkeiten fiir unser Flugzeug mit 
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G 
der FHichenbelastungjj = 34,3 kg/m2 berechnen. Als Boden-

leistung No setzen wir die Leistung des Motors mit den Kenn
linien nach Abb. 88 fUr n = 1360/Min ein. Das Motormoment 
bei n = 1360/Min ist 1Yl = 101 mkg, also die Leistung nach der 
Formel von S.141 

N =M.n = 10! __ !~~=192 PS. 
o 716 716 

Die Gleichung fiir die Steiggeschwindigkeit heiBt dann mit 

8 
Ion 

7 

{) 

5 

2 

1 

\ 
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\ 
'\. 
\ 
'\ 

I"" 
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11=0,57 

75·0,57·192 
W= 1200 .')1 

_ l/c!u .34,3.16.~ r c~ 12 

oder 
w=6,82Y 

_ 1/550 C!3u . eo. r Ca 12 

Fiir die Bodennahe ~ 
o 0,1 42 43 0,'1 45 45 0,7 {},8 4g 1,0 h = 0 ist y = 1, 

v--
Abb. 127. Abminderungszahl 'V der Motor

leistung mit der Hohe. 

C2 
120=1, -"',f!-=0,020, 
12 c~ 

also w = 6,82 - 3,32 
= 3,50 misek, ein Ergebnis, welches wir bereits auf S. 189 
gewonnen hatten. Fur h = 2000 mist y = 0,785 (Abb. 127), 

12 = 0,81 (S. 19), C~:_ = 0,015 (Abb. 126), also w = 5,35 
eo ca 
- 3,20 = 2,15 mjsek. In der gleichen Weise sind die Steigge
schwindigkeiten fUr weitere Hohen ausgerechnet und in Abb. 128 
aufgetragen worden. Die Steiggeschwindigkeit null wird etwa 
in 4900 m erreicht, dies ist die Gipfelh6he des Flugzeuges. 

Die Steigzeiten von 1000 zu 1000 m erhalten wir, indem 
wir 1000 durch die mittlere Steiggeschwindigkeit in dem be
treffenden Intervall dividieren. Wir fiihren die Steigzeitberech
nung in Form einer Tabelle durch. 
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hm w mjsek t sek 
fUr 1000 m 

0 
1000 
2000 
3000 
4000 

3,15 
2,48 
1,80 
1,10 

316 
400 
455 
910 

Die zweite Spalte enthiilt 
die mittlerenSteiggeschwin-

5 
km 

digkeiten von 1000 zu 
1000 m, also die Steigge-
schwindigkeit in 500 m, in 
1500 m, in 2500 m usw. 
Die dritte Spalte enth1ilt " 
dieSteigzeiten fur je 1000m ~ 

3 

2 -

1 -

o 0,5 1,0 

Steigzeit in 

Sekunden Minuten 

316 
716 

1271 
2181 

1,5 2,0 
TV-

5,2 
12,0 
21,2 
36,3 

2,5 3,0 m/sek 

in sek (1000/w). Die vierte 
Spalte enthalt die gesamte 
Steigzeit bis zu der be
treffenden Hohe in Sekun
den, die £Unfte Spalte die 
Steigzeit in Minuten. Das 
Ergebnis ist auch III 

Abb. 129 dargestellt. Die 
Kurve der Steigzeiten liiuft 
asymptotisch in die Gipfel
hOhe ein, d. h. die theore-

Abb. 128. Steiggeschwindigkeit in 
Abhangigkeit von der Hohe. 

tische Gipfelhohe, bei der SF-____ --'C,J'ji""fe"'/o"-eO"'ne'--____ _ 

die St~igzeit null ist, wird km 

erst in unendlich langer 
Zeit erreicht. Wegen der 
praktischen Unerreichbar
keit der theoretischen Gip
felhohe hat man den Be
griff der Dienstgipfelhohe 
einge£Uhrt, die man so de
finiert, daB in dieser Hohe 
die Steiggeschwindigkeit 
gerade 0,5 m/sek betriigt. 

10 30 80 '10 50 60 mill 70 
Sfeigzeif t 

Abb. 129. Steigzeiten. 
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Die Diens~gipfelhohe unseres Flugzeuges ist, wie man Abh. 128 
entnimmt, 4300 ill. Die Steigzeit bis zur DienstgipfelhOhe ist 
nach Abb.129 44 Minuten. 

Wir konnen die Gipfelhohe eines }'lugzeuges allch direkt 
aus der Gleichung fiir die Steiggeschwindigkeit ermitteln, wenn 
Wlr darin w = 0 setzen. Man erhiilt so 

1JN C!u G 2 
km 8 \ 

75 ___ 0 1'= 

G c!-F; 

5 \ 
\ 5 

1\ 

I . 

oder durch Quadrieren und Um
ordnen 

1'2 R _ c!u ~1~ _~ (~)~ ] __ 
eo - c! 350 F No 1/2 ' 

¥ 

\ 
~ 
or::; Die Hnke Seite hiingt nur von der 

J \ 

2 

1 

I\. 

~ 
........ 

Hohe ab, sie ist fur den Abmin
derungsfaktor v der Abb. 128 in 
Abb. 130 liber der Hohe aufgetra
gen. Die Gipfelhohe wird also urn 
so groBer, je kleiner c;'u!c! ist (aero
dynamische Gtite des Flugzeuges), ~ 

o IJ,Z WI f./5 f./8 W je kleiner die Flachenbelastung GfF 
1'"f. - ist (kleines Fluggewicht, groBe Trag-

Abb.130. Bache), je kleiner die Leistungs-
V21lillo tiber der Hi5he. belastung GINo ist (kleines Ge-

wicht, hohe Motorleistung) und je 
besser der Schraubenwirkungsgrad ist. Setzen wir unsare Werte 

ein, so erhalten wlr 

c!ulc! = 0,015, 

G/F=34,3 kg/m2, 

G/No = 6,25 kg/PS, 

11= 0,57 

1'2 g = 2,015 .343. 3~,0 = 0 175 
eo 350 ' 0,325 ' . 

Dieser Wert wird nach Abb. 130 hei 4900 m erreicht. Wir 
haben also die gleiche Gipfelhohe erhalten wie aus Abb. 128. 
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30. Leistungsberechnungen beim Entwurf eines 
Flugzeuges. 

Wir wollen jetzt die wichtigsten derjenigen rechnerischen 
Vberlegungen kurz zusammenfassen, die man beim Entwurf eines 
neuen Flugzeuges in der Regel anzustellen hat. Dabei kann 
es sich nicht darum handeln, hier eine vollstandige Anweisung 
fUr die Berechnung einer neuen Type zu geben, sondern es soIl 
nur auf die Punkte, die fur eine solche Berechnung die wesent
lichsten sind, hingewiesen werden. 

Ais bekannt vorausgesetzt wird die Motorleistung und das 
Gewicht der Triebwerksanlage (Motor mit Kuhler, Luftschraube; 
Leitungen, Instrumente usw.). Weiter sei bekannt die Zuladung 
des Flugzeuges (Besatzung, Nutzlast, Betriebsstoff). Die erste 
Frage ist jetzt die nach dem Gewicht der Flugzeugzelle (Flug
zeug ohne Triebwerksanlage), urn das Gesamtfluggewicht fest
stellen zu konnen. Die genaue Ermittlung des Gewichtes der 
Flugzeugzelle kann man naturlich erst dann vornehmen, wenn 
die Konstruktion vorliegt. Fur die ersten Entwurfsrechnungen 
ist man auf eine Schatzung angewiesen, die auf dem Vergleich 
mit fruher gebauten ahnlichen Flugzeugen beruht. Wenn keine 
anderen Unterlagen vorliegen, kann man als ganz rohe An
nahme das Gewicht der Flugzeugzelle gleich dem halben Ge
wicht der Triebwerksanlage plus Zuladung einsetzen. Das Flug
gewicht ist dann also gleich dem 1,5fachen des Gewichtes von 
Triebwerksanlage plus Zuladung. 

Die zweite Frage ist die nach der TragflachengroBe. Sie 
muB je nach dem Verwendungszweck des Flugzeuges ent
schieden werden. GroBe Tragflache (kleine Flachenbelastung) 
ergibt gute& Steigvermogen, hohe Gipfelhohe (siehe S. 208), 
flache Gleitwinkel und geringe Landegeschwindigkeit (siehe 
S. 54). Flugzeuge mit kleiner Flachenbelastung sind auch im 
allgemeinen leichter zu fliegen, d. h. sie sind weniger empfind
lich gegen Steuerfehler. Bei kleiner Tragflache (groBer Flachen
belastung) erreicht man etwas hohere GroBtgeschwindigkeiten, 
allerdings ist der EinfluB der TragflachengroBe auf die Flug
geschwindigkeit nicht sehr wesentlich. Man ersieht das aus 
Abb. 56, aus der hervorgeht, daB bei groBen Geschwindigkeiten 
der Anteil des Tragflachenwiderstandes am Gesamtwiderstand 

v. Mises·Hohenemser, Flul:lehre. 6. Auf!. 14 
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gering jst. Die gIeiehe Tatsache geht alloh aus Abb. 123 her
vor, die zeigt, daB eine Verringerung der TragfUiche von 35 m~ 
auf 28,6 m2 eine Erhi:ihung der Wagreohtgeschwindigkeit von 
nur 2 m/sek zur Folge hatte. In der Formel fiir die Gipfel
hohe auf S. 208 ging die Leistungsbelastung GIN im Quadrat, 
die FHichenbelastung GfF dagegen nur linear ein. Bei Flug
zeugen mit kleiner Leistungsbelastung (groBer Motorstarke im 
Vethaltnis zum Fluggewicht) wird man daher eher eine hohe 
FHichenbelastung wahlen, da diese Flugzeuge ohnedies gut 
steigen. Zur Verringerung der Landegesohwindigkeit wird man 
besondere Vorrichtungen, Z. B. FliigelendkIappen anordnen (siehe 
S. 62). Die iiblieben Flachenbelaatungen der Flugzeuge liegen 
zwischen 40 und 60 kgJm 2, doeh geht man bei manchen Flug
zeugtypen (Schnellverkehrsflugzeuge, RennBugzeuge) noch erheb
Heh tiber diese Werte hinaus. 

Das Seitenverhii.ltnis (Spannweitenquadrat zu Tragflii.chen
groBe) hat besonders auf die Steigleistungen EinftuB. Schmale 
Fltigel von groBer Spannweite ergeben Bache Gleitwinkel (siehe 
S. 105) und hobe Steiggesch windigkeiten. Die iiblichen Saiten
verhii.ltnisse der Motorflugzeuge liegen zwischen 6 und 8. 

Die Gesichtspunkte fur die Wabl des Tragflaehenprofiles 
hangen auch wieder mit dem Verwendungszweek des Flugzeuges 
zusammen. Wird der Ha.uptwert auf Geschwindigkeit gelegt, 
dann muB ein gutes Schnellflugprofil genommen werden (siehe 
S. 60). Besonders ist darauf zu a.chten, daB das Minimum des 
Widerstandsbeiwerles des Profiles bei dem Auftriebsbeiwerl des 
Wagrechtfluges erreicht wird. Das Profil mit der Polaren 
Abb. 26 hat bei etwa ca = 0,4 seinen kleinsten Widerstands
beiwert. In unserem Beispiel erfolgt bei Voligas der Wagrechtflug 
mit 42 m/sek (Abb. 116), also bei einem Auftriebsbeiwert von 

G 1200 ·16 
ca = Fev~/2 = 35~760= 0,31. 

Dieser Wert liegt noch einigermaBen im giiustigen Bereich des 
Profiles. Wiinscht man besonders kleine Geringstgeschwindigkeit, 
danD ist ein Auftriebsprofil zu wahlen, wenn man nicht vor
zieht, die gewiinschten hoben Auftriehsbeiwerte durch Fliigel
endklappen usw. zu erreichen. Sammlungen von Profilmessungen 
findet man unter anderem in den mehrfach erwahnten "Ergeb-
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nissen der aerodynamischen Versuchsanstalt GOttingen" und in 
verschiedenen NACA Reports. Ein gutes Schnellflugprofil, das 
auch sonst giinstige Eigenschaften besitzt, ist mit seinen Kenn
linien in Abb. 27 wiedergegeben worden. 

N achdem die Tragflachenpolare und die TragflachengroBe 
festliegen, erfolgt die Abschatzung des schadlichen Widerstandes. 
Die Schwierigkeiten der Ermittlung des schadlichen Wider
standes der nichttragenden Flugzeugteile sind in Abschnitt 4 
dargelegt worden. Wenn keine anderen Unterlagen vorliegen, 
kann man als ganz rohe Annahme die schadliche Flache des 
Flugzeuges gleich 40 bis 50 vH Imz 
des groBten Rumpfquerschnittes I 

setzen. 8 

N achdem aIle vorstehend 7 
G 

erwiihnten Annahmen getroffen 
"5 

sind, lassen sich unter Verwen- ~ .... 9 
dung der Motorkennlinien die 3 

2 

f 

o 1f)(J 

Abb. 131. 

Flugleistungen berechnen. Wir 
wollen diese Berechnung in der 
abgekiirzten Form noch einmal 
an einem Beispiel im Zusammen
hang durchfiihren. 

Der Motor moge bei. 2000 
Umdrehungen in der Minute 

AbfaH der MotorleiBtung mit der 
Hohe bei 1800 Umdreh., Min. 

eine Bodenleistung von 220 PS haben. Seine Vollgasleistung 
bei 1800 Umdrehungen/Min in Abhangigkeit von der Hohe sei 
in Abb. 131 gegeben. Das Gewicht der Triebwerksanlage sei 
300 kg, die Zuladung betrage 400 kg. Wir schatzen das gesamte 
Fluggewicht zu 1,5 X (300 + 400) = 1050 kg. Die Flachen
belastung wahlen wir zu 60 kg/m9, das entspricht einer Trag
flachengroBe von 17,5 m2• Ais Profil werde das in Abb. 27 mit 
seinen Kennlinien Abb. 30 dargestellte verwendet. Der Rumpf
querschnitt betrage 1,0 m 2, die schadliche Flache des Gesamt
flugzeuges 0,4 m2• Der Gesamtwiderstandsbeiwert des Flugzeuges 
ist nach S. 201 

+ f + 0,4 + cwg = Cw 1,3 F = c.. 1,3 --5 = c.. 0,03 . 
17, 

Wir bestimmen zunachst die Hochstgeschwindigkeit des Flug-
14* 
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zeuges in Bodennahe. Die Widerstandsleistung ist mit e = 0,125 

v3 

W V =(cw + 0,03)F·e 2 = (cw + 0,03)·1,09v3 mkg/sek. 

Die Propellerleistung ist, wenn wir fUr den Propellerwirkungs
grad 1] = 0,75 einsetzen, 

75 N 1] = 220·0,75·75 = 12400 kgm/sek. 

Durch Gleichsetzen der heiden Leistungen erhalt man eine 
Gleichung fur die Geschwindigkeit 

Vl1300--
V= -- ----

Cw + 0,03 . 

Hierin hangt Cw noch von ca und dieses wiederum von v ah: 

G 960 
C - --~ 

a- Fe v2/2- V 2 • 

Wir schatz en zunachst ca = 0,20 und erhalten damit nach 
Abb. 30 cwp = 0,009. Der Widerstandsheiwert Cw der Tragflache 
setzt sich aus diesem Profilwiderstandsbeiwert und dem Bei
wert CWt des induzierten Widerstandes zusammen, fUr den wir auf 
S. 74 die Formel 

1 c2 

CWt = -;; -b2 i jj 
b2 

gewonnen hatten. Wir nehmen ein Seitenverhaltnis F = 6,0 

1 0,202 

an und erhalten fUr ca = 0,20 CWi = Tt • -6- = 0,002. Der 

Widerstandsbeiwert der Tragflache ist also 

Cu = cwp + CWi = 0,0090 + 0,0020 = 0,0110 , 

und man erhalt aus der Gleichung fUr die Geschwindigkeit 

13/ 11300 
v = y 0,011 + 0,030 = 65 m/sek. 

Wir prufen jetzt den geschatzten ca-Wert nach, indem wir 
berechnen 

C =960 = 960.=023. 
a v2 65 2 ' 

Fur diesen Wert ist CWl' = etwa unverandert 0,0090 und 



30. Leistungsberechnungen beirn Entwurf eines Flugzeuges. 213 

Cw = ~. 0,23~ = 0,003, also C = 0,012. Damit erhalt man eine • . n 6 W 

berichtigte Geschwindigkeit von 

V--li300 
V= + 0··0-=64,6 m/sek. 0,012 0, 3 

Die neuerlicheNachpriifung des ca-Wertes ergibt fast unverandert 

960 
C = --- R:I 023 

a 64,62 " 

so daB Vmax = 3,6 . 64,6 = 232 km/Std die gesuchte Hochst
geschwindigkeit in Bodennahe darstellt. Wir haben durch die 
Annahme von ca und die nachtragliche Berichtigung der hier
fiir errechneten Geschwindigkeit die zeichnerische Ermittlung 
der Wagrechtgeschwindigkeit nach Abb.116 erspart. 

Die Geringstgeschwindigkeit, mit der geflogen werden kann, 
erhalten wir aus der Gleichung 

Vmin= 1/ 960 = 1/960 =24,5mjsek, r camax r 1,59 
oder 

Vmin = 88 km/Std. 

Der Propellerschub bei der Wagrechtgeschwindigkeit betragt 

v2 6462 

8= W=(cw + 0,03)F'e' 2 =0,042·17,5· -ii =192 kg. 

Wir wollen einen Propeller zugrunde legen, der bei der Wag
rechtgeschwindigkeit seinen besten Wirkungsgrad hat. Der giin
stigste Propellerdurchmesser ist nach S. 123 

D=28 ~=28 192.,=2,3 m. V- V---
n 2000· 

Die Umfangsgeschwindigkeit betragt 

2,30·2000 
U = ---i91- = 240 mjsek, , 

der Fortschrittsgrad betragt 

v 
U 

64,6 
---=027. 
240 ' 

Der beste Wirkungsgrad des Propellers ist nach Abb. 69, wenn 
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wir eine Rolzluftschraube annehmen, 1Jmax = 0,79. Dieser Wir
kungsgrad ist infolge des Rumpfeinfiusses nooh zu reduzieren. 
Nehmen wir einen Rumpfdurchmesser hinter der Luftschraube 
von 1 man, danll ist das Verhaltnis Rumpfdurchmesser zu 
Propellerdurchmesser 0,41 und naoh Abb. 76 der Reduktions
faktor 0,95. Wir haben also 1J=0,79XO,95=0,75. Das ist 
der gleiche Wert, den wir bei Berechnung der Wagreohtgeschwin-

digkeit eingesetzt haben. Bei ; = 0,27 ist also der Rochstwert 

des Wirkungsgrades zu 1J = 0,75 erreicht. Unter Zugrundelegung 

flO 
} 

t 
fl· 

7J WI 

fl2 
~--

0,3 

der Abb. 71 konnen wir jetzt 
die Wirkungsgradkurve un
serer Luftsohraube ermitteln, 
indem wir die Abszissen der 
Abb. 71 mit 0,27 und die 
Ordinaten mit 0,75 multipli
zieren. Man erhalt so die in 
Abb. 132 gezeichnete Wir
kungsgradkurve. 

Abb. 132. Propellerwirkungsgrad. Wir bestimmen jetzt 
mit Hilfe der Gleichung fUr 

die Steiggeschwindigkeit auf S. 205 

die Fluggeschwindigkeit des besten Steigens fur eine Rohe von 
h = 3000 m. Die Drehzahl des Motors wird zu n = 1800jMin an
genommen (10 vR Drehzahlabfall gegenuber dem Wagrechtftug), 
die Umfangsgesohwindigkeit des Propellers betragt also 

1800· 2,3 
U = -~--~~--- = 216 mjsek. 

19,1 

In 3000 m Rohe ist die Luftdichte (! = 0,092, die Motorleistung 
nach Abb. 131 No'/l = 140 PS. Die Gleichung fUr die Steig
geschwindigkeit heiBt also 

v-----2 
- cwo 

W= 10 1J ~- 1310-3 , 
C,. 
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Weiter folgt aus der Auftriebsgleichung 

o G 1310 
V"---------

- Fcae/2 - ca . 

Wir setzen nun verschiedene Werte c" ein, errechnen aus der 

letzten Gleichung v, weiter ; = 2~6' hieraus nach Abb. 132 1], 

c 2 

ferner cwg=cwp+ .n~6' daraus C~D/C~ und nach der vorletzten 

Gleichung w. Die Rechnung ist in folgender Tabelle ausgefiihrt. 

cil,g 
mjsek 

Ca cw • cr v=~10 
Ca 

0,4 0,048 0,036 57,2 
0,6 0,059 0,016 46,6 
0,8 0,076 0,0113 40,5 
1,0 0,0\l8 0,0096 39,2 
1,2 0,125 0,0091 33,0 
1,4 0,159 0,0092 30,6 

Die Steiggeschwindigkeit in 
Abhangigkeit von der Flugge

l/ 1310 cil,g 
v 

- 1) w 216 c3 a 

0,264 0,75 6,8 0,7 
0,216 0,70 4,6 2,4 
0,188 0,66 3,8 2,8 
0,168 0,63 3,5 2,8 
0,153 0,60 3,4 2,6 
0,142 0,57 3,5 2,2 

schwindigkeit ist in Abb. 133 t 31-----'1---1----'\(----1 

aufgetragen. Die groBte Wag- TV 

rechtgeschwindigkeit(w=O)liegt 
in 3000 m Hohe bei etwa 60 m 
je sek, die Geschwindigkeit des 
besten Steigens bei 38 m/sek. 
Hierzu gehort ain Wirkungs-

c2 

grad 1]=0,64 und WaD =0,0103. 
ca 

30 '10 
v-

Abb. 133. Steiggeschwindig
keiten in 3000 m Hi:ihe. 

Die Steiggeschwindigkeit in beliebiger Hohe ergibt sich jetzt aus 

w = 75·0,64 N y _ 1/00103.960. ~Q 
1050 0 V' e 

oder 

w=0,0457 Nov-F~· 
Die Leistung No y wird fiir jede Hohe der Abb. 131 entnommen, 
(siehe S. 211). Man erhalt 
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PS 11 

1 

0.0457 No v ~~o_ 
.. -I mjsek 

h --
Nov 

o 
5 

km 

'I 

3 -

0 
2000 
4000 

110 

200 1,0 
160 0.81 
120 0;65 

Steig-zeit t 
10 20 JOmil7 

2 3 5 
Stei;geschwintligkeif TV 

Abb. 134. Steiggeschwindigkeiten und 
Steigzeiten. 

w 

9,1 3,1 
i 

6,0 
! 7,3 3,5 3,8 

5,5 3,9 I 1,6 

Die Steiggeschwindig
keiten in Abhangigkeit von 
der Hohe sind in Abb. 134 
aufgetragen, die Gipfelhohe 
ist 5500 m, die Dienstgipfel
hOhe(w=0,5mJsek) 5000m. 
In die gleiche Abbildung 
sind auch die Steigzeiten 
eingetragen, die genau wie 
im vorigen Abschnitt aus 
den Steiggeschwindigkeiten 
errechnet wurden. Die Steig
zeit bis zur DienstgipfelhOhe 
betragt 35 Min. Die in der 
Hauptsache interessierenden 

Geringstgeschwindigkeit 
hOhe sind somit mit 
mittelt worden. 

Flugleistungen, H6chst- und 
in Bodennahe, Steigzeiten und Gipfel
Hilfe der getroffenen Annahmen er-

31. Messung der Flugleistungen. 
Die Messung der Steigleistung im Fluge mit Hilfe des 

Barographen und die Umrechnung der Steigzeiten fur die Normal
atmosphare sind in Abschnitt 2 besprochen worden. Es bleibt 
noch die Messung der Wagrechtgeschwindigkeit zu erkIaren, die 
insofern mit einigen Schwierigkeiten verbunden ist, als hierbei 
der WindeinfluB ausgeschaltet werden muB. 

Wahrend des gleichf6rmigen Fluges in der Luft bleibt ein 
gleichf6rmiger Wind ohne EinfluB auf die Bewegungs- und Gleich
gewichtsverhiiltnisse des Flugzeuges, solange man die Bewegung 
nicht von: der festen Erde aus beurteilt, sondern relativ gegen die 
das Flugzeug umgebende Luft. Was wir bisher kurz als Flug
geschwindigkeit v bezeichnet haben, ist, sobald Wind herrscht, 
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die relative Geschwindigkeit des Flugzeuges gegeniiber der 
bewegten Luft und soll jetzt, zur deutlichen Unterscheidung 
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges heiBen. Haben wir also 
in Abschnitt 25 errechnet, daB das dort als Beispiel gewahlte 
Flugzeug mit v = 42 mjsek wagrecht fliegt, so bedeutet das: die 
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges fiir wagrechten Flug ist 
42 mjsek. Weht ein Wind von 10 mjsek der Flugrichtung 
entgegen, so bewegt sich das Flugzeug, von der Erde aus be
urteilt, nur mit 32 mIsek, weht der gleiche Wind in der Flug
richtung, so geschieht die Fortbewegung gegenuber der Erde 
mit 52 mjsek. Wir wollen von jetzt an die wagrecht gedachte 
Windgeschwindigkeit oder Wind-
starke mit w, die aus Eigengeschwin- C' 

digkeit und Windstarke resultierende 
"Fluggeschwindigkeit", also in un
serem Beispiel die 32 bzw. 52 misek, 
mit c bezeichnen. Den durch Wind her
beigefiihrten Unterschied zwischen dem 
tatsachlich erreichten Ziel und dem Punkt, 
der bei Windstille erreicht worden ware, Abb 135 Fl h' . . uggesc Wlll-

nennt man - auch bei beliebiger Wind- digkeit bei Wind. 
richtung - die "Windversetzung". 

Wie man im allgemeinen Fall beliebiger Windrichtung die 
Fluggeschwindigkeit c aus Windstarke w und Eigengeschwindig
keit v ermittelt, zeigt Abb. 135. Hier ist die Strecke 0 W = w 
in der Windrichtung aufgetragen und die Strecke W 0 = v in 
der Richtung der Flugzeugachse angefiigt. Die Verbindungs
gerade 00 liefert dann nach GroBe und Richtung die Flug
geschwindigkeit c. Sie wird, wie man sieht, aus w und v so 
gefunden, wie man die Resultierende zweier Krafte aus diesen 
ableitet. Wendet der Fuhrer durch Auslegen des Seitenruders 
das Flugzeug derart, daB die Achse die Richtung WO' erhalt, so 
falIt die Fluggeschwindigkeit nach GroBe und Richtung mit 00' 
zusammen. Dabei haben die Strecken WOund W 0' beide die 
GroBe v, sind also untereinander gleich. Daraus ergibt sich der 
Satz: Tragt man aIle bei einem bestimmten Wind mog
lichen Flugg esch windigkei ten c eines Flugzeuges (natiirlich 
bei gleicher Motorleistung usw.) nach GroBe und Richtung von 
einem festen Punkt 0 aus auf, so liegen die Endpunkte dieser 
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Geschwindigkeitsstrecken auf einem Kreis, dessen Halbmesser 
die GroBe der Eigengeschwindigkeit v darstellt. Mit anderen 
Worten heiBt das: Wenn mehrere Flugzeuge mit gleicher Eigen
geschwindigkeit v von einem Punkte aus gleichzeitig nach verschie
denen Seiten abfliegen, so befinden sie sich zu jeder Zeit auf dem 
Umfang eines Kreises; der Mittelpunkt des Kreises schreitet mit 
Windgeschwindigkeit fort, der Halbmesser vergroBert sich mit der 
Geschwindigkeit v. Bei Windstille bleibt der Ausgangspunkt 
dauernd Mittelpunkt der Kreise. 

Man kann den "Geschwindigkeitskreis" 
nutzen, urn die Eigengeschwindig
keit eines Flugzeuges durch Flug-

Abb.136. 

vor aHem dazu be-

Stoppdreieck und zugehorige Geschwindigkeits-Ermittlung. 

versuche zu bestimmen. Kennt man namlich von einem Kreis drei 
Punkte, so kann man, wie bekannt, den Kreis konstruieren, also 
jedenfalls auch seinen Halbmesser finden. Das Verfahren des 
"Stoppdreiecks", wie wir es nennen wollen, besteht nun 
in folgendem. Auf dem Boden werden drei Strecken von ver
schiedenen Richtungen in geeigneter Weise abgesteckt, z. B 
die drei Strecken .Al B l , ~B2' .AsBs der Abb. 136, und ihre 
Langen Al Bl = 11 , ~ B2 = 12 , .As Bs = ls gemessen. Die Zeiten 
tl , t2 , ts' die man zum Dberfliegen der drei Streck en braucht, 
werden im Flugzeug durch eine Stoppuhr festgestellt. Hierauf 
berechnet man die drei Fluggeschwindigkeiten: 

und tragt sie auf einem Blatt Papier von einem festen Punkt 0 
(Abb.136) aus so auf, daB 001 = Cl , 002 = C2 , OOs = Cs und 
die Richtungen der drei Geraden 00l' 002' OOs die gleichen 
sind wie die der durchflogenen Strecken Al B l , A2 B2 und As Bs' 
Zu den drei Endpunkten °1 , °2 , Os konstruiert man nun den 
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umschriebenen Kreis (durch Bestimmen der Mittelsenkrechten 
mit Hilfe der in Abb. 136 gestrichelten KreisbOgen): Der Halb
messer des durch °1 , °2 , 03 gehenden Kreises ist die ge
suchte Eigengeschwindigkeit v, und zwar in demselben MaB
stab, in dem die c1 , c2 , c3 aufgetragen wurden. Oberdies hat 
man in OW nebenbei die Windrichtung und Windstarke ge
funden. Praktisch wird man fiir wiederholte Messungen auf 
demselben Flugfeld ein fUr allemal die drei Stoppstrecken fest
legen und kann dann Blatter, auf denen die Richtungen 001' 
0°2 , 003 vorgezeichnet sind, bereit halten, um die Konstruktion 
in jedem Fall in einfachster Weise 
rasch auszufiihren. Ais Kontrolle fiir C,.. 

genaues Zeichnen und richtiges 
Stoppen kann benutzt werden, daB 
die drei Sehnenhalbierenden, von 
denen man nur zwei zur Konstruk
tion des Kreises ben6tigt, sich in 
einem Punkte treffen miissen. Tref- /f------.:6W 

fen sie sich nicht, so kann - sorg-
faltige Konstruktion und Zeitnahme Abb. 137. Hin- und Riickflug 

auf der gleichen Strecke. 
vorausgesetzt -, auf groBere Ab-
weichungen in der Starke und Richtung des Windes innerhalb der 
Zeit des Stoppversuches geschlossen werden. J edenfalls hat man 
die Gewahr, sichere, von Zufiilligkeiten unbeeinfiuBte Eigen
geschwindigkeiten zu erhalten, sofem man nur solche durch Kon
trolle gestutzten Versuche heranzieht. 

Wenn zwei von den drei Stoppstrecken zusammen
fallen, aber entgegengesetzt durchfiogen werden, entsteht das 
Bild Abb.137. 001 und 002 sind die Geschwindigkeiten des 
Hin- und Riickfluges, OOs ist die Geschwindigkeit einer wei
teren Richtung. Man erkennt hier, daB die Eigengeschwindig
keit im allgemeinen g r 6 B e r ist als das Mittel zwischen den 
Fluggeschwindigkeiten fur Hin- und Riickflug. Denn v wird 
durch W01 = W02 dargestellt, der Mittelwert durch A 01 = A 02' 
Die Hypotenuse eines rechtwinkligen Dreieckes ist aber stets 
groBer als eine Kathete. Nur wenn der Wind gerade in die 
Richtung der Stoppstrecke £alIt, gibt das Mittel den wahren 
Wert von v. Ganz unrichtig ware es jedoch, die doppelte Lange 
der durchfiogenen Strecke durch die Summe der fiir Hin- und 
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Riickfiug aufgewendeten Zeit en zu dividieren. Man braucht, 
sobald Wind herrscht, fUr Hin- und Riickfiug zusammen immer 
mehr Zeit als bei Windstille. Der Grund liegt darin, daB man 
dem ungiinstig wirkenden Gegenwind Hinger ausgesetzt ist als 
dem giinstigen Riickenwind. 

VII. Steuerung und Stabilitat. 

32. Wirkungsweise der Ruder und Flossen. 

Wir haben bisher nur von solchen Betriebszustanden des 
Flugzeuges gesprochen, die man als dauernde oder stationare 
bezeichnen kann. Dies gilt sowohl fiir den Horizontalfiug als 
auch fUr das geradIinige Ansteigen oder Abwartsfiiegen. Ein 
voIlstandiges Flugzeug bedarf aber noch solcher Einrichtungen, 
die beim Dbergang aus einem Dauerzustand in einen 
anderen oder bei Starung eines stationaren Zustandes zur 
Wirkung kommen. AIle diese Einrichtungen haben in ihrer 
heutigen Gestalt das Gemeinsame, daB sie - ahnlich wie die 
Tragflachen oder die Luftschraubenelemente - durch die Be
wegung entstehende Luftkrafte aufnehmen und in geeigneter 
Weise auf das Flugzeug iibertragen. Die Organe, die unmittel
bar fUr die Aufnahme dieser Luftkrafte bestimmt sind, heiBen 
Flossen oder RU'der, je nachdem sie in ihrer Lage am Flug
zeug fest oder beweglich (durch den Fiihrer wahrend des 
Fluges verstellbar) sind. . 

Flossen und Ruder haben den Zweck, Drehbewegungen 
des Flugzeuges zu verhindern bzw. willkiirlich einzuleiten. Jede 
Drehbewegung eines Karpel's kann man sich zusammengesetzt 
denken aus drei Drehungen urn drei beliebige Achsen. Beim 
Flugzeug liegt es nahe, zur Kennzeichnung der Drehbewegungen 
folgende drei Achsen zu verwenden: 

1. die Langsachse, sie verlauft in der Langsrichtung des 
Rumpfes, weist also ungefahr in die Flugrichtung; 

2. die Querachse, sie verlauft senkrecht zur Langsachse und 
parallel zur Tragfiiigelebene; 

3. die Hochachse, sie steht senkrecht auf der Langs- und 
Querachse. 
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AIle drei Achsen kann man sich so gelegt denken, daB sie sich 
im Schwerpunkt des Flugzeuges schneiden. Langs-, Quer- und 
Hochachse (oder vertikale Achse) sind in Abb.138 eingezeichnet. 
Bei einer Drehung des Flugzeuges urn die Langsachse stellt 

K Kielft088e oder Seiteo
ftosse 

Q Querruder 

~lIl>rt7cl!$e . ~ 
--- -- ----- -- .~, 

D nlmp'ungeftlLcbe oder 
B6benfto88e 

B Blibenruder 
S Seltenruder 

Abb. 138. Dbersicht der Achsrichtungen und der Leitwerkteile. 

sich die Tragflache schrag zur Horizontalebene, bei einer 
Drehung urn die Querachse stellt sich der Rumpf in der Ver
tikalebene schrag zur Flugrichtung, zugleich wird der Anstell
winkel der Tragflache verandert; bei einer Drehung urn die 
Hochachse stellt sich der Rumpf in der Horizontalebene schrag 
zur Flugrichtung. Fur die Drehung urn jede der drei Achsen 
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ist ein besonderes Steuerorgan vorhanden. Zur Steuerung der 
Drehbewegung des Flugzeuges um die Langsaehse dienen im 
wesentliehen die Querruder. Dies sind Klappen, die in den 
auBeren Bereiehen des Tragfliigels angebracht sind und die 
vom Flugzeugfiihrer nur gemeinsam, und zwar in entgegen
gesetzter Riehtung ausgesehlagen werden konnen (siehe Abb.138). 
Wird z. B. das linke Querruder naeh unten, das reehte Quer
ruder naeh oben ausgesehlagen, so erhoht sieh der Auftrieb 
des linken Tragfliigelendes (iiber die Wirkung von Fliigelend
klappen vgl. S. 62), wahrend der Auftrieb des reehten Trag
fliigels geringer wird. Es entsteht also auf der link en Seite eine 
zusatzliehe Kraft naeh oben, auf der reehten Seite eine zusatz
liehe Kraft naeh unten. Beide Krafte bilden zusammen ein 
Kraftepaar mit einem Moment um die Langsaehse, das Flug
zeug dreht sieh so um die Langsaehse, daB der linke Trag
fliigel naeh oben, der reehte Tragfliigel nach unten ausweicht. 
Solange der Querruderaussehlag vorhanden ist, treten aueh die 
Krafte auf, das Flugzeug fiihrt also im Fluge bei ausgesehlage
nen Querrudern eine dauernde Drehbewegung um die Langs
aehse aus. (Als Kunstflugfigur heiBt diese Bewegung eine Rolle.) 

Zur Steuerung der Drehbewegung des Flugzeuges um die 
Queraehse dient das Hohenruder. Dies ist eine am Schwanz
en de des Flugzeuges angebraehte, wagreeht liegende, drehbare 
Flaehe, die zusammen mit der davor liegenden Dampfungsflosse 
oder Hohenflosse das Hohenleitwerk bildet (siehe Abb. 138). 
Dieses wirkt wie ein kleiner Tragfliigel, dessen Auftrieb oder 
Abtrieb dureh Ausschlagen der Klappe naeh oben und unten 
geregelt werden kann. Wird das Hohenruder nach oben aus
gesehlagen, so entsteht am Schwanzende des Flugzeuges eine 
Kraft naeh unten. Das Flugzeug wird also so um die Quer
aehse gedreht, daB das Sehwanzende naeh unten, das Kopfende 
naeh oben ausweieht. Eine dauernde Drehbewegung des Flug
zeuges um die Queraehse (als Kunstflugfigur heiBt diese Be
wegung ein Looping) tritt bei ausgesehlagenem Hohenruder 
nur unter gewissen Umstanden auf. 1m allgemeinen steUt sich 
bei Ausssehlag des Hohenruders ein neuer Gleiehgewiehts
zustand des Geradeausfluges ein. Dureh Aussehlag des Hohen
ruders naeh oben wird bei herabgedriiektem Sehwanzende der 
Anstellwinkel des Flugzeuges gegen den Fahrtwind vergroBert. 
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Dadurch wird auch der Anstellwinkel des Hohenleitwerks ver
andert, und zwar in dem Sinne, daB der EinfluB des Ruder
ausschlages unwirksam gemacht wird. 

In Abb. 139a ist schematisch von der Seite gesehen der 
Zustand des Wagrechtfluges gezeichnet, das Hohenruder ist 
gerade nach oben ausgeschlagen worden, es wirkt eine Kraft P 
auf das Schwanzende nach unten. In Abb. 139b ist der neue 
Gleichgewichtszustand skizziert, der Anstellwinkel des Flug
zeuges ist vergroBert, dadurch wird das Hohenleitwerk so an
geblasen, daB es kraftfrei ist. Wir wissen, daB zu dem ver
groBerten Anstellwinkel der Tragflache im stationaren Flug
zustand eine verkleiner-
te Fluggeschwindigkeit 

..!1..gehort, die zu einem Lei-
stungsiiberschuB fiihrt. 
Das Fl ugzeug wird also 
bei unveranderter Dros- ..!L......
selstellung des Motors 

~-----------~ /fiJlJenieifwerk 
a 

~---------
b ---------durch den Ausschlag 

des Hohenruders nach Abb. 139. Wirkung des Hiihenleitwerks. 

oben in der neuen 
Gleichgewichtslage zu steigen beginnen, vorausgesetzt, daB es 
sich nicht im Bereich der Umkehr der Steuerwirkung befunden 
hat (vgl. S. 188). 

Zur Steuerung der Drehbewegung des Flugzeuges um die 
Hochachse dient das Seitenruder. Dies ist eine ebenfalls am 
Schwanzende des Flugzeuges angebrachte, senkrecht liegende 
drehbare Fliiche, die zusammen mit der davorliegenden Kiel
flosse oder Seitenflosse das Seitenleitwerk bildet (Abb. 138). 
Wird das Seitenruder nach rechts ausgeschlagen, so entsteht 
am Schwanzende des Flugzeuges eine Kraft nach links. Das 
Flugzeug wird also um die Hochachse so gedreht, daB das 
Schwanzende nach links, das Kopfende nach rechts ausweicht. 
Eine dauernde Drehbewegung des Flugzeuges um die Hoch
achse (Kurvenflug) tritt bei ausgeschlagenem Seitenruder auch 
wieder nur unter gewissen Umstanden auf. 1m allgemeinen 
stellt sich bei Ausschlag des Seitenruders ein neuer Gleich
gewichtszustand des Geradeausfluges ein, bei dem jetzt die Be
wegungsrichtung nicht mehr mit der Richtung der Luftschrauben-
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achse zusammenfallt, sondern seitlich verschoben ist (Flug
zustand des Schiebens oder Slippens). Die Erklarung fUr diesen 
Vorgang entspricht derjenigen beim Hohenleitwerk. Wir brau
chen Abb. 139 nur als Draufsicht auf ein Flugzeug zu deuten. 

Die vorstehende Beschreibung solI nur eine ganz rohe 
VorsteUung von der Wirkungsweise der drei Steuerorgane 
geben. In Wirklichkeit beeinflussen sich die Steuerwirkungen 
gegenseitig. So kann man z. B. mit einem hochgelegenen Seiten
ruder auch eine Drehbewegung um die Langsachse einleiten, 
das Seitenruder erganzt dann die Querruderwirkung. Als wesent-
1iches Ergebnis wollen wir feststellen, daB nur mit Hilfe der 
Querruder eine dauernde Drehung um die dazugehorige Achse, 
die Langsachse, gewahrleistet ist, wahrend mit Hohen- und 
Seitenruderausschlag, da sie kein Kraftepaar, sondern nur eine 
Einzelkraft erzeugen, im allgemeinen nicht ohne wei teres eine 
dauernde Drehung um die Quer- bzw. die Hochachse zu er
zielen ist. Wie trotzdem der Kurvenflug mog1ich wird, werden 
wir in Abschnitt 35 sehen. 

Dm nun zu dem Begriff der Stabilitat zu gelangen, stellen 
wir uns vor, daB im F1uge eine kleine Verdrehung des F1ug
zeuges um irgendeine der drei Achsen gegeniiber dem normalen 
Zustand entstanden ist. Treten infolge dieser von der normalen 
Fluglage abweichenden Lage des Flugzeuges ohne Betatigung 
der Ruder Krafte auf, die eine Riickdrehung in die urspriing
liche Fluglage verursachen, so nennt man die F1ug1age stabil 
gegeniiber Drehungen um die betreffende Achse. Der Grad der 
Stabilitat kann verschieden sein, je nachdem ob die riick
fiihrenden Krafte klein oder groB sind. Es kann sein, daB bei 
klein en Bewegungen aus der normalen Fluglage heraus das 
Flugzeug wieder in die N ormallage zuriickgeht, bei groBen Be
wegungen dagegen nicht. Treten bei einer Drehbewegung des 
Flugzeuges um die eine der drei Achsen ohne Betatigung der 
Ruder Krafte auf, die die Bewegung zu vergroBern suchen, 
so nennt man die Fluglage instabil gegeniiber Drehung um dIe 
betreffende Achse. 

Eine moglichst groBe Stabilitat der Flug1age gegeniiber 
Drehungen um alIe drei Achsen ist zwar vom Standpunkt der 
Flugsicherheit sehr erwiinscht, jedoch nicht unbedingt erforder
lich. Da fiir jede der moglichen Drehbewegungen ein Steuer-
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organ vorhanden ist, l1i.Bt sich die gewiinschte Fluglage aueh 
bei geringer oder fehlender Stabilitat durch dauernde korri
gierende Steuerbewegungen aufrechterhalten, ein Vorgang, der 
dem des Radfahrens entspricht. Die Stabilitat gegeniiber 
Drehungen um die Langsachse nennt man Querstabilitat, bei 
den entsprechenden Drehbewegungen verandert die Querachse 
ihre Lage. Die Stabilitat gegeniiber Drehbewegungen um die 
Querachse nennt man Langsstabilitat, bei diesen Drehbewegungen 
verandert die Langsachse ihre Lage. SchlieBlich heiBt die Sta
bilitat gegeniiber Drehbewegungen um die Hochachse Kurs
stabilitat, bei diesen 
Drehbewegungen 

andert sich der Kurs 
des Flugzeuges. 

Zur Erhaltung 
der Querstabilitat 
ist kein besonderes 
Organ vorhanden, 
bei den meisten 
Flugzeugen ist sie Abb. 140. Dunne-Flugzeug. 
recht gering. Die 
Wirkung der sogenannten V-Stellung der Tragfliigel (in Abb. 163 
iibertrieben dargestelIt) zur Erzielung einer gewissen Quer
stabiIitat wird in Abschn. 39 erklart werden. 

Zur Erhaltung der Langsstabilitat dient die Dampfungs
oder H6henflosse. Sie wirkt wie eine Windfahne. Stellen wir 
uns vor, daB das Flugzeug in seinem Schwerpunkt drehbar 
aufgehangt ist und von einer Str6mung angeblasen wird. Der 
Flugzeugrumpf stellt sich dann so ein, daB die H6henflosse par
allel zur Str6mungsrichtung steht. Bei Auslenkung des Schwanz
endes nach oben oder unten drehen die auf der H6henflosse 
entstandenen Stromungskrafte das Flugzeug wieder in seine 
Gleichgewichtslage hinein . 

.Ahnliche Wirkung wie mit der Hohenflosse erzielt man auch, 
aber in schwacherem MaBe, dadurch, daB man die Tragflachen 
pfeilformig nach hinten zieht. Bei geniigend starker Pfeilstel
lung kann man iiberhaupt die Dampfungsflache ersparen; ein 
derartiges Flugzeug ist gelegentlich von dem Schotten Dunne 
nicht ohne Erfolg versucht worden (Abb.140). Aber auch heute 

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Auf!. 15 



226 Steuerung und Stabilitat. 

- und zwar gerade in jiingstcr Zeit - ist der Pfeilfliigel und 
das "schwanzlose Flugzeug" wieder in erhohtem MaBe Gegen
stand des Interesses der Flugtheorie und -praxis. 

In ganz entsprechender Weise wie die LangsstabiIitat durch 
die Hohenflosse wird die Kursstabilitat durch die Seitenflosse 
erzielt. Der Flugzeugrumpf wird bei seitlichen Auslenkungen 
des Schwanzendes durch die auf die Seitenflosse wirkenden 
Stromungskrafte wieder in die Lage zuriickgefiihrt, in welcher 
die Seitenflosse parallel zur Stromungsrichtung steht. 

33. Betiitigung der Ruder. 
Die Hohen-, Seiten- und Querruder der Flugzeuge miissen 

so angebracht werden, daB ihre Betatigung, d. h. das Erzeugen 

iB 
Abb. 141. Gesamtbild der Seitensteuerung. 

eines beIiebigen Ruderausschlages in den hierfiir vorgesehenen 
Grenzen, wahrend des Fluges moglich ist. Fiir die mechani
schen Einrichtungen zur Betatigung der Ruder, die Steuerung 
im engeren Sinne, haben sich von Beginn der Flugtechnik 
an ziemlich feste Formen eingebiirgert, die in allen Landern 
allgemein eingehalten werden. Hiernach wird die Seitensteue
rung durch Fu Bhe bel bewirkt, derart, daB ein Austreten des 
Iinken Beines auf eine Drehung nach links, ein V ordriicken 
des rechten FuBes auf Drehung rechtsherum hinwirkt. Hohen
und Querruderbetatigung erfolgt an ein em Handgriff, wobei 
ein Vorwartsdriicken des Hebels eine Senkung des H5henruders, 
also ein Abwartsneigen der Flugzeugspitze, hervorruft, ein 
Rechtsschwenken des Hebels (oder eine Rechtsdrehung des an 
ihm befestigten Handrades) ein solches Auslegen der Quer
ruder, aus dem eine Senkung des rechten Flugzeugfliigels sich 
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ergibt. Die Zuordnung zwischen den Korperbewegungen des 
Fuhrers und den durch sie herbeigefuhrten Lagenanderungen 
des Flugzeuges ist damit so geregelt, wie es dem naturlichen, 
instinktiven Gefuhl entspricht. 

Abb.141 zeigt den konstruktiven Zusammenhang zwischen 
dem am Seitenruder aufgesteckten Hebel und dem vom Fuhrer 
zu betatigenden FuBhebel, der um die lotrechte, im Flugzeug 

Abb. 142. Gesamtbild der H6hen- und Quersteuerung mit Handrad. 

fest gelagerte Achse A A drehbar ist. Die Seile gehen vom FuB
hebel aus direkt (ungekreuzt) zu den Befestigungsstellen am 
Seitenruder. In Abb. 142 sind die analogen Teile fur Hohen
und Quersteuerung skizziert, wobei fur die Quersteuerung die 
bei groBeren Flugzeugen meist ubliche Anordnung des Hand
rades (Volant) angenommen wurde. Vordrucken des Hebels, 
der das Handrad tragt, dreht die beiden in ihrer Ruhestellung 
lotrechten Hebel AA urn die quer zum Flugzeug liegonde Achse. 
Die auf dem Hohenruder angebrachten Hebel sind in Ruhe
lage ebenfalls lotrecht und durch gekreuzte Seile mit den 
ersteren verbunden, so daB sie die entgegengesetzte Drehung 
machen. Auf der Achse des Handrades ist ein Drahtseil be
festigt, das uber mehrere Rollen Jaufend zu den beiden Hebeln 
an den Querrudern fuhrt. Wird das Rad rechtsherum gedreht, 
so lebt sich das rechte und senkt sich das linke Querruder, 

15* 
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wobei sich beide urn die Achse C C in entgegengesetztem Sinn 
drehen. 

An Stelle des Handrades wird oftmals der "Kniippel" , 
Abb. 143, verwendet. Der Fiihrer halt nun den Griff des 
Kniippels in einer Hand und fiihrt ihn je nach Bedarf rechts 
und links, vor- und riickwarts. Die seitliche Bewegung wirkt 
auf die Querruder, die Vor- und Riickwartsbewegung auf 
das Hohenruder. Bei der in Abb. 143 dargestellten Bauart 

Abb.143. Gesamtbild der Hohen- und Quer
steuerung mit Kniippe!. 

wird iiberdies die tJber-
tragung der Steuer
bewegung vom Fiihrer 
zu den Rudern nicht 
durch Seile, sondern 
nur durch feste Stan
gen und Wellen ver
mittelt. Man nennt 
die TeiIe wie FuB
steuer, Hohensteuer
saule, Handrad bzw. 
Kniippel, kurz die In
nensteuerung, die 
nach den Rudern fiih
renden Seile, Stangen 
usw. mit etwaigen 
Zwischenhebeln die 
Steuerlei tung. 

Dnter Vermittlung der Steuerleitung werden die von den 
Rudern aufgenommenen Krafte auf die betreffenden Teile der 
Innensteuerung iibertragen. Die Arbeit, die der Fiihrer bei 
der Betatigung der Steuerung zu leisten hat, ist gleich der 
gegen die Ruderkrafte zu leistenden Arbeit, vermehrt urn die 
in der Leitung, auf Rollen und in Lagern, verzehrte Reibungs
arbeit. Man wird durch entsprechende Konstruktion immer ver
suchen, die Reibungskrafte moglichst gering zu halt en. Die 
Arbeit, die an einem Ruder bei einer bestimmten Verdrehung 
urn einen Winkel w geleistet wird, rechnet sich zu p. p . w, 
wenn P die auf das Ruder wirkende Luftkraft, p den Abstand 
ihrer Angriffslinie von der Ruderachse bezeichnet. Die Werte 
von P und p sind durch Versuche, die mit dem gesamten 
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Leitwerk (nicht dem Ruder allein) oder einem entsprechenden 
Modell angestellt werden miissen, zu bestimmen. 

Nennen wir p' die vom Fiihrer aufzuwendende Kraft, p' den 
Abstand ihres Angriffspunktes von der Drehachse des Innen
steuers (vgl. z. B. Abb. 142, wo der Abstand p' fiir die Hohen
steuerung eingezeichnet ist), w'den Winkel, urn den das Innen
steuer verdreht werden muB, damit das Ruder den Winkel w 
zurucklegt, so ist 

p' . p' . w' = p. p . w + Reibungsarbeit 

oder, wenn durch p'. w' geteilt wird: 

I P . w + Reibungsarbeit 
p =P'-,-, I I • 

p·w p·w 

Das Verhaltnis p·W:p'·W' nennt man die Dbersetzung der 
Steuerung. Da fUr pI nur ein bestimmter Hochstwert, ent
sprechend der korperlichen Leistungsfahigkeit des Fuhrers mog
lich ist, andrerseits ein zu kleiner Wert von P' eine ubermaBige 
EmpfindIichkeit der Steuerung zur Folge hatte, so muB man 
die Dbersetzung in allen Fallen sorgfaltig wahlen. Nun ist p' 
wenig veranderlich, da die Abmessungen der Innensteuerung 
durch die KorpergroBe des Fuhrers ungefahr bestimmt sind, 
ebenso iBt daB Verhaltnis w : w' in enge Grenzen eingeschlossen, 
weil einerseits der Hochstausschlag der Ruder durch die Be
diirfnisse des Flugzeuges, andrerseits der der Innensteuer 
durch die Bewegungsmoglichkeit des Fuhrers bestimmt wird. 
Es bleibt also eigentlich nur p, der Abstand zwischen Angriffs
linie der Luftkraft und Drehachse des Ruders, in weiten 
Grenzen wahlbar. Man verfiigt uber p durch die Wahl der 
Lage der Ruderachse. 

In der Regel, namentlich bei kleineren Flugzeugen, biIdet die 
Drehachse zugleich die vordere Begrenzung des Ruders (z. B. in 
Abb. 138 bei Hohen- und Querruder, beim Seitenruder nur teil
weise). Bei dieser Anordnung wird p jedenfalls einen positiven 
Wert haben, der sich einigermaBen zuverlassig durch Anblase
versuche mit dem ganzen Leitwerk finden laBt. Wenn nun p' 
bei diesem Wert von p zu graB ausfallt, so riickt man die Dreh
achse des Ruders mehr nach innen oder laBt das Ruder die Achse 
teilweise iibergreifen, wie es beim Seitenruder in Abb.138 und 141 
der Fall ist. Man kann auf diese Weise p bis null abnehmen 
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lassen "entlastetes" Ruder - ja sogar negativ machen. 
Einige UmriBformen von Rudern zeigt Abo. 144. Ein Ruder wie 
das Seitenruder in den Abb. 138 oder 141 nennt man "teil
weise entlastet"; vollige Entlastung wiirde p = 0 bedeuten, 
wobei dann die vom Fiihrer aufzuwendende Kraft p' lediglich 
durch die Reibungskraft bestimmt ware. Es empfiehlt sich aber 
nicht, mit der Entlastung zu weit zu gehen, da sonst die Empfind
lichkeit des Ruders gegen unbeabsichtigte Einwirkungen zu 
groB wird. - Man erkennt aus der vorstehenden tJberlegung, 
daB auf die GroBe von pI nur der Abstand p der Kraft von 

aJ aU ~ 
LJ ~D 
~ ~D 

Abb.144. Bohen- und Seitenruder-Umrisse. 

der Drehachse, und nicht etwa die GroBe des Hebels am Ruder 
oder dergleichen von EinfluB ist. 

Ais GroBtwerte der vom Fiihrer bei auBerster Anstrengung 
zu leistend en Krafte werden nach Versuchen der Deutschen 
Versuchsanstalh fur Luftfahrtl) durchschnittIich angesehen: Fiir 
die Betatigung des Hohensteuers: Ziehen mit einer Hand 60 
bis 70 kg, Drucken mit einer Hand 50 bis 55 kg, beidhandiges 
Ziehen etwa 100 kg, beidhandiges Drucken 100 kg. Fiir die Be
tatigung der Querruder am Knuppel liegen die GroBtwerte viel 
tiefer, namlich: Betatigen mit einer Hand 35 kg, betatigen beid
handig 40 kg. Die Werte gelten fur einen nicht im Sitz an
geschnallten Fiihrer, anderenfalls sind die Werte des einhandigen 
Ziehens etwas kleiner, bei beidhandigem Ziehen etwas groBer. 
Fiir langeres Halten des Steuers - namlich fiir die Zeit von 

1) H. Hertel: Ermittlung der groBten aufbringbaren Steuerkrafte. 
Zei~chr. £. Flugtechn. u. Motorluf~ch. 1930. S. 36. 
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etwa 5 Minuten - ergaben die Versuche folgende GroBtwerte: 
Hohensteuer einhandig ziehen 18 kg, Hohensteuer einhandig 
driicken 14 kg, Hohensteuer beidhandig ziehen 37 kg, Hohen
steuer beidhandig driicken 33 kg, Querruder einhandig betatigen 
6 kg, Querruder beidhandig betatigen 9 kg. 

34. Die Krafte an Rudern und Flossen, Tragheitsmoment. 

Die Luftkrafte auf Hohen- und Seitenleitwerk lassen sich 
ganz ahnlich ermitteln wie die auf die Tragfliigel. Der Auf
triebs- und Widerstandsbeiwert hangt also vom Anstellwinkel 
gegen die Stromung ab (siehe Abschn. 6); weiter kommt es auf 
das Seitenverhaltnis an (Quadrat der Spannweite zur Flache), 
das bei Leitwerken, ins
besondere Seitenleitwer
ken, wesentlich kleiner 
ist als bei den Tragflii
geln. Abb.145 zeigt einen 
Querschnitt durch ein 

f==---, ~ 
Abb. 145. Ruder mit Flosse. 

Leitwerk. MaBgebend fUr die Luftkrafte sind der Ausschlag
winkel fJ des Ruders und das Verhaltnis tRlt der Rudertiefe 
zur Gesamttiefe. Wenn das Ruder sich in Nullage befindet, 
haben wir ein gewohnliches symmetrisches Profil, iiber dessen 
Auftrieb in Abhangigkeit vom Anstellwinkel z. B. die Profil
messungen in den Gottinger Ergebnissen AufschluB geben (Seiten
verhaltnis beriicksichtigen, vgl. S. 75). Durch den Ausschlag 
des Ruders kommt ein zusatzlicher Auftrieb hinzu. Dieser zusatz
liche Auftrieb entspricht einer scheinbaren Anstellwinkelver-
groBerung von 

.Fiir die Zahl k kann man setzen 

k = 1,90 - 0,57 t; - 0,014 fJo . 

Nehmen wir beispielshalber an, daB fiir einen Anstellwinkel 
von a = 4 0 unseres Leitwerkes fUr Stellung des Ruders in 
Nullage sich ein Auftriebsbeiwert von ca = 0,3 ergabe. Schlagen 
wir jetzt das Ruder im Sinne einer AuftriebsvergroBerung um 
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fJ = 15 0 aus, so ist bei einem angenommenen Verhii1tnis der 

Rudertiefe zur Gesamttiefe t;- = 0,3 die scheinbare Anstellwinkel

vergroBerung 

L1 (X = (1,90 -- 0,57·0,3 - 0,014 ·15).0,3 ·15 = 6,8 0 . 

Nehmen wir weiter an, daB bei unserem Leitwerk bei Null
steHung des Ruders eine ErhOhung des Anstellwinkels um 10 

eine Erhohung des Auftriebsbeiwertes um 0,06 entspricht, so 
haben wir jetzt bei 15 0 Ausschlag des Ruders und 4 0 AnsteH
winkel einen Auftriebsbeiwert von 

ca =0,3 + 6,8·0,06 = 0,71. 

Der groBte erreichbare Auftriebsbeiwert liegt bei den normalen 
Ausfiihrungen bei 1,5 bis 1,6, wahrend das symmetrische Profil 
mit Rudern in NuHstellung Hochstauftriebsbeiwerte von nur 
etwa 1,1 aufweist. Die Kraft auf das Leitwerk ist im wesent
lichen senkrecht zur Flache gerichtet und hat wie bei der Trag
flache den Wert 

P=ca·p·q, 

wo q der Staudruck der Stromung und P die Leitwerksflache ist. 
Die Hohenruder zweisitziger normaler Flugzeuge haben 

etwa 1 bis 2 m 2 FlachenausmaB. Selbstverstandlich ist aber ihre 
Wirksamkeit nicht nur von der FlachengroBe, sondern - ab
gesehen von der Geschwindigkeit des Flugzeuges - auch von 
dem Abstand des Ruders vom Flugzeugschwerpunkt abhangig. 
Denn die Wirkung des Hohenruders besteht ja darin, daB die 
auf das Ruder ausgeubte Luftkraft ein drehendes Moment um 
den Schwerpunkt ergibt. Dieses Moment ist gleich dem Pro
dukt aus der GroBe der auf das Ruder wirkenden Luftkraft 
mal dem Abstand ihrer Wirkungslinie vom Schwerpunkt des 
Flugzeuges. Bei kleinen Ausschlagen und bei geringer Tiefen
erstrcckung des Hohenruders kann man als Hebelarm der Kraft 
annahernd den Abstand der Ruderdrehachse vom Flugzeug
Schwerpunkt nehmen. Ais Faustregel bei der Konstruktion 
eines Flugzeuges gilt oft, daB der Schwerpunktsabstand der 
Hohenruder-Achse gleich der halben Spannweite des Flugzeuges 
gemacht wird; diese Regel ist naturgemaB keine bindende. 

Fur die Bemessung des erforderlichen Steuer kraft
momentes, also fur die Frage, wie groB man das Ruder und 
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wie weit man seinen Abstand vom Schwerpunkt wahlen solI, er
scheint neben der GroBe des Flugzeuges vor allen Dingen auch die 
Art, wie die Belastung auf dem Flugzeug verteilt ist, maB
gebend. Flugzeuge, deren Belastung mehr beim Schwerpunkt zu
sammengedrangt ist, haben geringere Drehungs-Tragheit, folgen 
leichter auf das Steuer und konnen daher mit geringeren Ruder
groBen ausgestattet werden. 

Das Hohensteuer soIl der Anforderung geniigen, daB bei 
vollkommen abgedrosseltem Motor der Anstellwinkel des groBten 
Auftriebes eingestellt werden kann, damit bei Notlandungen in 
geringer Hohe iiber dem Boden zur Herabsetzung der Landege
schwindigkeit ein moglichst groBer Auftriebsbeiwert erzielt wird. 
Andererseits darf keine Steuerung so bemessen werden, daB durch 
ihre Betatigung, auch bei groBtem Kraftaufwand des Fiihrers, un
zulassige Beanspruchungen im Tragwerk entstehen. Fliigelbriiche, 
die durch heftige Steuerbetatigung herbeigefiihrt werden, weisen 
auf prinzipielle Konstruktionsfehler hin. 

Ais maBgebende GroBe, durch die die Tragheit des Flug
zeuges gegeniiber Drehungen bestimmt wird, ist der sogenannte 
Tragheitsradius bzw. das Tragheitsmoment anzusehen. Den 
Tragheitsradius eines Flugzeuges fiir irgendeine bestimmte, durch 
den Schwerpunkt gelegte Achse kann man berechnen, sob aid 
man die einzelnen GewichtsgroBen und die Lage der einzelnen 
Teile in bezug auf die Achse kennt. Bezeichnet man mit 
A, B, C, D, . .. die Gewichte der einzelnen Flugzeugbestandteile 
und Belastungen, mit a, b, c, d, ... die Abstande dieser Teile von 
der betreffenden durch den Schwerpunkt des Flugzeuges gelegten 
Achse, so bilde man den Ausdruck A a.2 + B b2 + C c2 + ... , divi
diere diese Summe durch das Gesamtgewicht G=A + B + 0+··· 
und ziehe aus dem Quotienten die Quadratwurzel: 

r= VAa2+Bb2tcC2+ ... 

Dieses r heiBt der Tragheitsradius des Flugzeuges fiir die be
treffende Achse. 

Experimentell bestimmt man den Tragheitsradius durch 
einen Schwingungsversuch. Man hangt das Flugzeug so 
auf,7' daB es um eine Achse, parallel derjenigen durch den 
Schwerpunkt gehenden Achse, fiir die man den Tragheits-
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radius haben will, schwingen kann. 1st s der Abstand des 
Schwerpunkts von der Schwingungsachse in Meter und t die 
Dauer einer ganzen Schwingung (Hin- und Hergang) in Sekunden, 

t ,/--
so ist der Tragheitsradius r = ~ y g. s, wobei g = 9,81 m/sek2 , 

2n 
n = 3,14. Dem Produkt aus Gesamtgewicht in das Quadrat des 
Tragheitsradius, also G r2 , soIl unter sonst gleichen U mstanden 
die GroBe des Steuerkraft-Momentes proportional sein. Unter 
Tragheitsmoment (nicht zu verwechseln mit dem in der Festig
keitslehre vorkommenden Flachenmoment zweiten Grades, das 
oft auch als Tragheitsmoment bezeichnet wird) versteht man 
das Produkt: Masse mal Quadrat des Tragheitsradius, also G r2: g. 

Bei zweisitzigen Flugzeugen durchschnittlicher GroBe hat 
der Tragheitsradius fiir die durch den Schwerpunkt gehende 
Querachse, die flir die Hohenruderwirkung in Betracht kommt, 
ungefahr den Wert 1,3 bis 1,8 m. Es ist wichtig, zu beachten, 
daB bei GroBflugzeugen, die mehrere Motoren und eine auf ent
fernte Punkte des Flugzeuges verteilte Besatzung haben, der 
Tragheitsradius im Verhaltnis zu dem gewohnlicher Flugzeuge 
vielstarker wachst als aus den Abmessungen zu erwarten ware. 
Daher mussen GroBflugzeuge verhaltnismaBig besonders groBe 
Ruder erhalten. 

Die Seitenruder zweisitziger normaler Flugzeuge haben 
etwa 1 m2 FlachenausmaB. Dber den EinfluB des Abstandes 
yom Schwerpunkt gilt dasselbe wie bei der Hohensteuerung. 
Die Achse, um die das Flugzeug durch Auslegen des Seiten
ruders gedreht wird, ist die Vertikale (Lotachse). Der Tragheits
radius fiir die lotrechte, durch den Schwerpunkt gehende Achse 
wird hauptsachlich dann vergroBert, wenn das Flugzeug mit 
auBerhalb des Rumpfes liegenden Motoren ausgestattet ist. Der
artige Flugzeuge muss en aber besonders groBe Seitenruder noch 
aus einem anderen Grunde erhalten. 

In Abb. 146 ist ein GroBflugzeug mit vier auf den Flugeln 
angeordneten 175 PS -Motoren skizziert. Der Zweck der Zer
legung der Antriebskraft auf vier Einheiten ist hauptsachlich der, 
daB beim Versagen eines Motors oder eines Teiles der Motoren 
noch mit den ubrigen, wenn auch nur mit verminderten Flug
leistungen weitergeflogen werden kann. Hier ist aber zu beachten, 
daB die Zugkraft jedes einzelnen der vier Propeller eine Angriffs-
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linie besitzt, die durchaus nir.ht mit der Langsachse des Flugzeuges 
zusammenfaUt. N ur solange aUe vier Motoren oder wenigsten je 
zwei gleich weit von der Mitte entfernte, gleich stark arbeiten, 
falIt die Resultierende der Zugkrafte in die Langsachse durch 
den Flugzeugschwerpunkt. Was geschieht aber, wenn z. B. der 
erste Motor links ausfaUt? Die Zugkraft seines Propellers multi
pliziert mit dem Abstand seiner Achse von der parallelen Flug
zeugachse, im Beispiel 4,5 m, gibt ein Drehmoment urn die 
Vertikale, das vorn Augenblick des Versagens des Motors an 

Abb. 146. Viermotoriges 
GroBflugzeug. 

kgm 
Seifenmol17ent 

1-0 100 150 200 ltmjSId. 

Abb.147. VerJauf des Seitenmoments. 

zur Erhaltung des Gleichgewichts fehIt. Das Flugzeug be
ginnt "rechts zu ziehen", d. h. es wird ein Auslegen des 
Seitenruders nach rechts erforderlich, wenn ein Linksdrehen 
des Flugzeuges verhindert werden solI. Die GroBe des erfor
derlichen Rudermomentes ist von der Fluggeschwindigkeit ab
hangig. Da, wie wir aus Abschnitt 16 wissen, die Zugkraft 
einer Luftschraube mit wachsender Fluggeschwindigkeit v ab
nimmt, faUt, wie es Abb. 147 andeutet, das zur Erhaltung des 
Gleichgewichts bei Versagen eines auBeren Motors erforder
liche Moment mit zunehmendern v abo In Abb. 147 ist auch 
eine zweite abfaUende Linie zu sehen, die das Moment der Zug
kraft eines inneren Motors darsteIlt, und aus der friiheren durch 
Verkleinerung der Ordinaten im Verhaltnis der Motorabstande, 
im Beispiel 4,5 : 1,9, hervorgeht. Andererseits ist das bei einem 
gegebenen Seitenleitwerk und gegebenem groBten Ausschlag ver
fiigbare Rudermoment dem Quadrate der Fluggeschwindig
keit direkt proportional (wie dies in erster Annaherung fiir jede 
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Luftkraft gilt). Denkt man die zugehorige Momentenlinie, die eine 
Parabel mit wachsenden Ordinaten ist, in die Figur eingetragen, 
so erkennt man, daD ein Weiterfliegen nach Motorausfall nicht 
bei jeder Geschwindigkeit moglich ist. In den Schnittpunkten 
der Parabel mit der oberen bzw. unteren Motorlinie liegt die Ge
schwindigkeitsgrenze fiir Ausfall eines AuBenmotors bzw. eines 
Innenmotors. Je groDer die Ruderflache, der Ruderabstand 
vom Schwerpunkt und der Luftkraftbeiwert des Ruders bei 
groBtem Ausschlag, urn so niedriger sind die Geschwindigkeiten, 
bei denen der Ausfall eines seitlich liegenden Motors iiberwun
den werden kann. Natiirlich muD man auch bedenken, daD, 
wenn man nach Versagen eines Motors nicht nur geradeaus 
fliegen, sondern vorgeschriebene Bahnen zuriicklegen will, noch 
ein gewisser OberschuB an Rudermoment iiber das zur Er
haltung des Gleichgewichts notwendige MaD hinaus vorhanden 
sein muD. 

Bei der Konstruktion des Seitensteuers ist weiterhin darauf 
zu achten, daB seine Wirksamkeit auch bei groDen Anstellwinkeln 
der Tragflache erhalten bleibt. Denn gerade bei groDen Anstell
winkeln beginnt das Gebiet des Dberziehens, das oft die Ein
leitung des Trudelfluges ist, wo die Seitenruderwirkung zur 
Herstellung des normalen Flugzustandes von groDter Bedeu
tung ist. Andrerseits wird bei groDen Anstellwinkeln das Seiten
steuer zu einem groBen Teile vom Hohensteuer abgeschirmt, 
und seine Wirkung kann nicht voll zur Geltung kommen. Man 
tragt diesem Umstand oft in der Weise Rechnung, daB man 
das Seitenruder nicht nur tiber dem Hohensteuer anordnet, 
sondern es bis unter das zu diesem Zwecke geteilte Hohenleit
werk durchfiihrt. 

35. Kurvenflug. 

Wir sahen in Abschnitt 33, daB durch Ausschlag des Seiten
ruders noch nicht ohne wei teres ein Kurvenflug eingeleitet wird. 
Wir wollen jetzt die Moglichkeit des Kurvenfluges naher unter
suchen. 

SoIl sich ein Flugzeug in dem Kreis K (Abb.148) von a 
nach b bewegen, so muD die in a herrschende Geschwindig
keit gleich MAin die zu b gehorige Geschwindigkeit M B durch 
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HinzufUgung der links gerichteten BeschleunigungsgroBe A B 
iibergefUhrt werden. Denn die Geschwindigkeit nach Ablauf 
eines kurzen Zeitraumes t ist immer gleich der geometrischen 
Summe aus der Anfangsgeschwindigkeit und der mit i multi
plizierten Beschleunigung. Nennen wir R den Halbmesser des 
Kreises K und t die Zeit, in der der Weg a b zuriickgelegt 
wurde, also a b = v . t, so folgt aus der Ahnlichkeit der Drei
ecke m a b und M A B 

R: (v. t) = v : A B, 

If d. h. die erforderliche Beschleu
nigung oder Geschwindigkeits
anderung pro Zeiteinheit ist 
v2 : R. Hat das Flugzeug das 
Gesamtgewicht G, also die 
Masse G: g, so ist die fUr das 
Fliegen in der Linkskurve vom 
Radius R erforderliche Kraft 
(Masse mal Beschleunigung) 
gleich G· v2 : g. R, wirkend von 
rechts nach links, oder besser 
gesagt, in zentripetaler (nach 

~iBA 

Abb. 148. Fliehkraft. 

dem Zentrum des Kreises gewendeter) Richtung. Woher 
nun diese Kraft, wir wollen sie mit C bezeichnen, 

G v 2 

C=-·-
g R 

soIl 

hel'kommen? Bekanntlich nennt man die der Kraft C ent
gegengesetzte, nach auBen gerichtete Gegenkraft von gleicher 
GroBe die Fliehkraft. Ware das Flugzeug durch ein Seil an 
den Kreismittelpunkt gefesselt, so wiirde die FIiehkraft in dem 
Seilzug in Erscheinung treten. 

Wenn wir ein Flugzeug ansehen, das tatsachlich in einer 
Linkskurve fliegt, so konnen wir nicht lange im Zweifel dariiber 
bleiben, wie es sich mit der Kraft C verhalt. Denn wir sehen, 
daB das Flugzeug in der Kurve eine ganz bestimmte Schief
steHung einnimmt, etwa so, wie es Abb.149 andeutet. Nun 
wissen wir, daB die Luftkrafte immer annahernd senkrecht zu 
den Angriffsflachen wirken. Daraus folgt, daB hier die resul-
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tierende Luftkraft infolge der Schiefstellung ebenfalls geneigt 
sein muB, und zwar so, daB sie in unserer Zeichnung von rechts 
nach links weist. Diese Kraft hat also neben den in die Ver
tikalebene fallenden Komponenten Auftrieb und Riicktrieb (von 
denen der letztere in der Abbildung nicht zu sehen ist, weil er 
senkrecht zur Bildebene wirkt) noch eine nach links gerichtete 
wagrechte Komponente. Damit Gleichgewicht im Kurvenflug 
herrscht, muB diese wagrechte Kraft den oben berechneten 
Wert 0 haben, woraus folgt, daB die N eigung des Flugzeuges 
gegen die Vertikale gleich 0: G, also zufolge der oben ab

Abb. 149. Schiefstellung in 
der Kurve. 

geleiteten Formel gleich 

v2 

O:G=-
g·B 

sein muB. Wir haben durch diese 
Uberlegung das Ergebnis gewonnen: 
Um in einer Kurve zu fliegen, muB 
das Flugzeug eine Schiefstel
lung annehmen, bei der die 
N eigung der urspriinglich vertikalen 
Flugzeugaehse proportional dem 
Quadrat der Geschwindigkeit 
und umgekehrt proportional dem 
Halbmesser der Kurve ist. 

Jetzt ist aber aueh klar, was geschehen muB, damit ein 
Flugzeug in Kurvenflug iibergeht: Es geniigt nicht, durch 
Auslegen des Seitenruders eine Drehung der Langsachse um 
die Vertikale hervorzurufen, man muB auch die Schief
stell ung des Flugzeuges und dadurch den Eintritt der 
zentripetalen Beschleunigung herbeifiihren. 

Bei den alteren Flugzeugen mit geringerer Geschwindig
keit und verhaltnismaBig groBer Spannweite war die Drehung 
um die Vertikale in Verbindung mit der Wirkung einer groBen 
Seitenflosse schon ausreichend, um die Schiefstellung herbei
zufiihren. Denn eine Drehung des in Fahrt befindlichen Flug
zeuges nach links besteht doch darin, daB die vorerst gleichen 
Geschwindigkeiten v der beiden Fliigel verschieden werden: die 
rechte Fliigelspitze erhalt eine gewisse Zusatzgeschwindigkeit 
zu v, die linke bleibt etwas gegen v zuriick. Bedenkt man 
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nun, daB die Luftkriifte an jedem Teilchen eines Korpers dem 
Quadrat der Geschwindigkeit proportional sind (Abschn. 6), 
so versteht man, daB durch die vom ausgelegten Seitenruder 
herbeigefiihrte Verdrehung die rechte Tragfliiche etwas gehoben, 
die linke etwas gesenkt wird. 

Bei den modernen Flugzeugen mit groBer Geschwindigkeit 
und kleiner Spannweite tritt eine Schiefstellung infolge der Ge
schwindigkeitsunterschiede der Fliigelenden kaum ein. Die durch 
die Verdrehung entstehende Zunahme und Abnahme der Auf
triebskriifte an den beiden Fliigelseiten sind eben im Ver
hiiltnis zu der GesamtgroBe des Auftriebs viel zu gering. 
Demnach bleibt nichts anderes 
iibrig, als zur Erreichung eines ~ 
Kurvenfluges das Flugzeug mit- 1 Wind 

tels der Querruder in die 
Kurve zu "leg en". Man gibt ~ 
gleichzeitig mit der Betiitigung des ""< 
Seitensteuers nach links dem Quer-
ruder den A usschlag in dem Sinn, 
d 13 d · Kl h' kt Abb. 150. Scharfe Wendung a Ie appe rec ts gesen , im Winde. 
links gehoben wird. Dadurch ver-
groBert man den Auftrieb rechts, vermindert ihn links und 
erzielt die Schiefstellung in dem gewiinschten AusmaB. Das 
Betiitigen des Querruders im Kurvenflug ist heute in der 
Regel wichtiger als das des Seitensteuers. Fiir den Flugzeug
fUhrer ist es von Bedeutung, den EinfluB des Windes im 
Kurvenflug zu kennen. Wir verwenden zur Untersuchung des 
Windeinflusses wie in Abschn.31 den Geschwindigkeitskreis (vgl. 
Abb.135). In Abb.150 stellt OW wieder die Windgeschwindig
keit dar. Die Endpunkte der durch 0 gehenden Geschwindig
keitsvektoren fur irgendwelche Richtungen liegen alle auf dem 
Kreis um W mit dem Radius gleich der Eigengeschwindigkeit 
des Flugzeuges. Fliegt man nun beispielsweise in der Rich
tung 1, Abb. 150, unter 45° gegen den Wind und macht, 
indem man den Boden im Auge behiilt, eine scharfe Linkskurve 
durch 90°, so daB man mit 45° Riickenwind in die Richtung 2 
kommt, so muB das Flugzeug, um sich mit gleicher Eigen
geschwindigkeit im Wagrechtflug zu erhalten, wie der Geschwin
digkeitskreis zeigt, eine viel groBere Fluggeschwindigkeit, 
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0°2 statt 001 , annehmen. Die hierzu notwendige Beschleu
nigung der Flugzeugmasse erfordert eine gewisse Zeit, und im 
ersten Augenblick wird man eben noch fUr die Richtung 2 zu 
wenig Geschwindigkeit haben. Die Folge davon ist, daB das 
Flugzeug das Bestreben zeigt, zu sink en und daB der Dreh
zahler des Motors zuriickgeht (vgl. Abschn. 24); der Vorgang ist 
nicht ohne Gefahr. Man vermeidet sie, indem man beim Kurven
nehmen genau auf das Verhalten des Flugzeuges achtet und 
fiir die gleich groBe Schwenkung je nach der Windlage ver
schieden viel Zeit liiBt. 

36. Schwerpunkt und Druckmittel. 
Bevor wir auf die Wirkungsweise des Hohenleitwerkes naher 

eingehen, miissen wir eine kurze OberIegung nachtragen, die 
wir friiher iibergangen haben, die aher eigentlich noch zu 
den Bedingungen des Gleichgewichtes, also des statio
naren Fluges, gehort. Wir sprachen namlich in den friiheren 
Kapiteln immer nur von der Gleichheit der Krafte: Auftrieb 
= Gewicht, Widerstand = Zugkraft, und hatten auf diesen 
beiden Bedingungen die ganze Berechnung des Flugzeuges 
(Abschn. 25 bis 30) aufgebaut. Nun geniigt es aber fUr das Gleich
gewicht eines Korpers nicht, daB die Krafte sich der GroBe 
nach aufhehen. Wie bekannt, bezeichnet man zwei ent
gegengesetzt gerichtete gleich groBe Krafte, die an zwei 
verschiedenen, parallel en Wirkungslinien angreifen, als ein 
Kraftepaar oder Drehpaar und bringt damit zum Ausdruck, 
daB sie den Korper, auf den sie wirken, nicht im Gleichgewicht 
lassen, sondern zu verdrehen such en. Es muB eben nicht nur 
die Summe der Kraftkomponenten in jeder Richtung null sein, 
sondern ebenso auch die Summe der "Momente" aller Krafte, 
d. i. der jeweiligen Produkte Kraft mal Hebelarm, mit den 
Vorzeichen entsprechend der Drehrichtung. Diese Gleichgewichts
bedingung, die zu den schon erorterten noch hinzukommt, spielt 
zwar keine Rolle bei der Berechnung der Flugleistungen 
(die den Hauptinhalt der bisherigen Vortrage bildete), sie wird 
aber fur die Fragen der Flugeigenschaften, die wir in diesem 
Kapitel zu behandeln haben, ausschlaggebend. 

Die auf das Flugzeug von auBen her einwirkenden Kriifte, die 
wir jetzt aHe zugleich ins Auge fassen miissen, sind die Schwer-
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kraft, der Auftrieb und Riicktrieb der Tragflachen, der schadliche 
Widerstand, die Zugkraft und das Widerstandskraftmoment der 
Luftschraube. Die Krafte, die im Motor spielen, Kolbenkraft und 
Drehmoment auf die Kurbelwelle, Lagerreibung usf. haben als 
"innere Krafte" keinerlei Bedeutung fur das Gleichgewicht des 
Flugzeuges als Ganzes. 

Alle hier genannten Krafte sind eigentlich nur der Kiirze 
wegen eingefiihrte Zusammenfassungen je einer Gesamtheit 
stetig verteilter, an allen Punk ten des ganzen Flugzeuges, bzw. 
der Tragflache oder der Luftschraube angreifender Krafte. Zu
nachst die Schwere (oder das Gewicht): sie wirkt an allen Teilen 
des Flugzeuges und der darin befindlichen Belastung usf. ver
tikal abwarts und ihre Resultierende, also das, was wir kurz als 
Schwerkraft bezeichnen, geht stets durch einen ganz bestimmten, 
der Lage nach festen Punkt des Flugzeuges, der sein Schwer
punkt heiBt (8 in Abb. 151). Die Lage des Schwerpunktes kann 
man ermitteln, sobald man die Lage und das Gewicht aller 
Bauteile des Flugzeuges und aller zur Belastung gehorenden 
Teile kennt, und zwar nach den bekannten Regeln uber die 
Zusammensetzung paralleler Krafte. Denkt man sich in der 
Langsebene des Flugzeugs zwei zueinander senkrechte Achsen, 
und seien die Abstande der einzelnen Flugzeugbestandteile 
von den beiden Achsen mit a, b, e, ... bzw. mit a', b', e', ... , 
die Abstande des Schwerpunktes mit k bzw. k' bezeichnet, so ist, 
wenn die einzelnen Flugzeugbestandteile die Gewichte A, B, ° ... 
haben: 

k_~·a+B.b+O.e+ ... 
- A+B+O+... ' 

k'= A·a' +B.b'+ O.e'+ ... 
A+B+O ... 

Aus diesen beiden Beziehungen IaBt sich die Lage des Schwer
punktes bestimmen. Wenn das Flugzeug schon gebaut ist, 
findet man sie. durch Auswagung. Zu diesem Zweck steUt 
man das Flugzeug auf zwei gesonderte Waagen, Abb.152; 
erst einmal in normaler Ruhelage, dann mit moglichst hoch
gehobenem Schwanzende, und jedesmal so, daB eine Waag
schale unter den Fahrgestellradern, eine unter der Schwanz
kufe steht. Hat man bei der ersten Wagung vorn das 

v. MiRes·Hohenemser, FllIglehre. 5. Auf!. 16 
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Gewicht 860 kg und hinten 190 kg erhalten, so weiB man, 
daB der Schwerpunkt auf der Linie AA liegt, die die Ent
fernung zwischen den durch die beiden Auflagepunkte gehenden 
Vertikalen im Verhaltnis 19: 86 teilt. Ergibt die zweite 
Messung die Gewichte 950 kg und 100 kg, so hat man als 

ItO K 1(' 

,, --

Abb. 151. Lage der Krafte am Flugzeug. 

zweiten Ort fur den Schwerpunkt die Linie B B, die in der 
rechtsstehenden AbbiIdung, die beiden Vertikalen durch Rad
auflager und Schwanzkufe im Verhaltnis 95: 10 teilt. Tragt 

B 

B 
Abb. 152. Schwerpunktbestimmung durch Auswagen. 

man beide Linien in dieselbe Figur ein, so erhiilt man in ihrem 
Schnitt 8 die Lage des Schwerpunktes (vgl. a. Abschn. 40). 

Die Luftkrafte, die auf die TeiIe der Tragflache wirken, 
geben, wie wir aus dem zweiten Kapitel wissen, eine Resultierende, 
die annahernd senkrecht zur Flachensehne gerichtet ist. Dber die 
Lage ihrer Wirkungslinie kann man zunachst nur sagen: Sie 
muB der Symmetrie wegen in die Langsebene des ganzen Flug
zeuges fallen, also in der Abb. 151, die einen Langsschnitt des 
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Flugzeuges darstellt, als eine gegen die Lotrechte schwach ge
neigte Gerade erscheinen. Die genaue Richtung ist, wie eben
falls schon bekannt, durch das Verhaltnis der Beiwerte cwg : ca 

die sog. Gleitzahl, bestimmt. Aber damit ist die Lage der 
Wirkungslinie noch nicht vollstandig gegeben. Es muB noch 
irgend einer ihrer Punkte, Z. B. ihr Schnittpunkt, mit der wag
rechten Flugzeugachse bekannt sein. 

In Abb. 153 ist nochmals, ahnlich wie in Abb. 20, das 
von uns schon wiederholt betrachtete Tragflachenprofil aus 
Abb. 19 herausgezeichnet, und zwar unter einem An stell-

t -..! 

:-

-~- --- !a=qo tI 

e' 06'2 t 
e=O,.38 t -

r--
f( 

'---' 
Abb. 153. Lage der Luftkraft-Resultierenden. 

winkel IX = 4°. Dabei haben wir jetzt die resultierende Luft
kraft K nicht nur der GroBe nach, sondern auch der Lage 
nach so eingezeichnet, wie sie bei den Versuchen gefunden 
wurde. Man sieht, daB es am einfachsten ist, die Lage dadurch 
festzulegen, daB man etwa den Schnittpunkt der Resultierenden 
mit der Flachensehne durch seinen Abstand e vom Vorderrand 
bestimmt. Jedesmal, wenn ein Profil auf seine Eignung fUr 
eine Tragflache untersucht wird, muB man auBer den beiden 
Beiwerten ca und Cw des Auftriebs und Riicktriebs auch noch 
den Abstand e fur aIle Anstellwinkel, am besten gleich 
im Verhaltnis zur FHichentiefe t, bestimmen (Abb. 153). Die 
Abb. 25 zeigt fur das in Abb.19 dargestellte Profil die Lage 
der Resultierenden oder, wie man auoh sagt, des Druck
mittels, an. Die Ordinaten der Kurve, von der oberen Ab
szissenachse an, nach der rechts stehenden Skala abgelesen, 
geben die in Prozenten ausgedriickte Entfernung e vom Vorder
rand, im Verhaltnis zur ganzen Tiefe t des Pro fils. Rechnet 
man die Ordinaten von unten nach oben und liest nach der 

16* 
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links stehenden Skala ab, so erhiiJt man analog die Entfernung 
e' yom Hinterrand der Flache. In den Polardiagrammen sind 
die gestrichelten Kurven zusammengehOrige Werte der Ordi
naten ca (Auftriebszahl) und der Abszissen cm (Momentenzahl) 
dargestellt, wobei cm nichts anderes als eca : t ist. 

Besitzt das in Abb.151 im Langsschnitt dargestellte Flugzeug 
zwei gleich groBe rechteckige Tragflachen, deren Rander senkrecht 
zum Langsschnitt (keine Pfeilform!) stehen, so liegt die Gesamt
resultierende der Luftkrafte K fiir den oberen und unteren Fliigel, 
so wie eingezeichnet, gerade in der Mitt(\ zwischen den Kraften 
Ko und Ku' die den oberen bzw. unteren Fliigeln allein ent
sprechen. Sind die obere und untere Flache ungleich groB, so 
verschiebt sich, wie bekannt, die Resultierende mehr gegen die 
der groBeren entsprechende Teilkraft. Sind die Begrenzungen 
nicht senkrecht zum Langsschnitt (sog. Pfeilform, vgl. Abb. 140), 
so muB man schon bei Bestimmung der Teilkrafte Ko und Ku 
darauf achten, daB die Projektionen der einzelnen Tragflachen
abschnitte nicht iibereinander liegen. In jedem Fall aber kann 
man an Hand der Abb. 25, bzw. der analogen, fiir das be
treffende Profil giiltigen, die Lage der Resultierenden K ein
deutig festlegen, wobei sich im allgemeinen fiir jeden Anstell
winkel eine andere Lage ergeben wird. 

Nur bei besonderer Formgebung des Fliigelprofils kann man 
es erreichen, daB die Angriffslinien bei verschiedenem Anstell
winkel durch einen Punkt gehen. Solche Profile, die in der Regel 
hinten S-forniig aufgebogen sind, nennt man dann "druckpunkt
feste" Profile 1). In jiingster Zeit sind fiir die Versuche mit N ur
fliigelflugzeugen druckpunktfeste Profile konstruiert und mit Er
folg verwendet worden. 

Zu dem Tragflachenauftrieb und -riicktrieb kommt nun 
noch der in Abschn. 4 und 5 behandelte schadliche Wider
stand hinzu. Er ist der Bewegung entgegengesetzt, also beim 
normalen Flug in Abb. 151 wagrecht nach rechts gerichtet und 
greift an allen Teilen der Rumpfoberflache, des Fahrgestells, 
der Tragflachenverspannung usf. an. Wo die Resultierende 
liegt, laBt sich kaum genau berechnen; man kann es mehr 

') Die Theorie dieser Profile ist entwiokelt von R. v. Mises, Zeitsohr. 
f. Flugtechn. u. Motorluftsoh. 1920, S. 68-73 u. 87-89. 



37. Mumente urn die Querachse. 245 

oder weniger gut abschatzen, wenn man sich iiberlegt, welche 
Teile den hauptsachlichsten Widerstand bieten. In Abb. 151 ist 
an genom men, daB die Wirkungslinie W etwas unterhalb der 
Luftschraubenachse liegt. Verlangert man die Wirkungslinie 
bis zum Schnitt mit der Tragfiachenkraft K, so kann man sie 
mit dieser nach dem Parallelogrammgesetz zu einer Resul
tierenden zusammensetzen, deren Angriffslinie durch den Schnitt
punkt hindurchgeht. Wir haben die so entstandene Kraft in 
Abb. 151 mit K' bezeichnet; sie ist natiirlich gegen die Lotrechte 
starker geneigt als K. Man erkennt iibrigens leicht, daB ein 
Fehler in der Annahme der Hohenlage von W die Lage von X' 
nur unbedeutend verandert. 

Die letzte noch in diesem Zusammenhang zu betrachtende 
Kraft ist die Zug kraft Z der Luftschraube, denn das Wider
standskraftmoment scheidet fiir das Langsgleichgewicht, wie 
wir noch sehen werden, aus. Die Wirkungslinie von Z fallt, 
der Symmetrie der Luftschraubenfliigel wegen, mit der Dreh
achse der Luftschraube zusammen, solange wir annehmen diirfen, 
daB die Flugrichtung die Richtung der Propellerachse ist. Beim 
Wagrechtfiug wird das stets mindestens mit groBer Annaherung 
zutreffen. 

37. lUornente urn die Querachse. 
Wir gehen jetzt daran, die zu Beginn des Abschnittes 36 

erwahnte Gleichgewichtsbedingung - wonach die Summe der 
Kraftmomente bei jedem in Ruhe oder gleichfOrmiger Bewe
gung verharrenden Korper null sein muB - auf die Verhalt
nisse beim Wagrechtfiug eines Flugzeuges anzuwenden. 

Wir haben im ganzen drei Kriifte zu betrachten: Schwere G 
vertikal durch den Schwerpunkt, Zugkraft Z liings der Luft
schraubenachse und endlich Resultierende K' aller Luftkrafte 
des Flugzeuges (ohne Luftschraube) mit der eben besprochenen 
Wirkungslinie. Nach einem bekannten Satz der Statik konnen 
drei Krafte nur dann im Gleichgewicht sein (nur dann die 
Momenten-Bedingung erfiillen), wenn ihre Wirkungslinien sich 
in einem Punkt treffen. Fiir drei Krafte Kl' X 2 und K~, die in einer 
Ebene wirken, liiBt sich das ohne weiteres einsehen (Abb. 154). 
Denn Kl und X'J geben immer eine Resultierende durch den Schnitt
punkt, und wenn Kg nicht ebenfaIls durch diesen geht, kann 
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es hochstens der Resultierenden von Kl und K2 entgegengesetzt 
gIeich sein, wiirde aber dann ein Kraftepaar geben. Fur drei 
Krafte im Raum folgt daraus, daB die Projektionen auf irgend-

eine Ebene stets durch einen Punkt gehen 
miiBten, damit sie im GIeichgewicht sind. Das 
ist aber nur dann der Fall, wenn die drei 
wirkIich einen Punkt gemeinsam haben. Daraus --- \1<. folgt also: Damit das Flugzeug mit gleich

~ formiger Geschwindigkeit wagrecht flie
gen kann, muB die Resultierende K' der Abb. 154. 

Drei Krafte in Luftkrafte (Tragflachenauftrieb und -riicktrieb 
der Ebene. samt schadlichem Widerstand) die Luft-

schraubenachse in demselben Punkte 
schneid en wie die durch den Schwerpunkt gehende 
lotrechte Gerade. Diese Bedingung ist in Abb. 151 als erfiilIt 
angenommen. 

Man sieht, daB die Resultierende X' nicht etwa durch 

Sc!?werf7t1l7kl 

den Schwerpunkt gehen muB. Diese 
Forderung wird oft als eine not
wendige bezeichnet; sie besteht aber, 
wie man sieht, nur dann zu Recht, 

SMI1:7t1tlRl1am,st! wenn auch die Luftschraubenachse 
.4 den Schwerpunkt enthalt. 

Abb. 155. Die Angriffslinien 
der Krafte. 

In Abb.155 ist die Lage der 
Krafte G, X' und Z in der Umge
bung des Schwerpunktes nochmals, 
vergroBert, herausgezeichnet, wobei 
auch die tJbereinstimmung von Z 
mit der wagrechten und von G mit 
der lotrechten Komponente der Re
suItierenden X' zur Anschauung ge
bracht ist. Diese tJbereinstimmung 

war ja die Grundlage der namentlich im sechsten Kapitel eror
terten Beziehungen. Den Abstand der Wirkungslinie X' vom 
Schwerpunkt haben wir mit k', den von Z mit z bezeichnet. Da 
die beiden rechtwinkligen Dreiecke ABC und ADS den Winkel 
bei A gemeinsam haben, sind sie ahnlich, und es folgt daraus: 

z:k'=K':Z oder z·Z=k'·K'. 



37. Momente urn die QuerachBe. 247 

Nun ist aber z· Z das Moment, mit dem die Zugkraft der Schraube 
das Flugzeug um den Schwerpunkt mit der Spitze aufwarts 
zu drehen sucht, k' . K' das Moment, mit dem die Luftkraft um
gekehrt drehen will. DaB beide Ausdrucke gleich sind, besagt, 
daB bei der Anordnung der Abb. 155 die Summe der Momente 
null ist, mit anderen Worten: die in Abb. 151 oder 155 ange
nommenen Verhaltnisse, wonach die Wirkungslinien von G, Z 
und K' durch einen Punkt gehen, erfullen gerade die eingangs 
des Abschnittes ausgesprochene Gleichgewichtsbedingung. 

, 
cl7wli!l"jJwnkt 

z Scl7rtlw/){!nt:l'cl7se 

Abb. 156. Schwanzlastige 
Anordnung. 

Schwer
plink! 

z 

K' 

achse 

Abb. 157. KopflaBtige 
Anordnung. 

Wenn bei einem Flugzeug der Abstand k' kleiner ist, als es 
die Bedingung z· Z = k' . K' verlangt, also so, daB K' links yom 
Schnittpunkt der Luftschraubenachse mit der Vertikalen durch 
den Schwerpunkt, der Angrifislinie der Schwerkraft, vor
beigeht, z. B. wie in Abb. 156, wo k' sogar negativ angenom
men wurde, dann bleibt jedenfalls infolge des groBeren Z·z 
ein Moment ubrig, das die Spitze zu heben, den Schwanz 
zu senken sucht. Man sagt in diesem Falle, das Flugzeug sei 
schwanzschwer oder schwanzlastig. 1m umgekehrten Fall 
eines zu groBen Hebelarmes k' (Abb. 157) nennt man das Flug
zeug kopfschwer oder kopflastig. Das einfachste, aber bei 
einem fertigen Flugzeug nicht immer durchfiihrbare Mittel zur 
Behebung der Kopf- oder Schwanzlastigkeit besteht darin, durch 
veranderte Anordnung der Lasten den Schwerpunkt zu verlegen. 
Oft wird man gezwungen sein, die Tragflachen dem Rumpf gegen
uber zu verschieben, wobei K' das ganze Stuck der Ver
schiebung mitmacht, der Schwerpunkt aber nur um einen 
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geringeren Weg, entsprechend dem VerhaJtnis des Tragflachen
gewichts zum Gesamtgewicht, verschoben wird. 

Nicht immer wird es moglich sein, die Tragflachen von vorn
herein so einzustellen oder nachherzu verschieben, daBdasFlugzeug, 
wie man sagt, vollig "ausgeglichen" oder "ausbalanciert", d. h. weder 
kopf- noch schwanzlastig ist. Ein Mittel, den Ausgleich der Mo
mente zu unterstiitzen hat man nun in der Hohenflosse. Setzt 
man voraus, daB bei wagrechtem Fluge Hohenruder und Hohen
flosEe genau wagrecht eingestellt sind, so tragen sie hochstens 
etwas zum schadlichen Widerstand des Flugzeuges bei, ohne sonst 
nennenswerte Luftkrafte zu erfahren. Es hindert aber nichts, der 
Hohenflosse einen kleinen, zum Beispiel positiven Anstellwinkel 
zu geben. Sie erhalt daun einen Auftrieb. Der Auftrieb der 
Flosse addiert sich zu dem der Tragftache und bewirkt vor allem, 
daB die Resultierende K' der Luftkrafte weiter nach hinten riickt. 
War das Flugzeug schwanzlastig, so kann es durch "positives" 
Einstellen der Hohenftosse ausgeglichen werden. Umgekehrt 
kann man eine Kopflastigkeit durch "negatives" Einstellen 
der Hohenftosse beseitigen, d. h. dadurch, daB man der Flosse 
einen geeigneten negativen Anstellwinkel giht. Diese Heran
ziehung der Hohenftosse zur Ausbalancierung solI man jedoch 
nur in engen Grenzen halten. Denn mit dem Auftrieb bzw. Ab
trieb ist stets auch ein Rucktrieb verbunden, der infolge des 
kleinen Seitenverhaltnisses im Verhaltnis zum Auf- bzw. Ab
trieb bei der Flosse im allgemeinen groBer sein wird als bei 
der Tragftache. Wird von vornherein bei der Konstruktion eines 
Flugzeuges mit einer "nicht neutralen", sondern "tragenden" 
Hohenflosse gerechnet, so wird man sie vorteilhaft nicht als 
symmetrisches, sondern als gew6lbtes Profil ausbilden. 

Aber selbst bei sorgfiiltigster Einstellung der Tragflachen und 
der Hohenftosse kann der "Ausgleich" der Momente kein voll
standiger sein. Denn man muB mit kleinen Schwankungen der Be
lastung - z. B. durch Verminderung des Benzins, das nicht immer 
genau im Schwerpunkt liegt, infolge Bewegung der Mitfliegenden 
usf. -- rechnen. Da hilft nun in gleicher Weise, wie es £riiher von 
der Hohenftosse gezeigt wurde, das Hohenruder, das der Fiihrer 
je nach Bedarf einstellen kann. 1st ein Flugzeug kopflastig, so 
auBert sich das darin, daB der Fuhrer "ziehen", d. h. einen Steuer
\fruck im Sinne des Steigens ausiiben muB, um wagrecht zu 
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fliegen. Ein schwanzlastiges Flugzeug muB man im Wagrechtflug 
"drucken", d. h. man muB das Hohensteuer in dem Sinn wie beim 
Abwartsfliegen betatigen. Bei einem vollkommen ausgegliche
nen Flugzeug kann man das Hohensteuer frei lassen. Sind die 
Schwerpunktsverschiebungen, die auftreten konnen, so groB, 
daB der Ausgleich durch das Hohenruder Schwierigkeiten 
macht, dann verwendet man an Stelle der am Flugzeug festen 
Hohenflosse eine verstellbare Hohenflosse, eine sogenannte 
Trimmflosse. Der Flugzeugfuhrer kann durch Betatigen eines 
Handrades die jeweils rich
tige Lage der Hohenflosse 
einstellen. 

Ein Flugzeug, das im ~ 
Wagrechtflug ausgeglichen .~ 

~ 
ist, kann beim Steigen oder ~ 
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stellwinkel und damit die 
Lage des Tragflachenauf
triebes sich mit der Flug
rich tung andert. In der Re-
gel verlangt man den Aus
gleich nur fUr den Wag

Abb. 158. Momentenausgleich durch 
Steuerkrafte. 

rechtflug und fUr ein motorloses Gleiten bei einem passenden 
Gleitwinkel. In Abb. 158 sind die Steuerkrafte in Abhangigkeit 
von der Geschwindigkeit fur einen Heinkel-Hochdecker (HD 32) 
bei Vollgas (1) und bei Leerlauf (2) dargestellt. Zwischen den 
beiden Linien hat man sich zur Vervollstandigung noch die 
anderen zu denken, welche den verschiedenen Zwischenstel
lungen des Drosselhebels entsprechen. Man sieht, daB fUr Voll
gas der Ausgleich bei einer Geschwindigkeit von 83 km(Std, 
fur Leerlauf bei einer Geschwindigkeit von fast 190 km(Std 
hergestellt wird. 

Urn den Gleichgewichtszustand in den normal en Geschwindig
keitsbereich zu legen, hat man die Lage des Schwerpunktes zu be
rucksichtigen. Verlegt man den Schwerpunkt zu weit nach hinten, 
so kann unter Umstanden fUr den gesamten normalen Anstell
winkelbereich die Resultierende X' so liegen, daB das Flugzeug 
schwanzlastig ist. Bei den neueren Bauarten der letzten Jahre 
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liegt er etwa 24 % bis 35 % der mittleren Fliigeltiefe von der 
vorderen Fliigelkante aus gerechnet nach hinten. Es hat sieh 
aueh gezeigt, daB bei einer Verriiekung des Sehwerpunktes noeh 
mehr naeh hinten das Flugzeug aus gewissen Fluglagen (Trudel
flug, s. spater) nieht mehr mit Sieherheit abge£angen werden 
kann. 

38. Langsstabilitat. 

Was unter Langsstabilitat verstanden wird, ist bereits 
in Absehn. 32 ausgefiihrt worden. Wir wollen jetzt zeigen, 
warum ein Flugzeug, das lediglieh aus Tragftaehen, Motor, 
Luftsehraube und Belastung besteht, im allgemeinen unstabil ist 
und wie es tatsaehlieh dureh H6henflosse und H6henruder fUr 
die Langsriehtung stabil gemaeht wird. 

In Absehnitt 36 ist im AnsehluB an Abb. 25 die Lage der 
Druekmittellinie einer Tragflaehe er6rtert worden. Sehen wir uns 
diese Zeiehnung oder Abb. 30 noehmals an, so erkennen wir, 
daB bei zunehmendem Anstellwinkel die Resultierende der Trag
flaehenkriifte naeh v 0 rn, gegen den Anblaserand oder die V order
kante des Fliigels zu, riiekt. In dieser Erseheinung, der sog. 
Wanderung des Druekmittels, liegt vor allem die Ursaehe 
fUr das unstabile Verhalten einer belasteten Tragflaehe. 

In Abb. 159 haben wir fUr die Anstellwinkel 0°, 2 0, 

4° usw. die Riehtung und Lage der Luftkraft entspreehend 
den Abb. 22 bis 25 fUr das in Abb. 19 dargestellte Profil 
genau eingezeiehnet. Nehmen wit: nun z. B. Abb.160 an, das 
Flugzeug arbeite im Wagreehtflug mit einem Anstellwinkel 
von 4 ° und es trete eine p16tzliehe St6rung ein, etwa ein Wind
stoB von vom, der das Flugzeug etwas aufriehtet, also den 
Anstellwinkel fiir den Augenbliek auf, sagen wir 5 ° erh6ht. 
Die bei 5 ° Anstellwinkel wirksame Luftkraft greift, wie die 
Abb.160 und 25 zeigen, um etwa 1,5 vH der Tiefe, also bei 
einer Flache von 1,40 m Tiefe um rund 2 em naher dem Vorder
rande an. Da das Flugzeug vor der Starung im Gleicbgewieht 
war, so muB die Sehwerkraft mit Luftsehrauben-Zugkraft und 
sehadliehem Widerstand der friiheren Luftkraft das Gleiehgewieht 
gehalten haben. Jetzt, nach der St6rung, wirken die Sehwerkra£t 
und die anderen genannten Krafte an der gleiehen Stelle weiter, 
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die Luftkraft ist aber um 2 cm nach 
vorn geriickt; es ergibt sich also ein 
durch die Storung hervorgerufenes ver
drehendes Moment von der GroBe Ge
wicht mal 2 cm Hebelarm, wirksam 
in dem Sinne, der eine VergroBe
rung des Anstellwinkels, demnach 
wei teres Aufbaumen des Flugzeuges, 
herbeizufiihren sucht. Wir haben hier 
den in Abschnitt 32 erwahnten Fall 
vor uns, daB die durch eine St6rung 
hervorgerufenen Kriifte (hier ein 
Kraftepaar, das in dem eben bezeich
neten Sinne zu drehen sucht) auf eine 
VergroBerung der Storung hinwir
ken. Das ist aber gerade das, was 
oben als Kennzeichen eines unstabi
len Zustandes angefiihrt wurde. 

In welcher Weise werden nun 
durch Anordnung der Hohenflosse die
se Verhaltnisse verandert? Abb. 161 
zeigt uns ein aus Tragflache und 
hinten angeordneter "neutraler" 
Dampfungsflache oder Hohenflosse be
stehendes System. 1m normalen Zu
stand, fiir den wir einen Anstellwinkel 
der Tragflache von 4 0 vorausgesetzt 
haben, steht die Hohenflosse wagrecht 
und erfiihrt somit weder Auftrieb noch 
Abtrieb. Baumt sich nun das Flug
zeug infolge einer Storung auf, so 
entsteht zwar in der oben beschrie
benen Weise ein (in der Abbildung 
linksdrehendes) Moment, das die Auf
baumung zu vergroBern sucht; gleich
zeitig aber erhalt jetzt die Hohenflosse 
einen Anstellwinkel gleich dem Auf
baumungswinkel und empfangt in
folgedessen eine aufwiirts gerichtete 

251 
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Kraft. Diese Kraft ergibt, wie man sofort sieht, ein drehendes 
Moment mit dem Hebelarm gleich dem Abstand der Hohen
Rosse vom Flugzeugschwerpunkt, und zwar ein Moment, das 
rechts dreht und daher der Aufbaumung entgegenwirkt. 
Wenn man die auf die HohenRosse wirkende Kraft 3 (Abb. 161) 
mit der auf die TragRache wirkenden 2' zusammensetzt, ent
steht eine Resultierende 4, die gegen 2' soviel nach links ver
schoben ist, als dem Moment von 3 entspricht. Die Auf
gabe besteht daher nur darin, die Hohenfiosse so groB zu 
machen, daB das rechtsdrehende Moment, das durch die Hohen-

12' 
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Abb. 160. Wirkung einer kleinen Starung auf die Tragtlache. 
1 Luftkraft vor der St6rung. 
2 Schwerkraft + Propellerzug + schlidlicher Widerstand. 
2' Luftkraft nach der StDrung. 

Vor der Storung wirken Kraft 1 und 2 (Gleichgewicht), 
nach der Storung wirken Kraft 2' und 2 (linksdrehendes Krattepaar). 

Rosse bestimmt wird, groBer wird als das linksdrehende, das 
von der Druckmittelwanderung herruhrt. Nehmen wir an, daB 
der Auftriebsbeiwert fur das Hohenleitwerk bei 10 Anstellwinkel 
0,04 betragt, so muB die Bedingung erfiillt sein: 

v2 

(} . 0,04 . r 2·l groBer als 0,015· t· G . 

Hierin bedeuten f die GroBe der Hohenfiosse, 1 ihren 
Abstand vom Schwerpunkt, so daB also der erste Ausdruck 
gleich dem Moment der von der DampfungsRache herruhrenden 
Kraft ist, ferner G das Gesamtgewicht, t die Tiefe der Trag
Hache und 0,015 die Zahl, welche die Druckmittelwanderung 
nach Abb. 25 fUr den vorliegenden Fall bestimmt (d. i. 
1,5 v H fUr 1°). Aus dieser Bedingung ersieht man z. B., daB 
fur die erforderliche Rumpflange, die wesentlich durch 1 be
stimmt wird, vor allen Dingen die FIachentiefe t maBgebend 
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ist, keineswegs aber etwa die Spannweite der Fliigel. Wenn 
man daher einen Doppeldecker durch einen Dreidecker gleicher 
FlachengroBe und gleicher Spannweite ersetzt, so kann man 
die Rumpflange im Verhaltnis 2: 3 verkleinern, sob aId man die 
GroBe der Hohenflosse f unverandert lassen will. 

Welchen Teil der im ganzen erforderlichen GroBe f man 
unveranderlich und welchen man verstellbar macht, hangt von 
anderen Gesichtspunkten abo Das Flugzeug wird lenksamer, 
wenn man das Ruder auf Kosten der Flosse groBer bemiBt, 
aber weniger stabil (Kunstflugzeug). Es gibt auch Flugzeuge, 

"1 1 2' 

J 
I 

Abb. 161. Wirkung einer kleinen Storung auf die mit einer Hohenflosse 
verbundene Tragflache. 

1, 2, 2' wie in Abb. 166. 
3 Lnftkraft anf die H6henflosse nach der St6rung. 
4 Resnltante von 2' nnd 3. 

Nach der Storung wirken 4 nnd 2 (rechtsdrehendes Kriiftepaar). 

die iiberhaupt keine feststehende Hohenflosse, sondern nur ein 
entsprechend groBes Hohenruder haben. Das erfordert allerdings 
sehr viel Achtsamkeit des Fiihrers, gewahrt aber dafiir den Vor
teil groBer Lenksamkeit. 

Wenn die Hohenflosse von vornherein nicht "neutral" 
eingestellt ist, sondern zur Erhaltung des Gleichgewichts einen 
positiven oder negativen Anstellwinkel fUr den Wagrechtflug 
erhalten hat, so andert das nicht viel an der vorstehenden 
Dberlegung. Man darf nur bei "tragender" Hohenflosse nicht 
vergessen, daB das Wachsen der Luftkrafte mit zunehmendem 
Anstellwinkel eine gewisse Grenze hat. 1st die Grenze erreicht, 
so verliert die Flosse ihre stabilisierende Wirkung. - Bei Ver
wendung gewolbter Flossen oder Ruder gilt natiirlich das Gleiche 
wie fiir symmetrische Flachen, man muG nur in der Rechnung 
die Auftriebsbeiwerte des betreffenden Profils einsetzen. 
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DaB ein Flugzeug mit starker Pfeilstellung der Fliigel 
ohne Hohenflosse (Ahh. 140) Hingsstabil sein kann, ist jetzt auch 
un schwer einzusehen. Man muB sich nur vorstellen, daB die 
Fliigelflachen derart gestaltet werden, daB die hintenliegenden 
Fliigelspitzen den Anstellwinkel Null haben, wahrend das Flugzeug 
wagrecht fliegt. Tritt eine Storung ein, so wirken diese Fliigel
spitzen genau so wie eine neutral eingestellte Hohenflosse, deren 
Abstand vom Flugzeugschwerpunkt eben dem Abstand entspricht, 
in dem die Fliigelenden hinter dem Schwerpunkt zuriickliegen. 

Mit den vorstehenden Betrachtungen ist die Theorie der 
Langsstabilitat keineswegs erschOpft. Was wir hier vorgebracht 
haben, ist nur eine Andeutung der sogenannten statisch en 
Stabilitatsbedingung, weil wir ja nur jene Krafte betrachtet haben, 
die durch Veranderung der Flugzeuglage bei einer Storung ent
stehen. Es gibt aber auch Krafte, die durch die Veranderung der 
Gesch windigkeitsverhaltnisse geweckt werden, und iiberdies 
sind auch dieverschiedenen Komponenten der Massentragheit 
in Rechnung zu stellen. Diese weiteren Erorterungen gehoren 
in das Gebiet der sog. dynamischen Stabilitat, die ohne 
hohere mathematische Hilfsmittel nicht erortert werden kann. Es 
muB hier geniigen festzustellen, daB unsere normalen Flugzeuge 
meistens so viel Hohenflossen- und Hohenruderflache besitzen, 
daB die statische Stabilitatsbedingung ganz oder annahernd 
erfiillt ist. Die Theorie der dynamischen Stabilitat lehrt, daB 
man mit Riicksicht auf die bei jeder Drehung auftretenden 
Dampfungskrafte auch mit einem etwas geringeren MaB von 
Stabilisierungsflache das Auslangen finden kann und daB dies 
fiir die Beweglichkeit (Wendigkeit in bezug auf die Hohen
richtung) des Flugzeuges vorteilhaft jst. Jedenfalls darf, ins
besondere bei Kunstflugmaschinen, die statische Stabilitat nicht 
zu groB gemacht, also die Hohenflosse nicht zu reichlich hem essen 
werden. 

39. Mornente urn die Langsachse, Querstabilitat. 
Ais einziges wesentliches Moment urn die Langsachse des 

Flugzeuges wirkt das Luftschraubendrehmoment M. Dieses 
Moment sucht das Flugzeug entgegen dem Drehsinn der Luft
schraube urn die Langsachse zu drehen. Zunachst wollen wir 
uns ein Urteil iiber das AusmaB von M verschafl'en. 
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Da M der GroBe naeh gleieh dem Antriebsmoment des 
Motors ist, konnen wir die am SehluB von Absehn. 19 abgeleitete 
Beziehung: 

N 
M = 716 -- , 

n 

verwenden, wobei N die Motorleistung in PS, n die Umdrehungs
zahl in der Minute bezeiehnen. Nehmen wir als Beispiel ein Flug
zeug von 1050 kg Gewieht und einen Motor von N = 185 PS 
Leistung, und einer Drehzahl von n = 1400. Daraus ergibt sich 
M = 716 ·185: 1400 = 95 kgm. Mit diesem Moment sucht die 

Abb. 162. Aufnahme des Luftschrauben-Drehmoments durch die Fliigel. 

Luftschraube in Abb.162 das Flugzeug so zu drehen, daB der 
reehte Fliigel (in der Flugriehtung reehts) sieh hebt, der linke sich 
senkt. Nun lastet rechts und links auf den Fliigeln je das halbe 
Gewicht, also 525 kg. Nehmen wir die Spannweite des Flugzeuges 
zu rund 10 m an, so betragt die Entfernung der Tragflaehenmitten 
links und reehts, d. h. der Stellen, an denen man die je 525 kg 
Auftrieb angreifend denken kann, rund 5 m. Denkt man sich jetzt 
den Auftrieb am linken Fliigel um 95: 5 = 19 kg vergroBert, am 
reehten um ebensoviel vermindert, so gibt die Sum me immer 
noeh 1050 kg, aber die Drehmomente der beiden Krafte in 
bezug auf die Luftschraubenachse heben einander nicht auf, son
dern geben 2,5 (525 + 19) in der Drehrichtung der Luftschraube 
und 2,5 (525 -19) entgegengesetzt, so daB 5 ·19 = 95 kgm ent
gegen dem Sinn von M iibrigbleiben. Man sieht also, daB 
eine ganz geringfiigige Verschiebung in der Verteilung 
des Auftriebes auf die beiden Fliigelseiten hinreicht, um die 
Wirkung von M auszugleichen: Das Widerstandskraftmoment der 
Luftsehraube wird aufgehoben, wenn der eine Fliigel in unserem 
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FaIle urn etwa 7 v H mehr tragt als der andere. Solche Unterschiede 
werden praktisch sehr leicht dadurch erreicht, daB man die Fliigel 
nicht ganz gleich einstellt, sondern ihnen etwas verschiedene An
stellwinkel, wenigstens an einzelnen Teilen, gibt. Das MaS der 
Verschiedenheit muS in jedem einzelnen Fall durch Versuche fest
gestellt werden. tJbrigens kann man etwaige Fehler in dieser 
Richtung durch Betatigen der Querruder wettmachen, in der 
gleichen Weise wie Fehler im Langsausgleich durch das Hohen
ruder beseitigt werden. Die Anordnung von zwei gegenlaufigen 
Schrauben, die die Briider Wright bei ihren ersten Flug
zeugen zur Aufhebung der Wirkung von M angewandt hatten, 
ist jedenfalls nicht notwendig. Selbst bei Flugzeugen mit 
zwei parallel stehenden Motoren, wo es ein Leichtes ware, die 
Drehsinne entgegengesetzt zu machen, sieht man in der Regel 
davon ab, da die geringe GroBe von M nicht einmal diese 
kleine Unbequemlichkeit rechtfertigt. 

Ein weiteres Moment urn die Langsachse entsteht dadurch, 
daS die hinter der Luftschraube zuriickbleibende Stromung eine 
Drehbewegung im Sinne der Luftschraubendrehung enthalt. Das 
Seitenleitwerk, das im wesentlichen oberhalb der Luftschrauben
achse liegt, wird also nicht genau in der Langsrichtung ange
stromt, sondern ist gegeniiber der Stromung etwas angestellt 
und erhalt so eine Seitenkraft in der Richtung, in der sich die 
Propellerspitzen im obersten Teil ihrer Bahn bewegen. Zur Ver
meidung dieser Kraft verdreht man das Seitenleitwerk etwas aus 
der Mittelebene heraus. Natiirlich entsteht dann bei Leerlauf des 
Motors, wenn die Stromung keine Drehbewegung enthalt, eine 
Seitenkraft, die durch Seitenruderbetatigung ausgeglichen wer
den muS. Werden Symmetriefehler, die nicht durch irgendwelche 
feste Eiurichtungen ausgegIichen sind, wah rend des Fluges 
durch Auslegen der Ruder in ihrer Wirkung aufgehoben, 
so liegt immer schon ein mangelhafter Betriebszustand vor. 
Man sagt, ein Flugzeug "zieht rechts" oder "zieht links", 
wenn eine Betatigung des Seitenruders nach links bzw. rechts, 
und es "hangt rechts" oder "hangt links", wenn eine ent
sprechende Betatigung des Querruders beim normal en Fluge 
erforderlich ist. 

Wir kommen nun zu einer genaueren Betrachtung der 
Stabilitat des Flugzeuges, gegeniiber Drehungen urn die Langs-



39. Momenta urn die Langsachse, Querstabilitat. 257 

achse, der sogenannten QuerstabiIitat. Wir bemerkten schon, 
daB ein besonderes Organ zur Erzielung der QuerstabiIitat 
nicht vorhanden ist. Das einzige konstruktive Hilfsmittel zur 
Erzielung eines riickfiihrenden Momentes bei ungewollten Dreh
bewegungen um die Langsachse ist die V-Stellung der Fliigel 
(Abb.163). Die Wirkungs
weise der V-Stellung der 
Fliigel ist folgende: 

Wenn ein in geradem 
Flug begriffenes Flugzeug 
aus irgendeiner Ursache 
eine Verdrehung um die 
Langsachse erfahren hat 
(Abb. 164), so daB der 

Abb. 163. V- Stellung der Fliigel. 

linke Fliigel abwarts hangt, so dreht sich auch die Luftkraft 
mit aus der Vertikalebene heraus und erhalt eine linksgerichtete 
Wagrechtkomponente. An den Anstellwinkeln hat sich dabei na
tiirlich nichts geandert, gleichgiiltig ob die Fliigel in V-Stellung 
stehen oder nicht. Nun bedeutet aber die wagrechte Kraft
komponente eine wagrechte Beschleunigung nach links und 
erzeugt in kurzer Zeit eine 
kleine linksgerichtete Zusatz
geschwindigkeit. In Abb. 165 
und 166 sind die Verhaltnisse 
bei schrag seitlicher Anstro
mung des Tragfliigels ohne 
und mit V -Stellung schema
tisch dargestellt. Wenn eine 

Abb. 164. "Hangendes" Flugzeug. 

Tragflache ohne V-Winkel unsymmetrisch angeblasen wird, 
(Abb. 165), also so, daB die Richtung des Luftstroms einen 
Winkel b mit der Symmetrieebene (Langsebene des Flugzeuges) 
einschIieBt, so werden hiervon die beiden Fliigel, von den 
auBersten Spitzen abgesehen, in ganz gleicher Weise betroffen. 
Der Anstellwinkel bleibt gegeniiber dem Fall des symmetrischen 
Anblasens ziemlich unverandert. Ganz anders bei der Trag
£lache, Abb.166, deren Fliigel aus der gemeinsamen Ebene, um 
die Mittellinie der FIache, gegeneinander zu, soweit verdreht 
sind, daB sie einen Winkel, der kleiner als 180 0 ist, mitein
ander bilden. Hat der LUftstrom wieder die N eigung b gegen 

v. Mises-Hohenemser. FlugJehre. 5. Autl. 17 
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die Langsebene in dem in der Abb. 166 angedeuteten Sinn, so 
wird der in der Zeichnung rechts liegende Fliigel unter einem 
groBeren Anstellwinkel getrofien, als der linke. Man erkennt 
dies am deutlichsten, wenn man sich die Anblaserichtung noch 
starker gedreht denkt, etwa bis zu 90°. Dann bekommt der 
eine Fliigel sogar nur Luft von oben, d. h. er steht ganz unter 
negativem Anstell winkel, wahrend der andere noch immer von 
unten angeblasen wird. Betrachten wir nun wieder statt des 

Abb. 165. Seitlich angeblasener 
Fliigel ohne V-Stellung. 

Abb. 166. Seitlich angeblasener 
Fliigel mit V-Stellung. 

ruhend angeblasenen Fliigels den in ruhender Luft bewegten, 
so finden wir die Wirkung der V-SteHung auf ein Flugzeug, 
das im Begrifi ist, seitlich abzurutschen. Sie besteht darin, daB 
der bei der seitlichen Bewegung voraneilende Fliigel erhohten 
Auftrieb, der andere Fliigel verringerten Auftrieb erhalt, wo
durch ein Moment urn die Langsachse entsteht, welches das 
Flugzeug in seine wagrechte Lage zuriickdreht. 

Besonders wertvoll wird diese Wirkung, wenn das Flug
zeug in der Kurve liegt und aus irgendeinem Grunde starkere 
SchiefsteHung angenommen hat als der FIiehkraft entspricht 
(Abschn. 35). Der tl'berschuB an Querkraft vergroBert die Ab
lenkung der Geschwindigkeitsrichtung, erhOht also die Kriim
mung der Kurve, die das Flugzeug beschreibt. Dabei kann 
unter U mstanden wieder die Schiefstellung zunehmen und, 
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indem das so fortgeht, entsteht die oft beobachtete gefahrliche 
"Trudelbewegung" oder der "Korkzieher". Starke V-SteHung 
der Flngel schiitzt bis zu einem gewissen Grade vor dem Tru
deln. Gleichwohl werden viele Flugzeuge ohne V-Winkel mit 
ganz glatten Tragfiachen gebaut. Dies liegt zum Teil an dem 
Umstand, daB man die Vorteile der Wendigkeit gegeniiber einem 
doch nicht ausreichenden Grad von automatischer Querstabilitat 
voranstellt, hauptsachlich aber daran, daB man in der (nicht 
automatischen) Stabilisierung durch die Querruder ein praktisch 
ausreichendes Hilfsmittel zur Beherrschung der Querstorungen 
erblickt. 

Ob die Tragfiachen nun V-SteHung besitzen oder nicht, so 
kommt den Querrudern auf aIle FaIle eine ganz iiberragende 
Bedeutung zu bei der Aufrechterhaltung der gewiinschten Flug
lage, denn bei groBeren Storungen geniigt auch die stabilisierende 
Wirkung der V-SteHung nicht, um eine automatische Ruck
drehung des Flugzeuges in die NormaHage zu bewirken. Die 
groBten Storungen des Momentengleichgewichtes um die Langs
aohse treten auf, wenn das Flugzeug mit seiner Geringst
geschwindigkeit im Bereiche des Hochstauftriebes der Trag
fiachen fiiegt. Wir sprachen in Abschn. 7 davon, daB die Be
grenzung des Auftriebes dadurch erfolgt, daB sich die Stromung 
bei einem bestimmten Anstellwinkel der Tragfiache auf der 
Oberseite ablost. Das Ablosen der Stromung tritt bei vielen 
Profilen ziemIich plotzlich auf und ist mit einem sofortigen 
Absinken des Auftriebes verbunden. Wird nun ein Flugzeug 
uber den kritischen Winkel des AbreiBens "iiberzogen", so laBt 
es sich kaum vermeiden, daB der Vorgang des AbreiBens der 
Stromung auf der einen Tragfiugelseite fruher einsetzt als auf 
der andern, da der kritische Anstellwinkel auBerst empfindlich 
ist gegen kleine Profilanderungen. AuBerdem werden der rechte 
und der linke Fliigel nie voIlkommen symmetrisch sein, sondern 
immer infolge Werkstattungenauigkeiten Abweichungen von der 
Symmetrie zeigen. Der Auftrieb faHt also beim Oberziehen auf 
der einen Seite ab, es entsteht ein Moment urn die Langsaohse 
und das Flugzeug beginnt sich aus seiner wagrechten Lage 
herauszudrehen. Es kommt jetzt darauf an, mit Hilfe der 
Querruder die Storung zu beheben. Da im Langsamfiug die 
Ruderwirkungen ohnedies sehr gering sind (die RuderkraIte 

17* 
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sind ja proportional dem Staudruck, also der Fluggeschwindig
keit), ist es wichtig, daB wenigstens im Bereich der Querruder 
die Stromung sich noch nicht abgelost hat. Man versucht das 
dadurch zu erreichen, daB die auBeren Teile der Tragfiache 
einen kleineren Anstellwinkel erhalten als die inneren. Dadurch 
wird beim "Dberziehen" der kritische Anstellwinkel zuerst im 
inneren Bereich des Fliigels erreicht. Man muB dabei allerdings 
beachten, dll,B, wie aus Abb. 28 hervorgeht, der Hochstauftrieb 
und damit der kritische Anstellwinkel bei sehr diinnen Pro
filen stark abfallt. Nun nimmt die Profildicke meist nach den 
auBeren Enden des Tragfiiigeis zu ab, so daB diese einen ge
ringeren kritischen Anstellwinkel haben als die inneren Teile 
des Tragfiiigeis. Ein sehr wirkungsvolles Mittel, beim Uber
ziehen das AbreiBen der Stromung im Querruderbereich zu ver
hindern, ist auch das Anbringen von Schlitzfiiigein in den 
auBeren Teilen der Tragfiache (siehe S. 63). Der kritische An
stell winkel wird dadurch im Querruderbereich wesentlich er
hoht (siehe Abb. 32). Auf jeden Fall darf bei Flugzeugen, bei 
denen die Hohenruderwirkung ein Dberziehen gestattet, der 
Anstellwinkel unter keinen Umstanden so weit vergroBerbar 
sein, daB auch im Querruderbereich die Stromung abreiBt, da 
dann eine Erhaltung der gewiinschten Fluglage mit Hilfe der 
Querruder nicht mehr moglich ist. Das Flugzeug kippt in 
diesem Fall, ohne daB es der FlugzeugfUhrer vermeiden kann, 
iiber einen Fliigel ab und gerat in eine Trudelbewegung. Ein 
richtig konstruiertes Flugzeug laBt sich, wenn iiberhaupt, nur 
so weit iiberziehen, daB die Stromung im inneren Bereich der 
Tragflache abreiBt, dagegen im Querruderbereich nicht. Die 
Moglichkeit des iiberzogenen Fluges ist zum Zweck einer Lan
dung mit kurzem Auslaufweg wiinschenswert, da der Gleit
winkel im iiberzogenen Flug stark zunimmt und ein groBer 
Gleitwinkel fUr den Landevorgang von Vorteil ist. 

Sehr oft hort man von "Erfindungen" die beabsichtigen, ein 
Flugzeug durch Kreiselwirkung stabil zu machen. Die 
Erfinder gehen zumeist von der naiven Ansicht aus, daB eine 
rotierende Masse jeder Anderung der Achsenrichtung einen 
Widerstand entgegensetzt. Tatsachlich wirkt ein Kreisel nur 
wie eine VergroBerung des Flugzeugtragheitsmomentes, wenn 
man von der Eigenschaft des Kreisels absieht, daB ein Moment, 
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welches die Kreiselachse zu verschwenken sucht, eine Schwenk
bewegung hervorruft, die in der Ebene senkrecht zu derjenigen 
des Momentes stattfindet. Eine VergroBerung des Tragheits
widerstandes gegen Drehung um eine Achse, bewirkt zwar, daB 
die Drehbeschleunigung infolge eines bestimmten Drehmomentes 
kleiner wird, die etwa vorhandenen Krafte, welche das Flug
zeug nach einer Drehbewegung aus der Normallage heraus 
wieder in die Ausgangslage zuriickfiihren, werden jedoch vom 
Tragheitswiderstand in keiner Weise beeinfluBt. Durch Einbau 
eines Kreisels bleibt die Stabilitat (oder Instabilitat) eines 
Flugzeuges vollig unverandert. 

Oberhaupt haben sich wohl mit keiner andern Frage 
des Flugzeugbaues unberufene Kopfe so viel beschiiftigt, wie 
mit der Stabilitat der Flugzeuge. Immer wieder tauchen 
irgend welche Projekte zur Stabilisierung, sei es mittels Kreisel 
oder mittels Pendel, . mittels Fiihlflachen oder ahnlicher Ele
mente, auf. Keines dieser "kiinstlichen" Stabilisierungsmittel 
hat sich im Verlaufe der nun schon jahrzehntelangen flugtech
nischen Entwicklung praktisch bewahrt. All den V orschlagen 
liegt die V orstellung zugrunde, daB die Flugunfalle, von denen 
man von Zeit zu Zeit hort, eine Folge der Instabilitat der be
treffenden Flugzeuge sind. Das ist aber durchaus irrig, und 
sicherlich weisen Flugzeugtypen, die grundsatzlich unstabil sind, 
keine wesentlich hoheren Unfallziffern auf, als andere mit groBen 
Stabilisationsflachen. Man wird das verstehen, wenn man be
denkt, daB die fortlaufende Stabilisierung des Flugzeuges Sache 
des Fiihrers ist und daB die Instinkte zur Erhaltung der Sta
bilitat dem Menschen angeboren sind: Nicht nur das Fahren 
auf dem Zweirad, auch der aufrechte menschliche Gang ist eine Be
wegungsform ohne Querstabilitat. Soweit iiberhaupt Flugunfalle 
mit Gleichgewichtsfragen in Zusammenhang gebracht werden 
konnen, handelt es sich stets um Storungen von ungewohnlicher 
Starke, z. B. bei Sturm oder bei Versagen irgendwelcher Teile. In 
solch kritischen Fallen kann aber das Heil unmoglich von einer 
mechanischen Einrichtung erwartet werden. Hier muB der 
Flugzeugfiihrer seine Eignung bewahren, indem er mit der 
Einsicht in das Wesen der Sache Mut und Geschicklich
keit verbindet. 
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VIII. AbHug und Landung. 

40. Fahrgestell und Sporn, Schwimmer und Flugboot. 
Wir haben bisher die Eigenschaften und Bewegungszustande 

eines Flugzeuges,losgelost von allen Beziehungen zur festen Erde, 
besprochen. Denn beim gleichfOrmigen Wagrechtflug, beim 
Steigen, Sinken und Bogenfliegen, beim Eintritt und Ausgleich 
von Storungen, in all diesen Fallen gelangt das Flugzeug nur 
mit der umgebenden Luftmenge in Wechselwirkung. Ob und 
wie die Luft sich der Erde gegeniiber bewegt, bleibt dabei 
auBer Betracht (vgl. hierzu Abschn. 31), nur in der Schwere
wirkung, die aber von Lage und Bewegungszustand der Korper 
ganz unabhangig ist, auBert sich der EinfluB der Erdmasse. In 
unmittelbare Beziehung zur Erde tritt jedoch ein Flugzeug in 
dreifacher Weise: Vor Beginn eines jeden Fluges muB noch 
auf dem Boden der Bewegungszustand hergestellt werden, der 
einem ansteigenden Flug (Abschn. 26) entspricht, am Ende 
des Fluges muB das Flugzeug allmahlich in den Ruhezustand 
iibergehen, endlich muB wahrend des Fluges ein vorgeschriebener 
Weg gegeniiber der Erde eingehalten werden, solI das Flug
zeug praktisch iiberhaupt verwendbar sein. Von diesen drei Auf
gab en wollen wir in diesem Kapitel die beiden ersten behan
deln, indem wir von Abflug und Landung sprechen; auf die 
Fragen der Kurshaltung gegeniiber der Erde kommen wir im 
letzten Kapitel zuriick. 

Die ersten Flugzeuge der Briider Wright bedurften zum 
Abflug von der Erde einer besonderen Einrichtung, die an der 
Abflugstelle zuriickblieb. Sie bestand in einem sog. Katapult, 
der durch die freiwerdende Energie eines aufgezogenen und 
dann herabfallenden Gewichtes dem Flugzeug eine gewisse An
fangsgeschwindigkeit erteilte. Mit dieser Geschwindigkeit begann 
das Flugzeug seinen Anlauf, bei dem es durch die Wirkung 
des Propellerzuges allmahlich in den Zustand kam, der das 
Verlassen des Bodens ermoglichte. Sehr bald hat man 
diese "kiinstliche" Bewegungseinleitung als iiberfliissig erkannt. 
Heute start en ausnahmslos aIle Flugzeuge zu Wasser und zu 
Lande aus eigener Kraft. N ur beim Abflug von Schiffen aus 
und gelegentlich bei Segelfliigen finden Katapulte noch Ver-
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wendung. Urn die Bewegungsvorgange, die beim Abfluge auf
treten, zu verstehen, miissen wir uns nun zunachst die der Be
wegung am Boden dienenden Teile der heutigen Flugzeuge, 
das Fahrgestell und die Schwanzkufe, ansehen. 

Die bei Landflugzeugen durchaus allgemeine Anordnung 
zeigt unsere Abb. 167. Das Fahrgestell besteht meist aus zwei, 
seltener mehr Radern, die an einer Achse, oder an mehreren 
in einer Geraden liegenden Achsen, laufen. Jedenfalls bietet 
das Fahrgestell, im Langsschnitt gesehen, dem Flugzeug nur 
e i n e n Unterstiitzungspunkt, der stets urn eine gewisse 

Abb. 167. Normale Fahrgestell-Anordnung. 

Strecke v 0 r dem Schwerpunkt liegt. Steht das Flugzeug am 
Boden, so findet es einen zweiten Unterstiitzungspunkt am 
Schwanzende, in dem sog. Sporn oder der Schwanzkufe. Dies 
ist ein geeignet geformtes Gleitstiick, das mit einem elastischen 
Zwischenglied an den Rumpf anschlieBt. Die Spornkufe bremst 
dadurch, daB sie sich in den Boden eingrabt, den Auslauf des 
Flugzeugs, was bei groBen Verkehrsflugzeugen mit langer Aus
laufstrecke von Wichtigkeit ist. Andererseits ist die Verwendung 
von tief furchenden Schwanzkufen im Interesse der Flugplatz
schonung nicht moglich, will man bei dem heute schon sehr 
regen Flugverkehr auf den Flugplatzen die Flache des An- und 
Auslaufgebietes in gutem Zustand erhalten. Man hat deshalb 
zuerst versucht, die Schwanzkufe durch ein Spornrad mit Bremse 
zu ersetzen. Auf diese Weise erzielte man die gleiche Wirkung, 
ohne den Flugplatz zu beschadigen. Heute wird allerdings durch
gangig die Bremswirkung auf die Laufrader ausgeiibt, und die 
Form der Schwanzkufe so gewahlt, daB sie beim Gleiten die 
Flache nicht beschadigt. Es gibt auch urn das Spornende 
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drehbare Spornkufen, die sich automatisch dem jeweiligen Boden
profil anpassen 1). Die Hinge der Schwanzkufe wird so gewahlt, 
daB bei ruhendem Flugzeug die Motorachse einen verhaltnis
maBig steil en Winkel von etwa 15° oder dariiber mit der Wag
rechten bildet, damit im Augenblick des Abfluges der Sporn 
keinesfalls mehr den Boden beriihrt. 

Die in Abb. 167 angedeutete SteHung kann das Flugzeug 
in der Regel nicht mehr einnehmen, sobald der Motor in voHem 
Gang ist, ohne daB das Sch wanzende durch eine auBere Kraft 

Abb. 168. Fahrgestellformen. 

niedergedriickt wird. Denn werden vor die Rader, urn die Fort
bewegung zu hind ern, Hemmschuhe gelegt, so sucht der Luft
schraubenzug Z mit dem Moment Z· h (h = senkrechter Ab
stand des Unterstiitzungspunktes von der Langsachse des Flug
zeuges), das Flugzeug urn den vorderen Auflagerpunkt zu drehen. 
Das der Drehung entgegenwirkende Moment der Schwere, das 
als Produkt des Gewichtes G in den Abstand s (Abb. 167) ge
messen wird, ist infolge entsprechender Wahl des Abstandes s 
in der Regel kleiner als das Moment des Propellerzuges. Nimmt 
man an, daB die Zugkraft der Luftschraube am Stand etwa 

1) F. Michael, Versuche mit einer neuen Spornform fUr Flugzeuge. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1929, S. 329. 
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ein Drittel des Gewichtes, die Hohe h der Schraubenachse 
iiber dem Boden (in wagrechter Lage des Flugzeuges) etwa 
1,80 m betragt, so folgt, daB bei einem Abstand 8 = 0,6 m 
gerade Gleichgewicht bestehen wiirde. Bei den neueren, raschen 
Flugzeugen wird das Fahrgestell oft viel weiter vorgeschoben, 
weil dies beim Landen Vorteile bietet. Immer aber pflegt bei 
w a gr e c h t e r SteHung des Rumpfes das Moment des Luftschrauben
zuges zu iiberwiegen, also die Strecke 8' in Abb. 167 kleiner zu 
sein als die in obigem Beispiel mit 0,6 m berechnete GroBe. 
Bei wagrechter Lage der Motorachse ist Z· h - G . 8' das Mo
ment, mit dem der Luftschraubenzug das Flugzeug um den Unter
stiitzungspunkt zu dtehen sucht. 

Von der Entfernung 8 hangt die GroBe des sog. S porn
druckes, d. i. des Gewichtsanteils, der 
auf dem Sporn ruht, abo 1st 1 die Ent
fernung des Spornauflagerpunktes vom 

Schwerpunkt, so entfallt der Teil +8 
s 1 

des Gewichtes auf den Sporn, also Z. B. 

Abb. 169. Verschalte 
Fahrgestellrader. 

bei 1 = 5 m, s = 0,50 m rund ein Zehntel des Gewichtes 
(vgl. auch Abschn. 36). 

Bei der konstruktiven Ausfiibrung des FahrgesteHs wird in 
neuerer Zeit besonders stark darauf geachtet, seinen schadlichen 
Widerstand niedrig zu halten. Man vermeidet daher meistens die 
durchlaufende Achse und verlegt die erforderliche Federung in 
das Innere des Rumpfes oder in das Rad. Die Stirnansicht 
neuzeitIicher Ausfiihrungen von Fahrgestellen zeigt Abb. 168. 

Die Rader des Fahrwerks sind heute in der Mehrzahl, bei 
schnellen Verkehrsflugzeugen fast durchgangig, mit einer so tief 
reichenden Verschalung von der Gestalt eines Stromlinienkor
pers versehen, daB ein Rollen gerade noch moglich (Abb. 169). 
Eine noch durchgreifendere Verbesserung stellt das versenkbare 
Fahrgestell dar. Die Bestrebungen, sich von den schadlichen 
Widerstanden des Fahrgestells freizumachen, gehen schon weit 
zuriick. Gegen Ende des Krieges versuchte man eine kleine 
Kampf- und Beobachtungsmaschine, den "Sperry-Messenger", 
der nach dem Start sein Fabrgestell abwerfen konnte und dann 
ohne Fahrgestell landete. Neuere Konstruktionen sehen einzieh
bare FahrgesteHe vor, die durch einen vom Fiihrer betatigten 
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Mechanismus fiir die Zeit des Fluges ganz in den Rumpf oder 
in die TragfHiche hineingezogen werden k6nnen. 

Soll ein Flugzeug nicht vom Lande, sondern vom Wasser 
abfliegen, so muB es naturgemaB Einrichtungen erhalten, die 
es zum Schwimmen befahigen. Es sind zwei grundsatzlich 
verschiedene Losungen dieser Aufgabe durchgefiihrt worden. 

Abb. 170. Wasserflugzeug. 

Die eine, das sog. Wasserflugzeug, besteht darin, daB an 
Stelle der Fahrgestellrader geeignet geformte, geschlossene 
Schwimmkorper angeordnet werden (Abb. 170). Manchmal 
erhalt ein solches Wasserfiugzeug noch neben den Schwim
mern ein hochziehbares Landfahrgestell, so daB es auch zu 
Land abfiiegen und niedergehen kann; die Rader miissen, 
wenn vom Wasser abgefiogen wird, so hoch gezogen werden, 
daB sie den Schwimmwiderstand nicht unniitz erhohen. Neuer
dings werden auch, insbesondere bei Landfiugbooten, sog. Flug-
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boot-Amphibien, versenkbare Fahrgestelle verwendet, die be
wegliche Gelenke besitzen und so in den Rumpf eingezogen 
werden konnen, daB die auBere Radflache einen Teil der Rumpf
wand bildet. Die in neuerer Zeit allgemeiner zur Geltung ge
kommene Losung stellt das sog. Flugboot dar, das in Abb. 171 
schematisch dargestellt ist. Hier ist der Rumpf des Landflug
zeuges als Wasserboot ausgebildet, die Tragflachen, der Motor 
und das Leitwerk liegen entsprechend hoch dariiber. Wahrend 
man bisher in der Regel Flugboote mit flacher Kielung be
nutzte, die den Vorzug groBerer Stabilitat beim Starten, beson-

Abb. 171. Flugboot. 

ders im Seegang, haben, ist man heute dazu iibergegangen, 
maBig und stark gekielte Flugboote zu konstruieren, da sich 
bei den allmahlich sehr gesteigerten Fluggeschwindigkeiten die 
Landung flach gekielter Flugboote nicht immer mit der notigen 
Sicherheit durchfiihren laBt. Stark gekielte Boote, die natur
gemaB eine groBere N eigung haben, seitlichen Schwankungen 
nachzugeben, werden an der Unterseite der Fliigelenden mit 
Hilfsschwimmern ausgestattet, die ein Tauchen des Fliigels bei 
seitlichem Kippen verhindern. Gelegentlich werden die Fliigel
spitzen selbst als Schwimmkasten ausgebildet. Ganz ahnlich wie 
bei Schiffskorpern ist auch bei Flugbooten durch Zellenteilung 
des Rumpfes oft dafiir Sorge getragen, daB bei Leckwerden 
immer nur eine oder wenige Zellen vollaufen, damit das Boot 
seine Schwimmfahigkeit nicht gleich verliert. 

Friiher hat man es immer als einen N achteil angesehen, 
das gesamte Triebwerk aus dem Vorderteil des Rumpfes iiber 
die Tragflache hinauf zu verlegen, was bei Flugbooten unerlaB
Hch ist. Es hat sich aber gezeigt, daB diese Motoranordnung 
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eine Reihe von Vorteilen bietet, die nicht zu unterschatzen sind. 
Den schadlichen Widerstand, welcher durch die Aufstellun'g 
auBerhalb des Rumpfes hinzukommt, iiberwiegt bei weitem der 
aerodynamische Gewinn, den man aus dem ungestorten Verlauf 
des Schraubenstrahls fiir eine gute Ausbildung der Stromlinien 
und fiir ein sicheres Arbeiten des Leitwerkes zieht. Freilich ist 
die Unzuganglichkeit des Triebwerkes bei Motordefekten ein 
nicht leicht auszugleichender Nachteil der hochgelegten Luft
schraube. 

Fiir die konstruktive Ausgestaltung der Schwimmeinrich
tung ist neben dem Gesichtspunkt moglichst geringen Luft
und Wasserwiderstandes vor aHem der der Seetiichtigkeit 
maBgebend. Man versteht darunter die Eignung des Flugzeuges, 
unter Umstanden auch langere Fahrten auf Wasser zu machen 
und vor aUem die, auch bei schwerer See abfiiegen und nieder
gehen zu konnen. 

41. Der Abflugvorgang. 
Um den mechanischen Vorgang, das Kraftespiel und den 

Bewegungsverlauf, beim Abflug eines Flugzeuges vom Land 
oder vom Wasser zu verstehen, zerlegen wir ihn in zwei Teile. 

Der e r s t e T e i I des Abfiugvorganges vom Land besteht darin, 
daB das Flugzeug bei aHmahlich eingeschaltetem Motor, mit 
den Radern rollend und mit der Schwanzkufe schleifend, sich in 
Bewegung setzt. Je nachdem, wie die Lage der Rader gewahlt 
wurde, hebt sich hierbei der Sporn entweder schon infolge 
des Luftschraubenzuges vom Boden ab, oder es bedarf hierzu 
noch einer Betatigung des Hohensteuers, das ja, sobald nur 
einige Geschwindigkeit vorhanden ist, so wirkt wie im Fluge, 
wenn auch nur in geringerem MaBe. Man muB aber be
achten, daB bei dem rollenden Flugzeug das Kraftespiel schon 
ein anderes ist als bei dem am Platz festgehaltenen. Selbst 
wenn angenommen wird, daB zunachst noch keine nennens
werten Luftkrafte auf die Tragflache wirken, und daB auch 
die Abnahme der Zugkraft mit wachsender Geschwindigkeit (Ab
schnitt 24) noch nicht wesentlich zur Geltung kommt, so andert 
sich doch eines: Das Moment, das den Schwanz zu heben 
sucht, wird nicht mehr durch den voUen Propellerzug bestimmt, 
sondern nur durch die Gegenkraft, die als Reibung am Boden die 
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Rader und den Sporn bremst. Die Reibung betragt einen Bruch
teil des Gewichtes - wir konnen schreiben: k· G, indem wir mit k 
die "Reibungszahl" des Bodens bezeichnen - und ist sicher klei
ner als die Zugkraft der Luftschraube, wenn iiberhaupt ein Start 
moglich sein solI. Der DberschuB Z - kG wird zur Beschleuni
gung des Flugzeuges verbraucht, und nur das Moment k· G· h', nicht 
Z . h' wie im Ruhezustande, wobei h' die Hohe des Schwerpunktes 
iiber dem Boden ist, wirkt auf ein Reben des Schwanzes hin. 

Hat sich einmal der Schwanz yom Boden abgehoben, so be
ginnt der zweite Teil des Abflugvorganges, der eigentliche 
Anlauf, bei dem das Flugzeug in der fUr den Flug geeigneten 
Stellung allmahlich die zum Flug erforderliche Geschwindigkeit 
erhalt. Wir konnen annehmen, daB der Anstellwinkel, mit dem die 
Tragflache dabei gegen die Fahrtrichtung steht, (unter dem Ein
fluB des Hohensteuers) unveranderlich bleibt und jenen Wert be
sitzt, der einem Zustand steilen Steigfluges entspricht. Auch solI 
der Motor bereits voll eingeschaltet sein. Unter diesen. Voraus
setzungen liiBt sich der Anlaufvorgang sehr gut an Hand der in 
den Abschnitten 25 und 26 verwendeten Diagramme verfolgen. 

In Abb. 172 sind die beiden Linien I und II der "erforder
lichen" und der "verfUgbaren" Zugkraft, wie sie der Abb. 116 
des sechsten Kapitels entsprechen, fiir das Flugzeug, dessen An
lauf untersucht werden solI, wiedergegeben, ferner ist eine wag
rechte Gerade in der Hohe k· G = Gewicht mal Reibungszahl 
eingezeichnet. Solange das Flugzeug noch keine nennenswerte 
Geschwindigkeit hat, stellt, wie schon erwahnt, die Differenz 
Z2 - k· G, (oben nannten wir sie einfacher Z - k· G) also das 
zwischen der Linie II und der Wagrechten liegende Ordinatenstiick 
den zur Beschleunigung des Flugzeuges dienenden KraftiiberschuB 
dar. Mit zunehmender Geschwindigkeit gewinnen nun zwei 
weitere Krafte EinfluB auf die BeschleunigungsgroBe. Der Luft
widerstand W (schadlicher Widerstand und Tragflachenriicktrieb) 
ist unmittelbar von dem KraftiiberschuB abzuziehen; andrer
seits wird durch den allmahlich entstehenden Auftrieb A der 
Auflagerdruck der Rader herabgesetzt und dadurch mittelbar 
die Reibungskraft k· G urn den Betrag k· A vermindert. Die 
resultierende Kraft hat somit die GroBe 

Z2 -kG-W+kA=Z2-W-k(G-A). 
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Auftrieb und Widerstand andern sich mit derGeschwindigkeit, 
und da wir konstanten Anstellwinkel vorausgesetzt haben, sind 
die zugehorigen Beiwerte auch konstant, so daB A und W ein
fach dem Quadrat d er Geschwindigkeit proportional wachsen. 
In unserer Abb.172 muss en daher sowohl W als k·A durch 
Parabeln dargestellt werden (da eine Parabel durch die Eigen
schaft definiert ist, daB ihre Ordinaten dem Quadrat der Ab
szissen proportional sind). Die Parabel, die den Verlauf von W 
angibt, schneidet in einem bestimmten Punkt P die Linie I 
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Abb. 172. Krafteverhiiltnissa bairn Anlauf. 

der "erforderlichen Zugkraft". Sobald die Geschwindigkeit, 
die der Abszisse von P entspricht, erreicht ist, befindet sich das 
Flugzeug in einem Zustand, der ein Fliegen gestattet, und zwar 
jenes Fliegen, das nach unseren Dberlegungen im funften Kapitel 
durch die Lage des Punktes P auf der Linie I genau bestimmt 
wird. Da wir den Flug nur durch eine Steigbewegung ein
leiten konnen, muB sich P innerhalb des in Abb. 116 schraffierten 
Bereiches befinden, weil nur dieser die verschiedenen Moglich
keiten des Steigens umfaBt. Bei derselben Abszisse aber, 
bei der die W- Parabel die Linie I trifft, schneidet die k· A
Linie die Wagrechte in der Hohe k· G. Denn daB wir einen 
Flugzustand erreicht haben, heiBt ja nichts anderes, als daB 
der Auftrieb (annahernd) gleich dem Gewicht ist. Fur den ganzen 
Anlaufvorgang stellt somit das jeweilige Ordinatenstuck zwischen 
der Linie II und der Wagrechten in der Hohe k· G, vermindert 
um das Ordinatenstuck zwischen den beiden in Abb. 172 elll
gezeichneten Parabeln, die GroBe des Kraftuberschusses dar. 
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Am Schlusse hat wegen A = G und W = Zl der KraftiiberschuB 
einfach den Wert Z2 - Zl: mit diesem Augenblick ist der Ab
flugvorgang beendet und es beginnt das eigentliche Fliegen. 

Die vorstehende Betrachtung kann dazu dienen, den EinfluB 
verschiedener U mstande, z. B. einer Veranderung der Reibungszahl 
oder einer andern Wahl des Anstellwinkels beim Anlauf, zu 
studieren. Es ist selbstverstandlich, daB jede VergroBerung der 
Reibung den KraftiiberschuB vermindert, also den Anlauf un
giinstiger gestaltet. Dagegen ist es nicht ohne weiteres richtig, 
daB man durch Verringerung 
des Anstell winkels (wodurch der 
Widerstand vermindert werden 
solI) den Anlauf befordert, da t/5 

ja die Entlastung der Rader 
durch den Auftrieb zugleich 0,36 

auch geringer wird. MiBt man ~~?1J~?~ 
fiir jede Abszisse die beiden in 
Betracht kommenden Ordina-
tenstiicke, subtrahiert sie, be
stimmt mittels Division durch 
die Flugzeugmasse G : g die Be
SChleunigung und tragt deren 
reziproken Wert zu dem Ge

t/f 

Abb. 173. Ermittlung der Anlauf
zeit und des Anlaufweges. 

schwindigkeitswert v als Abszisse auf, so erhiilt man (Abb.173) 
eine Linie, mit deren Hilfe man, wie aus dem Begriff der Be
schleunigung folgt, die Anlaufzeit berechnen kann. Die in 
Abb. 173 schraffierte Flache gibt unmittelbar ein MaB fUr 
die Anlaufzeit 1), wenn man die Grnndlinie des flachen
gleichen Rechtecks im MaBstab der Abszissen, die Hohe in 
dem der Ordinaten abliest. In unserm Beispiel, in dem ein 
Flugzeuggewicht G = 900 kg, eine Reibungszahl k = 0,05 
(feuchter Wiesengrnnd oder dergleichen) angenommen wurde, 
haben wir etwa bei v = 20 m/sek in Abb. 172 abgelesen: 

1) Denn ein Flachenstreifen zwischen zwei nahe benachbarten Ab
szissen stellt das Produkt aus der Geschwindigkeitsanderung (Basis des 
Flachenstreifens) und dem Quotienten Zeit durch Geschwindigkeitsande
rung (Rohe des Streifens = reziproker Wert der Beschleunigung) dar, 
also die ZeitgroBe, in der die Geschwindigkeit vom Anfangswert der Ab
szissen zum Endwert anwachst. 
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Z2 - k·G= 280 kg, W - k·A = 45 kg, daher Differenz 235 kg, 
Beschleunigung 235: 92 = 2,55 m/sek2 (weil Masse = 900: 9,81 
= 92), ihr reziproker Wert 1: 2,55 = 0,394 sek2 jm. Diese GroBe 
ist bei der Abszisse v = 20 in Abb.17 3 aufgetragen und in gleicher 
Weise die ganze Linie entworfen worden. Das dem schraffierten 
Bereich fliichengleiche Rechteck hat eine Grundlinie von 27, 
eine Rohe von 0,36 Einheiten, folglich ist die Anlaufzeit 
27 ·0,36 = 9,7 Sek. Auch die Anlaufstrecke laBt sich aus der 
Abb. 173 entnehmen. Man hat nur die gefundene Anlaufzeit 
mit der mittleren Geschwindigkeit zu multiplizieren, und diese 
ist nichts anderes als die Abszisse des Schwerpunktes der 
schraffierten Flache 1). In unserm Beispiel liegt der Schwerpunkt 
ungefahr bei v = 14,9 mjsek, daher ist die Anlaufstrecke 
9,7 sek·14,9 mjsek = 144 m. Dber die Abkiirzung der Anlauf
strecke durch Anwendung besonderer Kunstgriffe sprechen wir 
noch weiter unten. 

Wird bei Wind gestartet, so andern sich die vorstehenden 
Dberlegungen. Denn die £iir den Flug notwendige Geschwindig
keit muD gegeniiber dem Wind vorhanden sein, wahrend 
die Beschleunigung gegeniiber der Erde zu messen ist. 
Man sucht nun praktisch den Anlauf stets in der Richtung 
gegen den Wind zu nehmen. In diesem Fall ist, wenn w die 
GroBe der Windgeschwindigkeit, die sog. Windstarke, be
zeichnet, an unserer Ableitung nichts weiter zu andern, als 
daB der Anlaufvorgang nicht mit der Geschwindigkeit null, 
sondern mit der Geschwindigkeit w beginnt. Anlaufzeit und An
laufweg verkiirzen sich entsprechend, indem man in Abb.173 
FlachengroBe und Schwerpunktsabstand nicht von der ganzen 
schraffierten Flache, sondern nur von dem Teil, der rechts von 
der Abszisse w liegt, zu rechnen hat. Nimmt man in unserm 
Beispiel eine Windstarke von 5 mjsek an, so ermaBigt sich die 
Anlaufzeit auf 8,3 sek, der Anlaufweg auf 95 m (in Abb. 173 ge
strichelt eingetragene Linien). 

Rat man Riickenwind beim Abflug, was nach Moglich
keit vermieden wird, so kann von einem Anlauf mit kon-

1) Denn Schwerpunktsabstand mal Gesamtflache gibt das statische 
Moment, dieses aber bedeutet soviel wie nochmalige Integration (Flachen
bildung), fiihrt also von der ZeitjGeschwindigkeitskurve zur ZeitjWeg
kurve. 
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stantem Anstellwinkel keine Rede sein, da zu Beginn der 
Anstellwinkel jedenfalls negativ ist. Erst von dem Augen
blick an, in dem die Eigengeschwindigkeit die Windstarke 
erreicht, treten dieselben Verhaltnisse ein, wie wir sie oben 
besprochen haben. Beim Start mit Seitenwind muB der Fuhrer 
die Querruder betatigen, urn ein Kippen des Flugzeuges urn 
die Langsachse zu verhindern. Die hier auftretenden ver
wickelten Beziehungen entziehen sich der einfachen Berechnung. 

Praktisch hat beim Anlaufvorgang der Flugzeugfuhrer fiir 
die Einhaltung der geraden Anlaufbahn und des richtigen 
Anstellwinkels zu sorgen. Das erstere erreicht er unmittel
bar durch Betatigung des Seitenruders; seltener erhalten Flug
zeuge lenkbare Fahrgestellrader, deren Lenkung mit dem FuB
hebel des Seitensteuers oft zwanglaufig verbunden ist. Urn den 
Anstellwinkel einzuhalten, ist in der Regel ein maBiges Vor
drucken des Hohensteuers erforderlich, da die Kraft, die wah
rend des Anlaufens zu den in der Luft wirkenden hinzutritt, 
namlich die Resultierende aus Auflagerdruck G - A und Rei
bung k (G - A) meist vor dem Schwerpunkt vorbeigeht (Abb.167), 
also ein den Schwanz belastendes Moment ergibt. Wann die 
fUr den Aufstieg erforderliche Geschwindigkeit erreicht ist, 
merkt der Fuhrer unschwer an dem Ieichten Abheben und 
Los16sen des Flugzeuges vom Boden. penn sob aId kein Auf
lagerdruck mehr da ist, folgen die Rader nicht mehr den 
Unebenheiten des Bodens, sondern hupfen leicht iiber Muiden 
hinweg. In diesem Augenblick wird durch Aufziehen des Hohen
steuers das Flugzeug etwas aufgerichtet, worauf man sofort, 
urn nicht an Geschwindigkeit zu verlieren, vordriickt und, 
wenigstens fiir eine ganz kurze Strecke, Wagrechtflug einstellt. 

Ein geiibter FlugzeugfUhrer wird gegenuber dem hier be
schriebenen normalen oder "schulmaBigen" Anlaufvorgang ver
schiedene Vorteile gewinnen konnen. Der hauptsachlichste 
Kunstgriff besteht darin, daB man viel friiher vom Boden 
w eggeh t, als die theoretisch richtige Geschwindigkeit erreicht 
ist, d. h. bevor der Drehzahler die fur das Steigen charakte
ristische Umlaufzahl a~~eigt. Das ist deshalb moglich, weil 
man durch Aufziehen, d. i. durch VergroBern des Anstellwinkels, 
fiir den Augenblick immer den Auftrieb erhohen kann. Denn 
der Auftriebsbeiwert wachst mit dem Anstellwinkel, und die 

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Aufl. 18 
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Geschwindigkeit ist vorerst - der Tragheit des Flugzeuges 
wegen - noch unverandert. Demnach erhalt das Flugzeug, 
wenn man etwas vorzeitig aufzieht, einen gewissen aufwarts wir
kenden KraftiiberschuB, verliert allerdings sofort an Geschwindig
keit, was man durch Vordriicken wieder wettmachen muB. Ais 
endgiiltiger Gewinn verbleibt hierbei, daB man einen Teil der 
am Boden zu leistenden Reibungsarbeit erspart und dadurch 
die Anlaufstrecke nicht unbetrachtlich vermindert hat 1). 

Die Anlaufstrecke ist urn so kleiner, je geringer die Ge
schwindigkeit ist, bei der das Flugzeug flugfahig wird. Die Ge
ringstgeschwindigkeit eines Flugzeuges ergibt sich nach S. 54 
aus dem kleinstmoglichen Staudruck 

GfF 
qmiu=-c--' 

a max 

Sie ist urn so kleiner, je niedriger die Flachenbelastung GIF 
und je groBer der Hochstauftriebsbeiwert camax ist. Dber die 
Moglichkeit der Erhohung von camax durch Fliigelendklappen 
und Schlitzfliigel, ohne daB dadurch die Hochstgeschwindigkeit 
beeintrachtigt wird, sprachen wir in Abschn. 7. Eine Verringe
rung der Flachenbelastung ist mit einer, wenn auch nicht sehr 
erheblichen EinbuBe an Hochstgeschwindigkeit verbunden (siehe 
S. 198). In welcher GroBe man die FHichenbelastung wahlt, 
hangt vom Verwendungszweck des Flugzeuges abo Die Anlauf
strecke ist weiterhin urn so kleiner, je groBer die MotorJeistung 
im Verhaltnis zum Fluggewicht ist, da dann eine groBere Kraft 
zur Beschleunigung einer klein en MasEe zur Verfligung steht. 

Urn einen Einblick zu geben, wie sich zahlenmaBig der 
EinfluB von Flachenbelastung G/F, Hochstauftriebsbeiwert camax 

und Leistungsbelastung GIN auf die Anlaufstrecke auswirkt, 
wurde fiir ein Flugzeug mit einer Motorleistung von N = 150 PS 
zunachst ein Fluggewicht von G = 1200 kg und ein Hochst
auftriebsbeiwert camax = 1,0 zugrunde gelegt. Es wurden flir ver
schiedene GroBen der Tragflache bzw. der Flachenbelastung G/F 
die Startstrecken berechnet und in der iiblichen Weise als Or
dinaten zu den Abszissen G: F aufgetragen. Das Ergebnis stellt 

1) Der Abflugvorgang ist im Einklang mit den hier vorgetragenen 
Grundlagen naher untersucht worden von F. Z. Diemer und R. Prall 
in der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1926, S.316 bis 326. 
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die Kurve 1 der Abb. 174 dar. Erhtiht man unter sonst gleich
bleibenden Bedingungen die Auftriebszahl auf camu = 1,5, so 
ergibt sich Kurv6 2. Die gestrichelten Kurven 3 und 4, die sich 
auf ein Fluggewicht von G = 1000 kg und die gleichen maxi
malen Auftriebsbeiwerle ca = 1,0 und ca = 1,5 bezie~en. sind 
in die Abbildung eingezeichnet. urn den EinHuB einer Anderung 
der Leistungsbelastung erkennen zu lassen_ Eine TragBache von 
24 m~ ergibt bei G = 1200 ein G: F = 50, eine solche von 
36 m~ ein G:F=33,3,d.h. 

t. 
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sprechenden gestrichclten Abb. 174. Startstrecke Jiir verschiedene 
eine Verrninderung der Lei- Flii.chenbelastungen. 
stungsbelastung urn rund 
20 0 / 0 , Man erkennt daher aus der Abb. 174, daB eine Ver
groJlerung des Auftriebbeiwertes urn 50% eine Verkiirzung der 
Startstrecke urn etwa 35 0/ 0 (namlich von 115 m auf 75 m), 
daB eine VergroBerung der Tragflache urn 50% eine Start
streckenverkurzung urn 45 0 / 0 (von 115 m auf 63 m) und daB 
die Kornbination beider Moglichkeiten eine Verkiirzung der Start
strecke urn etwa 64 0 / 0 (von 115 ill auf 41 m) zur Folge hat. 

Fur die Untersuchung des Abfluges vom Wasser 
kommt ala wesentlicher Unterschied gegeniiber dem Landflug
zeug in Betracht, daB der Wasserauftrieb und der Wasser
widerstand, die an Stelle des Auflagerdruckes und der Rei
bung beirn Landstart treten, im Liingsschnitt gesehen, nicht an 
einzelnen Punkten, sondern Hings gan z er Li n i en (der ein
getauchten Begrenzung der schwimmenden Teile) angreifen. 

18* 
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Wahrend das Flugzeug sich vom Wasser abhebt, verandert sich, da 
die Schwimmer bzw. die Bootsteile allmahlich auf tau chen, die 
Angriffsflache der Wasserkrafte stetig und die Resultierende der 
Krafte wandert. Waren keine besonderen Vorkehrungen dagegen 
getroffen, so wiirde das Flugzeug, da es mit etwas schrager, 
vorn gehobener Langsachse in die Luft gehen muB, im letzten 
Augenblick an einem verhaltnismaBig weit hint en gelegenen 
Punkt Auftrieb vom Wasser her erhalten, wodurch die Spitze 
wieder niedergedriickt wiirde. Urn das zu vermeiden, ist eine 
besondere Formgebung der Schwimmerunterseite bzw. des Bootes 
erforderlich. Die haufigste Lasung ist die in den Abb. 170 bis 171 
kenntliche Stu f e S in den Hauptschwimmern bzw. im Boot. 
Wenn das Flugzeug aufgerichtet wird, bleibt die Stufe immer 
noch im Wasser, und es wird dadurch verhindert, daB die 
Resultierende des Wasserauftriebes zu weit nach hinten riickt. 

Die Formgebung der Schwimmer beruht auf Messungen des 
Auftriebs und Widerstands, die an Modellen im Wasserkanal 
vorgenommen werden. Dabei kommen fUr die Dbertragung der 
Ergebnisse des Modellversuches auf die Vorgange am Flugboot 
die Vberlegungen in Frage, die im Schiffsbau maBgebend sind 
und sich z. T. von den fiir Versuche im Luftkanal giiltigen 
unterscheiden (Reynoldssches G('setz). Neben der Reynolds
schen Zahl (siehe S. 33) tritt die nach Froude benannte GroBe 
v 2 

--l ' worin v die Geschwindigkeit, l wieder eine charakteristig. 
sche Langenabmessung und g die Erdbeschleunigung bezeichnet, 
als maBgebend auf. Nur wenn fiir Modell und wirkliche Aus
fiihrung dieser Quotient, die Froudesche Zahl, den gleichen 
Wert hat, wenn also die Quadrate der Geschwindigkeiten sich 
verhalten wie die Langen, sind gleiche Schiffswiderstande zu 
erwarten. 

Der Widerstand der Schwimmer muB fUr verschiedene An
stellwinkel, die man' hier "Trimmwinkel" nennt, untersucht 
werden. Aus den wenigen in dieser Richtung durchgefiihrten 
Versuchen kann man entnehmen, daB die Abhangigkeit des 
Widerstandes vom Trimmwinkel in dem Augenblick, in welchem 
das Flugzeug auf Stufe geht, am ausgepragtesten ist. Diese 
Tatsache laBt sich auch leicht einsehen. Hat sich namlich das 
Flugzeug infolge des Wasserauftriebes bis auf die Stufe aus 
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dem Wasser gehoben, so genugt eine geringfUgige Erhohung 
des Trimmwinkels, um das hintere Schwimmerende einzutauchen 
und damit den Widerstand im Augenblick erheblich zu ver
groBern. Wird andererseits der Trimm winkel verkleinert, so 
verringert sich der Auftrieb, und die Stufe tritt wieder unter 
die Wasseroberflache. Es wird also die benetzte Flache, und 
dadurch der Widerstand vergroBert. Wesentlich ist also eine 
richtige Einstellung der 
Flugzeuglangsachse gegen 
die Schwimmer. Man wird 

12a '0 

1(J(J() 

.~ 
zu erreichen versuchen, ~ 900 

daB der beste, d. h. der ~ 6'00 1;; 
Trimmwinkel des gering- ~ '100 

200 

1\ 
IL_:\ 

V \. --r---
/ 

/ 

/ 
sten Schwimmerwider
standes mit dem Anstell
winkel des groBten Flug
zeugauftriebes zusammen-

o 1 2 .1 'I of 6' 7 8 .9 10 

fallt, damit das Flugzeug 
beim Start sich gut vom 

uinm/sef 
Abb. 175. Schwimmerwiderstand in 

Abhangigkeit von der Geschwindigkeit. 

Wasser abhebt. Den Verlauf des Widerstandes in Abhangigkeit 
von der Geschwindigkeit, gemessen an zwei gleichen Rohr
bach-Flugbootmodellen, von denen nur das eine mit Schwimmern 
ausgerustet war, gibt Abb. 17 [) wieder. Mit zunehmender Ge
schwindigkeit nimmt der Widerstand zuerst rasch zu, um dann, 
wenn der Tragflugelauftrieb wachst, und dadurch die Eintauch
tiefe verringert wird, abzunehmen. Das gestrichelte StUck der 
Kurve bezieht sich auf die Versuchsanordnung mit seitlichen 
Schwimmern 1). 

42. Der Landevorgang. 

Als Umkehrung des Abflugvorganges konnte man sich etwa 
folgendes Verfahren fUr die Landung, also fUr den AbschluB 
eines Fluges, denken. Der Fuhrer laBt das Flugzeug bis in 
die Nahe des Bodens niedergehen (Abwartsflug, vgl. Abschn. 26), 

1) Siehe dazu auch: G. Mathias und A. Holzapfel: Technische 
Besonderheiten in der baulichen Entwicklung der Rohrbachflugboote. 
Zeitschr. f. FIugtechn. u. MotOlIuftsch. 1929, S.334, und einen Bericht 
der D. V. L., an den sich die obigen Ausfiihrungen z. T. anlehnen: F. See
w aId: Dber Schwimmer und Schwimmerversuche. Ebenda, 1931, S. 265. 
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stellt unmittelbar iiber dem Boden Wagrechtflug mit ge
drosseltem Motor, etwa mit der kleinsten noch moglichen Wag
rechtgeschwindigkeit (Abschn. 25) ein, driickt das Flugzeug in 
einem geeigneten Augenblick zu Boden und schaltet in diesem 
Augenblick den Motor aus, so daB ein durch Bodenreibung 
und Luftwiderstand gebremster Auslauf als Umkehrung des 
Anlaufes eintritt. Die rechnerische Verfolgung dieses Auslauf
vorganges ware an Hand der Abb. 172, soweit annahernd 
konstanter Anstellwinkel vorausgesetzt werden darf, leicht 
moglich. Man braucht nur die friihere Endgeschwindigkeit als 
Anfangsgeschwindigkeit anzusehen und als jeweils verzogernde 
Kraft die Summe der Ordinatenstiicke zwischen der k· G-Hori
zontalen und der k.A-Parabel, sowie zwischen der W-Parabel 
und der Abszissenachse abzulesen. Die Bestimmung der Aus
laufzeit und der Auslaufstrecke geschahe dann in ganz der
selben Weise, wie es in Ab b. 173 fUr den Anlauf gezeigt 
wurde. Fiihrt man die Rechnung tatsachlich durch, so findet 
man unter gewohnlichen Verhaltnissen sehr groBe A uslauf
wege, da, wie die Abb. 172 erkennen laBt, die in Betracht 
kommenden bremsenden Krafte im Vergleich zu den Kraften 
beim Anlaufvorgang sehr klein sind. 

Landungen der eben beschriebenen Art werden aber nicht 
nur des langen Auslaufes wegen, sondern hauptsachlich wegen 
ihrer Schwierigkeit und der mit der groBen Landungsgeschwin
digkeit verbundenen Gefahren, soweit als moglich, vermieden. 
Man fiihrt derartige "Motorlandungen" heute nur aus, wenn 
sehr ungiinstiges Wetter zum Aufrechterhalten der groBen Ge
schwindigkeit bis zum letzten Augenblick des Fluges zwingt. 
Die normale Landung besteht im wesentlichen darin -
von Einzelheiten sprechen wir noch spater, -. daB man 
schon in einiger Hohe den Mot or abstellt, in immer 
flacher werdendem Gleitflug niedergeht und dann in Bodennahe 
durch "Aufziehen" eine Bewegung mit groBem AnsteIl
winkel, aber annahernd wagrechter Flugzeugachse 
bei moglichst geringer Geschwindigkeit herbeifiihrt. 
Ein eigentlicher Auslauf in dem friiheren Sinn tritt gar nicht 
ein, da der Schwanz sofort zu Boden sinkt, wenn er nicht 
iiberhaupt schon durch geeignetes Manovrieren noch vor den 
Radern zum Aufsetzen gebracht wurde. Die Strecke, langs der 
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das Flugzeug zum Stillstand kommt, kann in dieser Weise 
sehr stark verkiirzt werden. Der Nachteil solcher Landungen 
mit geringer Geschwindigkeit ist, wie wir bereitB in Abschn. 39 
sahen, nur der, daB die Steuerwirkung am Ende nur sebr ge
ring iat, so daB sie bei unruhigem Wetter vermieden werden muB. 

Den Zusammenbang zwischen Gleitwinkel, Anstellwinkel 
und Fluggeschwindigkeit batten wir in Abschn. 11 untersucht. 
Der fur das dort verwendete Beispiel in Abb. 58 dargestellte 
Zusammenhang zwischen Gleitwinkel und Fluggeachwindigkeit 
ist in etwas andrer Form nochmals in Abb. 176 ala Kurve I 

11 in mj.U/r 

aufgezeichnet. Das Gebiet 
mit normaler Steuerwir
kung (Ziehen = fiacheres 
Gleiten, Drucken = steile- l 
res Gleiten) ist schraffiert. ~ 
Es kommt nun bei einer ~ 
Landung auf einem be
schrankten und womoglich 
mit Hausem oder anderen 
Hindernissen umgebenen 
Platz damuf an, erstens 
beim Aufsetzen auf den 

Abb. 176. Gleitwinkel in Abhii.ngig
keit von der Geschwindigkeit. 

Boden eine rnoglichst geringe Geschwindigkeit zu baben, darnit 
der Auslaufweg klein wird, zweitens mochte man in moglichst 
steilem Gleitfiug niedergehen, d. h. so lange wie moglich in 
groBerer Hohe fliegen und erst tiber dem Flugplatz in Boden
nahe kommen. Man wird also fur den Gleitflug kurz vor der 
Landung das Gebiet links von P in Abb. 176 wahlen, in dem 
U mkehr der Steuerwirkung vorhanden ist, und zwar wird man 
nicht nur bis an die Grenze der Geringst.gescbwindigkeit gehen, 
die in dem Beispiel bei etwa 22 m/sek liegt, sondern man 
wird einen moglichst hochgelegenen Punkt der Linie I, d. b. 
einen moglichst groBen Gleitwinkel anstreben. Die Geringst
geschwindigkeit ist erreicht, wenn man das Flugzeug bis zu 
dem Anstellwinkel des maximalen Auftriebes gezogen hat. 
LiiBt sieh nun das Flugzeug, ohne seine Steuerfahigkeit zu ver
lieren, "u berziehen", so steigt der Gleitwinke 1 nochmals erhe b
lich bei ungefahr gleicher Fluggeschwindigkeit, denn durch daB 
AbreiBen der Stromung entsteht ain erhOhter Widerstand, so 
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daB das Verhaltnis von Widerstand zu Auftrieb, die Gleitzahl, 
beim Dberziehen zunimmt. Vor der Landung empfiehlt es sich 
allerdings nochmals nachzudriicken, und dadurch in einen 
flacheren Gleitflug iiberzugehen, um nicht zu heftig aufzusetzen. 
Wenn das Flugzeug dicht iiber dem Boden ist, kann der Flug
zeugfiihrer durch krii.ftiges Ziehen (Abfangen) den Landungs
stoB fast ganz vermeiden. Man beachte, daB ein Abfangen im 
iiberzogenen Flug nicht mehr moglich ist, da bereits der groBt
mogliche Auftrieb erreicht ist. 

In Abb. 176 sind auch die Gleitwinkel fiir dasselbe Flug
zeug eingezeichnet, die sich bei Ausriistung mit FIiigelend
klappen und Schlitzfliigeln ergeben. Man sieht, daB die Geringst
geschwindigkeit auf etwa 14 mJsek herabgesetzt. ist. Der Vor
teil des starkeren Dberziehens, der bei geeigneter Anordnung 
del' SchlitzfliigeJ im AuBenbereich der Tragflache zu erzielen 
ist (siehe S. 260), kommt in del' Abb. 176 nicht zum Ausdruck. 

Wir sehen, daB bei geeigneter Landetechnik del' Lande
stoB weitgehend vermieden werden kann. Immerhin muB damit 
gerechnet werden, daB gelegentlich bei ungeschickten Landungen 
heftige LandestoBe auftreten. Diesel' Fall kann eintreten bei zu 
spatem Abfangen, so daB das Flugzeug unter seinem Gleit
winkel gegen den Boden fliegt, odeI' auch bei zu friihem Ab
fangen, so daB das Flugzeug, das beirn Abfangen seine Ge
schwindigkeit verloren hat, steil durchsackt. 1m iibrigen ist das 
Auftreten eines kriiftigen LandestoBes im letzten Fall fUr einen 
kurzen Auslauf geradezu wiinschenswert. Bei steilerem Durch
sacken, namentlich wenn mit dem Schwanz zuerst aufgesetzt 
wird, gelingt es oft, wofern der Boden nicht zu hart ist, mit 
auBerordentlich kurzem Auslauf das Flugzeug zum Stehen zu 
bringen. Hierzu tragen wesentlich die beim StoB auftretenden 
Formanderungsvorgange sowohl des Bodens als del' Abfederung 
und der Gummibereifung der Rader durch augenblicklich sehr 
starke Erhohung der Reibung bei. 

Kein Fahrgestell eines Landflugzeuges konnte derartige Lan
dungsstoBe ertragen, wenn nicht die dem StoB unmittelbar ausge
setzten Teile federnd odeI' elastisch gestaltet wiirden. Aus
nahmslos erhalten die Rader Gummibereifung mit Luftpolster, 
und iiberdies sind Radachse und Sporn durch Gummiringe 
odeI' Drahtspiralen gegen das iibrige Flugzeug abgefedert. 
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Urn das Wesen der elastischen StoBaufnahme zu er
kennen, denken wir uns alle federnden Teile durch eine einzige 
Spiralfeder (Abb. 177) ersetzt, und wollen uns iiberlegen, wie 
eine solche Feder, die oben durch ein Gewicht 0 belastet werden 
mag, sich gegeniiber der Belastung verhalt. Eine Spiralfeder 
- und im allgemeinen jedes elastische System - hat die Eigen
schaft, daB jeder Belastung Q eine bestimmte, ihr proportionale 
Formanderung q, 

q=k·Q, 

entspricht, bei der die inneren Krafte der Feder der Belastung 
Q das Gleichgewicht halten. Die 
GroBe k, die das Verhaltnis der 
Formanderung zur Belastung an
gibt, ist ein MaB fUr die Harte 
ode:t:. Weichheit der Federung; je 
groBer k, desto "weicher" nennt 
man die Feder. Vberdies hat je
des elastische System die Eigen
schaft, daB bei den Deformations
vorgangen keine Energie verI oren 
geht: was an Arbeit zur Erzie
lung der Formanderung hinein
gesteckt wurde, ist in der de

a b c 

Abb. 177. Spiralfeder 
8) im undeformierten Zustand; 
b) im Gleichgewichtszustand; 
c) in der EndJage der Schwingung. 

formierten Feder als "Arbeitsfahigkeit" oder "potentielle Energie" 
vorhanden. Natiirlich hangt die GroBe der potentieHen Energie 
sowohl von dem MaBe der Zusammendriickung q als auch von 
der Weichheit der Feder, also von der Konstanten k abo 

Unsere Abb. 177 b zeigt die Feder in einem urn die Strecke 
qo zusammengepreBten Zustand, der etwa dem Gleichgewicht 
mit dem auf der Feder ruhenden Gewicht G, also qo = k· 0, 
entsprechen mag. Urn diesen Zustand herzustellen, muB man be
kanntlich das Gewicht G langsam und allmahlich auf die Feder 
wirken lassen, genau genommen derart, daB in jeder Zwischen
stellung gerade nur soviel auf die Feder driickt, wie nach der 
Gleichung q = k· Q das Gleichgewicht in der betreffenden Zwischen
steHung erfordert. Bringt man jedoch das Gewicht G unvermittelt, 
wenn auch ohne Anfangsgeschwindigkeit, au£die ungespannte 
Feder auf, so sinkt es, wie die Beobachtung lehrt, nicht nur 
urn qo ein, sondern geht durch diese Gleichgewichtslage mit 
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einer gewissen Geschwindigkeit hindurch, kommt erst (wie ein 
Pendel!) bei dem doppelten Weg 2 qo zur Ruhe (Abb. 177 c), 
kehrt hier um und beginnt nun eine fortdauernde Schwingung 
mit dem beiderseitigen Ausschlag qo' so daB b die Mittellage, 
a und c die Endlagen des Gewichtes darstellen. Auf Grund dieser 
Beobachtung kann man leicht das MaB der Arbeitsfahigkeit 
der zuammengedriickten Feder bestimmen. Denn wenn das Ge
wicht G um die Strecke 2 qo sinkt, so hat es eine Arbeit von der 
GroBe G· 2 qo hergegeben, fiir die man wegen qo = k· Gauch 
schreiben kann: 

qo 1 ( )Q 
G.2qo=k· 2qo =2k 2qo"' 

Die Feder enthalt diese ArbeitsgroBe als potentielle Energie 
in dem um 2 qo zusammengepreBten Zustand c. Zwischen
lagen diirfen fiirdiese Berechnung nicht in Betracht gezogen werden, 
weil in ihnen ein Teil der Energie noch in Form von lebendiger 
Kraft besteht. Wir diirfen also scblieBen, daB man die potentielle 
Energie der Feder in einem beliebigen deformierten Zustand 
erhalt, wenn man das Quadrat der DeformationsgroBe durch 
2 k dividiert. Nunmehr IaBt sich leicht der Vorgang bei Auf
nahme des LandungsstoBes verfolgen. 

Trifft das Flugzeug mit einer bestimmten Vertikalgeschwin
digkeit auf den Boden auf, so ist noch zunachst das Flugzeug
gewicht G durch die Luftkrafte, Auftrieb und Widerstand, aus
geglichen. Von einem plotzlichen Aufbringen einer Belastung 
auf die Federung, etwa wie in dem eben behandelten Fall, kann 
keine Rede sein. Dagegen ist die lebendige Kraft, mit der das 
Flugzeug auf die Erde trifft, als ArbeitsgroBe anzusehen, die 
von der Federung aufgenommen werden muB. Bezeichnet w die 
Sinkgeschwindigkeit des Flugzeuges, so hat die kinetische Ener-

gie der Sinkbewegung die GroBe G. w'J (G = Fluggewicht, 
g 2 

g = Erdbescleunigung). Die auBerste Zusammendriickung q, bei 
der die durch den LandungsstoB eingeleitete Schwingung um
kehrt, ist daher nach dem obigen Resultat durch das Gleich-

G w'J 
setzen von g' 2 mit q'J: 2 k, 



42. Der Landevorgang. 283 

bestimmt. Setzen wir hierin G = ~ ein, wobei qo die Einsenkung 

unter der ruhenden Last G bezeichnet, So folgt daraus: 

q 1/---:uJ2 
q;;= r qog· 

Da die Zusammendruckung q der Feder zugleich ein MaB ihrer 
Beanspruchung bildet, lehrt uns die letzte Gleichung, daB die Be
anspruchung infolge des StoBes ein urn so groBeres Vielfaches 
der Beanspruchung durch die ruhende Last ist, je groBer das 
Verhaltnis der Sinkgeschwindigkeit w zu der Einsenkung der 
Feder bei ruhender Last wird. Bei der iiblichen Abfederung der 
Flugzeugfahrgestelle kann man fiir qo beispielsweise 5 bis 6 cm 
annehmen, als gesamte Einsenkung der Radreifen und der 
Achsaufhangung unter dem ruhenden Flugzeuggewichte. N eh
men wir die Sinkgeschwindigkeit mit 2,7 mJsek an (etwa die 
kleinste Sinkgeschwindigkeit in Abb. 58), so erhalten wir 

q 1/-7Y-
-io = r O,O~9,81 = 3,8 , 

d. h. die Beanspruchung durch den LandungsstoB ent
spricht einer ruhenden Belastung durch das 3,8 fache 
Flugzeuggewicht. Diese Beanspruchung wird durch die 
Achse auf die Fahrgestellstreben und von diesen auf den 
Rumpf iibertragen. 

Bei rein elastischer Federung wiirde, wie oben ausgefiihrt, 
das Flugzeug nach dem LandungsstoB in Schwingungen geraten, 
bzw. es wiirde sogar wieder vom Boden hochgeschleudert werden. 
Um dies zu vermeiden, ist die Einfiihrung einer kraftigen Damp
fung notwendig. Ein groBer Teil der kinetischen Energie wird 
nicht von der Feder aufgenommen, sondern durch Reibungs
arbeit in Warme umgesetzt, also fur den mechanischen Vor
gang vernichtet. Bei Gummifederungen ist die Anbringung einer 
besonderen Dampfung im allgemeinen unnotig, da Gummi groBe 
inn ere Reibung besitzt, also keine rein elastische Feder dar
stellt. Verwendet man zur Abfederung Stahlfedern oder Luft
zylinder, so muB eine besondere Dampfung vorgesehen werden, 
wozu meistens 01 herangezogen wird. Das 01 wird wahrend 
der Zusammendriickung der Feder durch feine Diisen gepreBt 
und liefert so die notwendige Dampfung. 
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Wir wollen hier einige Bemerkungen anschlieBen, die sich 
auf den LandestoB bei Wasserlandungen beziehen. MaBgebend 
fUr die GroBe der StoBkraft ist die Dauer der Impulsiibertragung. 
Denn nach dem Grundgesetz der Mechanik (Kraft = Masse X Be
schleunigung) ist die wirkende StoBkraft gleich der verdrangten 
Wassermasse m, multipliziert mit der Differenz ihrer Geschwin
digkeiten w unmittelbar vor und w' unmittelbar nach dem StoB, 
dividiert durch die Zeit t, in welcher der Ubergang von w zu w' 
erfolgt. Da die Geschwindigkeit des Wassers unmittelbar vor 
dem StoB Null gesetzt werden kann, so gilt die Gleichung: 

w' 
K=m -t . 

1st hier t beliebig klein, so muB bei endlichem m und w' die 
StoBkraft K unendlich groB werden. In zwei Fallen treten bei 
einer endlichen Aufsetzgeschwindigkeit w' endliche StoBkrafte 
auf, namlich wenn entweder der zeitliche Ablauf der Impuls
iibertragung endlich, oder wenn die Menge des verdrangten 
Wassers unendlich klein ist. Der erste Fall wird durch unsere 
friiheren Betrachtungen eigentlich schon erledigt. Denken wir 
uns einen Korper mit flachem Boden auf das Wasser auf
schlagen, so wird zunachst im Augenblick des Auftreffens die 
unterste, sehr diinne Schicht auf die Geschwindigkeit Null ge
bracht, wahrend die iibrigen Schichten noch eine von Null ver
schiedene Geschwindigkeit besitzen. Infolge des dadurch verur
sachten Zusammenpressens aller Teile werden die elastischen 
Krafte des Korpers in dem Sinne wirksam, daB sie diesem Zu
sammendriicken entgegenwirken und die unterste Schicht mit 
dem darunter befindlichen Wasser beschleunigen. Die Beschleu
nigung ist zuerst sehr klein und nimmt zu bis zu dem Augen
blicke, in welchem der Korper die starkste Deformation aufweist. 
Die Impulsiibertragung yom Augenblick des Auftreffens bis zum 
Augenblick groBter Deformation nimmt also eine bestimmte Zeit 
in Anspruch und wird um so langer dauern, je groBer die auf
tretenden Deformationen sind. Man erkennt daraus, daB die 
StoBkrafte sich um so mehr verringern, je groBer die maximalen 
Deformationen, d. h. je groBer die innere Federung des Schwim
mers ist. Flache Schwimmer miissen ein elastisches System 
geringer Harte bilden, sie miissen aus gut federndem Material 
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bestehen. - Setzt dagegen ein nicht gefederter, aber stark ge
kielter Schwimmer, also ein solcher mit tief ausgezogener Spitze 
auf, so bleiben die StoBkrafte ebenfalls im Bereich unschadlicher 
Wirkungen. Denn infoIge mangelnder Federung wiirden zwar 
die Deformationen und dadurch der Zeitraum der anwachsenden 
Beschleunigung sehr klein werden, aber andererseits ist hier die 
durch die Spitze verdrangte Wassermasse sehr gering, so daB 
die StoBkraft doch endlich bleibt. Wahrend bei flachen Schwim
mern der gesamten Wassermenge erst allmahlich endliche Ge
schwindigkeiten erteilt werden, ist bei stark gekielten Schwim
mern zu Beginn der Impulsiibertragung der Geschwindigkeits-

Abb. 178. Landung im Seegang. 

sprung endlich, dafiir aber die anfangs beschleunigte Wasser
masse unendlich klein. Starke Kielung ersetzt also in gewissem 
MaBe die Federung. Da aber andererseits der Widerstand eines 
Schwimmers mit der benetzten Flache wachst, und diese bei 
starker Kielung groBer . ist als bei flacher - gleiche Wasser
verdrangung vorausgesetzt - so wird man, um diesen Nachteil 
auszugleichen, bei der Konstruktion im allgemeinen den Mittel
weg einschlagen und maBig gekielten Schwimmern den Vorzug 
vor flachen und sehr stark gekielten Schwimmern geben. Wie 
Versuche, die von der Deutschen Versuchsanstalt fiir Luftfahrt 
angestellt wnrden, ergaben, werden die StoBkrafte bei flachen 
und gekielten elastischen Schwimmern bis unter drei Atmospharen 
herabgedriickt 1). 

Die Behandlung des StoBvorganges im Seegang ist wesentlich 
komplizierter; einmal dadurch, daB eine Reihe von Faktoren, 
wie Windgeschwindigkeit, Wellenlange, WellenhOhe, Wellenge-

1) Siehe den bereits erwahnten Bericht der D. V. L., Zeitschr. f. 
Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, S. 265, in welchem diese und ahnliche 
Gedankengange entwickelt werden. 
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schwindigkeit auf die GroBe des StoBes EinfiuB gewinnen, an
dererseits dadurch, daB die mannigfachen Dberlagerungen von 
Wellen beim See gang theoretisch schwer erfaBt werden konnen. 
In Abb. 178 ist ein Flugzeug in ruhender und in anrollender 
See aufsetzend gezeichnet. Da das Flugzeug mit einem bestimm
ten Gleitwinkel gegen die Wagrechte niedergeht, ist der Winkel 
gegen die Schrage des Wellenberges groBer als bei Landung auf 
ebener See. Der StoB bei Landung im Seegang kann ein Viel
faches von dem bei Landung auf ebener See betragen. Aller
dings liegt es auch hier in der Hand des Flugzeugfiihrers im 
Einzelfalle durch geschicktes Manovrieren auch bei nicht ruhiger 
See das Flugzeug in giinstiger Weise zu landen. 

IX. Das Drehfliigelflugzeug. 

43. Allgemeines fiber Schraubenflugzeuge. 

Wir haben einen der Hauptnachteile der Flugzeuge iiblicher 
Bauart darin gesehen, daB zur Aufrechterhaltung der Flug
fahigkeit eine gewisse Geringstgeschwindigkeit notwendig ist, die 
je nach dem Verwendungszweck etwa 50 bis 100 km/Std be
tragt. Daraus erwachst zunachst die Notwendigkeit, fiir den 
Abfiug und die Landung groBe Flugplatze zur Verfiigung zu 
haben. Weiter verlieren die Flugzeuge iiblicher Bauart beim 
Dberziehen ihre Steuerfahigkeit vollig oder zu einem groBen 
Teil. Die erwahnten N achteile konnen vermieden werden bei 
dem Drehfliigelfiugzeug, das an Stelle der starren Tragfiachen 
umlaufende Tragfiachen besitzt. Bei allen bisher praktisch er
probten Drehfliigelflugzeugen liegt die Drehachse des sich be
wegenden Fliigelrades oder der sich bewegenden Fliigelrader 
parallel zur Flugzeughochachse. Der Flugzeugrumpf hangt an 
einem oder mehreren Fliigelradern mit meist drei Fliigeln, die 
in der Horizontalebene umlaufen und einen nach aufwarts ge
richteten Schub erzeugen (vgl. z. B. Abb. 210, die das Flugzeug
muster C 30 darstellt). Bci den ersten ausgefiihrten Drehfiiigel
fiugzeugen wurden die Fliigelrader motorisch angetrieben, man 
verwendete also zum Tragen des Flugzeuggewichtes Propeller 
mit nach aufwarts gerichteter Achse, sogenannte Hubschrauben. 
Infolge der mannigfachen Schwierigkeiten, vor aHem in bezug 
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auf Stabilitat und Steuerung, ist die Entwicklung von solchen 
Hubschraubenflugzeugen noch in keinem Fall iiber das erste 
Versuchsstadium hinausgekommen. 

Statt das tragende Fliigelrad motorisch in Umdrehung zu 
versetzen, kann man es auch als Windrad ausbilden und vom 
Flugwind antreiben lassen. Man muB nur dafiir Sorge tragen, 
daB zu jeder Zeit eine gewisse Luftmenge von unten nach 
oben durch das Fliigelrad hindurchtreten kann. Dies ist z. B. 
der Fall bei dem senkrechten Abstieg des Flugzeuges. 1m 
Horizontalflug oder Steigflug muB man, um den Umlauf des 
Windrades aufrechtzuerhal
ten, die Ebene des Fliigel
rades etwas nach riickwarts 
gegen die Flugrichtung nei-
gen (siehe Abb. 179). Der fll/gf'ic/ifl/ng 

Flugwind hat dann eine von 
unten nach oben gerichtete 

Abb. 179. Sohragstellung der Scbrauben-
Komponente senkrecht zur ebene gegen die Flugrichtung. 
Windradebene, und diese 
Komponente des Flugwindes wird zum Antrieb des Windrades 
ausgenutzt. Das Windmiihlen- oder Tragschraubenflugzeug erhalt 
seine Vorwartsgeschwindigkeit im Wagrecht- oder Steigflug durch 
eine Triebschraube genau wie die Flugzeuge iiblicher Bauart. 
Abb. 180 zeigt den Schubbeiwert ca einer Tragschraube in Ab
hangigkeit vom Anstellwinkel a der Fliigelebene (siehe Abb. 179). 
Der Schub ergibt sich durch 

S=c v2 !IF 
s 2 ' 

wo v die Anstromgeschwindigkeit und F die bestrichene Flache 
ist. Kennzeichnend fiir das Verhalten der Tragschraube ist der 
gleichmaBige Verlauf der Kurve des Schubbeiwertes iiber den 
ganzen Anstellwinkelbereich. 1m Gegensatz zur starren Trag
flache gibt es hier keinen kritischen Anstellwinkel, bei welch em 
die Stromung abreiBt und bei welchem der Auftriebsbeiwert 
plotzlich absinkt. Die Tragschraube laBt sich nicht "iiberziehen". 
Der Grund hierfiir liegt darin, daB auch bei groBen Anstell
winkeln der Fliigelebene die Anstromwinkel der einzelnen 
Blatter selbst zum groBen Teil unterhalb des kritischen An
stell winkels liegen. 
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Die Eigenschaft des Tragschraubenflugzeuges, nicht "iiber
ziehbar" zu sein, ist vom Standpunkt der Flugsicherheit auBer
ordentlich bedeutsam. Bei Landungen gelingt es, das Trag
schraubenflugzeug aus einem steilen Gleitflug so abzufangen, 
daB es den Boden mit del' Vorwartsgeschwindigkeit Null be
riihrt und keinen Rollweg erfordert. 1m Wagrecht- odeI' Steig
flug verhalt sich das Tragschraubenflugzeug ahnlich wie ein 
Flugzeug iiblicher Bauart. Es ist jedoch bisher noch nicht ge-
1,5 lungen, Tragschrauben 

1,0 

o,s 

von derselben aerodyna
mischen Giite zu bauen 
wie starre Tragflachen. 
Die Flugleistungen del' 
heutigen Tragschraube 
sind schlechter als die
jenigen von Drachen
flugzeugen gleicher Mo
torstarke und gleicher 
Zuladung. Doch ist zu 

o 10 20 30 '10 SO 60 70 80 gOO erwarten, daB die wei-
tere Entwicklung eine 

Abb.180. Schubbeiwert einer TragEchraube allmahlicheAngleichung 
iiber dem Anstellwinkel. 

0:--

del' Flugleistungen von 
Tragschrauben und Drachenflugzeugen bringen wird. 

Sehr wesentlich flir die Steigleistung ist die Flachen
belastung del' Tragschrauben. Sie liegt bei den heutigen Mustern 
zwischen 7 und 10 kg!m2 , bezogen auf die bestrichene Flache, 
und es diirfte kaum moglich sein, ohne wesentliche EinbuBe 
an Steigleistung diese im Verhaltnis zu Drachenflugzeugen sehr 
geringe Flachenbelastung (Drachenflugzeug: 40 bis 100 kg/m2) 

wesentlich hinaufzusetzen. 
Die Auftriebszahlen del' Tragschraube sind zwar nach 

Abb.180 fiir die normalen Anstellwinkel bis zu 20° kleiner als 
bei starren Tragfiachen, infolge der gering en FIachenbelastung 
ergeben sich jedoch wesentlich geringere Kleinstgeschwindig
keiten im Wagrechtflug. In del' Abb. 181 sind die Leistungs
kurven I und II flir ein N ormalflugzeug und ein Windmiihlen
flugzeug mit dem Fluggewicht 1150 kg, del' Motorleistung 300 PS 
und del' Spannweite, bzw. dem Durchmesser des Schrauben-
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kreises von 13,5 m gezeichnet. Die kleinsten, iiberhaupt noch 
moglichen Geschwindigkeiten, erhalt man als Abszissen derjenigen 
Parallelen zur Ordinatenachse, welche die beiden Kurven I 
beriihren. 

Man erkennt, daB die hochste Wagrechtgeschwindigkeit des 
Tragschraubenflugzeuges 11 v H geringer, die kleinste Wagrecht
geschwindigkeit jedoch um 62vH geringer ist als die des Normal
flugzeugs. Die kleine Ge-

gOO 
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ringstgeschwindigkeit im 
Wagrechtflug ermoglicht 
dem Tragschraubenflug
zeug einen kurzen Rollweg 
beimAbflug. DerSteigwin
kel ist dann allerdings 
nicht wesentlich groBer 
als bei dem Drachenflug
zeug. Steiles Steigen, wie 
es bei Verwendung klei
ner, von Hausern umgebe
ner FlugpHitze notwendig 
ware, ist nur durch mo
torischen Antrieb des tra
genden Fliigelrades, d. h. 
durch seine Verwendung 
als Hubschraube moglich. 

Abb. 181. Leistungskurven fur Normal
flugzeug und Tragschrauber. 

44. Die Ciervasche Tragschraube. 

Wir wollen jetzt etwas naher auf die Wirkungsweise und 
Bauart der heute iibIichen Tragschraube eingehen, die von dem 
Spanier Juan de la Oierva im Laufe der letzten 15 Jahre 
entwickelt worden ist. 

Wiirde man die Fliigel starr mit der Drehachse verbinden, 
dann ergaben sich sehr starke Druckpunktwanderungen der 
resultierenden Luftkraft quer zur Flugrichtung. Das sich in 
Flugrichtung bewegende Blatt wird wesentlich starker angeblasen 
als das Blatt, das sich entgegen der Flugrichtung bewegt (siehe 
Abb. 182), so daB das voreilende Blatt gegenuber dem ruck
eilenden Blatt einen stark erhOhten Auftrieb erhalt. Diese be-

v. Mises-Hohenemser, Flnglehre. 5. Auf!. 19 
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tr1i<lhtliche Druckpunktverschiebung der resultierenden Luftkraft 
war die Ursache, daB Cierva nach den ersten MiGerfolgen mit 
starren Blattern einen gelenkigrm AnschluB der FHigel an die 
Drehachse vorsah, so daB die Fliigcl vollkommen frei auf und 

~ ab schwingen Mnnen (siehe 
~ Abb.183). Die Fliigel nehmen 
~t t in jedem Augenblick eine 

cc:=======o solche La.ge ein, daB die Re-
I sultierende aus Auitrieb A und 
t ZentrifugaIkraft Z in Blatt-

Ahb. 182. h 
Tragsohraube von oben gesehen. ric tung verlauft. 

1m Fluge entsteht beim 
Umlauf ein periodisch wechselnder 

A~~'-
- ......... _.-:.:--7'z Aunrieb, der das Blatt zu Schwin-

Abb.183. 

gungen erregt. Eine nahere Vnter
suchung dieser Schwingungen zeigt, 
daB sie auBerordentlich stark durch 
Lunkriifte gedarupft sind, so daB 
man die Massenkrafte gegeniiber den 
dampfenden Luftkraften vernachlas

Wirkung der Schlaggelenke. sigeo kano. Das voreilende Blatt 

flvgl'ld;t;;;g 

Abb. 184. Ciervasche Trag
schr8ube im Flug von der 

Seite gesehen. 

fiihrt gJeichzeitig eioe Aufwartsbe
wegung aus, so, daB die dabei ent
stehende Dampfungskraft den durch 
die erhohte Anblasung vergroBerten 
Auftrieb herabsetzt. Das ruckeHende 
Blatt schwingt gleichzeitig nach ab-
warts, die hierbei entstehende Damp
fungskraft ist mit dem durch ver
ringerte Anblasung erniedrigten Auf
trieb gleichgericbtet und vergroBert 
diesen. Die Schwingbewegung ist null 
und damit die Schwingungsamplitude 

ein Maximum in der vordersten oder hintersten Lage des 
BIattes. Es ergeben sieh somit quer zur Flugrichtung gesehen 
die Blattlagen nach Abb. 184. 

Dadurch, daB die Blatter vom steiler stehen als hinten, 
erbiilt das vordere Blatt gegenuber dem hinteren Blatt erhOhten 
Auftrieb. Es iiberlagert slcb also der beschriebenen Scbwingung 
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der Blatter eine zweite, wobei das vordere Blatt sich nach 
auf warts, das hint ere sich nach abwarts bewegt, so daB die 
gr6Bte Amplitude dieser Schwingung in der Seitenstellung des 
Blattes auftritt. In der Flugrichtung gesehen ergibt sich also 
die Blattstellung nach Abb. 185. Der 
absolut tiefste Punkt der Blattbahn 
liegt nicht hint en , sondern ist von 
der hintersten Blattstellung aus urn 
30 bis 40° in Drehrichtung verscho
ben 1). Durch die gelenkige Befestigung 
der Blatter gelingt es, Druckpunkt-
wanderungen der resultierenden Trag
schraubenkraft fast ganz zu vermeiden. 
Weiter ergeben sich durch die Ge
lenke wesentlich geringere Beanspru

Orenricnfung 

Abb. 185. Ciervasche Trag
schraube im Fluge in Flug

richtung gesehen. 

chungen der Blattwurzeln, da das Biegemoment der Auftriebs
kraft, das sonst an der Wurzel am gr6Bten ware, gerade hier 
v611ig verschwindet. Allerdings miissen die Blatter geniigend 
schwer sein, urn zu vermeiden, daB der Winkel des Kegels, 
den sie beschreiben, zu groB wird. 

Cierva verwendet auBer den er
wahnten Gelenken mit horizontaler 
Achse auch solche mit vertikaler 
Achse, so daB die Blatter ebenfalls 
in der Drehebene schwingen k6nnen. 
Diesen Gelenken kommt nur eine se-
kundare Bedeutung zu, sie bewirken 

\ 
\ 
\ 
\ 
\ 
\ 
\ 

--""\IP 
\ 
\ 
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ein ruhigeres Laufen der Tragschraube. Abb. 186. Autorotierendes 
Da die Schwingungen der Blatter in Tragschraubenelement. 
der Drehebene nicht durch Lutfkrafte 
wesentlich gedampft sind, hat es sich als notwendig erwiesen, 
besondere Dampfer anzubringen. 

Wir wollen jetzt die aerodynamischen Verluste der Cierva
schen Tragschraube naher untersuchen. Wie schon be merkt, ist 
zur Aufrechterhaltung der Drehbewegung eine Durchstr6mung 
der Fliigelebene notwendig. Abb. 186 zeigt einen Schnitt durch 
ein Fliigelelement, das sich mit der Umfangsgeschwindigkeit 0,7 U 

1) J. B. Wheatley, NACA-Report 475. 
19* 
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bewegt. Wir konnen der Einfachheit halber genau wie bei dem 
Propeller das Blattelement in 0,7 des Radius als Vertreter fiir 
die ganze Schraube ansehen. Da die Schraube frei umlauft, 
muB die Tangentialkraft gleich null sein, die resultierende Luft
kraft auf das Element muB also senkrecht stehen auf der Um
fangsgeschwindigkeit. Dies ist nur dann der Fall, wenn auBer 
der Umfangsgeschwindigkeit 0,7 U noch eine Geschwindigkeit 
senkrecht dazu, die DurchfluBgeschwindigkeit Vd vorhanden 
ist, so daB die resultierende Anstromgeschwindigkeit mit der 
Umfangsrichtung den Gleitwinkel des Profiles cp einschlieBt. 
Wir wollen annehmen, daB die DurchfluBgeschwindigkeit Vd an 
allen Punkten der bestrichenen Flache gleich groB ist. Dies wird er
reicht durch Neigen der Schraubenebene gegeniiber der Anstrom-

v 
geschwindigkeit um den Winkel Cd =-<1. nach riickwarts. (Wir 

v 
setzen wieder kleine Winkel voraus und verwenden die Nahe
rungen sin c '" tg c '" c in BogenmaB.) Falls sonst keine Ver
luste auftreten, wiirde die freifliegende und belastete Trag
schraube mit dem Gleitwinkel Cd herabsinken. AuBer dem Durch
fluBwiderstand entsteht bei der Tragschraube aber noch ein 
weiterer Widerstand, der vollig analog ist dem induzierten 
Widerstand einer starren TragBache. Die Auftriebserzeugung 
ist hier wie dort verbunden mit einer Ablenkung der Stromung 
nach un ten. Der induzierte Widerstand einer Tragschraube ist 
annahernd so groB wie der einer starren kreisformigen Trag
Bache von gleichem Durchmesser, also ist nach S. 74 der in
duzierte Anstellwinkel 

1 ca 1 ca C IX.=- __ = _ ___ = __ a_ 

• n b2 jF n 4 R2 4 
nR2 

An Stelle von Cu kann bei kleinen Anstellwinkeln der Schub
beiwert Cs genom men werden. Zur Erreichung des Schubbei
wertes Cs muB also die Tragschraubenebene um den Winkel 

IX= vd+S 
v 4 

gegeniiber der Anstromrichtung geneigt werden. 
Bei der Ciervaschen Tragschraube mit den beweglich an

gelenkten Blattern kommt nun noch die oben beschriebene 
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Sohwingungsbewegung der Fliigel mnzu, die einem weiteren 
Riiokwartaneigen der Tragschraubenebene und damit der resul· 
tierenden Tragachraubenkraft um den Winkel E" gleichkommt. 
Der Gleitwinkelzuwachs E" aus den UngleichfOrmigkeitsveriusten 
steigt etwa proportional dem Verhaltnis: Fortschrittsgeschwin
digkeit zu Umfangsgeschwindigkeit der Tragschraube, das man 

al1ch als Fortschrittsgrad .t = ~ bezeichnet. Und zwar ist fUr 
'!£ 

die iiblichen Tragschrau ben etwa E" = 0,13 ;,1). Wenn wir nooh 

Va 0,7 U 0,7 Ep 4'/1 
Ed = v'='-v-' Ep A 412 

t qtQ 
setzen, so haben wir fiir den gesam-
ten Gleitwinkel der Scbraube die Be- ol-41J8 

,i.4OW 
ziehung 

Der Wirkungsgrad der Tragschral1be 
wird also um so besser, je kleiner 
die Profilgleitzahl ep ' und je kleiner 
die Schubbeizahl c ist. Die letzte s 

4 
402 

Q 41 42 43 4/1 4S 45 47 48 fig 
J..---

Abb. 187. Summe von Un
gleiohformigkeits- und Duruh
flu Bgieit7;ahl tiber dem Fort-

ach ri t ts grad. 

Bedingung bedeutet kleine Flach enbelastu ng. Geuau wie bei 
der starren Tragthiche tritt der induzierte Widerstand im Schnell
Hug stark zuriick, ist jedoch fur den Steigflug maBgebend. Bei 
gegebener Profilgleitzahl ell laBt sicb der Fortschrittsgrad ). so 
bestimmen, daB die Summe von DurchflnB- und Ungleichformig
keitswiderstand ein Minimum wird. Setzen wir etwa 6,,=0,03, 
so gibt Abb. 187 den Zusammenhang zwischen 1 und 6d + ell 
wieder. Das Optimum des Fortschrittsgrades liegt dann bei 
etwa 1 = 0,4. Bei einer Flachenbelastung von etwa 8 kgjm2 und 

einer Fluggeschwindigkeit von 180 km /8td ist (; = ~ = 0,051. 
• 156 

Mit ell + ed = 0,104 fUr ). = 0,4 erhiilt man einen gesamten 

GIeitwinkel von e = 0,104 + 0~51 , 6 = 0,117, wie er bei den 

heutigen Tragscbrauben im Schnellflug ungefahr zutrifft . 

• ) M. Schrenk, Die aerodynamisch6D Grundlagen derTrageohraube. 
Zeitschr. f. Flugtechnik u. Motoriuftsch. Bd. 24 (1933) S. 4 t 3. 
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Die Frage, durch welche baulichen MaBnahmen eine giin
stige Profilgleitzahl sp zu erreichen ist, laBt sich nur durch 
eingehendes Studium aller fUr den Tragschraubenbau maB
gebenden Probleme beantworten. Die aerodynamischen Forde
rungen stimmen dabei nicht iiberein mit den Forderungen hin
sichtlich Festigkeit und Schwingungsfreiheit, so daB man in 
jedem Fall eine KompromiB16sung suchen muB. Die bedeutend
sten Verbesserungen sind in den letzten J ahren erreicht worden 
durch Verringerung der sogenannten Flachendichte (Verhaltnis 
der Blattgrundflachen zur bestrichenen Flache) und durch Wahl 
von guten KompromiBprofilen 1). Doch ist die Entwicklung noch 
keineswegs abgeschlossen, und es ist zu erwarten, daB in Zu
kunft Tragschrauben mit wesentlich kleineren Gleitwinkeln zur 
Verwendung gelangen werden. 

45. Steuerung uod Stabilitat der Drehfliigelflugzeuge. 

Das Problem der Steuerung von Hubschraubenflugzeugen 
bei geringeroder verschwindender Vorwartsgeschwindigkeit ist 
bis heute noch nicht einwandfrei gelOst worden. Da vom Fahrt
wind beaufschlagte Steuerflachen bei kleinen Fluggeschwindig
keiten unwirksam sind, hat man entweder Steuerflachen ver
wendet, die vom abwarts gerichteten, durch die Hubschrauben 
erzeugten Luftstrom beaufschlagt werden oder man hat zur 
Steuerung Luftschrauben an Stelle von starren Steuerflachen 
verwendet, also nicht nur die Tragflache, sondern auch die 
Steuerungs- und Stabilisierungsflachen durch drehende Fliigel 
ersetzt. Ein mit geringer oder verschwindender Vorwarts
geschwindigkeit (immer relativ zur umgebenden Luft) fliegen
des Hubschraubenflugzeug ist immer statisch instabil, d. h. bei 
Lageveranderungen des Flugzeuges entstehen keine Krafte, die 
das Flugzeug in die alte Lage zuriickzufiihren such en. Man 
konnte glauben, daB dies fiir eine Schraube mit gelenkig an
geschlossenen Blattern nicht zutrifft, und daB der Rumpf bei 
Auslenkung aus der Normallage wie ein Pen del an der Sohraube 
hiingt (Abb. i88a) und daher bestrebt ist, in die vertikale Lage 
zuriickzukehren. In Wirklichkeit folgt die Fliigelebene, wie wir 

1) J. de la Cierva, Neuere Fortschritte des Autogiros, Luftwissen 
Rd. 2 (1935) S. 113. 
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noch sehen werden, auch bei gelenkig angeschlossenen Blattern 
einer Drehung des Rumpfes sofort nach, so daB die Fliigel
ebene ihre Lage relativ zum Rumpf bei allen praktisch Yor
kommenden Bewegungen des Flugzeuges beibehalt (Abb. 188b). 
Es entsteht dann kein Kraftmoment, welches die alte Lage 
herzustellen sucht, sondern ledig
lich eine seitlich wirkende Kraft, 
die das Flugzeug in Bewegung ver
setzt. Erst durch die Bewegung 
entsteht an der Schraube eine 
Widerstandskraft W, die zusammen 
mit der Komponente G2 des Ge
wichtes (Abb.189) ein riickfiihrendes 
Moment ergibt. Das Flugzeug fiihrt 
also Schwingungen aus, wobei gleich

a 

Abb. 188. Lageveranderungen 
des Rumpfes gegen die Trag

schraube. 

zeitig Drehbewegungen und wagrechte Verschiebungen auftreten. 
Je nachdem ob diese Schwingungen im Laufe der Zeit abklingen 
oder sich verstarken, ist das Flugzeug dynamisch stabil oder 
dynamisoh instabil. 

Die Steuerung der modernen Tragschrauben£lugzeuge (siehe 
z. B. das Muster C 30 Abb. 210) erfolgt aus
schlieBlich durch Vor- und Riickneigen und 
durch seitliches Neigen der Tragschraube 
relativ zum Rumpf. Dieser tragt am Heck 
nur noch feste Flossen, eine Hohen£losse zur 
Erhaltung der Langsstabilitat und eine Seiten
£losse zur Erhaltung der Kursstabilitat. Die 

6f 
Steuerwirkung einer Tragschraubenneigung 

Abb Krafte 
erklart sich daraus, daB die Schraubennabe wah~end der seit-
hoch iiber dem Flugzeugschwerpunkt liegt. lichen Bewegung. 
Die beim N eigen der Tragschraube entstehende 
wagrechte Kraft hat daher in bezug auf den Schwerpunkt ein 
erhebliches Moment. Bei Ziehen bzw. Driicken des Flugzeuges 
greift also eine zusatzliche Kraft an der Schraubennabe an, die 
nach hinten bzw. vorn gerichtet ist. Die Einleitung zum Kurven
£lug erfoIgt durch seitliches N eigen der Tragschraube. Es entsteht 
zunachst eine schiebende Bewegung, die an der relativ zur 
Tragschraube tief gelegenen Seiten£losse eine Seitenkraft erzeugt. 
Hierdurch wird das Flugzeug gIeichzeitig in die zum Kurven-' 
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-Bug notwendige Schriiglage gebracht und urn die Hochachse 
in die Kurve hineingedreht. Zwangsliiufig von dem Steuerungs
gestange betatigt wird nur die Nabe der Tragsehraube. Die 
Fliigel folgen jedoch durch die bei der Nabenverstellung ge
weekten Luftkrafte auBerordentlieh raseh nacho 

Nehmen wir Z. B. an, die Nabe werde urn die Querachse 
nach riickwiirts geneigt. 1m ersten AugenbIick der plotzlich 
vorgenommenen Drehung haben wir dann von der Seite ge
sehen die ausgezogenen Blattstellungen nach Abb. 190. Durch 
die Neigung der Nabe wird aber bei der eingezeicbneten Dreb

rich tung der Blattanstellwinkel des in 
Flugrichtung gesehen recbts sich be
findenden Blattes vergroBert, des links 
sich befindenden Blattes verkleinert . ................. 

IJfflJl'ichfufl/-... .... ~ Das rechte Blatt bewegt sich infolge 
des vergroBerten Auftriebes nach obell, 
da~ linke infolge des verminderten Auf
triebes nach unten, so daB bereits nacb 
einer Viertelumdrebung der Schraube 

Abb. 190. Nachfolgen clef 
Bli;itter bei Versteuern der 

Nabe. 
ungefiihr die neuen, in Abb. 190 ge

strichelt gezeicbneten Blattlagen sich eingestellt haben. Man 
sieht daraus. daB es mit verhiiltnismiHlig kleinen Steuerkrtiften 
moglich ist, unter AUsllutzung der durch die B1attanstellwinkel
iinderung geweckten Luftkriifte die ganze Schraube zu neigen. 
Praktisch geniigen zur AusfUhrung aller im Fluge notwendigen 
gesteuerten Bewegungen N eigungen der Tragschraube von we
nigen Graden. 

Fur die Stab ilitii t der Tragschraubenflugzeuge urn die 
Liingsachse gilt das oben fur das Hubscbraubenflugzeug Ge
sagte. Statische Stabilitiit Hegt nicht vor, dagegen unter Urn· 
standen dynamische Stabilitiit. Urn die Querachse und urn die 
Hochachse wird die Stabilitiit genau wie bei dem normalen 
Flugzeug durch Hohen- und Seitenftosse erreicht. Allerdings ist 
die Ciervasche Tragscbraube im Gegensatz zur iiblicben starren 
Tragfiacbe eigenstabil auch obne Verwendung einer Hohenflosse, 
wie die folgende Oberlegung zeigt: 

Wir sahen, daB infolge der Schwingungsbewegung der 
Blatter im Fluge die resultierende Tragschraubenkraft gegen
iiber der Drehachse nach riickwiirt;s geneigt ist, und zwar urn so 
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mehr, je groBer die Fluggeschwindigkeit ist. Wird nun z. B. 
der Anstellwinkel des Flugzeuges gegen die Flugrichtung ver
groBert, so verringert sich die Fluggeschwindigkeit, damit dreht 
die resultierende Schraubenkraft relativ zum Rumpf nach vorn 
und erzeugt ein kopflastiges Moment, welches das Flugzeug in 
die urspriingliche Lage zuriickfiihrt. 

Beim Drehfliigelflugzeug treten noch eine Reihe von Fragen 
auf, die durch die Abweichung von der normalen Bauweise be
dingt sind. So erfordert der Ausgleich des Riickdrehmomentes 
der Triebschraube besondere Vorrichtungen, von denen vor 
all em die unsymmetrische Gestaltung des Hohenleitwerkes auf
fallt. Auf dem Gebiet der Drehfliigelflugzeuge hat sich im 
Gegensatz zu dem der Drachenflugzeuge noch keine Norm- oder 
Standardbauweise herausgebildet, so daB es hier noch nicht 
am Platze ist, auf Einzelheiten der Bauweise einzugehen. 

X. Kursbestimmung,Flugdauer und }-'lugunkosten. 

46. EinfluB des Windes auf Kurs und Flugdauer, 
Funkpeilung1). 

Die wichtigste Aufgabe der Navigation besteht darin, den 
KompaBkurs fUr jede zu durchfliegende Strecke und die 
fUr den vorgeschriebenen Flug erforderliche Zeit zu be
stimmen. Bei Wind stille ist dieEe Aufgabe recht einfach. Der 
Kurs ist durch die Richtung der Verbindungsgeraden zwischen 
Ausgangsort und Zielort gegeben, die Flugzeit durch a/v Stun
den, wo a die Entfernung in km und v die Flugzeuggeschwin
digkeit in km/Std darstellt. Will man bei Wind von Ort zu 
Ort geradlinig fliegen, dann stimmt die Kursrichtung nicht 
mehr mit der Richtung der Verbindungsgeraden iiberein, auch 
die Flugdauer ist nicht durch den Ausdruck a/v gegeben. In 
Abschnitt 31 iiber Messung der Flugleistungen lernten wir, 
wie man aus Eigengeschwindigkeit v und Windgeschwindig
keit w mit Hilfe des Geschwindigkeitskreises die Richtung 

1) Zu diesem Abschnitt vgl. die Aufsiitze des Verfassers: "Dber Flug
geschwindigkeit, Windstiirke und Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges." 
Zeitschr. f. Flugtechnik u. Motorluftsch. 1917. Heft 19/20 und "Zum 
Navigationsproblem der Luftfahrt". Zeitschr. f. ang. Math. u. Mech. 1931, 
S.373. 
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und GroBe der Fluggeschwindigkeit ermittelt (Abb. 135). Man 
darf annehmen, daB die zu uberfliegenden Punkte auf einer 
Karte, etwa im MaBstab 1: 1000 OOU, gegeben sind und daB 
von Punkt zu Punkt geradlinig geflogen werden soIl. Man 
ubertragt dann am besten die einzelnen Punkte maBstab
richtig auf ein besonderes Blatt und entwirft auf diesem 
auch den Geschwindigkeitskreis (Abb. 191), indem man OW 

Abb. 191. Ermittlung des KompaJ3kurses und der Flugdauer. 

gleich und parallel der Windstarke und den Halbmesser 
gleich der Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges auftragt. Der 
MaBstab, in dem die Geschwindigkeiten gezeichnet werden, ist 
gleichgiiltig - wir haben z. B. in der Originalzeichnung zu 
Abb. 191 fur je 3 km/Std. einen Millimeter gewahlt, so daB 
v = 135 km/Std durch einen Halbmesser von 45 mm und 
w = 32,4 kmjStd (Windstarke 9 mjsek) durch eine Strecke von 
10,8 mm dargestellt erscheint. Windrichtung sei NNO. 

Durch den Punkt 0, der der Anfangspunkt der Geschwindig
keitsvektoren ist, werden die Parallel en 001' 002' 003' 004 
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zu den einzelnen Flugstrecken gezogen, mit dem Kreis zum 
Schnitt gebracht und die Kreishalbmesser nach den Schnitt
punkten °1 , °2 , °3 , 04. gezeichnet. Diese Strahlen geben in 
ihrem Winkel mit der durch den Kreismittelpunkt gelegten 
Sud-Nordlinie bzw. mit der Richtung der KompaBnadel unmittel
bar den auf jeder Strecke einzuhaltenden Kurs. Man entnimmt 
z. B. der Zeichnung, daB unter Annahme einer Deklination von 
8 0 bei der herrschenden Windstarke auf der Strecke 1 der 
Kurs von 111,5 0 zu verfolgen ist usf. 

Zieht man durch die Endpunkte einer Flugstrecke die 
Parallelen einmal zu OW und dann zu dem der Flugstrecke 
entsprechenden Kreisradius und bringt die heiden miteinander 
zum Schnitt, so steUt die zu 0 W parallele Strecke das Produkt 
aus w und der Flugdauer fur den betreffenden Flugabschnitt dar. 
Die vier einzelnen Parallelen zu OW in Abb. 191, die in zwei 
von den vier Eckpunkten des gesamten Flugweges aufgetragen 
sind, geben also je ein MaB fUr die Flugzeiten; man muB sie 
nur in dem durch w bestimmten MaBstab ablesen. In unserem 
Beispiel haben die vier Strecken der Reihe nach die Langen 
19,5, 25, 20, 27,5 km, und da fur unser w gerade 32,4 km 
einer Stunde, also 0,54 km einer Minute, entsprechen, sind die 
Flugzeit.en 19,5: 0,54 = 36 Min., ferner 46, 37 und 51 Min., zu
sammen 2 Std. 50 Min. Wenn w sehr klein ist, kann diese 
Art der Ablesung sehr ungenau werden. Man hilft sich dann 
am besten dadurch, daB man die ursprunglichen Langen der 
Flugstrecken, dazu aus dem Geschwindigkeitskreis die Langen 
001' 002 usw. abliest und die Langen durch die Geschwindig
keiten dividiert, z. B. in unserem Fall: erste Strecke = 80 km, 
zugehoriges 001 = 44,7 mm = 134 km/Std., daher t1 = 80: 134 
= 0,6 Std. = 36 Min. 

Wenn man die Flugdauer fur eine geschlossene Bahn wie 
die eben betrachtete bei verschiedenen Windstarken berechnet, 
so wird man finden, daB sie mit zunehmender Windstarke 
immer zunimmt. Wir wollen uns ein genaueres Urteil uber 
den EinfluB des Windes bilden, indem wir die Zeit bestimmen, 
die zum Durchfliegen einer Kreis bahn erforderlich ist. Hierzu 
gelangt man am einfachsten, wenn man sich den Kreis als ein 
regelmaBiges Vieleck von groBer Seitenzahl, z. B. als 24-Eck 
vorstellt und nun fUr die einzelnen Seiten nach dem in Abb.191 
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durchgeflihrten Verfahren die Flugzeiten ermittelt. Die Flugzeit 
wird um so mehr verlangert, je groBer das Verhaltnis w/v von 
Windgeschwindigkeit zu Eigengeschwindigkcit ist. Das Ergebnis 
der Rechnung ist in Abb.192 dargestellt, welche das Verhalt
nis tlto der Flugzeit t zu der Flugzeit bei Windstille to in Ab
hangigkeit von wjv wiedergibt. Z. B. zeigt in Abb. 192 flir 
w: v = 0,25 die Kurve die Odinate 1,055, d. h. bei einer Wind
starke gleich einem Viertel der Eigengeschwindigkeit dauert das 
Durchfiiegen einer Kreisbahn um 5,5 v H langer als bei Wind
stille; betragt die Windstarke drei Viertel der Eigengeschwindig-
t t keit, so ist die Flug

• (I 

V 
/ -- ..-/" 

tJ,Z5 tJ,Stl C?75 :/ 7ZJ. v 

Abb.192. VergroBerung der Flugdauer 
durch Wind. 

dauer schon die doppelte 
der flir Windstille. Na
hert sich die Windstarke 
der GroBe der Eigenge-
sehwindigkeit, so wachst 
die Flugzeit tins Unend
liche. Flir geschloesene 
Linien, die in ihrer Ge
stalt nicht viel von einem 

Kreis abweichen, behalten diese Ergebnisse noch annahernd 
ihre Giiltigkeit. 

Man kann schlieBlich die Frage aufwerfen, ob bei jeder 
Windstarke und -richtung die rascheste V erbind ung zwischen 
zwei gegebenen Punkten die gerade Flugbahn ist. Fliegt man 
namlich (Abb. 193) von A nach B liber 0, so hat man zwar im 
ganzen einen etwas langeren Weg, weil A a + OB groBer ist 
als AB, aber auf dem groBten Teil dieses Weges, namlich auf 
A 0, ist die Geschwindigkeit groBer als sie auf der geraden 
Bahn AB ware, wie der beigefligte Geschwindigkeitskreis zeigt. 
Hier ist 0 03 parallel zu A a und 0 0 1 parallel zu A B gezogen 
und man sieht, daB 0 03 groBer ist als 0 0 1 , Urn die Frage zu 
entseheiden, ziehen wir durch a eine Hilfslinie a a' parallel der 
Strecke 03 0 1 im Geschwindigkeitskreis. Es sind dann die Drei
eeke AOO' und 003 0 1 ahnlich. Da 003 die Geschwindigkeit 
flir A a ist, haben wir in dem Quotienten A a : 0 as die Zeit, 
die man zum Durchfliegen d@r Geraden A a braucht, und die ts 
heiBen moge. Aus der Ahnlichkeit folgt: 

AO':OOl=AO:OOs=ts ' also AO'=tS·OOl • 
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Ebenso erhiilt man, wenn 00" parallel 0102 gezogen und die 
zum Durchfliegen von B 0 erforderliche Zeit B 0 : 0 O2 mit t2 
bezeichnet wird, aus der Ahnlichkeit der Dreiecke BOO" und 
o O,Pl die Proportion 

O"B: 001 =BO: 002 = t2, also O"B = t2 • 001, 

Addiert man die beiden Ergebnisse, so erhiilt man: 

AO' + O"B 
AO'+0"B=(t2 +t3)·001 oder t2+t3= 00 . 

1 

Die Zeit t1 , die man zum Zuriicklegen der geraden Strecke 
A B brauch~n wiirde, ist 
gieich AB:001 • Nun ist 
aber A 0' + 0" B groBer als 
A B, weil dabei das Stiick 
0' 0" doppelt geziihlt wird. 
Daher ist auch der Quo
tient von AO' + O"B durch 
001 groBer als der Quo
tient AB: 0°1, d. h. t2 + t3 
groBer als t1 • Wir sehen 
daraus, daB die Flugzeit 
auf jeden Fall vergroBert 

o 

Abb. 193. Gerade ala rascheste 
Flugbahn. 

wird, wenn man nicht geradlinig auf das Ziel zu fliegt, sondern 
einen Umweg macht. 

Die hisher angestellten Betrachtungen iiber den EinfluB 
des Windes auf Fluggeschwindigkeit und Flugdauer und tiber 
die Bestimmung des Kurses gaiten nur fUr den Fall konstan ter 
Windrichtung und Wind starke im ganzen Fluggebiet. Wir 
haben hierfiir soeben das Resultat gefunden, daB die Gerade als 
ktirzeste Verbindung zwischen zwei Punkten auch die rascheste 
ist. Dieses Ergebnis gilt nicht mehr, sobald im Fluggebiet ver
iinderlicher Wind herrscht. Wir wollen der sich daraus er
gebenden Frage, weiche Bahn zwischen zwei Punkten 01 und 02 

im ortlich veranderlichen Windgebiet die rascheste ist, zunachst 
in einem besonders einfachen FaIle nahertreten und sie unter
suchen fUr zwei durch eine Gerade A getrennte Windgebiete. 
Links von A liege °1 , rechts °2 , die Windgeschwindigkeit links 
sei w1 , rechts w2• Da die Flugbahn in jedem der beiden Ge
biete geradlinig verlaufen muB, weil innerhalb jedes Gebietes 

8 
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unveranderlicher Wind herrscht, kann sie nur aus zwei Ge
radenstiicken bestehen, die in irgendeinem Punkte auf der Ge
raden A zusammentreffen. Es fragt sioh nun, wie groB der 
Winkel ist, den die beiden Geraden der raschesten Flugbahn 
miteinander bilden. Es sei an einen ahnlich gelegenen, aller
dings einfacheren Fall aus der Optik erinnert. Die Bahn der 
Lichtstrahlen beim Durchtritt durch Medien mit verschiedenen 
Fortpflanzungsgeschwindigkeiten des Lichtes ist bekanntlich 
dadurch gekennzeichnet, daB sie unter allen moglichen Bahnen 
zwischen zwei Punkten die rascheste ist. Andrerseits weiB man, 
daB an der Grenze zweier Medien die Lichtstrahlen einen sol
chen Winkel miteinander bilden, daB sich der Sinus des Ein
falls winkels zum Sinus des Ausfallswinkels (das sind die Winkel 
zwischen Strahl und der N ormalen auf der Grenzflache) ver
halt wie die Fortpflanzungsgeschwindigkeit des Lichtes im erst en 
Medium zu der im zweiten Medium (Brechungsgesetz). Der 
Unterschied zwischen dem Verhalten der Lichtstrahlen an der 
Grenze zweier Medien und unserem Fall ist der, daB die Licht
strahlen innerhalb jedes Mediums in jeder Richtung mit der 
gleichen Geschwindigkeit wandern, wahrend in unser em Fall das 
Flugzeug in jeder Richtung eine andere Geschwindigkeit besitzt. 
Trotzdem laBt sich zeigen, daB in unserem Fane die Winkel 
zwischen den Geraden der raschesten Bahn einen dem Brechungs
gesetz des Lichtes ahnlichen Gesetz geniigen 1). Es verhalten 
sich namlich die Sinus der Winkel zwischen der Flugzeugachse 
und der Senkrechten zur Windgrenze vor und nach dem Durch
gang durch die Grenze '"0 wie die Komponenten der Fluggeschwin
digkeit in der Achsrichtung. 

Ein praktisches Verfahren zur Konstruktion von Bahn
linien, die dieser Bedingung entsprechen, zeigt Abb. 194. Von 
einem Festpunkt 0 aus tragt man zunachst in den beiden Wind
richtungen die Windstarken WI und w2 auf und zieht durch 0 

eine Parallele A' zur Trennungslinie A. Die beiden Geschwin
digkeitskreise Kl und K2 mit den Mittelpunkten m1 bzw. m2 

und dem Halbmesser v enthalten die Endpunkte aller Ge
schwindigkeiten cl und c2 ' die in den beiden Windgebieten 

1) Das allgemeine mathematische Problem der rasehesten Bahn eines 
Flugzeuges wurde zum erstenmal von E. Zermelo ge~iist. Siehe Zeitschr. 
f. angew. Mathem. u. Mechanik Bd. 11 (1931) S. 114-124. 
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moglich sind. Wahlt man nun einen beliebigen ersten Strahl 0 PI' 
so findet man den zu einer raschesten Bahn gehorigen Strahl im 
Windgebiet 2 folgendermaBen: Man ziehe durch PI an KI die Tan
gente bis zum Schnitt k mit A' und von k die Tangente an Kg. 
Der Fahrstrahl von 0 zu dem so gefundenen Beriihrungspunkt Pg 
bestimmt die Richtung des zweiten Teils der raschesten Bahn. 
Zieht man namlich durch 0 zu ml PI und zu mg Pg Parallelen 
bis zum Schnitt f 1 und f 9 mit den jeweiligen Tangenten, so ist 

1 : 0 k = sin d1 = sin dg • 

o f1 0 f2 

Da aber Of1 und org gerade die Komponenten der Geschwin
digkeiten in Richtung der Flugzeugachse sind, und da weiter 
die Winkel d1 und d2 gleich den Winkeln der Flugzeugachse 
mit der Seukrechten zur Windgrenze sind, so ist die oben ge
forderte Beziehung zwischen den beiden Geraden der raschesten 
Bahn erfiillt. 

1st ein Punkt 01 im ersten und O2 im zweiten Windgebiet 
gegeben, und beginnt man, von 01 ausgehend mit einer beliebi
gen Richtung, so findet man in der eben beschriebenen Weise 
als Fortsetzung zu dieser einen Strahl im zweiten Windgebiet, 
der die rascheste Verbindung zwischen allen auf ihm liegenden 
Punkten und 01 darstellt. Der gegebene Punkt Oil wird aber im 
allgemeinen von diesem Strahl nicht getrofien werden. Eine 
Bestimmung der raschesten Bahn von 01 nach Og ist nur so 
moglich, daB man probeweise eine Reihe von Linienziigen auf 
die eben geschiIderte Art konstruiert und durch Zwischenschal
tung neuer Strahlen schlieBlich zu einem gelangt, der 02 trifit. 
In Abb. 194 sind vier derartige Linienziige gezeichnet, gleich
zeitig wurden die jeweiligen Stellungen der Flugzeugachse ein
getragen, die im Geschwindigkeitsplan z. B. fiir die Richtungen 
° PI und 0 Pg durch m1 PI und mg Pg gegeben sind. 

Die bisherigen Betrachtungen geIten unverandert, wenn· 
die beiden Windgebiete nicht durch eine Gerade A, sondern 
durch eine Kurve 0 voneinander getrennt sind, man mull nur 
A durch die Tangente an die Kurve 0 in einem bestimmten Punkt 
ersetzen. Allerdings ist dieser Punkt nicht von vornherein bekannt, 
sondern ist nur durch Probieren zu finden. Von noch allgemeinerem 
Interesse ware die Frage, wie bei einer beliebigen gegebenen Wind-
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verteilung, wenn also nicht nur zwei verschiedene Windstarken 
mit einer Grenze bestehen, die rascheste Balm zu bestimmen 
ware. Abgesehen aber davon, daB es in den seltensten Fallen 
gelingen wird, die ortlichen Windverhaltnisse im gesamten Flug
gebiet vor dem Abflug fiir die Dauer des Fluges aufzunehmen, 
fiihrt die theoretische Behandlung der raschesten Bahn in einem 
stetig ortlich veranderlichen Windgebiet der mathematischen 

/I' 

Abb. 194. Konstruktion raschester Flugwege. 

Schwierigkeiten wegen iiber den hier gesteckten Rahmen hinaus. 
Andererseits ist der Fall nur zweier Windgebiete auch bisweilen 
verwirklicht, insbesondere z. B., wenn ein groBeres Gebirge als 
Windscheide wirkt. In der Abb. 195 deute die Kurve C die 
Haupterstreckung der zentralen Ostalpen an, und es sei der 
Flug Agram-Miinchen auf dem raschesten Wege von einem 
Flugzeug mit 108 km/Std. Eigengeschwindigkeit bei zwei ver
schiedenen Windlagen durchzufiihren. Siidlich der Alpen werden 
in beiden Fallen schiebende Siidostwinde von 5 m/sek Starke, 
nordlich der Alpen einmal Siidwest- und einmal Nordostwind, 
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beide von der Starke 7 misek, angenommen. Die Konstruktion 
der raschesten Bahnen und der zugeharigen Achsrichtungen 
ist in der Abb. 195 durchgefiihrt. Man erkennt, daB in beiden 
Fallen die rascheste Verbindung - ausgezogen fiir Siidwestwind, 
strichpunktiert fiir N ordostwind - nicht unmittelbar einge
schlagen werden kann, weil fiir ein normales Verkehrsflugzeug 
mit nicht besonders hoher Steigreserve die Alpen nur an den 
niedrigen Passen iiberflogen werden kannen und iiberdies durch 
jede Haheniiberwindung Zeit verloren geht. 
Wer einen Rekordflug unternehmen will, 
wird gut tun, Windverhaltnisse abzuwar
ten, unter denen die rascheste Bahn iiber 
einen PaB fiihrt. 

\nv 
Abb. 195. Uberquerung der Alpen auf raschestem Wege. 

Fiir die Festlegung giinstigster Routen des Transozean
flugverkehrs kannen Uberlegungen wie die folgenden von Be
deutung werden. Die Aufgabe, rascheste Flugbahnen durch 
eine Folge von Windgebieten mit den Windgeschwindigkeiten 
Wi' W 2 , •.• zu legen, erledigt sich durch sukzessive Anwendung 
der oben angegebenen Konstruktion. Sind die Windgebiete 
durch die Geraden A1,2, A2,3, .•. (Abb. 196) getrennt, so erhalt 
man einen raschesten Weg folgendermaBen: Von einem festen 
Punkt 0 aus tragt man in den vorgegebenen Windrichtungen 
der Reihe nach die GraBen der Windstarken Wi' W 9 , ••. sowie die 
Parallelen Ai,2, A;,3, ... zu A1,2, A2,3, ... auf. Das ergibt die 
Mittelpunkte m1 , m2 , ••• , urn welche man Kreise K l , K 2 , ••• 

mit dem Halbmesser v schlagt. Legt man durch die Geraden 
A1,2, A;,3, ... ein Vieleck derart, daB seine Seiten Tangenten 

v. Mises·Hohenemser, Fluglehre. 5. Aufl. 20 
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der Kreise Kl , K2 , • •• mit den Beruhrungspunkten Pl' P~, ... 
sind, so sind die Richtungen 0 Pl , 0 P2 , ••• die Flugrichtungen 
in den einzelnen Windgebieten. Zieht man daher zu diesen 
Parallele im Flugplan, so erhalt man einen raschesten Linien
zug. Die Richtungen ml PI' m2 P2 , • •• ergeben wieder die Lage 
der Flugzeugachsen. Diese Konstruktion ist fur verschiedene 
Windgebiete in Abb. 196 durchgefuhrt. 

Abb. 196. Raschester Flugweg durch mehrere Windgebiete. 

Damit sind nur die Grun~fragen der Orientierung gestreift. 
Die Praxis wirft noch eine ganze Reihe von Fragen auf, auf 
welche hier nicht naher eingegangen werden kann. Der Flug
zeugfuhrer wird sich auch mit den Grenzgebieten der Astronomie, 
Kartographie und Nautik, soweit sie fUr die Kursbestimmung 
in Frage kommen, zu beschaftigen haben, insbesondere aber 
mit dem heute sehr wichtigen Gebiet der Funkortung. Nur 
ein kurzes Beispiel mage das Grundsatzliche der Funkpeilung 
erlautern. Hat ein Flugzeug sich z. B. im Nebel verirrt, so 
kann mittels eines Empfangsgerates der Ort folgendermaBen 
festgestellt werden. Es werden drei durch ihre Rufzeichen be
kannte, maglichst weit vom Beobachtungsorte entfernte Stationen 
angepeilt, d. h. es wird die Rahmenantenne so eingestellt, daB 
die drei Stationen PI' P2' Pa nacheinander in graBter oder meist 
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in geringster Lautstarke zu horen sind. Dann bildet die jeweilige 
Richtung der Rahmenantenne bzw. die Senkrechte dazu mit der 
Richtung der KompaBnadel oder der N ordrichtung Winkel aI' a2, ag , 

die man am Gerat ablesen kann. Die Winkel a2 - a1 und a3 ·- a'.l 
stellen dann die Sichtwinkel der Strecken PI p~ und P2 Pg vom 
Beobachtungspunkt aus dar (Abb. 1U7). DaB die Punkte PI,P2 ,Pg 

in Wirklichkeit nicht zu sehen sind, ist fiir die Ortsbestimmung 
ohne Bedeutung. Verbindet man PI mit P2 und P'J mit Ps auf 
der Karte und zeichnet iiber ihnen 
als Sehnen die Kreise mit den Mit
telpunktswinkeln 2 (a'J - a1) bzw. 
2 (a3 - a2), so sind nach einem 
bekannten Kreissatz die Umfangs
winkel der beiden Kreise gleich den 
Sichtwinkeln a~ - a1 bzw. ag - a2 • 

Das Flugzeug muB sich also gleich
zeitig auf beiden Kreisen, d. h. in 
einem ihrer beiden Schnittpunkte 
befinden. Die Eindeutigkeit ist da
durch sichergestellt, daB einer der 
beiden Schnittpunkte eine der drei 
Stationen ist. In Abb.197 ist an
genommen, daB vom Peilungsort 
die Stationen Pl , P2 , Pg unter den 

Abb. 197. Anpeilung eines 
Flugzieles. 

Winkeln 45°, 75u und 9So gegen die Nordrichtung gehort wurden. 
Wird die Konstruktion auf der Karte durchgefiihrt, so ergibt 
sie im Punkte P mit ziemlicher Genauigkeit die Lage des Flug
zeugs iiber dem Gelande. 

47. WirtschaftUchkeit des Flugzeuges. 
In dem MaBe, in dem man das technische Problem des 

Fliegens beherrschen lernte, begann man sich mehr und mehr 
auch der Frage nach wirtschaftlicher Gestaltung des Flugver
kehrs zuzu wenden. Nun laBt sich das, was man als "wirtschaft
liche Leistung" einer Flugbeforderung zu bezeichnen hat, sehr 
schwer genau abgrenzen oder abschatzen. Man hat den Vorteil 
groBerer Schnelligkeit, fiir Personenverkehr in mancher Hinsicht 
den einer gewissen Bequemlichkeit (Freiheit von Erschiitterun
gen, von Staub usw.), und schlieBlich den Umstand in Rechnung 

20* 
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zu stellen, daB man ohne langwierige Vorbereitung der Strecke, wie 
sie der Ban von StraBen oder von Eisenbahngleisen darstellt, 
Hiegen kann. Mit einer Abwagung dieser Leistungen werden 
wir uns iill folgenden nicht weiter hrfassen, sondern nur den 
-wirtschaftlichen Auf wan d, den der Fl ugverkehr erfordert, in 
seiner Abhangigkeit von einigen technischen Einzelheiten unter
suchen. 

Aber auch diese Abgrenzung des Problems ist noch zu weit. 
Der Aufwand, den die Aufrechterhaltung eines regelma,J3jgen 
Flugverkehrs erfordert, setzt sich in der Hanptsache aus drei 
Teilen zusammen: den Kosten des eigentlichen Betriebes, 
also des Brennstoffes usf. und der Flugzeugfuhrung, dann den 
Kosten der Flugzeug her s te II u n g nnd drittens denen der 
iibrigen Einrichtungen wie Flughafen u. dgl. Der letzte Punkt 
spielt eine entscheidende Rolle bei der Bewertung der Flug
zauge gegeniiber den Lnftschiffen, die den Ban viel graJ3erer 
und kostspieligerer HaUen notwendig mach en; innerhalb des 
Flugwesens im engern Sinne bilden die Fragen, die mit der 
Einrichtung der Landnngs- und Abflugplatze zusammenhangen, 
kein unterscheidendes Merkmal fUr die verschiedenen in Betracht 
kommenden Flugzeugbauarten. Die Herstellungskosten der 
Flugzeuge kann man wohl, in Anlehnung an ii.hnliche Aufgaben 
in anderen Gebieten der Technik, einigermal3en abschatzen. 
Allein es bleibt hier eine Unsicherheit zuruck, die allen wirt
schaftlichen Berechnungen im Flugwesen den Stempel graBter 
Unzulanglichkeit verleiht: solange man nieht dmch umfassende 
statistische Erhebungen unter Beriicksichtigung der bisher un
vermeidlichen, immer sich wiederholenden Bruchschii.den, Zll 

eine m zuverlassigen Begriff der L e ben s d a u e r eines Flugze uges 
gelangt ist, erscheint es durchaus unmoglich, den Herstellungs· 
wert im richtigen Verhaltnis zum Betriebsaufwand in Rechnung 
zu stellen. Wlr werden daher im folgenden in der Hauptsache 
nur den Aufwand an Betriebsmitteln, namentlich an Brenn
stoff, behandeln und nur nebenher die Herstellungskosten und 
andere Einfliisse beriicksichtigen. 

Zunachst etwas iiber den Begriff des ,,8 par sam s ten 
Fluges". Man kann mit einem Flugzeug neuzeitlicher Bauart, 
das groJ3e Steigreserve (Abschn. 26) besitzt, mit sehr verschiedenen 
Geschwindigkeiten wagrecht fliegen, je nachdem man den Motor 
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einstellt. Die groBte Geschwindigkeit erreicht man natiirlich 
hei Vollgas; darauf, daB es eine kleinste giht, die nicht unter
schritten werden kann, hahen wir wiederholt hingewiesen. 
Bei welchem dieser Flugzustande erreicht man ein gegebenes 
Ziel mit dem kleinsten Betriebsmittelaufwand? Sei a der 
Brennstoffverhrauch des Motors (oder der Motoren) fUr eine 
Pferdekraftstunde (hei den heutigen Flugmotoren ist a durch
schnittlich 250 gjPS-Stunde, s. Zahlentafel6), und rJ der Wirkungs
grad der Luftschrauhe, L die erforderliche Zugleistung des 
Flugzeuges in kgmjsek. Dann hahen wir in L: rJ die erforder
liche Motorleistung in kgmjsek und in L: 75 rJ die Leistung 
in PS. Also ist 

-~L 
75rJ 

der Brennstoffverhrauch in einer Stunde. Zum Zuriicklegen 
einer Strecke von 8 km oder 1000 8 m mit der Geschwindigkeit 
v (in mjsek) hedarf man 10008: v Sekunden odeI' 10008: 3600 v 
= 8: 3,60 v Stunden. Demnach betriigt der Brennstoffverbrauch 
auf der Strecke 8, da 75 . 3,6 = 270 

1 aLl a 
- . - . - . 8 oder --. - . Z . 8 
270 rJ v 270 rJ ' 

da der Quotient L: v nichts anderes als die bei der Geschwin
digkeit v erforderliche Zugkraft (Ahschn. 10) darstellt. Ware 
der Quotient a: rJ unveriinderlich, d. h. fUr aIle Geschwindig
keiten und Drosselungsgrade gleich groB, so wiirde der spar
samste Flug derjenige sein, bei dem Z am kleinsten ist. Nun 
sind aber a und rJ vom Betriehszustand des Flugzeuges nicht 
unahhangig. Wird ein Motor stark gedrosselt, so erhoht sich 
der Benzinverhrauch fiir die Leistungseinheit nicht unerheblich. 
Dieser Nachteil wird freilich ausgeschaltet hei Mehrmotoren
fiugzeugen, sobald man hier, statt alIe Motoren zu drosseln, ein
zelne ganz stLlegen und die anderen ungefahr normallaufen lassen 
kann. Aber die Veriinderlichkeit des Schraubenwirkungsgrades mit 
der Fluggeschwindigkeit laLlt sich niemals ganz vermeiden. In der 
Regel wird der Konstrukteur darauf bedacht sein, daLl der beste 
Wirkungsgrad, und auch der kleinste Wert von a: rJ. hei einer 
Geschwindigkeit erreicht wird, die zwischen der kleinstmoglichen 
und der groBten Wagrechtgeschwindigkeit liegt. In Abb. 198 
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ist von der Zl-Linie der Abb. 116 der Teil bis zum Minimum von 
Zl aufgetragen. Der Verlauf der a: 'I]-Linie ist so angenommen, 
daB ihr Minimum ungefahr in der Mitte zwischen vmax und dem v 
bei Zmln liegt und daB sie bis zu den Enden auf das Ander
halbfache ansteigt. Ein Bild flir den Benzinverbrauch flir eine 
gegebene Weglange 8 erhalt man in der Kurve, deren Ordinaten 
die Produkte der Ordinaten der beiden ersten Kurven sind. In 
unserm FaIle liegt, wie man sieht, die sparsamste Fluggeschwin-

Zkg 
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Abb. 198. Sparsamster Wagrechtflug. 

digkeit, namlich die dem tiefsten Punkt der Produktkurve ent
sprechende etwa bei 34 m/sek. Will man ein Flugzeug beim Ent
wurf ganz besonders dem Gesichtspunkt sparsamen Wagrecht
Buges anpassen, so muB man es so einrichten, daB a: 'I] nahe 
beim Zustand der kleinsten erforderlichen Zugkraft seinen Kleinst
wert erreicht. 

Die vorstehenden Betrachtungen sind ohne Riicksicht auf 
etwaige Windversetzung durchgefiihrt. Man kann sich leicht iiber
legen, wie sie sich bei Annahme eines beliebigen Windes gestalten. 
Es ist in dem Ausdruck L: v fiir v die Fluggeschwindigkeit c fiir 8 

der wirkliche Reiseweg einzusetzen. Der Brennstoffverbrauch bei 
Windstille muB also bei Wind mit vic multipliziert werden. 
Wenn im wesentlichen gegen den Wind geBogen wird, nimmt 
dieses Verhaltnis mit wachsender Eigengeschwindigkeit abo Das 
bedeutet, daB das Minimum des Brennstoffverbrauches bei Gegen
wind nach griiBeren Eigengeschwindigkeiten verschoben wird. Um
gekehrt muB man bei Riickenwind mit kleinerer Eigengeschwin-



48. Belastung, Geschwindigkeit und Flugkosten. 311 

digkeit fliegen, wenn man mit geringstem Brennstoffverbrauch 
eine bestimmte Strecke bewaltigen will. Fiir verschiedene Flug
richtungen bei gegebenem Wind ist danach der sparsamste Drosse
lungsgrad jedesmal ein anderer und es steht daher auch gar 
nicht fest, ob die gerade Verbindung zweier Punkte, die 
immer die kiirzeste und, wie wir aus Abschnitt 46 wissen, die 
rascheste ist, auch die sparsamste sein muB. Wir verfolgen 
diese Frage, die grundsatzlich leicht zu erledigen ware, nicht 
weiter und wenden uns einem andern, fUr die Wirtschaftlich
keit des Flugbetriebes sehr wichtigen Gesichtspunkt zu. 

48. Belastung, Geschwindigkeit und Flugkosten. 

Bei allen Arten von Fahrzeugen ist von ausschlaggebender 
Bedeutung das Verhaltnis zwischen dem der BefOrderung zu 
unterziehenden, eigentlichen "Nutzgewicht" und dem "toten 
Gewicht", das als Fahrzeug- und Betriebsmittelgewicht mitge
fiihrt werden muB. Ein Eisenbahnzug (Schnellzug) mit 9 Wagen 
und einer Lokomotive bef6rdert etwa 350 Person en und 10 t 
Gepack, also eine Nutzlast von zusammen etwa 35 t. Dazu 
fiihrt er an Kohle und Wasser durchschnittlich etwa 20 t mit 
sich, wahrend das Gewicht der Wagen und der Lokomotive 
sich auf etwa 445 t belauft. Von den 500 t Gesamtgewicht en t
fallen somit 89 vH auf das Fahrzeug selbst, 4 vH auf Betriebs
mittel und 7 vH auf Nutzlast. Dagegen weist ein neuzeitliches 
Verkehrsflugzeug (Vickers, 1300 PS) bei einem Gesamtgewicht 
von 8,3 t ein Leergewicht von 5,5 t gleich 66 vH auf und be
darf fiir etwa 6 stiindigen Flug (bei gedrosselten Motoren) 1,1 t 
Betriebstoffe gleich 13 vH, so daB es eine Nutzlast von 1,7 t 
gleich 21 vH des Gesamtgewichtes mitnehmen kann. Das Ver
haltnis Nutzlast: Leergewicht betragt beim Flugzeug 1,7: 5,5 
= 0,31, dagegen beim Schnellzug 35: 445 = 0,08, d. i. nur den 
vierten Teil. Darin liegt jedoch nur scheinbar eine Dber
legenheit des Flugzeuges. Denn das geringe Leerge",icht ist 
nicht etwas von vornherein Beabsichtigtes und es hat zur Folge, 
daB die Widerstandsfahigkeit des Flugzeuges gegeniiber den 
normalen Betriebsbeanspruchungen keinen Vergleich mit der 
eines Eisenbahnzuges aushalt. Die groBe Beschrankung des 
Leergewichtes wird erzwungen durch das auBerordentlich 
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geringe MaB von Leistungsbelastung (vgl. Zahlent. 7), das im 
Flugbetrieb moglich ist. Das 8,3 t schwere Flugzeug und der 
Eisenbahnzug von 500 t Gesamtgewicht erfordern beide eine mo
torische Leistung von etwa 1300 PS. Wir haben also im ersten 
Fall rd. 6,4 kgjPS, im zweiten 385 kgjPS oder die 60fache 
Leistungsbelastung! Die GroBe der N u tzlast auf die Pferde
starke ist beim Eisenbahnzug immer noch 15 mal so groB als 
beim Flugzeug. Wiirde man ein Flugzeug so bauen, daB es 
nur einigermaBen den Anforderungen an Widerstandsfahigkeit 
und Dauerhaftigkeit geniigt, denen ein Landfahrzeug entspricht, 
so kame man zu ganz ungeheueren Leistungszahlen. Von dem 
Verhaltnis Nutzlast: Leistungsaufwand hangt aber die Wirt· 
schaftlichkeit des Betriebes in erster Linie abo 

Die Frage, wie das verfiigbare Ma/3 an Zuladung auf Be
triebsmittel und Nutzlast am zweckmaBigsten zu verteilen ist, 
kann etwa in folgender Weise beurteilt werden. MaBgebend 
fUr den unmittelbaren wirtschaftlichen Wert eines Fluges, d. h. fiir 
den aus einem Flug zu erzielenden Geldbetrag, ist etwa das 
Produkt aus N utzlast und zuriickgelegter Strecke. Teilt man das 
Gesamtgewicht G in die drei Teile: Leergewicht G1 , Betriebs
mittel G2 und Nutzlast G3 , so ist der Betriebswert proportional 
G s mal der durchflogenen Strecke, und diese letztere kann in 
dem MaBe wachs en wie G2 groBer wird. Andrerseits hat man 
G2 + Gs als konstant anzusehen. Nun hat ein Produkt zweier 
Faktoren, deren Summe fest gegeben ist, seinen GroBtwert, sobald 
beide Faktoren gleich werden, also hier, wenn G2 = Gs ' Daher die 
oft ausgesprochene Regel, daB die Halfte der verfiigbaren Zu
ladung aus Betriebsmitteln, die andere aus Nutzlast bestehen solI. 

Begreiflicherweise hat man sich besonders eingehend mit 
der Frage beschaftigt, wie die Wirtschaftlichkeit des Flugzeuges 
mit seiner GroBe zusammenhangt. Die einfachste Grundlage 
fUr eine derartige Oberlegung iBt die, daB Flachenbelastung 
und Leistungsbelastung unverandert bleiben. Es miissen also 
Gesamtgewicht und Motorleistung proportional der Flache, d. i. 
mit dem Quadrat der linearen Abmessungen zunehmen. Hier 
gelangt man nun zu folgender Schwierigkeit. Wenn man die 
Lastverteilung beim groBen Flugzeug ahnlich der des kleinen 
macht, also aIle Lasten im wesentlichen in einem MitteJrumpf 
unterbringt und durch die weit ausgebreiteten Fliigel tragen 
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laBt, so wachsen die Beanspruchungen, denen die Fliigel 
dort, wo sie an den Rumpf anschlieBen, ausgesetzt sind, starker 
als die Gewichte. Denn die Lasten im Rumpf suchen die 
FIiigel zu brechen, so wie ein in der Mitte belasteter, beiderseits 
gelagerter Balken durch eben diese Last beansprucht wird 
(vgl. Abb. 40). Die GroBe einer solchen Beanspruchung wird 
durch das sog. Biegungsmoment gem essen , namlich durch das 
Produkt aus der Auflagerkraft (dem hal ben Gewicht) und dem 
Abstand des Auflagers (der Fliigelmitte) von der Tragermitte 
(dem Rumpf). Demnach wachst die Beanspruchung mit dem 
Produkt aus Gewicht und Langenabmessung oder nach dem 
oben Dargelegten mit der dritten Potenz der Langen. Daraus 
muB man scblieBen, daB eine Verstarkung des Flii gel quer
schnittes in einem MaBe erforderlich ist, die das reine FIiigel
gewicht jedenfalls starker wachsen liiBt als mit dem Quadrat 
del' Langen; diesem proportional wachst abel' das Gesamtgewicht, 
wenn die Flachenbelastung unverandert bleibt. Daraus folgt 
also, daB del' Anteil des Leergewichtes am Gesamtgewicht 
mit zunebmender GroBe des Flugzeuges auch zunimmt und 
damit wiirde del' VergroBerung bald eine Grenze gesetzt sein. 

An dieser Uberlegung ist vor aHem das eine unrichtig, 
daB die Verteilung der Lasten beim Riesenflugzeug der des 
kleinen gleich gemacht werden miiBte. Da man schon aus 
Griinden der Betriebssicherheit (und weil groBere Motoreinheiten 
verschiedene Schwierigkeiten mit sich bringen), bei GroBflug
zeugen die Leistung auf mehrere Motoren verteilt, ergibt sich 
von selbst eine Anordnung mit weniger stark gehauften Ge
wichten. Legt man aIle Belastungen weit auseinander, so fiilIt 
del' Nachteil, den sonst groBe Spannweite mit sich bringt, fort. 
Gewichte, die etwa unmittelbar auf den Fliigeln angebracht sind, 
werden durch den Auftrieb an Ort und Stelle aufgehoben und 
tragen nichts oder nur wenig zu dem Biegungsmoment bei, das 
die Tragflache an ihrer Wurzel abzubrechen sucht. Andererseits 
wird die Tragheit des Flugzeuges durch derartiges Auseinander
ziehen del' Massen ungiinstig beeinfluBt (Abschn.34) und man 
kann sich fragen, ob dann ein groBes Flugzeug noch geniigend 
viel Vorteile gegeniiber einem Geschwader von kleinen bietet. 

Aus diesen Gesi(·htspunkten heraus ist auch derVorschlag ge
macht worden, mit zunehmenden Abmessungen des Flugzeuges die 
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Flachen belastung proportional der Langenabmessung zu steigern. 
Es wachsen dann die Gesamtgewichte mit der dritten Potenz der 
Lange, die Biegungsmomente allerdings mit der vierten. Aber ab
gesehen davon, daB dieses Verhaltnis (3: 4) schon etwas gunsti
ger ist als das bei der VergroBerung mit konstanter Flachen
belastung auftretende (2 : 3), hat man jetzt noch den Vorteil der 
vergroBerten Geschwindigkeit, der ja auch als ein wirtschaft
licher anzusehen ist, und auch relativ giinstigere VerhiiJtnisse 
beim Steuern. Denn die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges 
wachst, z. B. nach der Formel S.222, mit der Quadratwurzel 
aus der Flachenbelastung. Die Steuerwirkung ist abhangig von 
dem Verhaltnis des Ruderkraftmoments zum Tragheitsmoment 
(Abschn. 34). Das erstere wachst mit Flache, Abstand und 
Quadrat der Geschwindigkeit, also mit der vierten Potenz der 
Langen, das letztere mit Gewicht und Langenquadrat, also der 
funften Potenz der Lange. Dagegen sind bei VergroBerung 
unter Beibehaltung der Flachenbelastung die beiden Exponenten, 
drei und vier, etwas ungiinstiger. Naturlich hat diese Art der 
FlugzeugvergroBerung auch wieder bald eine Grenze, da man 
aus mehrfach schon erwahnten Griinden, wie der Landungs
geschwindigkeit wegen, mit der Flachenbelastung nicht allzu 
hoch hinaufgehen kann, ohne besondere Einrichtungen vorzu
sehen, die auch wieder das Leergewicht vermehren. Was in 
bisherigen Ausfiihrungen tatsachlich erreicht wurde, lassen die 
Angaben des folgenden Abschnittes, namentlich Zahlentafel 9, 
erkennen. 

Die Frage der Wirtschaftlichkeit, die wir jetzt an einer 
Reihe von Einzelheiten erortert haben, laBt sich noch in an
derer Weise zusammenfassend verfolgen 1 ). Es bedeute k die 
Kosten, welche durch den Motorantrieb in einer Stunde ver
ursacht werden, in Pfennigen gerechnet und auf 1 PS bezogen, 

ferner Np die Antriebsleistung in PS pro Sitzplatz, d. h. N = N, 
p n 

wenn n die Anzahl der Sitzplatze ist. Fiir eine Stunde Flug
dauer ware also mindestens von jedem Fluggast die Summe k· Np 

1) Zu den nachfolgenden Betrachtungen siehe A. Koyemann: 
"Flugmechamsche Beziehungen zwischen Fluggeschwindigkeit, Flugkosten 
und Flugweite und ihre Abhangigkeit von der Widerstandsflache des 
Flugzeugs". Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, S.329. 
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zu fordern. Dividiert man diese GroBe durch die Fluggeschwin
digkeit c = v - Vw in km/Std., wobei Vw die Starke des Gegen
windes, bei negativem Vorzeichen die des Ruckenwindes bedeutet, 
so erhalt man den auf den Fluggastplatz entfallenden Preis pro 
Flugkilometer. Bei n Sitzen ware die Gesamtsumme der Kosten 
also: 

n·k·N p 

v-v w 

Sind von den n Sitzen nur m durch Fluggaste besetzt, so ent
falIt auf jeden Reisenden der mote Teil des eben berechneten 

. m 
Betrages. Setzen Wlr - = a, wobei a, der "Besetzungsfaktor" , 

n 
zwischen Null und Eins liegt, so folgt fur den Mindestflugpreis 
pro Person und Kilometer: 

k·N 
K---~

-a(v-vw)' 

Die Reichweite eines Flugzeugs ist gegeben durch die Beziehung: 

R=T.(v-vw )' 

wenn T die Zeit bedeutet, fur welche die Brennstoffvorrate 
gerade noch ausreichen. Bezeichnen wir den Verbrauch an Be
triebsmitteln in kg pro PS wahrend einer Stunde mit e, so 
werden in T Stunden e T kg pro PS verbraucht. Diese Ver
brauchsmenge mit der Zahl der PS multipliziert ist aber gleich 
der Zuladung G' an Brennstoff; es gilt also: 

G' G' 1 e·T= N oder T= N' e' 
Nun ist aber die gesamte Zuladung Gz = G' + n Gp , wenn Gp 

das Gewicht einer Person nebst Gepack ist. Wir finden daher: 

T=(; _ n :p)~=(~ _ ~:).~ 
oder, in den Ausdruck fur die Reichweite eingesetzt: 

R = v e Vw (~ _ ~) . 

Lost man die letzte Gleichung nach Np auf, und setzt den so 
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gefundenen Ausdruck in die Beziehung fiir K ein, so erhiilt 
man in: 

(A) 

den Mindestflugpreis pro km in Abhangigkeit von Reichweite 

80 

IY'/km 

10 

3,0 ¥,O 

und Geschwindigkeit. In Abb. 199 ist 
die Beziehung fur die Kosten je Flug
gast und km ausgewertet, wobei fiir G p 

das Gewicht von Fluggast und Gepack 
100 kg, fiir k die Betriebskosten je 
PS-Std 20 Pfg., fiir die Besetzungszahl 
a = 1, fiir die Geschwindigkeit v - Vw 

= 250 km/Std und fiir den Brennstoff
verbrauch e = 0,25 kg/PS-Std gesetzt 
wurde. Man sieht, daB bei gleichem 

o 1000 8000 JOOOkm'lOOO Flugpreis die Reichweite um so graBer 
I?eichweile wird, je groBer die Zuladung je PS Gz/N 

Abb.199. Kilometerkosten ist. G zl N ist fur einige mod erne Ver
je Fluggast iiber der Reich- kehrsfiugzeuge in Zahlentafel 8 einge

weite. 
tragen. Die Flugzeuge Junkers 52 und 

das Flugboot Martin 130 eignen sich also besonders fur den 
Langstreckenfiug. 1m iibrigen werden die Flugkosten bei sonst 
gleichbleibenden Werten der Gleichung um so kleiner, je haher 
die Fluggeschwindigkeit ist. 

Zahlentafel 8. 
Widerstandsflache je Fluggast fiir einige Verkehrsflugzeuge. 

Nenn- Zahl Hochst- Zu-
Hersteller und Muster leistung derFlug- geschwin- ladung Gz/N fp 

giiste digkeit 
PS km/Std kg kg/PS ro' 

Heinkel HE 70 630 6 355 1010 1,6 0,075 
Junkers Ju 52 1350 16 270 3700 2,7 0,140 
Douglas DC-1 1420 14 335 2780 1,95 0,087 
Fokker F46 2800 32 280 7000 2,50 0,130 
Boeing 247 D 1100 10 290 1900 1,70 0,146 
Martin M 130 3200 43 275 12000 3,70 0,120 

Flugboot 
Savoia M.archetti S 74 2800 25 325 5000 1,8 0,105 
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Wir waren bisher von der gesamten Zuladung Gz aus
gegangen und hatten diese in N utzlast und Brennstofflast 
unterteilt, wobei die Abhangigkeit der Flugkosten je km von 
der Reichweite entstand. Wir wollen jetzt die Flugkosten in 
Abhangigkeit von der aerodynamischen Giite des Flugzeuges 
bringen. Wir gehen dabei aus von dem auf S. 43 gegebenen 
Ausdruck fiir die schadliche Flache 

700N 
f=--r 

und beziehen die schadliche Flache auf die Zahl der Passagiere. 
Den auf jeden Passagier entfallenden 
Anteil der schadlichen Flache nen- ?I/o 
nen wir 

f t: =--. 
p n 

Die je Fluggast benotigte Leistung Np 
ist dann 

oder wenn v in km/Std eingesetzt wird, 

f" v3 

Np= 3:500' 

JOO km/h J50 

Abb. 200. Kilometerkosten 
je Fluggast iiber der Flug

geschwindigkeit. 

Fiihren wir diesen Wert in die Gleichung fiir die Kosten K 
je km und Fluggast auf S. 315 ein, so erhalten wir 

k t: v3 
K---~P 

- 32500a(v-v",)" 

Diese Beziehung ist fiir k = 20 Pfg./PS-Std, a = 1,0 und 
vw = 20 kmjStd Gegenwind in Abb. 200 ausgewertet. Bei gJei
chern Flugpreis kann also die Fluggeschwindigkeit urn so mehr 
gesteigert werden, je kleiner die schadliche Flache je Fluggast, 
d. h. je aerodynamisch hochwertiger das Flugzeug gebaut ist. 
Die Werte fp sind ebenfalls in Zahlentafel 8 eingetragen. Die 
Flugzeuge He 70 und Douglas DC 1 sind ausgesprochene 
Schnellflugzeuge, die infolge ihrer giinstigen Form, einziehbarem 
Fahrwerk usw. bei gleichem :Flugpreis die Fluggaste erheblich 
rascher befordern konnen als die bis dahin iibIichen Verkehrs
flugzeuge. 
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Es ist zu beachten, daB in den hier ermittelten Mindest
flugpreisen von etwa 6 Pfg. je km noch nichts flir Personal, 
Flugplatz, Bruchrisiko usw. enthalten ist. AuBerdem wird man 
im Durchschnitt einen Besetzungsfaktor von a = 0,6 annehmen 
konnen, so daB sich der Mindestflugpreis auf etwa 10 Pfg. 
je km und Fluggast erhOht. Bei dem Vergleich mit dem Per
sonentarif der Eisenbahn muB man bedenken, daB kaum 
eine Eisenbahnlinie (von ganz dicht befahrenen Stadtbahnen 
abgesehen) von den Einnahmen aus dem Personenverkehr, 
einschlieBlich des Reisegepackdienstes, erhalten werden konnte. 
Die Tarife flir die Reisenden werden meist kiinstlich niedrig 
gehalten, da der Ausfall aus dem Ertragnis des starken Fracht
verkehrs gedeckt werden kann. Der Luftverkehr aber, der 
voraussichtlich fiir aIle Zeiten sich auf Personen- und leichten 
Gepackdienst sowie Postbeforderung, h6chstens noch unter Ein
schluB der Beforderung sehr leichter, wertvoller oder rasch ver
derblicher Waren, beschranken wird, kann diesem Verfahren 
nicht folgen. Ein. gerechter Ausgleich ist nur in der Weise 
moglich, daB der Staat selbst einen Teil der Kosten der 
LuftbefOrderung iibernimmt, indem er entweder auf eigene 
Rechnung den Verkehr mit Verlust betreibt oder den privaten 
Unternehmungen Beihilfen nach dem MaBe der geleisteten 
Person en- und Warenkilometer gewahrt. Fast in allen Landern 
ist dieser Weg auch eingeschlagen worden und er wird aller 
Wahrscheinlichkeit nach noch fUr lange' Zeit der einzig gang
bare sein. 

49. Verkehrsfragen. 

Es ist ohne weiteres klar, daB eine Konkurrenzfahigkeit 
des Flugzeugs gegeniiber den beiden Hauptverkehrsmitteln, dem 
Eisenbahn- und Schiffsverkehr, nur dann bestehen kann, wenn 
aHe Vorteile, welche die letztgenannten den Reisenden bieten, 
auch vom Flugverkehr erzielt oder iiberboten werden. In erster 
Linie kommt es da auf die Reisegeschwindigkeit an. Durch die 
Verkiirzung der Flugzeit wird ein doppelter Vorteil erzielt; erstens 
steht die Flugzeit in gewisser Wechselwirkung zum Preis, denn eine 
Zeitersparnis bedeutet fiir den Reisenden eine gewisse V erbilligung; 
zweitens konnen eine Reihe von Flugverbindungen, die heute aus
fallen miissen,noch innerhalb der fur den Flug zur Verfugung stehen-
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den Tagesstunden ausgefUhrt werden. Darin liegt iiberhaupt eine 
der Hauptschwierigkeiten des Flugverkehrs gegeniiber den anderen 
Verkehrsmitteln, daB er von den atmospharischen Verhaltnissen 
abhangig ist, bisher zum groBten Teil nur am Tag durchgefiihrt 
werden kann und in den Wintermonaten stark eingeschrankt, oft 
ganz eingestellt werden muB. Die Einrichtung von N achtflug
strecken entspricht einem Hauptbediirfnis des Reisenden. Um 
einen Nachtflug mit groBter Sicherheit durchfiihren zu konnen, 
bedarf es auf der ganzen Flugstrecke einer Nachtbefeuerung, 
die in der Regel aus einer groBen Anzahl in kiirzeren Abstanden 
aufgestellter N eonlampen mit ausgedehnter Leuchtflache besteht. 
Die Abstande miissen in den Grenzen der Sichtweite gehalten 
werden, so daB der Fiihrer dauernd Kurs halten kann. Aus Sicher
heitsgriinden muB auBerdem eine Reihe von Hilfslandeplatzen ein
gerichtet und durch besondere Beleuchtung kenntlich gemacht 
werden. Besonders schwierig gestaltet sich die Landung eines Flug
zeugs bei Nacht. Es muB zu diesem Zweck der Flugzplatz durch 
ein Ansteuerungslicht weithin sichtbar und die Auslaufbahn durch 
eine Doppelreihe von Landungslichtern gekennzeichnet sein. 
Da es aber gerade bei Nacht unerlaBlich ist, die Landung gegen 
den Wind vorzunehmen, darf diese Landbefeuerung nicht fest
liegen, sondern muB beweglich sein und den jeweiligen Wind
verhaltnissen entsprechend aufgestellt werden konnen. Neben 
den durch die Funkpeilung ermoglicbten Blindfliigen, die natiir
lich auch bei N acht ausgefiihrt werden konnen, ist in neuerer 
Zeit auch die Moglichkeit von Blindlandungen geschaffen worden. 
Das Flugzeug gelangt mit Hilfe der Streckenpeilung in den 
Bereich der Landebake, die in einem Umkreis von 30 km vom 
Flughafen wirksam ist und die es in die Einflugsschneise lotst. 
In etwa 3 km Abstand vom Flughafen liiBt sich das Vor
einflugzeichen von der Hafengrenze an das Haupteinfiugs
zeichen abhoren, die dem Funker bzw. dem Piloten Anweisung 
geben, auf einer bestimmten, durch ein elektrisches Feld vor
gegebenen Gleitbahn sich dem Boden zu nahern. Die haupt
sachlichen deutschen Flughafen und einige ausliindische sind 
bereits mit Blindlandeeinrichtungen versehen. 

Die Reichweiten der Flugzeuge sind heute bereits so groB, 
daB fUr einen Vberlandfiugverkehr innerhalb Europas kein ernst
haftes Hindernis mehr besteht. Als einziges groBes Entfer-
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nungsproblem bleibt noch das des Dberseeflugs. Die Wirtschaft
lichkeit wird dabei durch die groBen erforderlichen Reichweiten 
sebr ungiinstig beeinfluBt (siebe Abb. 199). Es ist daber - nacb 
dem gegenwartigen Stand der Flugtecbnik - notwendig, fiir die 
Dberfabrt nach Amerika bestimmte Stiitzpunkte beranzuzieben. 

Um die Sicherbeit des Flugverkehrs zu erhOhen, ist es 
erforderlicb, die sich ereignenden Unfalle statistisch zu erfassen 
und aus den sich ergebenden Resultaten Lehren fiir die Zukunft 
zu zieben. Die Ursachen eines Unfalles festzustellen ist nun 
freilich bei Flugzeugen oft nicht ganz leicht, insbesondere wenn 
mebrere Ursachen zusammenwirken, oder wenn das Flugzeug 
vollstandig zu Bruch geht. Die "Deutsche Versucbsanstalt fUr 
Luftfahrt" sammelt indessen seit Jabren alles hierber geborende 
Material. Aus den Ergebnissen dieser Untersuchungen 1) geht 
hervor, daB der Anteil aller bei Verkehrsfliigen gezahlten 
Unfalle nur einen kleinen Anteil aller Flugunfalle ausmacbt, 
und daB die Hauptursachen dieser Unfalle im Versagen des Trieb
werkes, in auBeren Einfliissen (Wetter, Nebel usw.) und in 
Fiihrungsfehlern zu sucben sind. Die statistiscben Untersuchungen 
baben ferner ergeben, daB die Unfalle durch Absturz noch nicht 
10%, die Unfalle bei der normalen Landung dagegen fast 40%, 
die bei Notlandung etwa 30% aller Unfalle ausmachen. Die 
meisten Ungliicksfalle ereignen sich im Winter und Herbst, je
doch zeigt die Unfallkurve auch ein bemerkenswertes Ansteigen 
in den Monaten Mai bzw. Juni. Ais MaB fiir die Sicberheit 
im allgemeinen mag gelten, daB von 1000 Verkehrsfliigen 998,9 
ohne Unfall verlaufen. 

Die geograpbiscbe Gliederung des Personenflugverkehrs, wie 
sie vor mebreren Jabren in Mitteleuropa bestand, wird durch 
die Dbersichtskarte Abb. 201, die das Streckennetz der Deutschen 
Luftbansa nach dem Stan de vom Sommer 1928 darstellt, veran
schaulicht. Die mit N amen bezeichneten Knotenpunkte sind 
dabei nicbt genau in ihrer richtigen gegenseitigen Lage ge
zeichnet, so daB die Strecken auch nicht in der wabren Lange 
erscheinen. Es werden nur die bestehenden Luftverbindungen 
zum Ausdruck gebracht 2). 

1) L. Wei t z man, Flugzeug-U nfallstatistik 1930. 246. Bericht der DVL., 
abgedruckt in Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1932, S. 13. 

2) Jahrbuch fiir Luftfahrt 1928, Miinchen, Richard Pflaum. 
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Nehen dem Pereonen- WId Warenverkehr ist die BefOrde· 
rung von Postsachen eine der wichtigsten Aufgaben flir die 
wirlschaftliche Verwertung von Flugzeugen. Die groBte tech
nische Schwierigkeit besteht hier darin, daB der Postbetrieb nur 
lohnend wird, wenn ma.n eine Behr groBe Zahl von Aufnahme
und Abgabestellen vorsieht, daB aber haufige Landung die 

Abb. 201. Streckennetz der Deutschen Lufthansa. 1928. 

Kosten und die Unsicherheit des Flugbetriebes auBerordentlich 
erhoht. Es ist noch verbaltniemaBig leicht, kleinere Postsachen
mengen liber einem Flugplatz abzuwerfen,aIlein die verachie
dentlich ersonnenen V orkehrungen zur Aufnabme von Post
sacken im Fluge haben sicb bisher nicht durchzusetzen ver
mocht. (Das mechanische Problem besteht darin, der mitzu
nehmenden Last die Fluggeschwindigkeit zu erteilen, oboe die 
Stollbeanspruchung des Flugzeuges zu boch werden zu lassen.) 

v. Mises·Hohenemller. Flaglehre. 5. Alii]. 21 
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Eine kurze Uberlegung zeigt, daB die Postbeforderung durch 
das Flugzeug eine wirtschaftlich gesicherte Zukunft hat. Der 
Flugpreis Berlin-London betragt etwa pro Person 150 RM. Die 
Frachtkosten sind diesem Preis angepaBt. 1 kg Fracht wird also 
flir durchschnittlich 1,50 bis 1,80 RM auf dieser Strecke befordert. 
Auf ein kg gehen im Durchschnitt 75 Briefe, bei einer Fran
kierung mit 25 PIg. konnte die Reichspost flir die Beforderung 
0,25·75 = rund 19 RM zahlen, also mehr als den zehnIachen 
Tarifpreis. Der Grund flir die immer noch unzulangliche Be
nutzung der Luftposteinrichtung diirfte nicht in den ZuschIagen 
zu suchen sein, welche die Reichspost flir die LuftpostbefOrde
rung fordert, sondern eher darin, daB eine groBe Zeitersparnis 
bei der im Vergleich zu den Eisenbahnen geringen taglichen 
Dichte des Flugverkehrs heute noch nicht zu erreichen ist. 
Dies gilt nur flir den europaischen Luftpostverkehr. Die in 
den letzten Jahren eingerichteten transkontinentalen und trans
ozeanischen Flugstrecken, z. B. nach Siidamerika, Indien, Austra
lien usw., hahen eine auBerordentliche Verklirzung der Befor
derungszeit gebracht. 

Dber wirtschaftliche Ausnutzung der Flugzeuge auBerhalb 
der eigentlichen Verkehrsaufgaben mogen zum SchluB noch einige 
Andeutungen gegeben werden. Zum Schutz von Waldungen 
gegen Zerstorung durch die "N onne" hat man mit Erfolg ver
sucht, die Baume von Flugzeugen aus mit Schutzmitteln zu be
streuen. Auch als Dberwachung gegen Ausbruch von Wald
branden sind Flugzeuge in Amerika in Verwendung. Die aus
gedehnteste Flugzeugverwendung auBerhalb der Verkehrszwecke 
stellt das Luftbildwesen dar. Zu mannigfachen Zwecken und 
in verschiedener Weise kann man Lichtbildaufnahmen aus Flug
zeugen machen. Zunachst bekommt man sehr anschauliche und 
libersichtliche Bilder von Einzelgebauden, Hafen- oder Industrie
anlagen usf., durch einfache Aufnahme in schrager Richtung. 
Die Bilder bieten eine sog. Vogelperspektive, etwa das, was 
das Auge unmittelbar sehen wlirde, wenn man an Stelle des 
wirklichen Gegenstandes ein stark verkleinertes Modell vor sich 
hinstellte. Auch flir wissenschaftliche Zwecke finden solche Luft
bildaufnahmen Verwendung. So ist es z. B. in England und 
Deutschland gelungen, dieim Boden abgedrlickten UmriBformen 
einiger romischer KastelIe, welche sich flir ein in geringer Hohe 
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befindliches Auge nicht mehr abheben, durch das LuftbiId an 
den vermuteten Stellen aufzufinden. In vielen Landern, auch im 
Deutschen Reich, bestehen heute schon zentrale Organisationen, 
die sich mit der planmaBigen Herstellung von Luftbildern aller 
bemerkenswerten Kunst- und Naturdenkmaler befassen. Einen 
besonderen Zweig bildet dabei die Benutzung von Doppelbildern, 
sog. Stereoskopaufnahmen, die einen deutlich ausgepragten raum· 
lichen Eindruck von dem abgebildeten Objekt vermitteln. Weit 
wichtiger ist aber die Verwertung der Lichtbildaufnahmen flir 
kartographische Zwecke. Nimmt man ein Gelande mit verti· 
kal gestellter optischer Achse auf, so erhalt man - bei geniigend 
genauer Linse - schon nahezu einen richtigen GrundriB, also 
eine "Karte" des GeIandestiickes. Dabei erscheinen nicht nur 
die Umrisse von Waldern, Wiesen usf., wie sie auf gewohn
lichen Karten verzeichnet sind, sondern - zufolge der ver· 
schiedenen Farbung - auch die Grenzen zwischen Laub- und 
Nadelwald usf. Vollkommene Genauigkeit einer Karte laBt sich 
erreichen, sob aid man das unmittelbare Ergebnis der Aufnahme 
einer Bearbeitung nach den Regein der sog. BildmeBkunst 
(Photogrammetrie) unterwirft. Fiir diese "Luftbildmessung" 
sind in ausgedehntem MaBe die theoretischen und praktischen 
Verfahren entwickeit und zur Erleichterung der Arbeit geeig
nete Apparate durchgebildet worden. AIle Kulturlander arbeiten 
jetzt in vollem Eifer daran, ihre Karten einem Grade der VoU
endung zuzufiihren, der mit den friiheren Mitteln unerreich· 
bar war. 

Mit diesen kurzen Andeutungen, die ja iiber das eigent· 
liche Thema unserer Vortrage, die Flugmechanik, schon 
etwas hinausgehen, wollen wir hier schlieBen. Weden wir noch 
einmal einen Blick auf das Ganze, so miissen wir uns bewuBt 
werden, iiberall und immer wieder nur Stiickwerk geleistet zu 
haben. Wie schon oft im Verlaufe der Vortrage hervorge
hob en wurde, haben wir iiberall vieles unterdriickt, was in einer 
vollstandigeren Darstellung nicht fehlen diirfte, immer in dem Be
streben, die wesentlichsten Ziige der Erscheinungen hervor
treten zu lassen. Man muB, urn ein Wort B a con s zu gebrauchen, 
die Natur "zerschneiden", urn sie zu erklaren. lndem wir die 
Stiicke, die uns die wichtigsten schienen, einer Betrachtung 
unterzogen, sind uns nicht nur die iibrigen entgangen, sondern 

21* 
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auch das, was an den Schnittstellen liegt, ist groBenteils ver
loren. Diese Liicken wird vor aHem der am unmittelbarsten 
emp£lnden, der den Erscheinungen nicht zergliedernd gegen
iibertritt, sondern sie in ihrer Gesamtheit und Geschlossenheit 
aufzunehmen gewohnt ist: das ist in unserem Fall der Flieger 
selbst. Aber wir diirfen dem Satz, daB man die Natur zer
stiickeln miisse, um sie zu erkUiren, den andern hinzufiigen: 
Man muB aus dem Stiickwerk das Ganze erfassen 
konnen, um eine Theorie zu verstehen. 

50. Einige neuere Flugzeugmuster. 

Um einigen Einblick in die Mannigfaltigkeit der Flugzeug
bauarten zu gewahren, die heute fiir die verschiedensten Zwecke 
Verwendung £lnden, sind im folgenden neun neuere Flugzeug
typen verschiedener Herkunft im Bilde dargestellt und kurz be
schrieben. Dberdies geben wir in Zahlentafel9 eine Zusammen
steBung der wichtigsten Hauptabmessungen der dargestellten und 
einer Reihe von weiteren Flugzeugmustern. 

Abb. 202 zeigt einen Schul- und Sporteinsitzer der Firma 
Focke Wulf A.-G. in Bremen, der sich infolge seiner guten Flug
eigenschaften und Leistungen rasch eingefiihrt hat. Die Hoch
deckerbauweise ergibt eine gute Sicht nach unten, die Sicht 
nach oben ist infolge des tiefen Ausschnittes im Tragfliigel 
ebenfalls gut. Das Hauptfahrwerk besteht aus zwei freitragen
den Beinen. Kennzeichnend ist das hochgelegene Hohenleitwerk, 
das auch in iiberzogenen Flugzustanden bei Anblasung stark 
von unten das Seitenleitwerk nicht abschirmt. 

Das in Abb. 203 dargestellte viersitzige Reiseflugzeug der 
Bayrischen Flugzeugwerke ist fiir den Europarundflug 1934 ent
wickelt worden. Infolge seiner guten aerodynamischen Form 
(man achte auf den Dbergang zwischen Fliigel und Rumpf) 
hat das Flugzeug je Insasse nur eine schadliche Flache von 
0,0675 m 2 (vgl. entsprechende Werte fUr andere Flugzeuge in 
Zahlentafel 8). Bei Betatigung der Fliigelendklappen laBt sich 
eine kleinste Fluggeschwindigkeit von 60 km/Std erreichen, so 
daB bei der Hochstgeschwindigkeit von 300 km/Std das Ver
haltnis der kleinsten zur groBten Fluggeschwindigkeit 1: 5 be
tragt, ein auBerordentlich giinstiger Wert. Das Flugzeug hat 
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Verschwindfahrwerk und iet in Ganzmetallbauwaise mit tragen
del' Blechhaut fUr Flngel nnd Rumpf ausgefUhrl. 

In Abb. 204 ist das von der Firma Heinkel erbaute zur 
Zeit schnellste Verkehrsflugzeug dargesteUt. Es kann sachs Flug-

Abb. 202. Sport. und Obungseinsitzer, Focke-Wulf, FW 56. 

gii,ste mit einer Hochstgeschwindigkeit von etwa 350 km/Std 
bef6rdern. Bemerkenswert ist auch hier der trbergang von 
FIGgel zum Rumpf. Die Fliigel entspringen nicht wagrecht aU8 
dem Rumpf, 80ndern mit einer N eigung naoh abwiirts nnd erst 
in einigem Abstand vom Rumpf gehen sie mit einem leichten 
Knick in die etwas nach oben verlaufende Richtung iiber. Der 
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Abb. 203. Reiseflugzeug, 
Bayrisohe Flugzeugwerke, 

Me 108. 

Abb. 204. Einmotorigee 
Sohnellverkehreflugzeug, 

Heinkel, He 70. 
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sonst auftretende spitze Winkel zwischen Fliigelrichtung und 
Rumpfoberflache wird dadurch vermieden, was einen giinstigen 
EinfluB auf den schadlichen Widerstand hat (siehe S. 42)~ Der 
Rumpf ist Ganzmetallbauart mit tragender Blechhaut, die Flii
gel Holzbauart, das Fahrwerk ist einziehbar und verschwindet 
in den Fliigeln. 

Abb. 205. Zweimotoriges Verkehrsflugzeug, Boeing 247. 

Abb. 205 stent am Beispiel des amerikanischen Flugzeug
musters Boeing 247 eine Bauart dar, die sich fiir mittelgroBe 
Verkehrsflugzeuge sehr bewahrt hat und die man in neuester 
Zeit auch in Deutschland verwendet. Die beiden Motoren sind 
in die Fliigel eingebaut, die Rader des Hauptfahrwerks unter 
den Motoren angeordnet, so daB beim LandestoB das Gewicht 
der Motoren unmittelbar und ohne Beanspruohung andrer Bau
teile des Flugzeuges abgefangen wird. 1m Fluge werden die 
Rader in die Motorengondeln eingezogen. Die Sicht yom Fiihrer-
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sitz aus, der sich ganz vom in der Rumpfnase befindet, ist 
ausgezeichnet. Das Flugzeug ist fiir die Beforderung von zehn 
Fluggasten eingerichtet. 

Das in Abb. 206 dargestellte viermotorige Verkehrsflugzeug 
der Firma Fokker in Amsterdam, das 22 Fluggaste befordert, 
ist ein Beispiel fUr groBe Verkehrsflugzeuge, wie sie im trans· 

kontinentalen Verkehr 
(Ostindiendienst) einge
setzt werden. Die Sitze 
fUr die beiden Fiihrer 
und den Funker sind 
wieder in der lang vor
gezogenen Rumpfnase 
untergebracht. DasFlug
zeug ist ein freitragen
der Hochdecker und 
zeigt, daB neben der 
von Junkers in Dessau 
zuerst eingefiihrten und 
jetzt sehr beliebten frei
tragenden Tiefdecker
bauart auch die Hoch
deckerbauart mit Erfolg 
verwendet wird. Ledig. 
lich die Doppeldecker
bauweise wird heute 
wegen des hohen Wi
derstandes der Streb en Abb. 206. Viermotoriges Verkehrsflugzeug, 

Fokker, F 22. 
und Drahte fiir groBe 

und schnelle Verkehrs- und Kampfflugzeuge nur selten be
nutzt. 

Ais Beispiel eines modernen Hochleistungsflugbootes ist in 
Abb. 207 das amerikanische Flugboot Martin 130 dargestellt. 
Der Rumpf ist gekielt und mit einer Stufe versehen. Die vier 
Motoren sind in die Fliigel eingebaut, der obere Tragfliigel ist 
mit dem kleinen unteren Stummelfliigel verstrebt. Das Flug
boot befOrdert 46 Fluggaste mit einer Hochstgeschwindigkeit 
von etwa 280 km/Std. Die sechskopfige Besatzung ist im vor
dern Teil des Rumpfes in einer Art Oberdeck untergebracht . . 
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Die schadliche Fliiche je Fluggast ist nach Zahlentafel 8 be
merkenswert klein, besonders im Hinblick darauf, daB Flug
boote im allgemeinen je Fluggast eine wesentlich groBere 
schadliche Flache haben als Landflugzeuge. (Das in der Rekord
tabelle auf S. 5 erwahnte ebenfalls amerikanische Flugboot 
Sikorsky S 42 hat eine ahnliche Bauweise wie das Flugboot 
Martin 130.) 

OQ! 
-~~~---

Abb. 207. Flugboot, Martin 130. 

Ein Jagdeinsitzer in Doppeldeckerbauweise ist in Abb. 208 
dargestellt. Die Doppeldeckerbauweise war in den letzten Jahren 
fUr diese Art von Flugzeugen wegen der groBen Wendigkeit 
sehr beliebt. Doch geht man heute immer mehr dazu tiber, 
auch kleine Kampfflugzeuge als Hoch- und Tiefdecker nach 
Moglichkeit freitragend zu bauen, urn die Flugleistungen zu 
verbessern. Der dargestellte Jagdeinsitzer enthalt zwei starr 
eingebaute, durch den Propellerkreis schieBende Maschinen
gewehre und Vorrichtungen zurn Abwurf von sechs 10-kg
Bomben. 
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Ahh.208. Jagdeinsitzer Praga BH44. 

Abh. 209; Renuflugzeug, Caudroll, C 460. 
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Abb. 209 stellt ein franzosisches Rennfiugzeug der Firma 
Caudron dar. Das einsitzige Flugzeug erreicht mit einem Renault· 
Motor von 325 PS eine Hochstgesch~indigkeit von 480 km/Std, 
wahrend der in Abb. 208 dargestellte Jagdeinsitzer mit einem 

Abb. 210. DtehBiigelfiugzeug, Cierva.. C 30. 

Motor von 650 PS nur eine Hochstgeschwindigkeit von 330 kmjStd 
hat. Man sieht aus diesem Vergleich, welchen auBerordentlichen 
Gewinn an Flugleistung man durch Leichtbau (das Muster 
Caudron 460 ist in Holzbauweise ausgefiihrt), Raumbeschrankung 
und gute aerodynamische Durchbildung erzielen kann. 

SchlieBlich zeigt Abb. 210 ein zweisitziges offenes Dreh
fliigelflugzeug der Cierva Autogiro Company in England. Der 
feste Tragfiiigel ist im Gegensatz zu friiheren Bauweisen bei 
den neueren Flugzeugmustern in Fortfall gekommen. Die Steue-
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rung erfolgt ausschlieBlich durch Neigung der Tragschraube 
nach vorn, hinten und nach der Seite. Bemerkenswert ist das 
weit ausladende Fahrwerk, das notwendig ist, urn wahrend des 
Umlau£es der Tragschraube von 11,30 m Durchmesser am Boden 
die Standsicherheit des Flugzeuges zu gewahrleisten. 

Die Zahlentafel 9 gibt eine Ubersicht liber die Abmessungen 
und Leistungen der abgebildeten FIugzpuge und einer Reihe 
weiterer deutscher und auslandischer Bauarten. In der erst en 
Spalte ist neben dem Namen der Herstellungsfirma und der 
Handelsbezeichnung der betreffenden Bauart eine kurze Angabe 
liber den Verwendungszweck des Flugzeuges gemachtl), soweit 
ein solcher feststeht. Hierau£ folgen die Angaben iiber Anzahl, 
Firma und Nennstarke der eingebauten Motoren. Uber die mei
sten Motoren lie£ert Zahlenta£el 7, S. 158 nahere Auskunft. Die 
Ziffer der FlachengroBe bezieht sich natiirlich auf die tragende 
Flache der Filigel, wobei die Verwindungsklappen in der Regel 
nicht mitgerechnet sind. Unter "Spannweite", "Lange", "Hohe" 
sind jedesmal die graB ten Abmessungen in den Richtungen 
der Querachse, Langsachse und Lotachse verstanden. Etwas 
unsicher und nur mit Vorsic:ht zu gebrauchen sind die Gewichts
angaben, da keine ganz einheitlichen Gesichtspunkte fiir die 
Abgrenzung dessen, was zum "Leergewicht" gehort, bestehen. 
Das Gewicht der Besatzung (einschl. des Flihrers) und das 
der Betriebsmittel, Benzin und 01 (einschl. des im Motorgehause 
befindlichen Olvorrates) zahlt jedenfalls zur "Zuladung". Die 
Zahlen der Flachen- und Leistungsbelastung sind aus dem Ge
samtgewicht unter Zugrundelegung der angegebenen FHichen
groBe und Nennleistung gerechnet. Man erkennt, daB Flachen
belastung und Leistungsbelastung nur in verhiiltnismaBig engen 
Grenzen schwan ken, die erstere zwischen 45,5 und 125 kgJm 2, die 
letztere zwischen 2,7 und 7,5 kgJPS, wahrend die Gesamtmotor
starke zwischen 80 und 3200 PS, das Gesamtgewicht zwischen 
0,60 und 23 t, die TragflachengroBe zwischen 7 und 202 m2 Hegen. 
Die in den letzten beiden Spalten stehenden Zahlen liber FIug
geschwindigkeit und Gipfelhohe sind mehr oder weniger unsichere 
Schatzungswerte, die den Mitteilungen der Firmen entstammen. 

1) Eine ganze Reihe von Flugzeugmustern, die hier als Verkehrs
maschinim aufgefiihrt sind, werden mit entsprechend anderer Ausriistung 
auch fUr militarische Zwecke als Kampfmehrsitzer verwendet. 



Znsammenstellung der wichtigsten 
Bezeichnungen. 

In folgendem sind die Bedeutungen der wichtigsten im 
Text verwendeten Bezeichnungen und die Dimensionen der be* 
zeichneten GraBen angegeben. Die vierte Spalte enthiilt formel* 
maBige Definitionen der Zeichen und die Zahlen der fiinften 
Spalte weisen auf den Abscbnitt hin, in welcbem die betreffende 
Bezeichnung zuerst eingefiihrt wurde. 

Zei· Bedeutung I Dim ension I Zusammenhiinge Ab* 
chen I sohnitt 

r R'"mg,wi,ht de< I,dt I k,/m" ' 2 
g ErdbellChJeunigung mjeek2 2 

e Luftdichte kg sek2/m4 . e = rig I 2 

v StromungSgeSChwindig-1 m/aek I vkm/Std=3,6vm/sek I 3 
keit oder Flug- km/8td . 
gcsohwindigkeit ! 

q Staudruok kgjmZ q= (l1)2j2 3 
F Ansichtsfliiche m2 4 
W I Luftwiderstand=Luft. 

kraft in Stromungs-
kg 4 

richtung 

c'" Widerstandsbeiwert c,..= WjFq 4 
x Ziihigkeitsbeiwert kgsekjm~ : 4 

Linearabmessilng m 4 
R , ReynoldsBche Kennzahl R = v l (If'' 4 

f Sohiidliohe Fliiche m2 f =.' c'" F/I,3 4 
F TragfliWhengroOe m" 6 
A Auftrieb=Lllftkraft kg 6 

senkrecht zur 
StromungBrichtung 



336 Zusammenstel\ung der wichtigsten Bezeichntmgen. 

Zei- Bedeutung Dimension I Zusammenhange Ab-
chen schnitt 

ca Auftriebsbeiwert ca = A/Fq 6 

e Gleitzahl f = en.lea 6 

a Profilanstellwinkel 0 6 

b I Tragfiachen- m 8 
spannweite 

Wi Induzierter Widerstand kg I 8 

Beiwert des induzierten I 1 c2 
8 eroS cwi = WdFq=; b2/F 

Widerstandes 

Z Zngkraft kg 10 

G Fluggewioht kg 10 

L Zugleistung PS L = Zv/75 10 

U U mfangBgeschwindig- m/sek 15 
keit der Luftschraube 

D Schraubendurchmesser m 15 

h Steigung der 
Luftsohraube 

m h "'" JlDv/U 15 

S Schrau benschu b kg 16 

k$ Schubbeiwert der 
U2 

16 
Luftschraube 

k$=S/F(22 

M Schraubendrehmoment mkg 16 

kd Drehmomentenbeiwert 
D U2 

16 
der Luftschraube 

kd=M/F2 (22 

1] Luftschrauben- ks v 
16 1]=---

wirkungsgrad kd U 

Luftschraubendrehzahl /Min 
U 

16 n n=19,1-
D 

(20 Luftdichte kgsek2/m4 (20=0,125 16 
in Bodennahe 

Dopt Giinstigster 
4/ S (2~ 

16 m Dopt =28 V"2 -
Schraubendurchmesser n (2 
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