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Vorwort.

Das kleine Buch, das hier zum fiinften Male vor die Offent-
lichkeit tritt — nachdem vorher wilhrend der Jahre 1916 bis 1918
drei beschrinkte Auflagen erschienen sind — ist ans Vortrigen
hervorgegangen, die der Verfasser erstmals zu Ostern 1913 vor
deutschen Fliegeroffizieren in Berlin, dann im Febrnar 1916 in
einem Kurs zur Heranbildung technischer Offiziere der k. u. k.
Luftfahrttruppen gehalten hat. Unter mehrfacher Umarbeitung
und mit verschiedenen Ergdnzungen wurde von ihm der Gegen-
etand in der Art dieses Buches in akademischen Vorlesungen,
die sich nicht nur an engere Fachkreise wandten, wiederholt
behandelt, an der Universitdt StraBburg 1913, an der Tech-
nischen Hochschule Dresden 1919 und an der Universitiit Berlin
1922 und 1925, Die letzte Umarbeitung des Buches erfolgte
fiir die vierte Auflage unter Mithilfe von Dr. Horst Philipps,
jetzt in Frankfurt a. M. im Jahre 1983. Da der Verfasser seit-
her, durch andere Arbeiten stark in Anspruch genommen, den
Kontakt mit den Fortachritten des Flugwesens nicht in ge-
niigendem MaBe aufrechterhalten konnte, wandte er sich an den
Mitunterzeichneten mit der Bitte, die Nenbearbeitung und Herans-
gabe der notwendig gewordenen fiinften Aunflage zu iibernechmen.

Die Austithrungen des Buches sind fiir Leser bestimmt, die,
ohne in den einschligigen Fragen iiber mehr als gute Schulbil-
dung zu verfiigen, aus Beruf oder Neigung die mechanischen
Grundlagen kennenzulernen wiinschen, auf denen unser heutiges
Flugwesen beruht. Es sind daher alle Uberlegungen und Unter-
suchungen fortgeblichen, zu denen héhere mathematiache Hilfs-
mittel erforderlich wiren; auch sonst ist an Vorkenntnissen nicht
mehr vorausgesetzt, als was an hoheren Schulen (in Osterreich:
Mittelschulen) gelehrt zu werden pflegt. Doch mag vielleicht
das Buch anch 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 Ergénzung zu
selbstgewonnenen Anschauungen und Erfahrungen.

In der vorliegenden fiinften Auflage sind inhaltlich neu
die Abschnitte iiber Entwurfsunterlagen fiir Luftschrauben, iiber
den Dieselmotor und ein Kapitel iiber das Drehfliigelflugzeug.
Da trotz dieser und einer Reihe von weiteren Erginzungen, die
samtlich vom Zweitunterzeichneten herriihren, der Umfang des
Buches seiner Bestimmung gemifl nicht wachsen sollte, wurden
durch Umordnung verschiedener Abschnitte einige Wiederholun-
gen vermieden und die Darstellungen mancher Lehrgegenstéinde
von geringerer Wichtigkeit gekiirzt. Der gro3te Teil der Bezeich-
nungen wurde denjenigen der deutschen Luftnormen angepaBt
und zusammen mit den wichtigsten im Text verwendeten De-
finitionen gesondert aufgefiihrt.

September 1936. X .
Richard v. Mises.

Kurt Hohenemser.
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Einleitung.
Geschichtlicher Uberbliek.

1. Bis zum ersten Motorflug. Dem Franzosen Alphonse
Pénaud glickte um das Jahr 1870 die Entdeckung, daB ein
Flugzeug, um in der Léngsrichtung stabil zu sein, nur einer
geeigneten Schwanzflosse — D#mpfungsfliche — bedarf. Er
fand auch, daBl die seitliche Unstabilitit durch Aufbiegen oder
Aufwirtskriimmen der Tragflichen vermindert wird. Am
18. August 1871 lieB er vor Zeugen ein durch gespannte
Gummiziige betriebenes Flugzeugmodell frei fliegen. Dies war
der erste Flug eines ,kiinstlichen Vogels®. Wenige Jahre darauf
nahm sich Pénaud, 30 Jahre alt, aus Krinkung iiber die Nieht-
beachtung seiner Erfindung das Leben.

Der Deutsche Otto Lilienthal entdeckte um 1890, dal
gewdlbte Tragfligel ebenen Flachen an Tragkraft bedeutend
iiberlegen seien. Er suchte der Lisung des Flugproblems da-
durch nidher zu kommen, daf er Tragfliige]l am eigenen Kiorper
befestigte und in dieser Weise von kleinen Anhthen aus Gleit-
und Schwebeversuche ausfihrte. Nach zahlreichen wohlgelun-
genen Versuchen fand er durch Absturz am 11. August 1896
seinen Tod.

Durch Tilienthal und Pénaud beeinflullt, arbeitete der
Amerikaner 0. Chanute weiter. Als seine Schiller gelten die
Briider Wilbur und Orville Wright, Triger des bedeutendsten
Namens, den die Geschichte des Flugwesens zu nennen hat.
Sie erfanden in der Verwindung der Tragflichen das Mittel zur
Stabilisierung eines Flugzeuges in der Querrichtung. Sie bauten
ein Flugzeug mit gewdlbten Tragflichen, mit Daémpfungsfliche
und Verwindung, riisteten es mit einem rund 15 pferdigen Mo-
tor aus und machten damit am 17. Dezember 1908 in Dayton,

v Migez-Hohenemsaer, Fluglehre, 5. Aufl, 1
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Staat Ohio, den ersten Flug von etwa einer Minute Dauer iiber
eine Strecke von 260 m. So wurden die Briider Wright die
ersten Menschen, die wirklich geflogen sind.

2. Die franz6sische Schule. Zur Zeit der ersten Ver-
suche der Briider Wright begann in Frankreich, gefithrt von
Hauptmann Ferber, eine grofe Reihe von Méannern sich mit
Flugversuchen zu beschéftigen. Santos-Dumont gelang im Ok-
tober 1906 der erste Motorflug in Europa. Unterstiitzt wurde
die hier einsetzende Entwicklung, die durch die Namen Far-
man, Blériot, Voisin u.a. gekennzeichnet wird, durch die
Schaffung des leichten Umlaufmotors (Gnoéme), der in seiner
vollkommenen Anpassung an die Bediirfnisse des Fluges lange
Zeit hindurch uniibertroffen blieb. Als im Juni 1908 auch die
Briider Wright nach Frankreich iibersiedelten, war die Vorherr-
schaft Frankreichs auf dem Gebiete des Fluges auf Jahre hinaus
fest begriindet. Fast alle sportlichen Hochstleistungen wurden
in Frankreich geschaffen, fast alle Lander der Welt wurden
von der franzésischen Industrie mit Flugzeugen und Motoren
versorgt.

In Deutschland begann August Euler um 1909 mit Flug-
versuchen und dem Bau von Flugzeugen im Anschlufl an
franzosische Vorbilder.

3. Entwicklung des deutschen Flugwesens. Die
Entwicklung des deutschen Flugwesens kniipfte 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,
unabhingig von Pénaud, ein freifliegendes Modell eines Flugzeuges
vorfithren konnte, jahrzehntelang Versuche mit Drachenfliegern
unternommen. Um 1899 begann Igo Etrich, dem das letzte
Gleitflugzeug Lilienthals zur Verfiigung stand, mit Versuchen,
die dahin zielten, die Fliigelform des Zanonia-Samens (einer
Gurkenpflanze aus Java) fiir Flugzwecke nutzbar zu machen.
Er entwickelte auf Grund dieses Gedankens in Gemeinschaft
mit Hugo Wels die ,Taube“, deren wesentliches Merkmal die
nach Art der Zanonia nach hinten aufwérts gebogenen Trag-
flichenenden waren; damit schuf er das Flugzeug, das bis
zum Beginn des Krieges kennzeichnend fiir das deutsche Flug-
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wesen blieb. Im Juli 1909 gliickte der erste Flug in Wiener-Neu-
stadt, von wo aus dann Hellmuth Hirth, der erste deutsche
Flieger von groflem Ruf, die Taube nach dem Deutschen Reich
mitnahm. Fast die ganze deutsche Industrie beschéftigte 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 Tragflichen, aber — im Gegen-
satz zu Frankreich — durchweg mit Standmotoren ausgeriistet,
allmihlich groBere Geltung. Namhafte Erfolge dieser Typen
kennzeichneten die Entwicklung in Deutschland in der letzten
Zeit vor dem Kriege.

4. Fortschritte wiahrend des Krieges. Die Weiter-
bildung der Flugzeugtypen wiahrend 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 Grundziigen abgeschlossen
ist und das Flugzeug, im GroBen gesehen,- in seinem allgemeinen
Aufbau und in der Mehrzahl seiner Konstruktionsteile allmihlich
endgiiltige Formen annimmt. Der Unterschied der Typen in den
verschiedenen Lindern ist mehr und mehr in den Hintergrund
getreten und schlieBlich fast ganz geschwunden. Ahnlich wie
vor 4 oder 5 Jahrzehnten die stationdre Dampfmaschine, vor
drei Jahrzehnten das Fahrrad, vor zwei Jahrzehnten das Auto-
mobil, so niherte sich jetzt allméhlich das Flugzeug seiner ,, Welt-
form*, die wohl weiten Spielraum fiir konstruktive Anpassung an
verschiedene Bediirfnisse, aber keinen Spielraum fiir phantasie-
volle Erfindertitigkeit bietet. Die Anforderungen des Krieges
gingen in erster Reihe auf Erhohung der Flugleistungen, Ge-
schwindigkeit und Steigfdhigkeit, in zweiter Reihe auf Vervoll-
kommnung der Bewaffnung fiir Abwehr und Angriff. Verhaltnis-
mifBig am besten und am endgiiltigsten 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 ausgeriistet, gut 200 km/Std. er-
reichte. Fiir grofere Bauarten schien der deutsche und dsterreichi-
sche Standmotor mindestens gleichwertig, wenn nicht {iberlegen
zu sein. Durchgreifend war die ganz enorme Steigerung der

1*
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Motorstirke, 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 Pferdestérken, die zum Tragen grofer Lasten und
zahlreicher Bemannung bestimmt, die Tatigkeit der Luftschiffe
iibernehmen sollten, wurden schon wihrend des Krieges erprobt
sind aber zu Verwendung in gréBerem Umfang nicht mehr
gelangt.

5. Der gegenwirtige Stand. Nach Beendigung des
Krieges war auf allen Teilgebieten des Flugwesens zuniichst in
allen Léndern eine naturgeméfBe Ermattung eingetreten. All-
méhlich begann man dann, die im Kriege geschaffenen Konstruk-
tionen fiir die Aufgaben des militdrischen Dienstes weiter aus-
zugestalten und ausgedehnte Luftflotten mit besonders gewihl-
ten Flugzeugtypen zu schaffen. Daneben traten auch die Auf-
gaben des Luftverkehrs hervor, die heute in allen Landern mit
dem groéBiten Nachdruck verfolgt werden. In den letzten Jahren
haben Grofle und Motorstirke, Tragfihigkeit und Reichweite,
Geschwindigkeit und Flughthe Werte erreicht, an die man vor
kurzem noch kaum gedacht hitte. Die Flugzeuge verschiedener
Typen bilden in weitem Umfang ein Verkehrsmittel des prak-
tischen Gebrauchs, das neben Land- und Wasserfahrzeuge tritt.
Dariiber wird auch im letzten 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 Uberblick iiber die wichtigsten Welt-
rekorde nach dem Stande vom April 1935.

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

6. Entwicklung 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 fiir die Erklirung aller Bewegungs-
erscheinungen abgibt; dann aus zahlreichen, durch planméBige
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Beobachtung gewonnenen Erfahrungssitzen, die das besondere
Erscheinungsgebiet, mit dem man es in der Flugtechnik zu tun
hat, kennzeichnen. In beiden Richtungen, in der Erweiterung der
Anwendungen mechanischer Theorien und in der Vertiefung der
experimentellen Forschung, kann man eine stetige Entwick-
lung, die den Fortschritten der Flugtechnik paralell lauft, fest-
stellen. Einem groflen Teil der oben angefiihrten Namen be-
gegnen wir in der Reihe erfolgreicher Forscher wieder, so
Pénaud, Lilienthal, Ferber u. a. Besonders groe Verdienste
um die Beschaffung und Verbreitung zuverlissiger Versuchsergeb- -
nisse erwarb sich im Anfang der Entwicklung G. Eiffel, der
vor mehreren Jahren verstorbene Erbauer des Eiffelturmes und
Begriinder der ersten groflen aerodynamischen Versuchsanstalt
in Frankreich. In Deutschland wirkt die Gottinger Versuchsanstalt
seit 1908 unter Prandtl’s Leitung mit groBem Erfolg auf diesem
Gebiete. Heute besitzen alle Kulturlinder weitliufige Einrich-
tungen, die dem experimentellen Studium der flugtechnischen
Fragen dienen.

Die theoretische Forschung hatte in ihren Anfingen na-
mentlich drei bedeutende Ergebnisse aufzuweisen: G. Bryan
eroffnete 1903 eine Reihe von Arbeiten, in denen die Stabilitits-
theorie der allgemeinen Mechanik auf das Flugzeugproblem an-
gewandt wird, N.Joukowski gelang es 1910, die Ansitze der
klassischen Hydrodynamik fiir eine Berechnung des Auftriebes
bestimmter Tragflachenprofile nutzbar zu machen, und endlich
vermochte L. Prandtl 1917 durch eine geistreiche Anwendung
hydrodynamischer Sétze auch Anhaltspunkte fiir die Ermittlung
des Tragflichenwiderstandes 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 kénnen nur die
einfachsten und am leichtesten verstindlichen Elemente der
Fluglehre besprochen werden. Wer sich weiter unterrichten
will, wird die mehr und mehr anwachsende Buch- und Zeit-
schriftenliteratur der wissenschaftlichen Flugtechnik verfolgen
miissen. Auf einzelne der einschligigen Veréffentlichungen ist
an verschiedenen Stellen des vorliegenden Buches hingewiesen.



I. Allgemeines iiber Luftkriifte. Luftwiderstand.
1. Luftdrock.

Unter Luftdrock versteht man die auf die Flicheneinheit
ausgeiibte Druckkraft der atmosphirischen Luft, Man denke
gich etwa einen Hohlraum luftleer ausgepumpt, so dafl seine
Winde nur auflen den Druck der Luft auszuhalten haben, Jedes
em? der Wand erfihrt dann eine Kraft, die unter gewohn-
lichen Verhaltnissen rund 1,036 kg betrigt. Fir die MaBeinheit
oKilogramm pro Quadrat-Zentimeter schreibt man zur Ab-
kiirzung at, gesprochen , Atmosphire”. Also: normaler Luft-
druck = 1,036 at.

Das gebriauchlichete MalB fiir den Luftdruck ist die Hohe
der Quecksilbersiule im Barometer. Da das spezifische Ge-
wicht des Quecksilbers etwa 13,60 kgfl oder kg/dm® betrigt,
ist das Gewicht einer Siule von 1 em? Querschnitt und 762 mm
Hé&he gleich 0,01-7,62.13,60==1,036 kg. Dem normalen Luft-
drock von 1,036 at entspricht somit der Barometerstand 762 mm.

Piir das Fliegen ist die Verdnderlichkeit des Luft-
druckes im Raume von griBter Bedeutung, da vom jeweiligen
Luftdruck die Dichte der Luft und von dieser die Flugmig-
lichkeit abhangt. Folgende Hauptgesetze gelten fiir ruhende
oder gleichférmig bewegte Luft:

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

b} Mit der Héhe nimm#$ der Luftdruck ab.

¢) Das MaB der Abnahme hingt von der Temperatur am
Boden und von der Stirke der Temperaturabnahme mit der
Hihe ab.

Der Temperaturabfall fiir 100 m Héhe, der sogen. ,Tempe-
raturgradient”, betrigt — solange man nicht in allzy weite Ent-
fernung von der Erdoberfliche aufsteigt — ungefihr 0,5° Celsius
und liegt nach theoretischen Erwigungen zwischen 0% und 1%
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Zahlentafel 1.

Luftdruck in mm Quecksilberaiule fiir Hohen von 0 bis 8000 m
bei verschiedenen Bodentemperaturen und Temperaturgradienten.

Bodentemperatur 0° C|Bodentemperatur 10°C} Bodentemperatur 20°
Hh —_— e e PURE - e —0— e a— — — - - .
ion ¢ Temperaturabfall Temperaturabfall Temperaturabfall
Metern auf 100 m: auf 100 m: auf 100 m:
0°0c . osecitec] oec iosec|1oc] oo Joscclaeg
0 762 | 762 |72 | w2 762 | 762 | 762 | 762 | 762
T 1000 671 671 671 675 675 674 678 677 677
2000 593 050 587 598 . 596 593 603 601 . 598
3000 523 517 512 530 525 619 587 532 | 527
4000 462 453 443 470 462 452 478 470 . 461
5000 407 395 | 381 416 ' 405 392 425 414 . 402
6000 3549 344 326 869 354 337 378 364 348
7000 317 298 277 | 327 309 | 288 | 3837 319 300
8000 280 | 258 . 233 | 290 , 269 | 245 | 300 279 256

Die vorstehende Zshlentafel 1 gibt den Luftdruck in mm
Quecksilber fiir verschiedene Héhen an'), w. zw. nicht nur fiir
den mittleren Temperatur-Gradienten 0,5% sondern auch fiir 0°
und 19 Abfall auf 100 m. Als Bodentemperatur sind 0°, 10° und
20°C angenommen, als Barometerstand am Boden 762 mm. Die
Verhiltnisse fir 10° Bodentemperatur sind tberdies in Abb. 1
wiedergegeben, in der Weise, dafl zu jeder Hihe bis 6000 m (als
Ordinate) der zugehirige Luftdruck (als Abszisse) aufgetragen

'} Unter Benutzung der sogenannten Zustandagleichung fiir ein
gidenles Gas® — als solches kann man die Luft mit groBer Anniherung

auffsssen — und der Gleichgewichtsbedingung der Atmosphére erhilt
man bei konstantem Temperaturgradienten die Druckiormel:

~ ) 1
b:anI _a__a:| Bu
Lo

Hierin bedeutet: & den Druck in mm Quecksilber in der Hdhe &,
b, = 762 mm den Bodendruck, 7, die Bodentemperatur, ¢ den Tempera-
turgradienten in Grad pro Meter, % die Hohe in m und B = 29,24 m/grad
die Gaskonstante (d. i Quotient: Druck durch Raumgewicht und abso-
lute Temperatur). Mit dieser Formel sind die zweiten und die dritten
Bpalten (Temperaturgradient 0,5° und 19/100 m) der Zahlentafel 1 be-
rechnet worden. Fiir die ersten Spalten wurde, da fiirr 2 = 0 die an-

gegebene Formel versagt, das dafiir geltende Gesetz:

benutzt,

k

= boe_ﬁ;
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wurde. Der ziemlich rasche Druckabfall mit der Hohe — in
6000 m Hohe ist der Druck bereits um mehr als die Halfte
des Bodendruckes gesunken — ist als ein fiir die Luftfahrt
besonders wichtiger Umstand hervorzuheben. Vorgreifend sei
nédmlich erwihnt, daB die Geschwindigkeit des Flugzeuges bei
sinkendem Druck erhéht wird, ohne daB die dazu erforderliche
Motorleistung gesteigert zu werden braucht. Man erkennt an
der Zahlentafel, daB die Abnahme des Luftdruckes mit der

fothe

1
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Abb. 1. Druckabnahme fiir Bodentemperatur 10°.

GréBe des Temperatur-Gradienten wéchst und auch um so
starker ist, je kleiner die Bodentemperatur angenommen wird.
Dies riihrt daher, daB die Dichte der Luft — wie wir noch
im folgenden Abschnitt erdrtern werden — mit zunehmender
Temperatur abnimmt, und dafl der Luftdruckunterschied zwischen
zwei wagrechten Schichten lediglich durch das Gewicht der
zwischen ihnen liegenden Luftmasse bedingt wird. Ist
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 Zahlentafel 1 benutzen, d. h. den Druck auf 10° Boden-
temperatur und 0,5° Temperaturabfall pro 100 m beziehen. In
Wirklichkeit ist der Temperaturgradient vielfachen Schwan-
kungen unterworfen und weicht fiir gréBere Hoéhen von dem
angegebenen Werte 0,5° nicht unerheblich ab, worauf in Ab-
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schnitt 2 naher eingegangen werden soll. Bis zu Hdéhen von
etwa 8000 m ist es hinreichend genau, mit 0,5°/100 m Tempe-
raturabfall zu rechnen.

In allen Spalten der Zahlentafel 1 ist, wie gesagt, an-
genommen, dal der Barometerstand am Boden 762 mm be-
trigt. Bekanntlich wechselt aber von Ort zu Ort und von
Zeit zu Zeit der Barometerstand in ziemlich betrichtlichen
Grenzen, woriiber man sich ja stets zur Kenntnis des , Wetters“
unterrichtet. Unsere Zahlentafel 148t sich nun in allen Féllen

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

Wenn der Baro-
meterstand am Boden
nicht, wie in der Tabelle
vorausgesetzt, 762 mm
betrigt, sondern z. B.
750, so ist jede Angabe
der Tabelle mit dem
Verhéltnis 750:762 zu

multiplizieren. Z.B.: In

Abb. 2. Hohenschaubild (Barogramm) 6000 m Héhe betrigt bei
eines Fluges.
der Bodentemperatur

10° C unter Annahme von 0,5° C Temperaturgradient der Luft-
druck (nach Zahlentafel 1) 354 mm, also bei 750 mm Baro-
meterstand: 354-750: 762 = 348 mm. Man sieht, daf 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 Héhe zur H6henmessung verwendet wird. Man
bedient sich hierzsu eines Barographen oder Hohen-
schreibers, d.i. eines selbstschreibenden Luftdruckmessers, der
— mit einem Uhrwerk versehen — die jeweilige Gro3e des Luft-
druckes wihrend des Fluges auf einem gleichférmig abrollenden
Papierstreifen aufzeichnet. Das Papier ist mit einer doppel-
ten Teilung versehen, wie es unsere Abb. 2 zeigt. Den einzelnen,
in gleichen Abstinden aufgetragenen Kreisbogen entsprechen die
Zeiten: 5, 10, 15 Minuten usf. Den wagrechten, in ungleichen Ab-
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stinden aufeinanderfolgenden Linien sind Hohenangaben 500 m,
1000 m, 1500 m usf, beigesetzt. Man kann das Barogramm ( H5hen-
gohaubild} leicht in ein gewbhnliches rechtwinkliges Koordinaten-
system umzeichnen, Abb. 3, indem man Punkt fiir Punkt den
Zahlenangaben nach fibertrigt, Aber damit hat man noch kein ein-
wandfreies Bild desSteigvorganges. Denn aus dem Voranstehenden
geht hervor, daB die Festlegung der barometrischen Héhenskala,
d, h. die Zuordnung von Hohenangaben zu den Zeigerstellungen des
Luftdruckmessers, nur

auf bestimmien An-

. 5500
nahmen i{ber Tempe- oo | |
raturgradient, Boden- s V4R
druck und Bodentempe-  °" - A \
ratur beruhen kann, Da A \
diese Annahmen nicht o / \
fiir jeden Flug zutreflen / \
konnen, mull man, wenn b \
2000
es auf genaue Fest- _ \
Bog B
stellungen  ankommt, . \
2 20014
noch eine Umrechnung )i \
507
vornehmen. Darauf wol- \
len wir im néchsten Ab- & & w % 3z #
schnitt eingehen. Abb. 3. Umgezeichnetes Barogramm.

2. Raumgewicht der Luft und Luftdichte. Hihenmessung,.

Unter Raumgewicht oder spezifischem Gewicht eines Kérpers
(gelegentlicht verwendet man hierfiir auch das Wort ,Luft-
wichte“) versteht man das Gewicht der Raumeinheit dieses
Kérpers. Es sind daher immer, wenn man vom Raumgewicht
spricht, die gewdhlten MaBeinheiten fiir das Gewicht und fiir
das Volumen anzugeben. Z. B.: Quecksilber hat das Raumgewicht
13,6 kg/dm?® oder 13.6 kg/l. Man pflegt das Raumgewicht mit
dem griechischen Buchstaben y (gamma) zu bezeichnen.

Fiihrt man, was wir immer tun werden, als Raumeinheit
m?, als Gewichtseinheit kg ein, so ist das Raumgewicht des
Wassers von 4° C gleich 1000, das Raumgewicht der Luft
von 10° C bei 762 mm Barometerstand 1,252, d. h. 1 m?® Luft
wiegt unter den genannten Verhiltnissen 1,252 kg.
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Das Raumgewicht der Luft ist vom Luftdruck und der
Temperatur abhéngig. Es gelten hierfiir folgende Gesetze:

a) Das Raumgewicht &ndert sich proportional dem Luft-
druck. Beispiel: Bei 762 mm Qu. und 10° C ist das Raum-
gewicht der Luft gleich 1,252 kg/m?®; wie grof ist es bei
775 mm Qu. und 10° C? Man hat 1,252 mit dem Verhiltnis
775: 762 zu multiplizieren, also 1,252-775:762 = 1,273 kg/m?.
Ist der Barometerstand nicht 775 mm, sondern allgemein b mm,

so ist das Raumgewicht y:yo%z—, wenn y, das spez. Gewicht

bei 762 mm Barometerstand und 10° C bezeichnet.

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

Ausdehnungskoeffizient der Luft fiir 0° betrigt %3 d. h. irgend-

ein Luftvolumen vergrofert sich bei Erwdrmung von 0° auf
1°C um ein 273stel.

Beispiel: Bei 10° C ist das Raumgewicht der Luft y;
wie groB ist das Raumgewicht bei 20°C und beim gleichen
Barometerstand? Eine Luftmenge, die bei 0° das Volumen 1 m®
hat, hat bei 10° den Rauminhalt 1+ 10/273 = 283/273 m?, bei
20°:1--20/273 =293/273 m®*. In dem MaB der VergroBerung
des Luftvolumens verringert sich nun das Raumgewicht. Be-
trigt es y, fiir 10°C, so ist es fiir 20° C:

283
Y="% 293 =10,966 y,;

analog wire fiir 30° C:

283 283
7=70"375 130 — To308 000 o
28
und allgemein fiir ¢t°C: =7 2737;‘.?1,}

Die Summe 278 +¢=1T nennt man die ,absolute Temperatur*
der Luft.



2. Raumgewiocht der Luft und Luftdichte.

i3

Héhenmessung.

¢} In Zusammenfassung beider Gesetze folgt somit?): Andert
sich sowohl der Barometerstand als auch die Temperatur, so ist,

gleich allgemein angeschrie-

ben: o 083
Y=Veqee 27314
Nach dieser Formel, in der
Yo = 1,252 kg/m* zu setzen
ist, kann man beispielsweise
fiir die in Zahlentafel 1 an-
gegebenen Luftdruckwerte
und die zugehorigen, durch
Bodentemperatur und Tem-
peraturgradient bestimmten
Temperaturen das jeweilige
Raumgewicht der Luft fiir
die verschiedenen Hohen-
lagen berechnen. Die Ergeb-

et
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Abb. 4. Dichteabnshme fiir Tempera-

turgradient 0,5°100 m,

nigge einer solchen Berechnung fiir den Warmeabfall 0,5% auf
100 m sind in Zaklentafel 2 und in Abb. 4 wiedergegeben. Man

Zahlentafel 2,

laumgewicht y in kg{m® und Dichte 9= y:g fiir Hihen von § bis 83000 m
beim Bodendruck 762 mm und Temperaturgradient 0,59 auf 100 m.

it Nach der in der FuBnote 8, 8 erwibnten Zustandsgleichung ist

-1

P — konatant — R.

Da diese Gleichung fiir jeden Ort gilt, kann man sie auch fiir Boden-

Hihe | Bodentomperatur 09 C| Bodentemperatur 10°C| Bodentemperatur 20°C
I empe. ! : Tempe-| Tempe- '
Hetern ra.u?r PoorieTel ratur VA=) ratar | 770
0 oc {1,298 o3z | 100 | 12521 0,128 } 200 1210 0193
1000 | — 5°71,165| 0,19 5% 11,129 " 0,115 15 1,094 0,112
2000 | —10°! 1,044 ; 0,106 0¢ | 1,015, 0,104 10e 0,983 | 0,101
3000 | —15° (0,833 | 0,095 [— 5°)0911, 0,093 3% 0,800 | 0,001
4000 | —20°| 0,833 | 0,085 | —10°[ 0.816 ° 0,083 0° 0400 ] 0,082
5000 | —25%| 0,741 | 0,076 | — 15| 0.730 - 0,074 | — &° ! 0,719 | 0,073
6000 | — 3009|0688 | 0,067 | —20° | 0,651« 0,066 | —10?, 0,644 | 0,066
7000 | —35°| 0,583 0,059 | — 259 0,579 | 0,059 | —15°: 0,575 | 0,059
8000 | —40°[0,515] 0,063 | —300] 0,584 | 0,052 | —20°! 0,513 | 0.052
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erkennt hier, daf beim Ansteigen auf 6000 m das Raumgewicht
auf etwa die Halfte des Bodenwertes sinkt.

Die voranstehenden Betrachtungen griinden sich auf die
Annahme, dafl die Temperatur einen gleichméfBigen Abfall von
0,5° auf 100 m Héhe erleidet. Dies trifft aber nur fiir den
untersten, fiir die Luftfahrt allerdings bisher wichtigsten Teil
der Atmosphére zu. Die Grenze der gleichméBigen Abnahme
der Temperatur liegt bei etwa 11000 m. Die Grenzfliche, die
sich vom Aquator gegen die Pole senkt, teilt die gesamte Atmo-
sphire in zwei, ihren wesentlichen Erscheinungen nach ver-
schiedene Teile, den unteren, die sogenannte Troposphire und
den oberen, die sogenannte Stratosphire.

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

Zahlentafel 3.

Durchschnittlicher Temperaturverlauf iiber Mitteleuropa.

Hohe | Mittl. Tem- | Temperatur-| Hoéhe | Mittl. Tem- | Temperatur-
in km peratur gradient in km peratur gradient
0 10 0,5 9 —44 0,6
1 5 10 —50
0,5 0,3
2 0 05 11 —53 01
3 -5 06 12 —54 0
4 -11 06 13 —54 0
5 -17 07 14 —54 0
6 —24 07 15 —54 0
7 -31 ! 16 —54
8 —38 o1
0,6

druck, Bodentemperatur und Bodenraumgewicht anschreiben:

Do

70 To

Dividiert man die zweite Gleichung durch die erste, so folgt, da die

Druckgrofen p sich wie die Barometerstinde b verhalten, wenn man

iiberdies T durch 273 - ¢ ersetzt, wobei ¢ wieder die in Celsiusgraden ab-
gelesene Temperatur bedeutet:

= konstant = R.

b T
TN 218
Insbesondere gilt fiir 10° Bodentemperatur und 762 mm Qu. Druck am
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Man erkermt aus dieser Tabelle'), dafl der Temperatur-
gradient im wesentlichen zwischen 0,5° und 0,7° schwankt.
Bildet man nur aus den ersten 11 oder 12 in Frage kommen-
den Werten einen Mittelwert, so erhilt man 0,5 bis 0,6. In
Abb. 5 sind sowohl die Temperaturen als auch die Gradienten
fir die einzelnen Hohen aufgetragen. Bei 11 km biegt die
Temperaturkurve um und verlauft ;.
annshernd parallel zur Hohenachse, 7

Bei noch griferen Héhen — was

hier nicht mehr gezeichnet wurde i N Jemperatr
. . L AN W N Gradient

— werden die Temperaturen wie- \R

der hoher, d. h. die schon ein-
mal eingenommenen Temperatur-
zustinde werden noch einmal ,um-
gekehrt” durchlaufen. Dem ganzen ’;\
Vorgang legt man aus diesem ;
Grunde den Namen ,Temperatur- 2
umkehr oder auch ,Temperatur- A% 4“‘ 29‘ 4’3 ff’ Zlf
inversion¥, der Grengfliche zwischen % -# -w - -2 -w 0 +m£°
Troposphire und Stratosphire ent- 4, = Tempersturverlauf in
sprechend den Namen ,Inversions-  Abhingigkeit von der Hohe.
grenze“ bei. In die Abbildung ist
auBerdem noch die Gerade eingezeichnet, die den Temperatur-
abfall bei konstantem Temperaturgradienten darstellen wiirde.
Der Wert 11 km fiir 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? Die Zahlentafeln 1 und 2 sind unter
Benutzung zweier allgemein giiltiger physikalischer Gesetze iiber
das Gleichgewicht und die Zustandséinderungen der Luft auf-
gestellt worden, wobei aullerdem von dem gleichmiBigen Tem-

o, g &

/)’
,
F
r
'
L

74

Boden che im Text folgende Formel, mit y, = 1,252. Aus diesem Aus-
druck folgen die beiden Teilgesetze a) und b), je nachdem man die
Temperatur oder den Druck unverandert 1a6t.

'} Die obenstehenden Angaben sind Mittelwerte der Temperatur
und des Temperaturgradienten, die iiber Mitteleuropa gemessen wurden.,
Entnommen sind die Werte dem Buche Defant, ,Meteorclogie”, Samm-
lung Géschen Bd. 54.
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peraturabfall Gebrauch gemacht wurde. Die physikalischen Ge-
setze behalten ihre Giiltigkeit auch in die Stratosphire hinein,
nicht aber die Zusatzannahme des gleichmafiigen Temperatur-
abfalls. Die iiber 10 km hinaus in gleicher Weise fortgesetzten
Zahlentafeln 1 und 2 wiirden also den wahren Verhéltnissen
nicht entsprechen. Nach welchen Gesetzen Druck und Dichte
in der Stratosphire abnehmen, kénnte theoretisch' erst nach
genauer Kenntnis der an der betreffenden Stelle vorherrschen-
den Temperaturverhiltnisse festgestellt werden.

Die im vorangehenden durchgefiihrten Untersuchungen iiber.
den Zusammenhang von Druck- und Temperaturverlauf setzen
uns instand, die Steigleistung eines Flugzeuges aus einem vom
HoéhenmeBgerdt aufgezeichneten Schaubild richtig zu beurteilen.
Fiir gewohnliche Zwecke des Luftverkehrs reichen natiirlich die
Angaben des Mefstreifens unmittelbar aus. Man entnimmt z. B.
der Abb. 2 oder dem umgezeichneten Barogramm in Abb. 3,
daBl 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
erhdlt man, indem man im Kurvenpunkt in der Hohe 4000
die Tangente zieht; ihre Neigung ist eine solche, dafl 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 grof3e Hohen und um genaue Feststellungen, etwa bei einem
Hohenwettbewerb, so wiinscht man die Leistungsféhigkeit des
Flugzeuges unabhingig von der Wetterlage des Aufstiegortes
und Aufstiegtages zu beurteilen und fragt: Wie wiirde das Baro-
gramm an dem , Normaltag und Normalort aussehen? 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-
wihlt, also Bodendruck 762 mm, Bodentemperatur 10° und
Abfall 0,6° auf 100 m, so sehen wir, daB die Hohenangaben
1000, 2000, 3000... des Schaubildes eigentlich die Druckwerte
675, 596, 525... (Zahlentafel 1) bedeuten. Hiervon ausgehend
miissen wir das Schaubild in zweifacher Weise berichtigen, und
hierzu bendtigen wir die Kenntnis sowohl der Temperaturen i,
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die wihrend des Fluges in jeder barographisch abgelesenen Hohe
geherrscht haben, wie auch der Temperaturen ¢, die bei der
Herstellung des Hohenmalstabes benutzt worden sind. Sind
die tatsichlich gemessenen Temperaturen ¢ in den Héhen 1000,
2000, 3000, 4000 und 5000 m (d. h. in den Augenblicken, in
denen der Héhenmesser diese Angaben aufwies) etwa 18°, 129,
79 0% —6° gewesen, so sind die in dem Barogramm abge-
griffenen Geschwindigkeiten und die H8hen in folgender Weise
zu berichtigen,

- Bei der Bodentemperatur ..zg'ci\ —
10° und dem Abfall 0,5 auf fedN—~l 171 | |
100 m kommt der Héhe 4000 m km_m_l____;_\_§_‘j""‘_'-f-.- --:;Z;,Z/ i
die Temperatur — 10? und, den I

— — 330
i \\ // |
S A -\486

Bedendruck 762 mm voraus- | ;ﬂ;/ i
gesetzt, nach Zahlentafel 1 der */*7— — \"f;;/{a ] ‘vzqr__ 0
Luftdruck 462 mm zu; durch 5?3‘//0\\0— e
die tatsiichlichen Messungen ist ;lupd |3 P : i

diesem Luftdruck jedoch dieTem-
peratur 0 zugeordnet. Also ist
die im Schaubild abgelesene Ge-
schwindigkeit von 3,2 m/sek im T
Verhiltnis 273 -0 — 273 zu 7t = ¢ b
273 — 10 =263 zu erhdhen, wo- 77 i

B

- 273 .
mit sich 3,2-%—-—— 3,32 ergibt. 5 % B 2o
Denn in diesem MaBe ist, nach Abh. 6. Berichtigung eines Hohen-
dem Voranstehenden, die Dichte schaubildes.

der Luft durch die Annahme

der zu niedrigen Temperatur lberschétzt worden; zu einer
bestimmten Druckidnderung gehtrt aber eine der Dichte um-
gekehrt proporticnale Hheninderung, daher mull die ab-
gelesene Steiggeschwindigkeit jm Verhéiltniz der theoretisch an-
genommenen zur wirklichen Dichte berichtigt werden. Nach der
Formel ist ferner hei 462 mm Barometerstand und 0°C die Luft-

462 283

dichte y=—1,252. 788 378 — 0,788. Die Hohe, die unter ,nor-

malen” Verhiltnissen dieser Dichte entspricht, entnimm$ man

am besten der Abb. 4. Hier ist die dem »-Wert 0,788 in der

mittleren (stark ausgezogenen) Kurve zugehérige Ordinate gleich
v. Mises-Holenemser, Fluglehre, 5, Aufl. 2



18 Allgemeines iiber Luftkrifte. Luftwiderstand.

4300 m. Es mul also die berichtigte Kurve so beschaffen sein, dafl
sie in der Hohe von 4300 m eine Neigung von 3,32 m/sek aufweist.

Das endgiiltig berichtigte Héhenschaubild 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 durchgetiihrt, 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 Neigung zeichnet. Es ergibt
sich hierbei folgendes Resultat:

Abgelesene Hohe 1000 2000 3000 4000 5000
” Geschwindigkeit 6,67 5,33 4,17 3,20 2,67
Berichtigte ” 6,98 556 436 38,32 2,77
” Hohe 15600 2400 3400 4300 5300

In Abb. 6 ist das ganze Verfahren an unserem Beispiel
durchgefiihrt und dabei die der Berichtigung unterworfene
Linie aus Abb. 3 nochmals (schwécher 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 Abstinde zwischen den Héhen
nimmt, fiir die die Rechnung ausgefilhrt wird, um so mehr
néihert sich das Resultat der stetig gekriimmten Linie, die eigent-
lich die richtige ist. Fiir alle 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 4 t'="17", also die absoluten Werte
der gemessenen Temperatur und der ,Normaltemperatur“, 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“ hétte das Flugzeug eine Gesamthéhe von 5700 m
in 22 Minuten erreicht, gegeniiber dem unmittelbar abgelesenen
Wert von 5400 m in der gleichen Zeit!).

4 Uber die Berichtigung von Hohenschaubildern handelt der Auf-
satz des Verfassers in der Zeitschr. f. Flugtechnik und Motorluftschiffahrt
1917, H. 2324, 8. 173 bis 177. Weitere Ausfilhrungen hierzu enthilt das
Biichlein von W. Meissner, Entfernungs- und Hohenmessung in der
Luftfahrt. Braunschweig: Vieweg 1922.
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Dag hier geschilderte Verfahren der Berichtigung eines
Schaubildes gilt unabhiingig 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 Steigféhigkeit des Flugzeuges
unabhéingig von den Temperaturverhaltnissen.

Unter Dichte der Luft oder spezifischer Masse versteht
man den Quotienten Raumgewicht der Luft durch die Schwerebe-
schleunigung g=9,81 m/sek® Bei 10°C und 762 mm Barometer-
stand ist daher die Dichte der Luft "/;0:19’%2:0,128, d. i
ungefdhr 1/8. Diese Zahl merken wir uns als Durchschnitts-
wert fiir die Luftdichte am Erdboden. Die Werte der Luftdichte
fiir groBere Hohen sind neben denen des Raumgewichtes in
Zahlentafel 2 eingetragen.

Fiir den Quotienten y:g, also fiir die Luftdichte oder
spez. Masse der Luft, schreiben wir im folgenden stets den Buch-
staben o. Dieser bedeutet mithin eine im allgemeinen verdnder-
liche GroBe, die (bei Wahl von Meter und Kilogramm als MaB-
einheiten) fiir die Luft am Boden unter gewdhnlichen Verhilt-
nissen den Wert 1/8 besitzt, in groBeren Hohen auf die Hélfte
und noch darunter sinkt. Bei allen Formeln und Berechnungen
der Fluglehre spielt die Luftdichte eine ausschlaggebende Rolle.

Wir fithren hier noch die folgenden, fiir Durchschnitts-
verhiltnisse (10° C und 762 mm Qu. am Boden, 0,5°%C Warme-
abfall auf 100 m) berechneten Werte der verhéltnisméaBigen
Dichteabnahme an. Es betrigt in Hundertteilen der Bodendichte
inderHéhe 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 Verdnderlichkeit des
Luftdruckes mit der Hohe gesprochen; die dort aufgestellten
Gesetze gelten sowohl fiir ruhende Luft wie fiir gleichformig
bewegte (Wind). Im GroBen kommen auch andere als gleich-
féormige Bewegungen fiir 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, wie

DA
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iiberhaupt durch jede Bewegung eines Kérpers in der Luft,
werden die Luftteilchen der nichsten Umgebung in eine un-
gleichférmige Bewegung versetzt. Denn die dem Korper
zuniichst liegenden Teilchen miissen mit der vollen Geschwindig-
keit mitgehen oder ausweichen, bei den etwas ferner liegenden
verliert sich diese Bewegung allméhlich. In Zusammenhang
mit dieser ungleichférmigen Geschwindigkeits-Verteilung steht
eine Verschiedenheit des Druckes; der Druck ist, wie wir spiter
sehen werden, auf der Unterseite eines Tragfliigels immer gréfler
als auf der Oberseite — tbrigens die grundlegende Er--
scheinung fiir die Moglichkeit des Fliegens.

Der Zusammenhang zwischen
Druck- und Geschwindigkeits-Unter-
schieden wird durch das Grundgesetz
aller Mechanik:

Kraft = Masse >< Beschleunigung

beherrscht. Um uns iiber die am
Flugzeug auftretenden Erscheinungen
Abb. 7. Element eines zu verstindigen, wollen wir uns zu-
Stromfadens. niichst vorstellen, dal3 das Flugzeug
ruht und dabei von einem wagerecht
gerichteten Luftstrom angeblasen wird. Die Bewegung der Luft
hat dann die Eigenschaft ,stationdr® zu sein, d. h. an jedem
Ort geschieht im Laufe der Zeit immer dasselbe: Druck und
Geschwindigkeit sind wohl von Punkt zu Punkt veriinderlich,
an jedem einzelnen Punkt aber mit der Zeit unverénderlich.
Denken wir uns nun, Abb. 7, eine Reihe geradlinig oder fast
geradlinig hintereinander stromender Luftteilchen, deren Ge-
schwindigkeit auf der Strecke 4B =1 von v, auf v, zunimmt.,
Wir wollen Kraft, Masse und Beschleunigung dieser Teilchen be-
rechnen. Der Druck in 4 sei p,, der Druck in B sei p, und der
mittlere Querschnitt des Luftfadens gleich £ Da dann die Kraft
Py - f in der Bewegungsrichtung, p,-f in der entgegengesetzten
wirkt, hat die resultierende XKraft fiir die betrachteten Luft-
teilchen die GréBe (p, — p,)f- Der Rauminhalt der Luftteilchen
ist f-1, daher die Masse g-f-I, weil o die Luftdichte oder die
Masse der Raumeinheit 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 ! von v, auf v, zunimmt.
Wie groB ist die Zeit, in der diese Zunahme erfolgt? Setzen

wick

gleich dem Quotienten aus Weg durch Geschwmdigkeit,

e S
2 v vy

und die Beschleunigung demnach:

wir die mittlere Geschwindigkeit gleic so ist die Zeit,

(v,— 2l _ vy — ”12
J Ul—]— v, 21
Multiplizieren wir diesen Aus- ¢

druck mit der Masseg f-l,s0 er- 4. %}
,02 2 7y A::q

halten wir o - f - 211, und

wenn wir dieses Produkt aus
Masse mal Beschleunigung der
resultierenden Kraft (p, —p,) - f
gleichsetzen, fallt der Quer-
schnitt f heraus, und es bleibt:

V4
vy — o7 e
p1_p2‘9_22 = £ Ij.
v2 9 zu aen Maﬂafﬂe/efﬂ
02
=ey—ey Abb. 8. Staugerit.

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

Dieses Gesetz gibt uns vor allem ein Mittel an die Hand, um
Geschwindigkeiten zu messen. Die Messung geschieht durch
ein sog. Staugeridt, dessen Grundgedanken Abb. 8 darstellt. In
letzter Linie wird hier die Messung der Geschwindigkeit (dhnlich
wie die der Hohe mit Hilfe des Barometers) auf eine Druck-Be-
stimmung zuriickgefiihrt. Man bringt das Ende A des Gerdtes an
die zu untersuchende Stelle, an der die unbekannte Geschwindig-
keit v; und der schon anderweitig bestimmte Druck p, herrschen.
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Innerhalb des Réhrchens, das in 4 beginnt, dann rechtwinklig
abbiegt und in die Kammer B einmiindet, Abb. 8, verliert sich
die Geschwindigkeit der Luftteilchen sehr rasch, so daB v,=—0
zu setzen ist; es tritt demgemiB eine Druckerhéhung ein,
die man durch Anschluf} eines Manometers in B messen kann.
Kennt man so den Druck p, neben dem schon bekannten p,,
80 kann man jetzt aus

Do —P1= @

[

vl

2

die gesuchte Geschwindigkeit v, berechnen. Die vorstehende
Gleichung geht aus der allgemeinen Beziehung hervor, sobald
man darin 9, =0 setzt. Das Geréit Abb. 8 ist iiberdies so
eingerichtet, dal es zugleich die Messung von p, ermdglicht,
indem an D ein zweites Manometer angeschlossen wird (von der
Offnung C aus wird der Druck p, nach D iibertragen), oder un-
mittelbar die Messung der Differenz p, — p,, indem der Druck-
unterschied zwischen B und D an der Scheidewand E bestimmt
wird.

Fir das in der Fluglehre sehr hiufig 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 g¢:

U‘E
1=05"
Im Anschluf an die Ausdrucksweise der Mechanik fester Kor-
per kann man den Staudruck auch als die lebendige Kraft
einer Raumeinheit Luft bezeichnen, da ¢ die Masse der
Raumeinheit ist. Gemessen wird ¢, so wie der Luftdruck, in
kg pro Flicheneinheit, also fiir uns immer in kg/m® Z. B. ent-
spricht einer Geschwindigkeit » — 40 m/sek bei der normalen
Luftdichte ¢ =1/8 der Staudruck
1 1600 .
Da wir die Dichte stets als bekannt voraussetzen diirfen, ist
fiir uns der Staudruck einfach ein Mall der Geschwindig-
keit, dhnlich wie die Hohe der Quecksilbersiule ein MaB des
Luftdruckes ist. Wir kénnen auch leicht eine anschauliche
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Vorstellung vom Staudruck gewinnen. Stellen wir nimlich in
einen mit der Geschwindigkeit v bewegten Luftstrom einen Korper
“hinein, so wird es an seiner Vorderseite einen Punkt geben, an
dem die auftreffenden Stromfiden sich teilen. Zwischen den
beiden Scharen sich teilender Stromfiden gibt es gerade eine
Stromlinie (siehe z. B. Abb. 10), die an dem Korper endet. An
dieser Stelle herrscht die Geschwindigkeit Null; der Punkt heifit
»Staupunkt“ der Stréomung. Die Druckdifferenz zwischen dem
Staupunkt und einem Punkt der ungestérten Stromung, wo noch

die Geschwindigkeit v besteht, ist genau gleich g~, also gleich
dem zu v gehorigen ,Staudruck”.

Zahlentafel 4.

Staudruck in kg/m® fiir verschiedene Geschwindigkeiten und
Luftdichten.

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

fiir 100 m).
Geschwindig- Staudruck fiir die Hohe h iiber dem Meeresspiegel,
keit bzw. fir die Luftdichte o
v [9=0,128] 0,115 | 0,104 | 0,093 | 0,083 | 0,074 | 0,066
m/sek |km/Std h=0m [1000m|2000m 3000 m|4000m |5000m| 6000 m
0 0 0,00 0,00f 0,00 0,00] 0,00] 00| 0,00
5 18 1,60 144 1,30 1,16 1,04, 0,93 0,83
10 36 6,40 575 520 4,65 4,15) 3870 3,30

15 54 | 1440 | 12,94] 11,70 10,46| 9,34 833| 743
20 72 9560 | 23,00| 20,80 18,60| 16,60 14.80| 13,20
25 90 | 40,00 | 3594| 3250 | 29,06 2594 2313 2063
30 | 108 57,60 | 51,75| 46,80 | 41.85| 37,35| 83.30| 29.70
35 | 126 78,40 | 7044 | 6370 56,96 | 50,84 45.32| 4043
T 40 | 144 | 10240 | 92,00| 83,20 74,40| 66,40 59.20 5280
45 | 162 | 129,60 |116,44|10530| 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 | 23040 |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 | 860,00 | 8234429250 | 261,56 23344 | 208,13 | 185,63
80 | 9288 | 409,60 | 368,00 382,80 297,60 265,60 | 23680 211,20
85 | 306 | 46240 4154437570 335,96 | 299,84 | 267,33 | 238,43
90 | 324 | 51840 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 | 520,00 | 465,00 | 415,00 | 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

der Formel q:g% berechnete Staudruck angegeben. Dabei

sind die Dichte-Werte angenommen, die nach der mittleren Spalte
der Zahlentafel 2, also fiir 10° Bodentemperatur und 0,5° Wirme-
abfall auf 100 m den Hhen von 1000 zu 1000 m entsprechen.

Da der einem bewegten Korper von der Luft entgegen-
gesetzte Widerstand dem Staudruck annshernd proportional ist,
wie im nichsten Abschnitt gezeigt werden soll, kann man aus
vorstehender Zahlentafel z. B. entnehmen, dal bei Stundenge-
schwindigkeiten von 90 bzw. 234 km in Bodennihe ungefihr
der gleiche Luftwiderstand herrscht wie in 6 km Héohe bei den
Geschwindigkeiten von 126 bzw. 324 km pro Stunde.

Fiihrt man die Bezeichnung ¢ in die oben abgeleitete Formel
fiir die Druckdifferenz ein, so erhdlt man p, — p, =g, — ¢, oder
Pyt 0, =1s+ 15,
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 fiir die verschiedenen einzelnen Luftfiden gleich, (weil
némlich in einiger Entfernung vom Flugzeug ¢ und p als konstant
angesehen werden darf), so dafl man {iberhaupt von einer Kon-
stanz der Summe von Luftdruck und Staudruck sprechen
kann: Je gréfer an irgendeiner Stelle die Geschwindigkeit und
damit der Staudruck, um so kleiner der Luftdruck, und umgekehrt.
Dieser Satz 1at uns in vielen Féllen das Zustandekommen der
verschiedenen Luftkrifte besser verstehen. Man bezeichnet die
Gleichung p, 4 ¢, = p, -|- ¢, vieltach als die , Energiegleichung
der strémenden 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-
leitung angenommen, da auBler den beiden Druckkriften p,-f
und p,-f keinerlei andere Kriifte auf die Luftteilchen wirken.
Dies ist nicht genau richtig, da bewegte Luft sich bis zu
einem gewissen Grade wie eine zihe Masse verhilt, in der
noch innere Krifte verschiedener Art, #hnlich der Reibung
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fester Korper, wirksam sind. Daher stimmt auch die Konstanz
der Snmme von Luftdruck und Staudruck in solchen Fillen
nicht, in denen die Zidhigkeit eine grofere Rolle spielt. Bei
der Anwendung des Satzes ist auch zu beachten, dall er unter
der Voraussetzung stationdren Verhaltens der Luft gewonnen
wurde, d. h. unter der Annahme, dal} an ein und derselben Stelle
des Raunmes dauernd die gleiche Geschwindigkeit herrscht. Wir
miissen also immer von der Vorstellung ausgehen, daBl das
Flugzeug oder der Korper, dessen Luftkrifte wir ins Auge
‘fassen, rubt und von einem Windstrahl getroffen wird (so wie
beim Versuch im Luftkanal); dort, wo die auftreffenden Luft-
teilchen gebremst werden, also geringere Geschwindigkeit haben,
ist dann der Druck erhéht usf.

Eine zweite allgemeine Beziehung, die &hnlich wie die
Bernoullische Gleichung den Einblick in das Zustandekommen
der von der Luft ausgeiibten Krifte
fordert, finden wir durch folgende
Uberlegung. Es sei zuniichst wieder
vorausgesetzt, dali die Bewegung
stationdr erfolgt, d. h. dall dauernd Abb. 9. Stromfaden.
an gleichen Stellen des Raumes das
gleiche geschieht. Diz in der Bewegung aufeinanderfolgenden
Teilchen erfillen einen Stromfaden wie in Abb. 7. Wir haben
in der Abb. ¢ einen solchen Stromfaden wieder gezeichnet
und ihn dabei der Linge nach in einzelne Stiicke eingeteilt,
deren jedes den gleichen Rauminhalt V aufweist: dort wo
die Rohre dicker wird, ist die Hohe des abgeteilien Stiickes
geringer und umgekehrt. Wir kdnnen die GréBe ¥V und damit
den Abstand der Teilstriche so bemessen, dall die Ent-
fernung von einem zum nichsten gerade dem in einer Se-
kunde zuriickgelegten Weg entspricht. Die Griofie V bezeichnet
dann die ,pro Sekunde durch den Faden flieBende Luftmenge®.
Im Zeitraum einer Sekunde verandert sich der Zustand derart,
dal} das Stiick 1 an die Stelle von 2, das Stiick 2 an die Stelle
von 3 tritt usf. 8ind die Geschwindigkeiten der einzelnen Stiicke
der Rethe nach v, v,, v, usf, so erfihrt das erste Stiick von
der GriBe V offenbar gerade die Beschleunigung v, — v, (nim-
lich Geschwindigkeitszunahme dividiert durch die: Zeitdauer eine
Sekunde). Der hierzu notwendige Kraftanfwand betrigt nach dem
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Grundgesetz der Mechanik: Kraft — Masse >< Beschleunigung,
oV (v, —v,). Ebenso erfordert die Geschwindigkeitsinderung,
die das Stiick 2 des Stromfadens gerade erfahrt, den Kraftauf-
wand oV (v, —v,). Beide Krifte zusammen geben die Gréfe
oV (v,—v, +v,—v,) =0V (v, —wv,). Addiert man jetzt noch
die Kraft, die das dritte Stiick erfahrt und die offenbar die
GroBe oV (v, — v,) besitzt, so erhdlt man als Summe der drei
Krafte oV (v;—v,+v, —v,)=0V(v,—v,). So geht die
Rechnung weiter, und man sieht, daf die Gesamtsumme aller
Kréfte, die notig sind, um die stationire Bewegung in dem
Faden aufrecht zu erhalten, nichts anderes ist als das Produkt
von oV in die Differenz: Endgeschwindigkeit weniger Anfangs-
geschwindigkeit. Oder anders ausgedriickt: Die Kraftwir-
kung, die die stationdre Bewegung in einem Strom-
faden begleitet oder aufrechterhilt, ist gleich dem
Produkt aus den drei Faktoren: Dichte g, sekundlich
durch den Faden flieBende Menge V und Geschwindig-
keitszuwachs im Faden v, —v,.

In dieser Betrachtung haben wir vorausgesetzt, da man
Geschwindigkeiten (und Krifte) so addieren bzw. subtrahieren.
kann wie einfache Zahlen. Das ist nur dann ohne weiteres richtig,
wenn es sich um untereinander gleichgerichtete Geschwindig-
keiten (bzw. Krifte) handelt, wenn also der betrachtete Strom-
faden geradlinig verlauft. Bildet er eine beliebige ebene Kurve
etwa in einer Vertikalebene, so muBl 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, nédmlich: Damit die stationdre
Bewegung in dem gekrimmten Stromfaden bestehe, mufl eine
wagrechte und lotrechte Kraft vorhanden sein; die erstere
gleich oV 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 gekriimmten Bahnkurve gilt der Satz analog fiir
drei Komponenten.) Dieser Satz, den man den Impulssatz
oder Satz von der Bewegungsgrolle nennt, wird uns spiter
manche aufkMrende Bemerkung gestatten. Seine Geltung ist
nur daran gebunden, dafl die betrachtete Bewegung stationédr
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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. Dal diese aber nur sehr un-
bedeutend sind, erkennt man an folgendem Beispiel. Wir haben
oben fiir die immerhin schon betrichtliche Geschwindigkeit von
40 m/sek oder 144 km/St den Staudruck gleich 100 kg/m?—
0,01 kg/em? = 0,01 at gefunden. Da der Luftdruck ungefihr 1 at
betrégt, macht somit eine Druckerhthung, die dem ganzen Stau-
druck entsprechen wiirde, erst etwa 1vH aus, und da die Dichte
(vgl. Abschn. 2) dem Druck proportional ist, wiirde auch diese
nur um 1vH zunehmen. Solche Unterschiede diirfen wir wohl
vernachléssigen und daher die Dichte in der unmittelbaren
Umgebung des Flugzeuges als eine konstante GroBe ansehen.

@ Allgemeines iiber den Luftwiderstand.

Wird irgendein Koérper mit einer Geschwindigkeit v durch
die Luft bewegt, so entstehen, wie wir eben iiberlegt haben,
in seiner unmittelbaren Umgebung Druckunterschiede. Im 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- —’_’/_-__/\_VB\>
gung entgegenwirkt, und die man @ %
Luftwiderstand nennt. Q

Die physikalischen Grund- M
lagen des Luftwiderstandes von
angestromten Korpern sind erst Abb. 10.
in den letzten Jahrzehnten klar-  Strémung um ein Kreisrohr.
gelegt worden. Wird ein zunéchst
ruhender Korper in einem vollig reibungsfreien Medium in Be-
wegung gesetzt, so kann nach den Sétzen der klassischen Hydro-
dynamik kein Widerstand des Korpers entstehen. In einem
solchen Medium schmiegen sich die Stromlinien der Korper-
oberfliche an. Nun sind die physikalischen Medien, z. B. Luft,
nicht vollig reibungsfrei, insbesondere ist der ReibungseinfluB}
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in unmittelbarer Nihe der Korperoberfliche recht erheblich und
verursacht in vielen Fillen ein Stromungsbild, das von dem in
einem véllig reibungsfreien Medium zu erwartenden erheblich
abweicht. Die Stromung um ein Kreisrohr z. B. verlduft nach
Abb. 10. Im rickwirtigen Teil des Korpers schmiegen sich die
Stromlinien nicht mehr der Korperoberfliche an, sondern lésen
sich ab; es bildet sich ein von Wirbeln erfiillter Totraum.
Im Wirbelraum herrscht ein geringerer Luftdruck als auf der
Vorderseite des Korpers, so dall ein Widerstand des Korpers
entsteht. In einer vollig reibungsfreien Stromung wiirde dds
Stromungsbild auf der Riickseite des Rohres genau so aussehen
wie auf der Vorderseite, der Luftdruck an gegeniiberliegenden
Punkten der Rohroberfliche wire der gleiche, die Luftkrifte auf
Vorder- und Riickseite wiirden sich gerade aufheben und keinen

resultierenden Widerstand bilden.
A Ein derartiges Stromungsbild 148t
sich auch versuchsmifBig gewinnen;

”,///;/////////////,” es entsteht im ersten "Augenblick

des ,, Anfahrens“, wenn man das

Abb. 11. Stromlinienkérper.  zunichst ruhende Rohr in Bewegung

' setzt. Sehr bald wird jedoch durch

den Einflul der Reibung in der Néhe der Korperoberfliche die
Stromungsform entsprechend Abb. 10 umgebildet.

Es ist von groBler praktischer Bedeutung, dafl man Korper-
umriBformen finden kann, bei denen ein Abheben der Strémung
auf der Riickseite des Korpers weitgehend unterdriickt ist. Es
sind das die Stromlinienkdrper, bei denen die Riickseite der Form
der abflieBenden Stromung angepaBt ist (sieche Abb.11). Auf die
Ausbildung der Vorderseite der Koérper kommt es dabei weniger
an. Ein solcher Stromlinienkdrper hat tatséchlich einen &ulerst
geringen Widerstand, der nur einen Bruchteil des Widerstandes
einer Kugel von gleicher Stirnfliche betriagt?). (Unter Stirnflache
eines Korpers versteht man die Projektion seines Umrisses auf
eine Ebene senkrecht zur Anstromrichtung.)

1) Auf die groBe Bedeutung der Korper mit Stromlinienform hat

. wohl als erster hingewiesen: Lanchester, F. W.: Aerodynamik, ein Ge-

samtwerk iiber das Fliegen. 2 Bde. Leipzig: B. G. Teubner 1909/11. Das

Buch ist sehr anregend, verhaltnismdBig leicht versténdlich, enthdlt hier
und da nicht ganz einwandfreie Schliisse.
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Wir haben bis jetzt den Luftwiderstand eines Korpers
dadurch erkldart, daB auf seiner Vorder- und Riickseite ein ver-
schieden hoher Druck herrscht, und dabei angenommen, daB
dieser Druck senkrecht auf der Korperoberfliche steht. Man
nennt den bisher besprochenen Widerstand Druckwiderstand.
Er ist nur in indirekter Weise durch die Luftreibung verur-
sacht. In Wirklichkeit ist aber lings der ganzen Oberfliche
der Druck nicht genau senkrecht auf das Flichenstiick zu ge-
richtet, auf das er wirkt, sondern hat eine kleine, der Be-
wegungsrichtung des Kdrpers entgegengesetzte, tangentiale Kom-
ponente; die Resultante dieser Teilkrifte nennt man den Rei-
bungswiderstand. Eine sehr diinne ebene Platte, die, an den
Kanten zugeschérft, in ihrer Ebene selbst bewegt wird, wiirde
vielleicht am reinsten den Fall bloBen Reibungswiderstandes
darstellen. Die Beobachtung zeigt, dall die Luft unmittelbar an
dem bewegten Korper haftet, d. h. iiberall, wo der Luftstrom
die Korperoberfliche beriihrt, wird die Luft mit der vollen Ge-
schwindigkeit des Korpers mitgenommen; aber schon in sehr
kleinen Abstédnden, oft von Bruchteilen eines Millimeters, treten
erheblich geringere Geschwindigkeiten auf. Die schmale Zone,
innerhalb deren dieser starke Geschwindigkeitsabfall erfolgt?),
ist der Sitz der Reibungskrifte, deren Resultierende den Rei-
bungswiderstand ergibt.

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

1) Man nennt diese Zone auch die Grenzschicht des Koérpers, deren
theoretische und experimentelle Untersuchung durch L. Prandtl und
seine Schiller viel zur Aufklirung des Luftwiderstandsvorganges bei-
getragen hat. Denn die Vorginge in der Grenzschicht sind es auch, die
das oben erwihnte Abheben der Strémung verursachen. Die Prandtlsche
Grenzschichttheorie ist in iibersichtlicher Weise dargestellt in dem von
L. Prandtl verfaiten ,AbriB der Lehre von der Fliissigkeits- und Gas-
bewegung“ (Handworterbuch der Naturwissenschaften, Bd. 4). Jena:
G. Fischer 1913. Neuere Bearbeitung: L. Prandtl, Abrif der Stromungs-
lehre. Braunschweig: Fr. Vieweg 1931.
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denjenigen Punkt, an dem die Stromlinie senkrecht auf die
Korperoberfliche auftrifft. Das heifit, wir setzen den Widerstand
proportional dem Staudruck ¢ der Stromung. Wird der Stau-
druck der Stromung erhéht, dann erhéhen sich unter der Vor-
aussetzung, daf das Stromungsbild unveréndert bleibt, die Drucke
an allen Stellen der Korperoberfliche im entsprechenden Ver-
héltnis, also auch der Widerstand. AuBlerdem ist der Wider-
stand proportional der Oberfliche O des Korpers. Wir konnen
das Widerstandsgesetz in der Form schreiben:

W=gq-O-c.

Hierin ist ¢ eine dimensionslose Zahl, deren Grofe von der
Stromungsform abhéngt. Da die Oberfliche eines Korpers ver-
haltnisméfBig schwer zu messen ist, verwendet man in der

Abb. 12. Strémung um eine Kugel.

Widerstandsformel an Stelle von O die Stirnfliche F des Korpers.
Das Widerstandsgesetz heilt dann:

W=gq-F-c,,
c
5
wie ¢ von der Form der Strémung um den Korper ab. Diese
Stromungsform ist erstens bedingt durch die Korpergestalt, so
daBl der Widerstandsbeiwert ¢, von den geometrischen Formen
des Kérpers abhingt. Zweitens ist die Stromung aber auch ab-
héngig von der Geschwindigkeit, mit welcher der Korper an-
gestromt wird. Abb. 12 zeigt die Stromung um eine Kugel. Das
linke 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, dal auch der Widerstandsbeiwert c,

wobei ¢, ==— 0 ist. Der Widerstandsbeiwert ¢, hingt genau
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fiir groBere Geschwindigkeiten kleiner ist als bei kleineren Ge-
schwindigkeiten. Das bedeutet nicht, dafl der Widerstand W bei
groBeren Geschwindigkeiten kleiner geworden ist, denn der
Widerstand W ist auBerdem proportional dem Staudruck der
Stromung, der mit dem Quadrat der Geschwindigkeit zunimmt.

Der Ubergang von der einen zur anderen Stromungsform in
Abb. 12 erfolgt nicht allméhlich, sondern setzt bei einer be-
stimmten kritischen Geschwindigkeit verhdltnisméBig plotzlich
ein. In Abb. 13 sind die Widerstandsbeiwerte von zwei Ellipso-
iden und einer Kugel in Abhéngigkeit von der Anstromgeschwin-
digkeit aufgetragen. In allen drei Féllen gibt es eine mehr oder
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Abb. 18. Widerstandsbeiwerte fiir Kugel und Ellipsoid.

weniger scharfe Geschwindigkeitsgrenze, oberhalb der der Wider-
standsbeiwert stark abfillt. Diese Grenze liegt um so tiefer, je
mehr der Korper sich der Stromlinienform nihert. Die kritische
‘Geschwindigkeit ist am geringsten fiir ein in der Bewegungs-
richtung gestrecktes Ellipsoid®).

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

1) Abb. 13 ist den fiir jeden Flugtechniker iiberaus wichtigen Ver-
6ffentlichungen des Gottinger Institutes entnommen, die den Titel fithren:
Ergebnisse der aerodynamischen Versuchsanstalt zu Gottingen, unter
Mitwirkung von C. Wieselsberger und A. Betz herausgegeben von
L. Prandtl. Bisher erschien: 1. Lieferung, 2. Aufl. 1928, 2. Lieferung
1923, 3. Lieferung 1927 und 4. Lieferung 1932. Miinchen und Berlin:
R. Oldenbourg.
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hiangt. Es zeigt sich nun, daBl auch die absolute GroBle des
Korpers, also nicht nur seine geometrische Form, einen Ein-
fluB auf die Stromungsform und somit auf den Widerstands-
beiwert hat. Wir wollen jetzt eine Uberlegung anstellen, die
zeigen soll, unter welchen Umsténden gleiche Strdmungsformen
zu erwarten sind. Wir gehen von der Tatsache aus, dal Luft
genau genommen eine zdhe Flissigkeit ist, in der nicht nur
Normaldrucke (Luftdruck), sondern zwischen zwei aneinander
gleitenden Schichten auch Schubkrifte oder Tangentialspannungen
auftreten konnen. Wenn etwa in Abb. 14 die rechts liegenden
Teilchen vorauseilen, so wie es die eingezeichneten Geschwindig-
keitspfeile in ihren verschiedenen Grofien andeuten, so wirken
in jeder Schnittfliche, die den Geschwindig-
keiten parallel ist, Tangentialkrifte, durch
welche die Schichten auf der rechten Seite
- gehemmt, die auf der linken beschleunigt
werden. Nach einer noch von Newton her-
rithrenden Vorstellung nimmt man an, daB
( die GroBe der auf die Flidcheneinheit ent-
= fallenden Schubkraft proportional, ist dem

Geschwindigkeitsgefille, also dem Quotienten
r4 T T T Geschwindigkeitszunahme durch Abstand der
Abb. 14. Schichten. Wir haben also:

Stromschichten.  Schubspannung — x- Geschwindigkeitsgefille,*

wobei » ein Mall fiir die Zdhigkeit der Luft ist. » hat ent-
sprechend der obigen Gleichung die Dimension

kg tfsek  kg-sek

m?’ m?

Die Strémung héngt auller von der Zihigkeit weiter ab von
k m kg sek?

—i: 5 == & > und

m®  sek m

von einer kennzeichnenden Léangenabmessung des umstrémten

Korpers. (Dimension m.) Aus den vier fur die Stromung kenn-

zeichnenden Grofen: Zihigkeit », Dichte g, Stromungsgeschwin-

digkeit v, Lingenabmessung ! des umstromten Korpers 148t sich,

wie man durch Einsetzen der Dimensionen erkennt, eine

1.

dimensionslose Zahl Tl

x/o

der Dichte der Luft o <Dimensi0n:

bilden. Unter der Voraussetzung, daB,
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abgesehen von der geometrischen Form des Korpers, die auf-
gezdhlten GroBen die einzigen sind, die firr die Strémung eine
mafgebende Rolle spielen, ist die Stromung eindeutig gekenn-
zeichnet durch den Zahlenwert des Ausdruckes

vl

x[e
da sich die vier GroBen nur in dieser einen Weise zu einer
dimensionslosen Zahl zusammenfassen lassen'). Tatsichlich ist
durch Versuche erwiesen worden, dafi die Strémungsformen bei
geometrisch #hnlichen Korpern nur noch von dieser Zahl, der
sog. Reynoldsschen Kennzahl abhéngen. Allerdings kommt es
bei der geometrischen Ahnlichkeit zweier Kérper nicht nur dar-
auf an, dafl die UmriBformen im groflen geometrisch #hnlich
sind, sondern daB auBerdem die kleinen Unebenheiten der Ober-
fliche, die fiir den Luftwiderstand eine maBgebende Rolle spielen,
ebenfalls geometrische Ahnlichkeit aufweisen. Man kann dies
auch so ausdriicken, dafl bei dhnlichen Ko6rperformen auch die
relative Rauhigkeit der Oberfliche die gleiche sein muB, damit
bei gleichen Reynoldsschen Kennzahlen dhnliche Stromungs-
formen enfdstehen.

Den Quotienten /o, der nur von der Natur des Mediums,
nicht von dem besondern Stromungsproblem abhingt, bezeichnet
man schlechthin als Zdhigkeitszahl des Mediums. Sie hat fiir
Luft unter normalen Verhéltnissen etwa den Wert 0,14, wenn
cm und Sekunden als MaBeinheiten genommen werden, oder
0,000014, wenn man Meter und Sekunden benutzt; fiir Wasser
von 20° C im ersten Fall den Wert 0,01, im zweiten 0,000001.
Bezeichnet man die Zahigkeitszahl mit dem griechischen Buch-
staben », so zeigt unsere Uberlegung, daB es auf den Ausdruck

b

l.v

)
14

d.i. Linge mal Geschwindigkeit durch Zihigkeit, oder

1) Diese Art des SchlieSens beruht auf der leicht einzusehenden
Forderung, daB jedes Naturgesetz sich in einer Form darstellen lassen
mufl, in welcher nur noch dimensionslose GroBen vorkommen. Wire
niémlich diese Forderung nicht erfiillt, so konnte man beispielsweise
durch Einsetzen in englischen Zoll statt Zentimetern, das Naturgesetz
andern, was ihm seinen Sinn nehmen wiirde.

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Aufl. 3
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Kennwert durch Zahigkeit, ankommt. Man wird also bei zwei
Kugeln die gleiche Widerstandszahl erwarten diirfen, wenn
beidemal das Produkt aus Durchmesser und Geschwindigkeit
dividiert durch die Zahigkeitszahl des Mittels gleichen Wert
gibt. Dies ist das Reynoldssche Ahnlichkeitsgesetz fiir die
Kugel, bei der die einzige charakteristische Lingenabmessung
eben der Durchmesser ist'). Beispielsweise hat eine Kugel von
28 cm Durchmesser mit 20 m/sek durch Luft bewegt die gleiche
Widerstandzahl ¢, (nicht den gleichen Widerstand W) wie eine
Kugel von 14 cm bei 40 m/sek in Luft oder wie eine Kugel
von 2 cm Durchmesser bei 20 m/sek in Wasser (weil die Zéhigkeit
der Luft 14 mal so grofl ist wie die des Wassers) usf.

In Abb. 13 sind den Abszissen auch die Werte des Aus-
drucks d-v:» (wo d den Durchmesser der Kugel bezeichnet),
beigeschrieben. Auf diese Weise ist man instand gesetzt, den
Widerstand fiir eine Kugel beliebiger GroSe, fiir beliebige Ge-
schwindigkeiten und schlieflich auch fiir verschiedene Medien
mit Hilfe der Abb.13 zu berechnen. Sei etwa der Durch-
messer d = 10 cm, die Geschwindigkeit in Luft »— 20 m/sek,
so hat man 10-2000: 0,14 = 143000. Fiir diesen Wert zeigt die
Linie ¢, ungefihr gleich 0,50, so daB der Widerstand die GriBe
erhalt:

v? ., @ 1 400
W=ec, Fq= chg?hO,{) -0,1 T8 2 — 0,098 kg.
Ist aber die Kugel doppelt so gro8, so hat man d-v:v=286000
und hierfiir zeigt Abb. 13 schon ein ¢, von ungefihr 0,2, so daB
der Widerstand
7z 1 400

=0,2.022 . .5 —
w 2-02% 72 0,157 kg

wird, also nur etwa um die Hilfte groBer als bei der kleinen
Kugel, obgleich die Ansichtsfliche vervierfacht ist.

Im folgenden Abschnitt werden wir die Widerstandsbei-
zahlen der fiir den Flugzeugbau wichtigsten Kérper angeben.

1) Eine andere Ableitung des Ahnlichkeitsgesetzes findet man in
meinem Lehrbuch: Elemente der technischen Hydromechanik, Bd. 1,
Leipzig: Teubner 1914, 8. 48; eine allgemein verstindliche Darstellung
hierhergehériger Fragen in dem Aufsatz von L. Hopf: Uber Modell-
regeln und Dimensionsbetrachtungen. Naturwissenschaften 1920.
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Wir wissen jedoch, dafl eine vollstindige Kennzeichnung des
Verhaltens eines Korpers im Luftwiderstand durch Angabe einer
einzigen Zahl iiberhaupt nicht zu erreichen ist, daB vielmehr
genau genommen immer die Abhingigkeit des Widerstandsbei-
wertes von der Reynoldsschen Kennzahl mit angegeben werden
muB. Da, wie auch Abb. 13 zeigt, innerhalb gewisser Bereiche der
Reynoldsschen Kennzahl die Widerstandsbeiwerte annéhernd
konstant sind, kann man sich praktisch darauf beschrénken, ge-
wisse feste Widerstandsbeizahlen bei der Berechnung der Flug-
zeuge zu verwenden. Es ist jedoch immer notwendig, festzustellen,
ob innerhalb des interessierenden Flugbereiches wesentliche Ver-
dnderungen der Widerstandsbeizahlen zu erwarten sin(‘l\.J

-b. Widerstandsbeizahlen verschiedener Korper.

Die in diesem Abschnitt angegebenen Widerstandsbeizah-
len ¢, verschiedener Korper sind aus den im Windkanal ge-
messenen Widerstinden gewonnen. Es ist

o, =

w F q .
Der Widerstand W ist die Luftkraft, die in der Strémungs-
richtung auf den Korper ausgeiibt wird. F ist die Stirnfliche
oder Ansichtsfliche des Korpers in der Stromungsrichtung, ¢ der
Staudruck der Strémung, fiir den wir in Abschn. 3 die Beziehung

—— 02
gefunden hatten. Hierin ist ¢ die Luftdichte und v ist die
Geschwindigkeit der Stromung in einiger Entfernung vom Kor-

per (siehe auch Zahlentafel 4). Den Widerstand W erhalten wir
bei gegebenem Widerstandsbeiwert aus der Widerstandsformel
W=c¢c,Fq.

Zunéchst ein Beispiel, das uns iiber die grole Bedeutung
glinstiger Formgebung von im Luftstrom befindlichen Teilen
des Flugzeuges belehrt.

Ein zweistieliges Flugzeug &lterer Bauart mit zwei Trag-
flichen (Doppeldecker) hat im ganzen 8 Stiele oder Streben,
das sind Verbindungen zwischen der oberen und unteren Trag-

fliche (ndmlich je 2 zu beiden Seiten, vorne und hinten).
g*
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Die Geschwindigkeit des Flugzeuges betrage 40 m/sek, das ist
40.3,6 = 144 km/Std. Der Abstand der beiden Tragflichen, also
die Linge der Stiele sei 1,6 m, die Breite 5 cm, mithin die
Ansichtsfliche eines Stieles 1,6-0,05 = 0,08 m?.

a) Kreisformiger Stiel. Fiir Kreiszylinder von groBer
Linge ist nach Versuchen der Beiwert ¢, der Widerstandsformel
im Mittel 1,0, sobald das Produkt der Geschwindigkeit in die
Breite des Stieles nicht gréBer ist als etwa 7,2 m?/sek. Fiir groBere
Werte des Produktes fillt ¢, auf 0,3 bis 0,4. Da die Breite
unseres Stiels 0,05 m betrigt, findet man aus der Gleichung:

0,05-v="1,2

die obere Grenze der Geschwindig-
keit, fiir die der Beiwert 1,0 noch
gilt, zu v =144 m/sek. Wir be-
finden uns also mit der angenomme-
nen Geschwindigkeit von 40 m/sek
unterhalb dieser Geschwindigkeit
und miissen mit dem grofen Bei-
wert 1,0 rechnen. Der Widerstand hat

p fvorn. i hintern . ; .
gsomit bei normaler Luftdichte nach
l der Widerstandsformel die Grofle
P W=1,0-0,08--40-40 = 8,0 kg.
L:0=2,5:7 Fir simtliche 8 Stiele zusammen
Abb. 15. Ovalrohre. ist W=8,0-8=—64 kg. Wieviel PS

braucht man, um diesen Wider-
stand zu iiberwinden? Die Leistung betrigt 64 kg-40 m/sek
= 2560 kgm/sek. Da 1 PS==75 kgm/sek, so ist die erforder-
liche 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. Abschn. 16). Dem-
nach betriigt die nur zur Uberwindung 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) Eiférmiges Profil (Ovalrohr). Das giinstigste Verhélt-
nis von Ho6he zu Breite fiir einen Stielquerschnitt wire mit
Riicksicht auf die Festigkeit (da der Stiel nach allen Seiten
gleichmifBig auszuknicken droht) das Verhdltnis 1:1. Fiir den
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Luftwiderstand ist aber ein lingliches Profil mit einem Ver-
hiltnis 3:1 oder 2:1 wesentlich giinstiger. Die in der Regel
verwendeten, einseitig zugeschirften Ovalrohre (auch ,Tropfen-
rohre® genannt, Abb.15) haben ein Verhiltnis Lénge : Breite
etwa gleich 2:1 bis 2,56:1. Bei derartiger Querschnittsgestal-
tung ist naturgemif der Widerstand stets kleiner als bei Kreis-
rohren. Nach Versuchen (vgl. Zahlentafel 5) nimmt der Beiwert c,,
der Luftwiderstandsformel seinen kleineren Wert von im Mittel
0,10 bis 0,16 schon an fiir alle Produkte aus Geschwindigkeit in
Breite, die groBer als etwa 0,3 m?[sek sind. Ist die Breite des
Stiels z. B. wie oben gleich 0,05 m, so ergibt sich, daf$ der kleine
Wert von ¢, bereits fiir v =6 m/sek gilt. Ovalrohre haben
daher gegeniiber kreisformigen einen doppelten Vorteil: ihre
Widerstandszahlen sind infolge der giinstigeren Strémungsformen
an sich geringer und der niedrige Wert von ¢, 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, um den Widerstand der
8 Stiele zu iiberwinden, nicht mehr zu rund 50 PS, sondern zu
etwa 5 PS. Dies ist eine LeistungsgroBe von geringer Bedeutung,
wihrend Leistungen von 50 PS oder dergleichen nicht fiir den
Widerstand der Stiele allein aufgewendet werden kénnten.

Tatséchlich 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 ¢, zu 1,0 bis 1,2 zu setzen ist. Vielfach, kommen statt
der Drihte uind Kabel gewdhnlicher Gestalt geeignet profilierte
Drihte 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-
guerschnitt, ja selbst als dem elliptischen Querschnitt entspricht,
den das Rohr in dem durch die Bewegungsrichtung beatimmten
Schnitt darbietet. Fiir einen Winkel von 30° zwischen Rohr-
achse und Bewegungsrichtung (wobei also ein Ellipsenquerschnitt
entateht, bei dem die groBe Achse das zweifache der kleinen ist)
betrigt 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
Achsenverhiltnisse 2:1 ist, etwa 50 vH des Widerstandes eines
Kreisrohres auf. Man mufl daraus schlieBen, daB die ,Staffe-
lung¥ der einzelnen Querschnitte den Luftwiderstand noch hbe-
sonders herabdriicke.

Uber die Widerstandsheiwerte fiir verschieden gestaltete
Korper gibt die Zahlentafel 5 Auskunft. In der letzten Spalte
ist angedeutet, fiir welchen Abmes-
sungsbereich die Beiwerfe wungefihr
gelten. Dabei ist zu heachten, dafi,
wie 8. 33 erwdhnt, es im wesentlichen
auf das Produkt der Geschwindigkeit
Abb, 16. Geneigte Strebe. 10 eine Lingsabmessung ankommt.

Dies Produkt, daz man auch ,Kenn-
wert® nennt, ist, abgesehen von den Zylindern in Zeile 2 und 3
der Tafel, aus dem Durchmesser des zur Bewegung senkrechten
Querschnittes der Ansichtsfliche und der Geschwindigkeit ge-
bildet. Bei den Zylindern, die als von sehr grofler Lénge vor-
ausgesetzt sind, ist der Durchmesser bzw. die grifite Breite der
Bagsisfliche als Lingsabmessung zur Bestimmung des Kennwertes
benutzt. Behilt man im Auge, was im vorangehenden Abschnitt
iiber die Veriinderlichkeit der Beiwerte gesagh worden ist, so
wird man nichkt iihersehen, dal die Angaben der Zahlentafel
nur ganz rohe Anhaltspunkte bieten konnen. Aubler dem in dem
Kennwert zum Ausdrnck kommenden Einftiissen, der Geschwin-
digkeit und Grofe des Widerstandskorpers treten bei den ver-
schiedenen Versuchsanstalien unter sonst gleichen Yerbaltnissen
oft recht erhebliche Unterschiede in den Versuchsergebnissen auf.
Der Grund hierfiir ist darin zu suchen, daB die Grolle der
Widerstandsbeiwerte in nicht geringem MaBe von der in jeder
Luftstromung vorhandenen Unrehe, der sogenannten Turbulenz,
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abhidngen. Die Atmosphire weist im Mittel einen ganz bestimm-
ten Grad von Turbulenz auf, ebenso ist die Strémung in jedem
Windkanal in gewissemm Male turbulent. Die Widerstandsbei-
werte sind im allgemeinen kleiner in der Strémung mit der
groBeren Turbulenz. So sind die Widerstandszahlen der Gottin-
ger Versuchsanstalt etwas grofler als die von Eiffel angege-
benen, wag teilweise auf groBere Unruhe oder ,Turbulenz” der
Strémung im Eiffelschen Kanal zuriickzufiihren ist.

Die kleinste Widerstandszahl hat sich bei langgestreckten
Drehkiérpern, wie sie heute als Luftschiffkdrper Verwendung
finden (siche die Skizze in Zahlentafel 5) ergeben. Fir das
giingtigste Luftschiffmodell ist nach Gottinger Versuchen der
Beiwert ¢ kleiner als 0,06. Die Form ist vorn gut abgerundet,
riickwiirts zugeschirft und damit mdglichst dem Stromlinien-
verlauf angepalt. Die grofien Lenkluftschiffe haben heute durch-
wegs derartipe Formen, Allgemein kann gesagh werden, dall
kleine Widerstandszahlen sich stets einstellen, wenn der Kérper
in seinem riickwirtigen Teil giinstige Abflubverhilt-
nigse fiir die Luft bietet.

Man darf jedoch nie vergessen, daf} es nicht auf schéne Um-
riBformen allein ankommt, sondern auf die Vermeidung des Los-
1gsens der Stromung und der Wirbel. Wenn man am Umfang sines
sonst gut geformten Korpers Beschlige oder dhnliche Strémungs-
hindernisse anbringt, so kann es geschehen, dafl eine Ablésung
der Stromlinien hervorgerufen wird, so, als ob der hintere Ab-
fluBteil gar nicht vorhanden wire.

Zur Erginzung der Zahlentafel 5 mégen noch folgende
Angaben dienen?*).

Flugzeugriimpfe, vollig glatt, ohne Beschlige, haben,
wenn sie gute UmriBform besitzen, eine Widerstandszahl ¢, ven
ebwa 0,1 bis 0,2. Durch Anschliisse, Beschlige usw., hauptsich-
lich auch durch den aus dem UmriB herausragenden Kopf des
Fithrers und den dabinter angebrachten Windschutz, wird der
Abfluf der Luft stark verschlechtert. Daher kann fiir eine

1y Die Lehr- und Harndbiicher der Flugtechnik enthalten stets zahl-
reiche Angahen iiber Luftwiderstandswerte. Man vergleiche 2. B. R. Fuchs,
L. Hopf und Fr. Seewald, Mechanik des Flugzeuges. Berlin: Julius
Springer 1934/35 oder aus der amerikanischen Literatur: Handbook of
Aeronautics. New York 1933.
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Zahlentafel 5.

Luftwiderstand verachiedener Querschnitiformen,
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Rumpfform in praktischer Ausfithrung mit Beschligen, Aus-
schnitten fiir die Besatzung herausragenden Motorteilen, Auf-
tritten usw. die Widerstandszahl ¢, zu 0,3 bis 0,5 geschitzt
werden.

Fiir die Kiihler, 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 ¢, gleich 0,5
bis 0,8; hierbei gelten die gr6feren Werte fiir Kiihler von gréBerer
Tiefe, alles bezogen auf die Ansichtsfliche des ganzen Kastens.

Luftgekiihlte Sternmotoren mit ihren herausragenden Zylin-
derkopfen erhéhen den Rumpfwiderstand ganz betrichtlich, wenn
nicht der ganze Motor verkleidet wird, so daf
die AuBenform des Rumpfvorderteils glatt ist. m&,
Die Luft muf innerhalb der Verkleidung die

Zylinder umstromen konnen, um die gewiinschte
Kiiblwirkung zu erzeugen. 2

Flugzeugrider haben, wenn sie seitlich
verschalt sind, nach Eiffel den Beiwert 0,5 bis ="\
0,6, unverschalt 1,0 bis 1,2. Nach neueren Ver- Abb. 17.

suchen 1Bt sich dieser durch geeignete Verscha- T?:gﬁﬁfohe
lung bis zu 0,24 herabdriicken. m;e;ltlefe_

Wenn man die im Windkanal gemessenen  Motorgondel.
Einzelwiderstinde der verschiedenen Flugzeugteile
addiert und mit dem Gesamtwiderstand des Flugzeuges ver-
gleicht, wird man oft die unangenehme Erfahrung machen, da8
der gesamte Flugzeugwiderstand gréBer ist als die Summe der
Widerstinde seiner Teile. Die Luftwiderstinde der Korper sind
im allgemeinen am geringsten, wenn die Korper frei umstroms
werden kopnen und die Strémung nicht von benachbarten
Korpern gestort wird. In Abb. 17 sind schematisch drei Lagen
eines auf die Tragfliche aufgesetzten Korpers (Motorgondel) in
der Strémungsrichtung gesehen gezeichnet. Die Anordnung 1
hat einen hohen Widerstand, der das zwei- bis dreifache
des Widerstandes der in der ungestérten Stromung befindlichen
Einzelteile betragen kann. Zur Abhilfe kann man entweder den
Korper in groBerem Abstand von der Tragfliche anordnen, An-
ordnung 2, oder man riickt den Korper so nahe an die Trag-
fliche heran, wie es moglich ist, und bringt eine Verkleidung
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mit guten Ubergingen an, so daB zwischen Koérper und Trag-
fliche keine Luft vorbeistrémen kann, Anordnung 3. Sowohl
Anordnung 2 wie auch Anordnung 3 haben einen erheblich ge-
ringeren Widerstand als Anordnung 1. Eine andere Stelle, deren
geoignete Ausbildung eine erhebliche Widerstandsverringerung
zur Folge hat, ist der Ubergang der Tragfliche zum Rumpf.
Abb. 18 zeigt wieder schematisch in Stromungsrichtung gesehen
zwei Anordnungen von Rumpf und Tragfliche, von denen die
erste einen groBen, die zweite einen wesentlich verringerten
Widerstand hat, obwohl die Ansichtsfliche durch Hinzufiigung
der Verkleidung grofer geworden ist. Diese beiden Beispiele
aus dem verwickelten Fragengebiet der gegenseitigen Beein-
flussung der Widerstinde von Flug-
zeugteilen miissen hier geniigen.
5 ) 7 Bei der Beurteilung der Giite
eines Flugzeuges in bezug auf giinstige
& Formgebung kann man den Gesamt-
- =, widerstandsheiwert angeben, bezogen
Abb. 18. auf die Stirnfliche des Flugzeuges. Bei
Tragfiiche und Rumpf. gegebener Motorleistung N und dazu
gehoriger Fluggeschwindigkeit v des
Horizontalfluges ist der Widerstand W mit groBer Anniherung
gegeben durch die Leistungsgleichung

W.v=Nn-75,

wo N in PS gemessen ist, W in kg und v in m/sek. 7 ist der
Wirkungsgrad des Propellers, der angibt, ein wie groer Bruch-
teil der Motorleistung im Propeller in Antriebsleistung umgesetzt
wird. Fiir den Widerstand W kann man nach der Widerstands-
formel setzen

o .

W:cwlf’g-;—,

worin F die Stirnfliche des Flugzeuges ist, einschlieBlich der
Stirnfliche des Tragfliigels.

Ein MaB fiir die aerodynamische Giite eines Flugzeuges
ist d tient
ist der Quotien ¢, 150N

w

n  Fole-
Je kleiner diese Zahl ist, desto aerodynamisch hochwertiger ist
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das Flugzeug. Es wird fiir den Leser eine interessante Aufgabe
sein, an Hand der in Zeitschriften verdffentlichten Unterlagen
die Giitezahlen von verschiedenen Flugzeugmustern zusammen-
zustellen. Allerdings wird die Ermittlung der Ansichtsfliiche eines
Flugzeuges mit gewissen Schwierigkeiten verbunden sein, auBler-
dem ist es gerade die Kunst des Konstrukteurs, fiir einen be-
stimmten Zweck mit einem Minimum an Ansichtsfliche auszu-
kommen, so daB eine auf die Ansichtsfliche bezogene Giitezahl
noch kein MaB fiir die Zweckmifligkeit der Formgebung dar-
stellt. Ein von diesen Bedenken freies recht anschauliches Maf
fiir die aerodynamische Giite eines Flugzeuges ist die sogenannte
schadliche Fliche, das ist die Fliche einer quadratischen Platte,
die, senkrecht zur Plattenebene angeblasen, den gleichen Wider-
stand ergibt wie das Flugzeug. Natiirlich ist der Widerstand
der Platte abhingig von der Reynoldsschen Kennzahl. Fiir hohe
Kennzahlen, also groBe Geschwindigkeiten und grofe Abmes-
sungen, ist der Widerstandsbeiwert einer quadratischen Platte
¢, = 1,3. Mit diesem Wert wollen wir bei Bestimmung der schéd-
lichen Fliche f rechnen. Aus der Gleichung

W=c, Fqg=—13fq
ergibt sich die schidliche Flache zu

c

f= i3 F.
Die Verwendung der schiidlichen Fliche als MaB fiir die Giite
eines Flugzeuges hat allerdings den Nachteil, daf jetzt eine An-
nahme iiber den Propellerwirkungsgrad 5 gemacht werden muB.
Bei den iiblichen Anordnungen kann man mit = 0,76 rechnen

und erhilt dann unter Verwendung der Gleichung fiir % gie
schiidliche Fliche eines Flugzeuges durch

87N
f="5"
v'e
oder wenn man sich auf Flugleistungen in Bodennihe beschrénkt,
o=} setzt,

f= 700_?_,;.
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Die gesamte schéddliche Fldche eines Flugzeuges
durchschnittlicher GroBe fiir etwa 1—3 Mann Besatzung bei
rund 200 PS Motorkraft betrigt je nach der Bauart und Aus-
fithrung etwa 0,60 m? bis 1,2 m® Die im letzten Kriege viel
verwendeten Grofflugzeuge mit zwei Motoren auBerhalb des
Rumpfes hatten eine schédliche Fliche bis etwa 2,0 m2. Die
heutigen grofen Verkehrs- oder Bombenflugzeuge kommen auf
3 m? und dariiber. Bei den kleinen einsitzigen Kampf- und Sport-
flugzeugen vermindert sich der Betrag auf 0,40 m® oder noch
darunter. Um zu zeigen, wieweit man bei sorgfiltiger Form-
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 schidliche Fliche von 0,28 m? hat. In Zahlentafel 5
sind in der vorletzten Spalte die schédlichen Flidchen der ver-
schiedenen Korper angegeben.

II. Die Tragfliche.

6. Wirkungsweise der Tragfliche, 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 Strémung an der Ober-
fliche des Korpers entstehen. Es ist nun eine der wichtigsten
Grundtatsachen der Fluglehre, daB die Kraftwirkung, die der
Luftdruck an einem Teilchen der Oberfliche eines Ko6rpers ausiibt,
stets anndhernd 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 fillt, ja es muf iiber-
haupt keine Einzelkraft sich als Resultierende ergeben'). So ist
es beispielsweise eine bekannte Erfahrung, dafl der Rumpf eines
Flugzeuges nicht nur Widerstand sondern auch Auftrieb er-

1) Die allgemeine Theorie des Gleichgewichtes fester Korper besagt,
daB eine beliebige Gruppe einzelner Krifte nicht immer einer einzigen
Kraft gleichwertig ist.
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hilt. Damit ist nichts anderes gesagt als dal} die Druckkrifte,
die auf der Unter- und Oberseite des Rumpfes wirken, sich
nicht ganz aufheben, wie etwa an einer wagerecht bewegten
Kugel, sondern ein UberschuB der von unten nach oben wir-
kenden besteht. In diesem Kapitel werden wir uns ausfiihr-
lich mit der Erscheinung des Auftriebs beschiftigen, die na-
tiirlich bei den Tragflichen oder Fliigeln eine viel wesent-
lichere Rolle spielt als beim Flugzeugrumpf. Im vierten Kapitel
werden wir dann sehen, wie die besonderen Richtungsverhalt-
nisse der Luftkréfte bei einem Propeller sogar zu einer Zugkraft
fithren, wobei iibrigens der Fall vorliegt, daB die Gesamtheit
der Luftkrifte keine Einzelkraft zur Resultierenden hat, son-
dern die Verbindung einer Einzelkraft mit einem Kriftepaar. So
sehr diese allgemeineren Formen der Wechselwirkung zwischen
einem bewegten Korper und der umgebenden Luft von der
einfachen Ausgangsvorstellung des Luftwiderstandes abweichen,
sind doch in dem gemeinsamen Ursprung aller dieser Luft-
krifte weitgehende Analogien begriindet. Immer wieder werden
uns Formeln begegnen, die der Gestalt der Luftwiderstands-

formel: We—o, Fq

vollstéindig analog sind. Es liegt darin ein allgemeines Gesetz,
daB nidmlich die Luftkrifte auf einen angestrémten Korper
proportional sind dem Staudruck der Stromung und der Ober-
fliche des Korpers, wobei der Proportionalitidtsfaktor, auch Luft-.
kraftbeizahl genannt, allerdings nur innerhalb gewisser Bereiche
der Reynoldsschen Kennzahl als annédhernd konstant angesehen
werden kann. Im ibrigen hdngen die Luftkrafte auf den Kor-
per nur von den geometrischen Verhédltnissen (Gestalt
und Stellung des Korpers gegeniiber der Stromungsrichtung)
ab. Viele von den an den Begriff des Luftwiderstandes ge-
kniipften allgemeinen Bemerkungen gelten dann sinngemif auch
fir die verschiedenen Luftkréfte, die wir in der Folge kennen
lernen werden: den Auftrieb und Riicktrieb der Tragfliche, die
Zugkraft und Widerstandskraft der Luftschraube, die Luftkrifte
an den Rudern (Steuerflichen) und Flossen. Im iibrigen erinnern
wir nochmals an die zu Beginn von Abschn. 3 gemachten Be-
merkungen, wonach wir unsern Standpunkt so wéhlen wollen,
daB von ihm aus betrachtet, die Stromung um das Flugzeug
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stationdr ist, d. h. wir beobachten die Stromung vom bewegten
Flugzeug aus. Die Anstromungsrichtung ist dann entgegen der
Bewegungsrichtung.

Die Wirksamkeit der Tragfliche ist in erster Linie von
ihrer Querschnittsform, dem sogenannten Tragflichenprofil
abhiingig. In Abb. 19 ist ein solches Profil gezeichnet.

" 7500
‘75—t 50 —— &

Abb. 19. Querschnitt durch eine Tragfliche.

Unter dem Anstellwinkel versteht man den Winkel,
den die Sehne des Tragflichenprofils mit der Bewegungsrichtung
bzw. Anstrémungsrichtung einschliet. Der Anstellwinkel ist fiir
dasselbe Flugzeug beim Fliegen in wagrechter Richtung, beim
Steigen und Gleiten verschieden. Bei wagrechter Bewegung

Autiriet
esult Lymr

/,,,,,wz!’
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A Ruckrries
Abb. 20. Krifte an der Tragfliche.

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

Die Wirkungsweise der Tragfliche ist nun folgende.

Infolge der Bewegung in schriger Lage tritt vorne auf der
Unterseite der Tragfliche eine Druckerh6hung der Luft, auf der
Oberseite eine Druckerniedrigung ein. Der Druck ist daher auf
der Unterseite grofer 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 annéhernd senkrecht
zu den sie aufnehmenden Flichenteilchen gerichtet ist, die ge-
samte Tragfliche aber nicht viel von einer Ebene abweicht, so
haben alle Teilkréifte ungefihr die gleiche Richtung: ,senkrecht
zur Tragfliche“. Die resultierende Luftkraft liegt also an-
nihernd senkrecht zur Tragfliche, bzw. zur Sehnenrich-
tung, Abb. 20. Nach dem Satz vom Krifteparallelogramm kann
man eine solche geneigte Kraft in eine lotrechte und eine
wagrechte Komponente zerlegen. Die lotrechte Komponente ist
in unserem Falle nach aufwirts gerichtet, also entgegengesetzt
der Schwerkraft und heit daher Auftrieb; die wagrechte, infolge
des kleinen Anstellwinkels verhiltnisméBig kleine Komponente
wirkt entgegen der Bewegungsrichtung und heilt der Wider-
stand der Tragfliche oder der Riicktrieb.

Das Wesen des Motorfluges (wie iibrigens auch des Segel-
fluges) liegt in letzter Linie darin, daB bei der Bewegung
einer Tragfliche durch die Luft Krifte geweckt werden, die
nicht lediglich der Bewegung entgegenwirken, also sie
zu hindern suchen, sondern daB, wie eben gezeigt wurde, auller
diesen Kriften auch anders gerichtete entstehen, die die Schwer-
kraft iiberwinden. Wird irgend ein gewdhnlicher Kéorper, z. B.
ein zylindrischer Stab, durch die Luft bewegt, so entsteht im
wesentlichen nur ein Widerstand; eine geeignet geformte ,, Trag-
fliche“ ergibt neben dem Widerstand einen Auftrieb.

Der Quotient Riicktrieb: Auftrieb heift aus Griinden, die
wir in Abschn. 11 kennen lernen werden, Gleitzahl der Trag-
fliche. Je geringer die Gleitzahl (d. h. also bei gegebenem Auf-
trieb auch der Widerstand) ist, um so besser ist die Tragfliche.
Die Tragflichen 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 Riicktrieb der Tragfliche auf 5 bis
6 vH des Auftriebes heruntergedriickt. Die Gleitzahl ist jedoch
fir eine Tragfliche keine unveriénderliche Grofle, sondern sie
dndert sich je nach dem Betriebszustand, d. h. sie ist fiir Steigen
anders als fiir Wagrechtflug. Die angefiihrten Zahlen sind die
Kleinstwerte fiir moglichst giinstige Verhaltnisse. Dariiber wird
noch spiter ausfiihrlich zu sprechen sein.
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Auf der Oberseite einer bewegten Tragfliche entsteht, wie
oben besprochen wurde, eine Saugwirkung, auf der Unterseite
eine Druckwirkung. Die durchschnittliche Saugwirkung ist in
der Regel fast zweimal so grof wie die durchschnittliche Druck-
wirkung, d.h. es trigt zum Auftrieb die Luftverdiinnung an
der Oberseite annihernd doppelt so viel bei wie die Ver-
~0994% dichtung an der Unter-

seite. Man kann dar-

aus schlieBen, daf die

| po9s | Oberseite der Tragfiiche richtige  Ausbildung
! WUnterdruck) (Formgebung) der
Oberseite der Trag-

09976at i fliche wichtiger ist,

4998 R als die der Unterseite.
§ Abb. 21 zeigt zwei

N Linien, die den Druck-

7at atmosph.Linie verlauf auf den bei-
— S den Seiten eines Trag-

70070 at flichen - Querschnittes

| poz|Unterseite der Tragfliche fiir einen bestimmten
! (Uberdruck) Fall darstellen. Die
durchgezogene  wag-

|, ool rechte Gerade ent-
! spricht dem-Luftdruck
Frugrichtung in der ungestiirten

saugs cite ——s="  Luft, d.er gleich 1 at

. gesetzt ist. Die untere

e Druckseite Linie mit Drucken von

Abb. 21. Druckverteilung iiber die Tiefe mehr als 1 at bis etwa

einer Tragfliche. 1,003 at gibt die Pres-

sung an der Unterseite

der Tragfliche wieder, die obere Linie, die bis 0,996 at reicht,
entspricht den Unterdrucken auf der Oberseite der Tragflache.
Es betrigt also der groBte Uberdruck iiber dem atmosphérischen
Druck unten 0,003 at = 30 kg/m?, der groBte Unterdruck unter
dem atmosphérischen Druck auf der Oberseite der Tragfliche
0,004 at =40 kg/m® Die mittleren Werte sind auf der
Unterseite 0,0010 at =10 kg/m? auf der Oberseite 0,0024 at
=24 kg/m®. Im ganzen hat somit unsere Tragfliche in dem
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betrachteten Querschnitt einen resultierenden mittleren Auftrieb
von 10-}24 =34 kg/m® Das Beispiel ist einem Versuchs-
ergebnis fiir 40 m/sek Fluggeschwindigkeit entnommen.

In vielen Darstellungen der Fluglehre findet man Erkli-
rungen fiir die ,Herkunft“ oder ,Ursache“ des Auftriebs, die
dem Anfinger als im Widerspruch mit dem hier Gesagten er-
scheinen konnten. Es heifit z. B., der Auftrieb riithre nur davon
her, daf bei der Bewegung der Tragfliche durch die Luft be-
stimmte Luftmassen nach abwérts ,geworfen werden. Eine
andere, mehr wissenschaftliche Erklérung geht dahin, daf nur
die ,,Zirkulation der Luft“ um den Fliigel den Auftrieb bewirke
usf. Die Verhéltnisse liegen nun in der Tat so: Wenn wir
eine Tragfliche 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 Abwirts-
bewegung der Luft unterhalb des Fliigels auf. Jede dieser drei
Erscheinungen kann daher mit gleichem Recht als die ,, Ursache“
des Auftriebs angesehen werden.

Wie die Abwirtsbewegung oder das ,Abwirtswerfen der
Luftteilchen mit dem Auftrieb zusammenhingt, zeigt folgende
auf den Impulssatz (Abschn. 3 S. 25) gestiitzte Uberlegung. Denkt
man sich das Flugzeug samt der es umgebenden Luft in eine
geniigend grofle 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 Krifte von auBlen her an der Kugeloberfliche,
die sich aber aufheben, weil in geniigender Entfernung vom Flug-
zeug einfach der ungestérte, also iiberall gleiche Luftdruck
herrscht, und zweitens Kréifte von innen her, an den Teilen,
mit denen die Luft das Flugzeug beriihrt. Diese letzteren
Krifte sind die Gegenwirkung der Krifte, die von der Luft
auf die Oberfliche des Flugzeuges ausgeiibt werden, also diesen
entgegengesetzt gerichtet und der GroBfe nach gleich. Wenn
daher das Flugzeug einen Auftrieb erfahren soll, muB die Luft-
masse eine resultierende abwéirts gerichtete Kraft aufnehmen,
und das ist nach dem Impulssatz nur méglich, wenn die Luft-

v. Mises-Hohenemser, Fluglehre. 5. Aufl. 4
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teilchen einen Geschwindigkeitszuwachs nach unten oder eine
abwirts gerichtete Beschleunigung besitzen. Wiirde man die
Luftmenge V kennen, die in jeder Sekunde in den Wirkungs-
bereich des Fliigels ohne Vertikalgeschwindigkeit eintritt, und
die Abwirtsgeschwindigkeit w, mit der sie diesen Bereich ver-
laBt, so hitte man nach dem Impulssatz in dem Produkt
o-V-w die Grofle des Auftriebs 4.

Um 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
Tragfliche mit ungefihr der gleichen Durchschnittsgeschwindig-
keit entlang streichen, so miiite nach dem in Abschn. 3 abgeleiteten
Satz, wonach die Summe aus Druck- und Geschwindigkeitshohe
immer gleichen Wert hat, auch der durchschnittliche Druck
oben und unten gleich sein. In diesem Fall wire also kein
Auftrieb vorhanden. Ist aber Auftrieb da, somit der Druck
unten grofler als oben, so mulB nach dem angefiihrten Satz
die Geschwindigkeit oben grofer und unten kleiner sein. Man
kann sich das so vorstellen, als ob zu der gleichférmigen, un-
gefihr 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 Grofle auf die des
Auftriebes schlieBt, kann im Rahmen dieses Buches nicht er-
klart werden?).

1) Von dem Begriff der Zirkulation ausgehend hat N. Joukowski
(und vor ihm teilweise schon E. Kutta) mit den Hilfsmitteln der theo-
retischen Hydromechanik die Grofe des Auftriebs fiir bestimmte Trag-
flichenprofile berechnet. Die allgemeine Theorie fiir beliebige Profile, die
auch zur Bestimmung der Lage der Auftriebskraft fiihrt, ist vom Ver-
fasser entwickelt worden in zwei Aufsiitzen ,Zur Theorie des Tragfléchen-
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Auftrieb und Tragflichenwiderstand sind Komponenten
einer Luftkraft. Fir sie gelten — vgl. die Bemerkungen am
Beginn dieses Abschnittes — &hnliche allgemeine Gesetze wie fiir
den im ersten Kapitel behandelten Luftwiderstand eines belie-
bigen Korpers. Namlich: Die Kréfte sind unter sonst gleichen
Verhéltnissen proportional dem Staudruck der Stromung
und der TragflachengroBe und im iibrigen bestimmt durch
eine Zahl, die jetzt ,Beiwert des Auftriebes“ bzw. ,Beiwert
des Widerstandes“ heil3t.

Bezeichnen wir den in kg gemessenen Auftrieb mit 4,
den Widerstand der Tragfliche oder Riicktrieb mit W, die Grof3e
der Tragfliche in m® mit F, endlich mit ¢, und ¢, die beiden
Beiwerte, so gelten die Formeln:

A=c qF; W=c,qF.

Hierbei beachte man, dal F die GroBe der Tragfliche ist (nicht
die Ansichtsfliche, die in Abschn. 4 eingefiihrt wurde).

Beim Doppeldecker hat man natiirlich fiir ' die Summe beider
TragflichengroBen einzusetzen. Es ist jedoch zu beachten, daB
Fliachen, die nicht geniigend voneinander entfernt sind, einander
gegenseitig storen und dafl dann ungiinstige Verhéltnisse entstehen.
Man soll durchschnittlich den Abstand der beiden Tragflichen
mindestens gleich der Fliachentiefe machen.

Die Abhéngigkeit des Auftriebs- und Widerstandsbeiwertes
von der Reynoldsschen Kennzahl ist bei Tragflichen verhaltnis-
méBig gering. Im allgemeinen wird mit wachsender Kennzahl,
also mit dem Wachsen der Abmessungen und der Anstromungs-
geschwindigkeit die Widerstandsbeizahl etwas kleiner, die Auf-
triebsbeizahl etwas grofler, so dal die Gleitzahl besser wird.
Beim Vergleich von Windkanalmodellen mit der entsprechenden
GroBausfithrung kann man bis zu 10 vH Gleitzahlverbesserung
der GroBausfithrung gegeniiber dem Modell beobachten. Oft

auftriebs® in der Zeitschr. . 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-
stellung sei auch empfohlen: Harry Schmidt, Aerodynamik des Fluges,
Berlin, Walter de Gruyter, 1929. Die umfassendste Darstellung der
wissenschaftlichen Grundlagen der Flugteehnik ist gegeben in dem von
W. F. Durand herausgegebenen sechsbéndigem Handbuch ,,Aerodynamic
Theory*, Berlin, Julius Springer, 1934—36.

4%
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hingen solche beobachteten Differenzen auch damit zusammen,
dafl Modell und GroBausfiihrung zwar in den UmriBformen, aber
nicht in der Oberflichenbeschaffenheit geometriseh dhnlich sind,
d. b. daB die relativen Raubigkeiten der Oberfliche nicht iber-
einstimmen, Vgl. 8. 33. Eine gewisse Rolle fiic die Luftkrifte
von Tragfliigeln spielt auch die Turbulenz der Luftstrémung,
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Abb. 22, Abb. 23,

Auftriebe- und Riicktriebs-Beiwerte zum Profil Abb. 19.

Bei Vergleich von Windkanaluntersuchungen in besonders tur-
bulenzreichen oder besonders turbulenzarmen Strémungen er-
geben sich nicht unbetrichtliche Abweichungen der Luftkraft-
beiwerte.

Die Beiwerte ¢, und ¢, sind bei ein und derselben Fliche
mit dem Anstellwinkel verinderlich. Der Verlauf der
Werte von ¢, und ¢_ fiir die verschiedenen Anstellwinkel kenn-
zeichnet das besondere Flichenprofil In den Abb. 22 his 24
sind fiir das in Abb. 19 skizzierte Profil die Werte von ¢, und
¢, und die des Quotienten ¢, : ¢,=—¢ fiir die Anstellwinkel von
0° bis 18° dargestellt.

Die Ermittlung der Kurven fir verschiedene Profile er-
folgt in aerodynamischen Versuchsanstalten, und zwar in der Weise,
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daB ein Modell der Fliche unter den entsprechenden Winkeln
in einen Luftstrom (Luftkanal) hineingehéingt wird und die Kriifte
A und W mittels Wageeinrichtungen gemessen werden. Aus den
gemessenen Werten A und W werden dann die Zahlen ¢, und

der Formel berechnet, indem man die Krifte durch Flachen—
groBe des Modells und den Staudruck dividiert. Wie die Kur-
ven dann verwendet werden, zeigt folgendes Beispiel.
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Abb. 24. Abb. 25.

Gleitzahl und Druckmittel-Wanderung zum Profil Abb. 19.

Man liest z. B. fiir den Anstellwinkel 6° aus den Abb. 22
und 23 die Beiwerte ¢,==0,68, ¢, =0,044 ab. Nehmen wir
nun ein Flugzeug an, dessen Tragfliche 24 m? AusmafB hat (das
ist also die Summe der oberen, unteren, rechten und linken
Tragfliche), dessen Geschwindigkeit 38 m/sek — 137 km/Std und
dessen Gewicht 1270 kg ist. Dann betrdgt fiir einen Anstell-
winkel von 6° wenn das in Abb. 19 gezeichnete Flichenprofil ge-
wahlt wird, der Auftrleb A=0,68-24-5-1444 =1473 kg, der
Riicktrieb = 0,044 - 24 -..-1444 =195 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).



54 Die Tragflache.

In Abb. 25 ist der Vollstindigkeit 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 gemessen, in Pro-
zenten der Gesamttiefe ¢ des Fliigels die Entfernung ¢’ des An-
grifispunktes der Luftkraft vom Hinterrand des Fliigels; von
der oberen Wagrechten nach abwérts gemessen liefern sie in
gleicher Weise den Absiand 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 Tragflichenprofile
hinweisen. Zunéchst zeigt Abb. 22, dafl der Auftriebsbeiwert
von einem bestimmten Anstellwinkel an, in unserm Fall sind
os etwa 149 nicht mehr steigt. Wiirden wir noch groBlere An-
stellwinkel als 18° untersuchen, dann miilten wir sogar ein
Sinken des Auftriebsbeiwertes mit wachsendem Anstellwinkel
feststellen. Die Tatsache, dafl es ein bei den normalen Trag-
flichen bei Anstellwinkeln von 15° bis 20° gelegenes Maximum
des Auftriebsbeiwertes gibt, ist fiir das Fliegen von groBter Be-
deutung. Setzen wir ndmlich den Wert ¢,,, in die Auftriebs-
gleichung ein, und lésen sie nach dem Staudruck auf, dann er-
gibt sich 4

q:— F

ca max

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

1
Gmin == G/F"ff -

c‘l max

ist also der kleinste Staudruck und somit die kleinste Geschwin-
digkeit gegeben, mit welcher ein Flugzeug fliegen kann. G/F
wird die Flichenbelastung des Flugzeuges genannt, das ist das
auf die Tragfliche bezogene Fluggewicht. Eine kleine Geringst-
geschwindigkeit wird durch kleine Flichenbelastung erzielt und
durch Wahl eines Profiles mit groem Hochstauftriebsbeiwert.

Abb. 28 zeigt, dall es einen, in unserem Falle bei 2° ge-
legenen Anstellwinkel gibt, fiir den der Widerstandsbeiwert der
Tragfliche ein Minimum ist. Die Grofe und Lage dieses Mini-
mums ist fiir 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
Gleitflug wird in Abschn. 11 niher eingegangen werden. Hochst-
auftrieb, Kleinstwiderstand und beste Gleitzahl sind weitgehend
beinfluBbar 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 Schnellfliegen ungeeignet
sind und andrerseits ausgesprochene Schnellflugprofile, die zum
Langsamflug ungeeignet sind. Je nach dem Verwendungszweck
des Flugzeuges muB ein Schnellflug- oder Auftriebsprofil oder
ein geeignetes Kompromifprofil gewihlt werden.

7. Querschnitt der Tragfligel.

Fiir die Wirksamkeit einer Tragfliche ist, wie erwihnt,
die Gestalt ihres Querschnittes, das sog. Profil, von iiberragen-
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 groSen Wert sorgfiltig 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, zunéchst in Frankreich
von Eiffel, der in umfangreichen Tafelwerken die Linien fir
die Auftriebs- und Riicktriebsbeiwerte (als Funktionen des An-
stellwinkels) verdffentlichte. In Deutschland arbeitet die 1908
begriindete aerodynamische Versuchsanstalt in Gottingen unter
Leitung von L. Prandt]l mit groBem Erfolg auf diesem Gebiet.
Die Eiffelschen und Prandtlschen Ergebnisse und die einiger
neuerer, nach dem Vorbild der Pariser und der Géttinger er-
richteter Versuchsanstalten bilden heute eine gesicherte Grund-
lage fiir die Konstruktion der Flugzeuge.

Fiir die Darstellung der Versuchsergebnisse hat sich eine
von Lilienthal herriihrende Form eingebiirgert. Statt nimlich
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 alle Ergebnisse, die ein Profil betreffen,
in einer einzigen Linie zusammen. In einem rechtwinkligen
Achsenkreuz kennzeichnet man nach jedem Versuch den Punkt
dessen Abszisse gleich der Riicktriebszahl ¢ , dessen Ordinate
gleich der Auftriebszahl ¢, ist, und schreibt den zugehérigen
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 fiir die Gleit-
zahl ¢, :c,. In der Linie, die die einzelnen Versuchspunkte
verbindet und das Polardiagramm der Tragfliche heiBt, er-
hélt man ein einheitliches Bild fiir die Eigenschaften der Trag-
fliche, die friiher in den drei Linien fiir ¢, ¢, und die
Gleitzahl (Abb. 22 bis 24) zum Ausdruck gebracht wurden. Unsere
Abb. 26 bezieht sich auf dasselbe Profil, das im vorhergehenden
Abschnitt behandelt wurde. Man wird mit Hilfe der an der
wagrechten und lotrechten Achse angeschriebenen MaBstébe
fiir 100 ¢, und 100¢, leicht die Ubereinstimmung der Angaben
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von Abb. 26 und Abb. 22 bis 24 priifen kénnen. Um die Gleitzahl
fur irgend einen Anstellwinkel aus dieser Darstellung zu
finden, 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
ab. Die gestrichelte Linie in der Abb. 26 betrifft, wie Abb. 25,
die spiter erst zu besprechende Druckmittel-Wanderung, u. zw.
liefern die Abszissen der Linie zu den jeweiligen ¢ -Werten der
Ordinaten die Werte des Ausdrucks c,,=c¢,-¢/t, wo e und ¢ die
am Schlusse von Abschn. 6 erkliarte Bedeutung besitzen.

Wir wollen jetzt etwas niher auf die Abhéngigkeit der aero-
dynamischen Eigenschaften der Tragflichenprofile von ihrer geo-
metrischen Form

oy
eingehen. Wir be- & § Seae
. SRy .8 \‘S
trachten die soge- SS SSSS skelettinie

nannte Skelettlinie Sehne. .

oder Mittellinie des
Profils (s. Abb.27).
Die Skelettlinie ist
der  geometrische Abb. 27. Aufbau eines Profils.

Ort fir die Mittel-

punkte aller Kreise, welche die Profilumrifllinien beriihren, wobei
die Radien dieser Kreise gleich der halben Profildicke sind.
Die Verbindungslinie der beiden Endpunkte der Skelettlinie
heit die Profilsehne, die Lénge der Profilsehne ist gleich der
Profiltiefe. Der Abstand der Punkte der Skelettlinie von der
Sehne heifit die Profilwdlbung. Ein Profil ist eindeutig gegeben,
wenn fir jeden Punkt der Sehne die Profilwolbung und die
Profildicke bekannt sind.

Wie im vorigen Abschnitt bemerkt, sind die wichtigsten
Eigenschaften eines Profils sein Hochstauftriebsbeiwert c,,,. und
sein Kleinstwiderstandsbeiwert ¢,,,;.. Um in groflen Ziigen eine
Vorstellung davon zu geben, wie diese beiden Eigenschaften von
der Profilform abhéngen, sind in Abb. 28 Kurven wiedergegeben,
die C;ppx und C,min als Funktion der groBten Profildicke (in
vH der Profiltiefe gerechnet) darstellen. Es sind je drei Kurven
eingezeichnet, die fiir eine grofite Wolbung von 2, 4 und 6 vH

Jiefe
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der Profiltiefe gelten. Die Kurven sind nach amerikanischen
Versuchen!) zusammengestellt, die mit Serien von Profilen vor-
genommen wurden, welche in bezug auf den Verlauf der Wol-
bung und der Profildicke iiber die Profiltiefe einer bestimmten
1 GesetzmaBigkeit unter-

e N o worfen wurden. Obwohl
6 VaV4v4 SN S) die Versuchsergebnisse
74 / bﬁ%}é ‘oh .
A /7 N (o nicht ohne weiteres auf
12 / : E) andere Profile iibertragen
L ; | werden koénnen, geben
§' sie doch Aufschlufl iiber
44 | den Einflu der kenn-
96 zeichnenden Abmessungs-
Py groBen der Profile auf ihre
22 | aerodynamischen Eigen-
schaften. Solche kenn-
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o
2

groBte
Wolbung

1
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7 ¥ 8 2 %6 4 N zeichnenden Abmessungs-
Frofildicke in % der Profiltiefe groBen sind die groBte
. Profildicke, die gro8-
”‘} te Profilwélbung und
die Lage der groften
Woélbung. Die grofite Pro-
" | fildicke liegt bei den Pro-
filen der erwidhnten ame-
rikanischen Versuchsserie
204 unverédndert in 30 vH der
’ Tiefe von der Profilvorder-
kante aus. Die Abbildung

0 v - § © £ X 24 g .
Frofiltcke in % der Profitiett gilt fiir Lagen der groBten
Abb. 28. EinfluB der Profildicke auf Proﬁl_wtilbung von etwa
Hochstauftrieb und Geringstwiderstand. 30 bis 40 vH, man er-
kennt, dafl der hochste
Auftriebsbeiwert mit wachsender Wolbung sich erhtht. Weiter
sieht man, daB bei sehr diinnen und sehr dicken Profilen schlech-
tere Auftriebswerte erreicht werden, als bei solchen mittlerer
Dicke. Der Bestwert liegt in unserem Fall bei 12 vH groBter
Profildicke. Auch der kleinste Widerstandsbeiwert wichst mit

1) NACA Report 460.
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steigender Wélbung, wie aus Abb. 28 hervorgeht. Im Gegensatz
zum Auftrieb ist jedoch der Widerstand um so kleiner, je ge-
ringer die Profildicke ist. Man wird also Schnellflugprofile mog-
lichst diinn halten. Abb. 29 gibt Aufschlufl iber den EinfluBl
der Lage der groften Wolbung.
Je weiter die Stelle der grofiten
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Walbung nach hinten verscho- PP S

. .. . 78 N =
ben wird, desto groBer wird der ’ NP4 : E |
Héchstauftrieb, desto groBer aber T . = (4l
auch der Kleinstwiderstand. 5 g

Zu Abb. 28 und 29 ist noch ¢ 1
zu bemerken, daB die ihnen zu-
grunde liegenden Versuche in 12
einem Uberdruckwindkanal ge-
wonnen wurden, der mit kom- 10
primierter . Luft arbeitet und e T T I
dadurch die Anwendung hoher Lage der max Wolbung

Reynoldsscher Kennzahlen ge-

stattet. (Vgl. S.33 dieReynolds- 47 5%} N

1 7% S
sche Kennzahl — enthilt die 972 N
| %o ! — s
Luftdichte im Zahler und erhdht & - e e g 2 |58
sich bei Verwendung von kom- & >

primierter Luft groBer Dichte.) o4
Auflerdem ist die Stromung im
Uberdruckkanal besonders tur-

bulentreich (siehe S. 39). Beide ¢ ”’iayg f,:, ,,m%/é,,”fi w
Ursachen wirken darauf hin, daf3 .

die Auftri‘f‘abe. im Vergleich zu gg&tgg V}\Elgigzﬁg diﬁlfl‘aégc}?;f
den Verhéltnissen der freien ,uftrieb und Geringstwiderstand,
Atmosphére zu hoch, die Wider- grofte Dicke 12 vH.
stinde zu gering gemessen wur-

den. Man wird etwa einen Abschlag bzw. einen Zuschlag von
10 vH machen miissen. Die Widerstandsbeiwerte beziehen sich
auf den reinen Profilwiderstand und gelten fiir den Fall, daB
das Verhéltnis der Tiefe zur Breite der Tragfliche sehr klein
ist. Die Erhohung des Tragflichenwiderstandes bei groBeren
Verhiltnissen 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
der Abb. 22 bis 25,

N .

S | das andere Mal in der
2 s« |y Form des Polardia-

<3 >

grammes. Das Profil,
das auch in Abb. 27
verwendet wurde, ge-
hort zu der oben be-
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Abb. 30. Kennlinien des Profils NACA 2212

S Y SR S 5P kleinen Bereiches ver-
. N —& ! anderlicher  Anstell-
N g S ] winkel, nidmlich von
—& «=—289° bis zu etwa

8 § g{’ e=-115°% Auf eine

S —= Fortsetzung der Unter-

suchung iiber diesen Bereich hinaus wird in der Regel verzichtet,
weil die fir den Flug verwendbaren Anstellwinkel weit inner-
halb der Grenzen von —8° und +-15° liegen, und dariiber
hinaus die Flugverhiltnisse immer ungiinstiger werden. In Abb. 31
ist ein Diagramm aufgenommen, das die Auftriebs- und Wider-
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standszahlen fiir alle Winkel von —8° bis +90° sowie die zu-
gehorigen Gleitzahlen enthilt'). Man erkennt aus der Abbildung,
deren Kurven sich auf das darunter abgebildete Profil beziehen,
dal der Héchstwert des Auftriebs bei etwa - 15° liegt, und dafl
fiir grole Anstellwinkel ein rasches Absinken der Auftriebszahl
erfolgt, wihrend die Widerstandszahl stetig ansteigt. Die Gleit-
zahlen nehmen aus diesem Grunde mit wachsendem Anstellwinkel
besonders stark zu, wie aus dem Bild hervorgeht.

Zur Erzielung eines groBen Hochstauftriebes braucht man
ein Profil, das erstens stark gewélbt ist, und bei dem zweitens
die Lage der groBten Wolbung stark nach der Profilhinter-

Abb. 31. Verlauf der Auftrieb- und Riicktrieb-Beiwerte
iiber den ganzen Winkelbereich.

kante verschoben ist (vgl. Abb. 29). Dem steht als Nachteil der
grofle Widerstand gegeniiber, den solche Profile besitzen. Nun ist
aber, wie wir noch in Abschnitt VIII ndher 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
groflere Widerstand keine Nachteile mit sich bringt, ein Profil
mit starker Kriimmung herzustellen. Zu diesem Zweck kon-
struiert man die Profilvorderseite wie bei den gewdhnlichen
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 einstellen

) R.Fuchs und W. Schmidt, Luftkrifte und Luftkraftmomente
bei grofen Anstellwinkeln und ihre Abhingigkeit von der Tragwerks-
gestalt. Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930, S. 1.
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1aBt, wie es Ia in Abb. 32 zeigt (sog. Profil mit Endklappen).
Die grolite Auftriebserhbhung erhélt man bei einem Ausschlag
der Klappe von 20 bis 30° und einer Klappentiefe von 20
bis 30 vH der Fliigeltiefe. Verbunden mit der Auftriebserhohung
ist eine betridchtliche Widerstandssteigerung, so dafl beim Fluge
mit ausgeschlagener Fliigelendklappe der Gleitwinkel wesentlich
verschlechtert wird.

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°
auszuschlagenden  Fliigel-
endklappen auch sogenannte
Bremsklappenan,deren Tiefe
10 bis 20 vH der Fliigeltiefe
betrigt und die 70--80°

ausgeschlagen wer-
den. Die Auftriebs-
erhohung  infolge
derartiger Brems-
klappen betragt nur
Abb. 32. Schlitefliigel und Endklappe. etwa 2%  derjeni-
gen der normalen

Fliigelendklappen, dagegen wird der Gleitwinkel gegeniiber den
normalen Fliigelendklappen nochmals betrichtlich vergrofert.
Die Klappe wird nur kurz vor der Landung betdtigt und ist
im Normalflug in horizontaler Lage, so daB eine fiir den
Schnellflug giinstige Profilform entsteht. Die Landeklappe hat
in den letzten Jahren eine grofle Verbreitung gefunden und
wird heute bei den meisten Neukonstruktionen vorgesehen?).
Eine bemerkenswerte Eigenschaft der Profile mit Endklappe
ist die, dafl der Hochstauftrieb bei ausgeschlagener Klappe etwa

1) Vgl. W. Pleines, Luftwissen 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 I die
Abhéangigkeit des Auftriebsbeiwertes vom Anstellwinkel fiir das
Normalprofil, Kurve [a fir das Profil mit ausgeschlagener
Endklappe dar. Mit ausgeschlagener Endklappe ergibt sich bei
ungefdhr dem gleichen Anstellwinkel von 16° ein um etwa
60 vH groBerer Auftriebsbeiwert.

Eine andere viel verwendete Methode zur Erhéhung des
Hochstauftriebes ist die Anordnung eines kleinen Hilfsfliigels

77
7

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-
kldrung fiir das Absinken der AuftriebsgroBe bei grofleren
Winkeln liegt darin, da8 von S

dem zum Maximalwert gehérigen
Anstellwinkel an die Strémung
dem Umril nicht mehr folgt,
auf der Oberseite dem Profil ,pb 34 Ablssung der Stromung auf
nicht mehr anliegt, sondern sich  der Oberseite eines Tragfliigels.
hier ablést 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 Stromungsvorgingen, die zum Abreien der Stri-
mung fiihren, spielt der Geschwindigkeitsabfall lings der Ober-
seite des Profiles eine mafigebende 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 Tragfliche und ruhender
Luft auf die Geschwindigkeit der Bewegung) gesunken. In der
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Nihe des vorderen oberen Profilteiles herrscht also die grofte,
am Profilende die kleinste Stréomungsgeschwindigkeit. Die Stré-
mungsschicht in Néhe der Profiloberfliche (Grenzschicht) weist
im vorderen oberen Teil des Profiles gréflere Geschwindigkeits-
unterschiede auf als im hinteren Teil, es entstehen infolgedessen
vorne auch groBere Reibungskréfte in der Strémung (siehe S. 32).
AuBlerdem werden vorne grofere Luftmengen abgebremst als
hinten. Solange die Strémung am Profil haftet, wird ein Auf-
stauen der abgebremsten Grenzschicht dadurch vermieden, daB
die benachbarten Schichten mit gréBerer Geschwindigkeit mittels
der Reibung die Grenzschicht mitschleppen. Herrscht jedoch
in der Stromungsrichtung ein grofler relativer Geschwindigkeits-
abfall, dann sind die der Grenzschicht benachbarten Schichten
der Stromung im riickwirtigen Teil nicht mehr in der Lage,
die grofilen vorne abgebremsten Luftmengen mitzuschleppen, es
entsteht ein Aufstauen der Grenzschicht, welche die Strémung
von der Kérperoberfliche abdringt und so zur Bildung des wirbel-
erfilllten Totraumes fithrt. Stromungsablosung tritt also immer
dann ein, wenn der Geschwindigkeitsabfall in der Strémungs-
richtung lings einer Kérperoberfliche zu grofl wird. Dabei kommt
es nicht auf den absoluten sondern auf den verhéltnismaBigen
Geschwindigkeitsabfall, etwa bezogen auf die Geschwindigkeit
der ungestorten Stréomung, an, Je grofler nun der Anstellwinkel
eines Profiles ist, desto hoher ist die -Stromungsgeschwindigkeit
im vorderen oberen Bereich des Profiles, wéahrend die Stromungs-
geschwindigkeit am Profilende ziemlich unabhéngig vom Anstell-
winkel gleich der Geschwindigkeit der ungestorten Strémung
ist. Daraus versteht man, daB bei einem bestimmten Anstell-
winkel die Strémung abreif3t.

Die Wirkungsweise des Hilfsfliigels ist nun folgende: Neben
der Zirkulation um den Hauptfliigel bildet sich eine Zirkulation
um den Hilfsfliigel im gleichen Drehsinn aus. Im Spalt ent-
stehen also zwei entgegengesetzte Strémungen, die als Resul-
tierende eine Stréomung mit einer geringeren Geschwindig-
keit ergeben, als sie an derselben Stelle ohne den Hilfs-
fliigel herrschen wiirde. Das bedeutet, daBl der Hauptfligel
eine verringerte Zirkulation, also auch verringerten Auftrieb
besitzt. Die Verringerung wird durch den vom Hilfsfliigel
erzeugten Auftrieb anndhernd kompensiert. Die Konstruktion
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des Hilfsfliigels 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 Hilfsfliigel die
Strémungsgeschwindigkeit im vorderen oberen Bereich des Haupt-
profiles herabgesetzt wird und infolgedessen ein geringerer Ge-
schwindigkeitsabfall lings der oberen Kontur vorhanden ist.
Jetzt herrscht zwar an der vorderen Seite des Hilfsfliigels eine
hohe Geschwindigkeit, doch ist der verhdltnisméBige Geschwin-
digkeitsabfall der Stromung lings des Hilfsfliigels nicht grof,
da an der Hinterkante des Hilfsfliigels 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 Abhéngigkeit des Auftriebsbeiwertes vom Anstellwinkel fiir
das mit Hilfsfliigel ausgeriistete Profil dar. Der Auftrieb dieser
Anordnung ist bei gleichem Anstellwinkel nicht gréBer, sondern
eher kleiner. Die groferen Auftriebszahlen kommen lediglich
durch Nutzbarmachung eines gréferen Anstellwinkelbereiches
zustande. Die Schlitzfligelanordnung unterscheidet sich dadurch
wesentlich von der Anordnung der Fliigel mit Endklappe. Auf
den EinfluB fiir den Start- und Landevorgang kommen wir in
Abschn. VIII zu sprechen. Wie man aus Abb. 32 Kurve [ und 11
ersieht, bedeutet die Verwendung des Hilfsfliigels eine Ver-
besserung des Hochstauftriebes um etwa 60 vH. Allerdings
bringt die Anordnung eines Hilfsfliigels eine nicht unerhebliche
Widerstandsvermehrung des Profiles mit sich. Daher sieht man
oft von der Anbringung eines festen Hilfsfliigels ab und ver-
wendet statt dessen einen verschiebbaren Hilfsfliigel, der im
eingefahrenen Zustand dicht am Hauptprofil anliegt und mit
diesem zusammen ein gutes Schnellflugprofil bildet. Bei groBe-
ren Anstellwinkeln (etwa 10°) wird der Hilfsfliigel durch die
Luftkrifte automatisch herausgeschoben, so dal jetzt bei weiterer
Vergroflerung des Anstellwinkels die hohen Auftriebswerte der
Hilfsfliigelkonstruktion erzielt werden konnen, ohne dafl im Schnell-
flug bei kleinen Anstellwinkeln erhdhte Widerstéinde entstehen?).

1) Eine Zusammenstellung iiber Flugerfahrungen mit dem Lachmann-
schen Hilfsfliigel gibt W. Pleines in der Arbeit ,Der Schlitzfliigel“, Luft-
wissen 1 (1934) 8. 152 u. 190.

v. Miges-Hohenemser, Fluglehre, 5. Aufl, 5
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Mit Erfolg verwendet wird auch die gleichzeitige An-
bringung von Fligelendklappe und Hilfsfliigel. Der Hilfsfliigel
wird in diesem Fall entweder wieder automatisch durch die
Luftkréafte betdtigt oder er wird gleichzeitig mit dem Ausschlag
der Endklappe herausgeschoben. Die Wirkung des Hilfsfliigels
ist hier &hnlich wie bei normalen Profilen, wenn auch die ver-
haltnismiBige Vergroflerung des Hochstauftriebes lange nicht so
grofB3 ist wie beim normalen Profil. Aus Abb. 32 Kurve Ja und /1
ersieht man die Verbesserung, die durch Kombination von
Schlitzfliigel und Endklappe erreicht werden kann. Die Ver-
besserung des Hochstauftriebes dieser Kombination gegeniiber
dem Normalprofil betrigt etwa 100 vH.

Eine dritte Moglichkeit, den Hochstauftrieb von Tragfliigeln
zu erh6hen, nédmlich das Absaugen der Grenzschicht, ist bis
heute noch nicht praktisch erprobt worden, obwohl umfassende
Windkanalversuche hieriiber vorliegen'). Bei dieser Methode
wird ein Anstauen der Grenzschicht und damit ein Ablésen der
Stromung dadurch bis zu groferen Anstellwinkeln verschoben,
daBl die Grenzschicht an gewissen Stellen des Profiles durch
eine Saugpumpe abgesaugt wird. Der Absaugefliigel zeigt ein
shnliches Verhalten wie der Schlitzfliigel, d. h. der héhere Auf-
trieb ist nur unter gleichzeitiger Anwendung von gréBeren An-
stellwinkeln zu erzielen.

Schlieflich sei noch auf eine vierte Methode hingewiesen,
den Hochstauftrieb von Tragflichen zu steigern. Auf S. 54
wurde gezeigt, dal der kleinste Staudruck, bei dem der hori-
zontale Flug moglich ist, umgekehrt proportional der Fléche
des Tragfliigels ist. Es ist daher naheliegend, das Flugzeug mit
einer Tragfliche verdnderlicher Grofle auszustatten. Das Ver-
groBern der Tragfliche wird dabei zweckméBig mit einer gleich-
zeitigen Profilw6lbung verbunden, d. h. der ausziehbare Trag-
flichenteil wird nicht einfach parallel verschoben, sondern
gleichzeitig gedreht. Der Erfolg derartiger Konstruktionen hangt
davon ab, ob es gelingt, im eingefahrenen Zustand des zusitz-
lichen Tragflichenteiles ein vollkommen glattes und ungestortes
Schnellflugprofil geringer Dicke zu erhalten. Wenn diese Be-
dingung nicht erfiillt ist, kann es leicht vorkommen, daf} die

1) 0. Schrenk, Luftfahrtforschung 12 (1935) S. 10.
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infolge des Einziehens eines Tragflichenteiles bedingte Ver-
dickung des Profiles und eventuelle Unsauberkeiten besonders
der Profilhinterkante eine Widerstandsvermehrung hervorrufen,
die grofer ist als die Widerstandsverminderung infolge der ver-
kleinerten Tragfliche. Man darf eben derartige Konstruktionen
nicht unter dem Gesichtspunkt der Auftriebserhohung, sondern
unter dem der Widerstandsverminderung bei gleichem Hochst-
auftrieb durch Verkleinern der Tragflache
im Schnellflug betrachten. Und unter diesem
Gesichtspunkt gesehen erscheinen manche
Konstruktionen, die eine Tragflichenver-
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 frither fast ausschliellich 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 Nachteil, daBl sich die Abb. 35.
Platten unter dem EinfluB von Feuchtig-  Tragflichengrund-
keit verziehen. In neuerer Zeit geht man risse.
mehr und mehr dazu iiber, Tragfliigel ganz
aus Metall herzustellen (s. Abschn. 11), so daf auch ihre Ober-
fliche aus einer diinnen Blechhaut besteht. In allen Féllen muf3
man, um den Riicktrieb klein zu halten, den grolten 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 (siche Abb. 27 im Gegensatz zu Abb. 19), da man auf
diese Weise sowohl bei Stoffbespannung wie auch bei Sperr-

holz- oder Blechbeplankung eine gleichméfBigere Oberfliche er-
halt.

b

5*
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8. Der Grundri8 der Tragfligel.

Die GrundriBform der Tragflichen (ob abgerundet,
rechteckig oder trapezférmig) ist nicht von groBem Einflu auf die
aerodynamischen Verhéltnisse. Es sind tatsichlich alle mog-
lichen Formen mit ungefihr 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 Stabilititseigenschaften aufzuweisen haben — hier-
iitber wird in Kap. VII einiges gesagt werden. Wesentlich fiir
die Eigenschaften des Flugzeuges sind dagegen zwei kennzeich-
nende GroBen des Tragflichengrundrisses, erstens das Ver-
hiltnis der Spannweite b zur Tiefe ¢, das sogenannte Seiten-
verhiiltnis der Tragfliche, und zweitens die GroBe der Tragfliche
bezogen auf das Fluggewicht. Die Tragflichen der meisten
- Motorflugzeuge haben Seitenverhéltnisse von 6:1 bis 8:1. Eine
weitere VergroBerung des Seitenverhéltnisses verringert zwar, wie
wir gleich sehen werden, den Tragflichenwiderstand, jedoch
ist der aerodynamische Gewinn so unerheblich, da es nicht
lohnt, die konstruktiven und gewichtlichen Nachteile iibergroBer
Spannweiten in Kauf zu nehmen. Das gilt jedoch nicht fiir
Segelflugzeuge, bei denen die besonderen Flugbedingungen gro-
Bere Seitenverhiltnisse der Tragflichen angebracht erscheinen
lassen. Innerhalb der heute in Gebrauch stehenden Tragfliigel
der Motorflugzeuge ist der Unterschied der Seitenverhéltnisse
nicht groB und kommt nur fiir genauere Berechnungen in Frage.
Die Polaren der Abb. 22 bis 26 gelten fiir ein Seitenverhalt-
nis 6:1. Hat eine Tragfliche verdnderliche Tiefe, so setzt man
fiir das Seitenverhiltnis 1 zweckmifig den Quotienten: Quadrat
der Spannweite durch Fliche der Tragfliigel ein,

A="b|F.

Auf den EinfluB der Tragflichengrofle auf die Geringstge-
schwindigkeit der Flugzeuge haben wir bereits auf S. 54 hin-
gewiesen. Aus der dort aufgestellten Formel fiir den Staudruck
der Stromung bei der kleinsten Horizontalgeschwindigkeit

GIF
Imin =,
€y max
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hatten wir entnommen, daBl zur Erzielung einer kleinen Geringst-
geschwindigkeit aufler einem hohen Groftauftriebsbeiwert c, ..
eine kleine Flichenbelastung G|F erforderlich ist. G ist das Ge-
samtgewicht eines Flugzeuges (mit Bemannung, allen darin be-
findlichen Lasten usw.). F ist die gesamte tragende Fliche, bei
einem Doppeldecker also die Flache des Ober- und Unterfliigels.
Die Flichenbelastung liegt bei unseren heutigen Flugzeugen in
der Regel zwischen 30 und 60 kg/m?, steigt aber bei den neue-
ren, schnellen Flugzeugen bis etwa 85 kg/m? und dariiber, wih-
rend sie friiher bei groBen, langsamen Maschinen nur etwa 25 kg/m?
und gelegentlich noch weniger betragen hatte. Bei ausgespro-
chenen Rennmaschinen verwendet man noch wesentlich héhere
Fliachenbelastungen von 200 kg/m? und dariiber, da hier zur
Erzielung groBer Hochstgeschwindigkeiten auflerordentlich hohe
Landegeschwindigkeiten in Kauf genommen werden. Die ange-
gebenen Werte der Flichenbelastung oder des Flichendruckes
sind nur Mittelwerte, die in manchen Teilen der Tragfliche er-
heblich tiberschritten, in anderen erheblich unterschritten wer-
den. Die Verteilung des Flichendruckes auf Ober- und Unter-
seite und die Verteilung iiber die Tiefe der Fliche haben wir
auf S. 48 besprochen. Danach ist der Flachendruck im vorderen
Teil der Tragfliche wesentlich grofer als im riickwértigen Teil.
Der Flichendruck ist aber auch iiber die Spannweite verdnder-
lich, und zwar nimmt er von der Flugzeugmitte nach den
duleren Enden der Tragfliche stetig ab.

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 fithren wird, auch
den EinfluB des Seitenverhiltnisses auf die Luftkrifte ndher
kennen zu lernen. Unterhalb der Tragfliche ist der Uberdruck,
auf der Oberseite der Unterdruck in der Mitte stirker als auBBen.
Dies bedeutet, daBl unten eine Druckabnahme von innen nach
auBlen, oben eine Druckabnahme von auBen nach innen statt-
findet. DemgemiB miissen die Luftteilchen, wenn wir uns das
Flugzeug feststehend, von der Luft angeblasen, denken, neben
ihrer Hauptbewegung in Richtung der Flugzeugachse noch eine
kleine Nebenbewegung ausfithren, indem sie unterhalb des
Fliigels seitwirts ausweichen und — immer dem Druckgefille
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folgend — auf der Oberseite von auflen nach innen strémen.
Man bedenke nun, daB die Teilchen, sobald sie vermdge der
Hauptbewegung an dem Fliigel vorbeigekommen sind, die
den Fliigel umkreisende Nebenbewegung nicht sofort verlieren
koénnen. Hinter dem Fliigel wird sich ein Bewegungszustand
einstellen, wie er durch die horizontalen Pfeile in Abb. 36 (An-
sicht in der Flugrichtung) gekennzeichnet ist. Eine derartige
Bewegung bedingt aber nach den Gesetzen der Stromungslehre
zwangsliufig auch eine Abwirtsbewegung der Luft in einem ge-
wissen Bereich vor und hinter der Tragfliche. Um hiervon eine
Vorstellung zu geben, wollen wir die hinter der Tragfliche
zuriickbleibende Bewegung der Luft als Wirbelkette deuten
(Prandtl). Denkt man sich namlich die einzelnen in der Abb. 36
angedeuteten Wirbelfdden, mit den eingezeichneten Drehrich-
tungen, gleichzeitig vorhanden, so heben sich an den Seiten,
wo die Fiaden aneinander grenzen, die Wirbelungsgeschwindig-
~—<—-=— —-—>-—>=__  keiten,weil sieentgegengesetzt
‘(__@9%@&@, gerichtet sind, auf, und es
bleibt nur eine Strémung
unten von der Mitte nach
auBen und oben von den Fliigelenden nach der Mitte zu iibrig.
Wenn wir sagen, die Tragfliche setze sich an der Hinterkante
in eine Wirbelkette fort, so meinen wir nichts anderes damit, als
dieses eigentiimliche Aneinandervorbeischieben der Luftschichten
oben und unten. Die Stirke der Wirbelbewegung ist dabei an
jeder Stelle, d. h. in jedem Querschnitt durch den Fliigel,
proportional dem Abfall des Auftriebs in dem betrefienden
Fligelquerschnitt anzunehmen. In der Grofe der die Wirbel
andeutenden kleinen Kreise in der Abb. 36 soll die von innen
nach auBen wachsende Wirbelstirke zum Ausdruck kommen.
In Abb. 37 ist ein Paar entgegengesetzt gleicher Wirbelfdden
mit seiner Geschwindigkeits-Verteilung besonders herausgezeich-
net. Das ganze Band der Abb. 36 besteht nur aus einer stetigen
Folge solcher Paare. Als Grundeigenschaft eines Wirbels ist in
Abb. 37 angenommen, dal er eine kreisende Bewegung mit
festem Mittelpunkt und nach aullen proportional der Entfer-
nung abnehmenden Geschwindigkeiten bedeutet!). Setzt man

Abb. 36. Wirbelkette.

1) Die Geschwindigkeiten in unmittelbarer Nihe des Wirbelzentrums
- gind demnach ,unendlich groB gegeniiber den entfernteren. Daher darf
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die Geschwindigkeiten, die darnach von zwei gleichen, aber
verschieden gerichteten Wirbelfdden herriihren, zusammen, so
erhilt man, wie Abb. 37 zeigt, im wesentlichen abwirts ge-
richtete Geschwindigkeiten in dem Bereich zwischen den beiden
Wirbelfdden. Die Gesamtheit der Wirbelpaare mufl also unge-
fahr iiber die ganze Breite des Fliigels hinweg ein solches
abwirts gerichtetes Geschwindigkeitsfeld ergeben, das also in
letzter Linie nur davon herriithrt, dafl die Tragkraft der einzelnen
Fligelquerschnitte von der Mitte nach auflen hin abnimmt.
Hétten wir einen Fliigel von unbeschréinkter Breite mit iiberall

Abb. 37. Geschwindigkeitsfeld eines Wirbelpaares.

gleichem Auftrieb, so gibe es keine seitliche Nebenstrémung
unten und oben, keine Wirbelkette und kein abwérts gerichtetes
Geschwindigkeitsfeld.

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

man, wenn man eine Stelle der Wirbelschicht betrachtet, wie es vorhin
oben geschehen ist, nur die an der Stelle selbst liegenden Wirbelfiden,
nicht aber die weiteren beriicksichtigen. In einigem Abstand von der
Wirbelschicht hingegen wirken alle Wirbelfdden zusammen. Das Ganze hat
man sich so zu denken, daf} der einzelne Wirbelfaden ,unendlich“ schwach
ist, so daBl er in seiner unmittelbaren Ndhe oben und unten eine end-
liche Geschwindigkeit hervorruft, wihrend in einiger Entfernung erst durch
das Zusammenwirken aller Faden ebenfalls endliche Bewegungen hervor-
gerufen werden.
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der Tragfliche. Man kann theoretisch zeigen, daB die Abwirts-

geschwindigkeit der Luft infolge der Wirbelkette in der un-

mittelbaren Umgebung der Tragfliche halb so groB ist wie die

Abwirtsgeschwindigkeit weit hinter der Tragfliche. Weiter 146t

sich nachweisen, daB fiir die iiblichen Grundri3formen von

Tragflichen (Rechteck, Trapez, Ellipse) die Abwartsgeschwindig-

keit lings der Spannweite nahezu konstant ist. Wir wollen die

Abwirtsgeschwindigkeit in der Umgebung der Tragfliche mit

w bezeichnen; man nennt sie die von der Wirbelkette induzierte

Geschwindigkeit. Infolge der in der Umgebung der Tragfliche

induzierten Abwirtsgeschwindigkeit w &#ndern sich die An-

stromungsverhéltnisse des Trag-

fliigels (siehe Abb.38). Die neue

Anstrémungsgeschwindigkeit ¢/,

die sich aus v und w zusammen-

_setzt, bildet .einen kleineren Win-

kel mit der Profilsehne als die

Bewegungsrichtung. Man muf

also jetzt unterscheiden den geo-

metrischen Anstellwinkel o« des

Abb. 38. Anstrémung des Trag- Profiles (Winkq der Sehne mi.t

fligels unter Beriicksichtigung der Bewegungsrichtung, bzw. mit

der induzierten Abwirtsge- der Richtung von v) und den

schwindigkeit, . effektiven Anstellwinkel, der fiir

die Luftkrifte am Profil malB-

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

ocg:txz.{—txe.

Dadurch da die Anstrémungsrichtung um den Winkel «, ge-
dreht ist, dreht sich auch die Richtung der resultierenden Luft-
kraft um den Winkel ¢; nach riickwirts. Es entsteht also in-
folge der induzierten Abwartsgeschwindigkeit ein zusitzlicher
Widerstand der Tragfliche, den man den induzierten Wider-
stand W, nennt. MiBt man «; in Bogenmaf (eine Einheit in
Bogenmall = 57,3°) und benutzt die Tatsache, daB dieser Winkel
klein ist (im allgemeinen < 10°), dann gilt angendhert die Be-
ziehung
a;=W;]4,
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wo A der Auftrieb der Tragfliche (senkrecht zur Bewegungs-
richtung) ist (siehe Abb. 38).

Wir wollen jetzt untersuchen, in welcher Weise der indu-
zierte Widerstand W, einer Tragfliche von dem Auftrieb 4 ab-
héingt. Wir nehmen an, daB der Arbeitsaufwand, der zur Uber-
windung des induzierten Widerstandes erforderlich ist, zur Génze
in die lebendige Kraft der Abwartsbewegung hinter dem Fliigel
ibergeht. Ist etwa F' die GroBe des Querschnittes quer zur Flug-
richtung, iiber den sich die mittlere Geschwindigkeit w’ verbreitet,
so wichst in jeder Sekunde der Raumteil, der von der so be-
wegten Luft erfiillt ist, um das MaB F’.-v. Es wird also, wenn
o, wie bisher, die Masse der Raumeinheit Luft bezeichnet, in
der Sekunde die lebendige Kraft

4 w’2

oF v

neu erzeugt, und diese ist gleich zu setzen der sekundlichen

Arbeit W;-v des induzierten Widerstandes. Demnach ist

v, W't

W=l gt

Andrerseits 148t sich der Auftrieb 4 daraus bestimmen, dafB

in jeder Sekunde einer Luftmenge von der GroSe F'-v die
Abwirtsgeschwindigkeit w’ erteilt wird (S. 26), ndmlich zu

A=oF v-w'.

Rechnet man aus dieser Gleichung w'=4:9F v und setzt das
Quadrat hiervon in die frithere Gleichung ein, so erhilt man

R Y | )2_ A4?
Wi=ef 3(5% ~ o F

Diese Gleichung ist natiirlich nur dann brauchbar, wenn
man etwas von der QuerschnittsgroBe F’ weill, von der man von
vornherein annehmen wird, daB sie im wesentlichen von der
Spannweite b des Fligels und von der Grundrifform abhingt.
Theoretische Uberlegungen lehren nun, daB bei gegebener Spann-
weite b und bei gegebener TragflichengroBe der Querschnitt
der erfalten Luftmenge F’ am gréBten und somit der induzierte
Widerstand W, am kleinsten ist, wenn die Tragfliche elliptische
UmriBformen hat. F’ ist in diesem Fall gleich der Kreisfliche
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7
des Kreises mit der Spannweite als Durchmesser, also F' = n b2.

Man erhilt also, wenn noch der Staudruck der Stréomung
2
q=g% eingefiihrt ist, den kleinsten induzierten Widerstand zu

Der induzierte Widerstand ist genau wie alle iibrigen Luft-
krifte proportional dem Staudruck und der GréBe der Trag-

fliche. Wir setzen also
700cq

04 qgs Gps G g GB_
I // T / /’_ I/Vizcwin’
100 — g2z )
/ /| wo ¢, der Beiwert
)/ / g26 des induzierten Wider-
80— é\ 20 standes ist. Fiir den
: Auftrieb hatten wir
eol—t auf S. 51 den Aus-
/ ) druck

w0 A=c qF.

Durch Einsetzen die-

ser Beziehungen in die
20ff . . ..
obige Gleichung fur
den induzierten Wider-
0 4 8 72 7% 20 1oc,, stand erhilt man

Abb. 39. Parabeln des induzierten Wider- 2
1 ¢
standes. = a

o=

Z. B. wird fiir b2/F=6 ¢,,— 0,0531 c2.

Diese Beziehung zwischen der Auftriebs- und Riicktriebszahl,
zu der die Theorie fiihrt und die in dem Koordinatensystem
der Fligelpolaren Abb. 26, wo ¢, und ¢, als gewShnliche recht-
winklige Koordinaten erscheinen, eine Parabel liefert, ist in
Abb. 39 in dem gleichen MafBstab 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
einigermafen durch die theoretische Parabel wiedergegeben wird.
Die erstere erscheint etwas nach rechts verschoben, worin der
Umstand zum Ausdruck kommt, daB der tatsichliche Riicktrieb
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grofer ist als der ,induzierte“ (von dem iiberdies nur das
theoretische Minimum fiir einen im Grundril elliptischen Fliigel
eingesetzt wurde). Der Unterschied zwischen Gesamt-Riicktrieb
und induziertem Widerstand wird als ,Profilwiderstand“ be-
zeichnet. Damit will man zum Ausdruck bringen, dall der
pinduzierte“ Teil des Riicktriebes in der Hauptsache von der
GrundriBigestalt, d.h. Spannweite und Tiefenverteilung, abhingt,
wihrend der Rest wesentlich durch die Profilform bestimmt
wird. Genau genommen gelten die Parabeln in Abb. 39 nur fiir
Fliigel von elliptischem Grundrifi, aber sie #dndern sich sehr
wenig, wenn man, bei gleichem Verhaltnis b2: F, zu einer anderen
iblichen 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 hauptsichlichster Wert —, daBl man
durch Verdnderung des Profils den Riicktrieb nicht unter einen
gewissen Betrag herabdriicken kann, der fast nur vom Seitenver-
héltnis b%: F und vom Auftriebsbeiwert abhéngt.

Vergroflert man das Seitenverhiltnis 6%:F, so wird, wie
unsere letzte Gleichung zeigt, der induzierte Riicktrieb kleiner;
z. B. fir *:F =8 hat man ¢, = 0,0398¢? (strichpunktierte
Parabel in Abb. 39). Will man aus einer Versuchsreihe mit dem
Seitenverhiltnis 6:1 auf die vermutlichen Werte bei 8:1 schlie-
Ben, so hat man die wagrechten Absténde zwischen der gefun-
denen Polaren und der zugehdrigen Parabel, also die Profil-
widerstdnde, rechts an die neue Parabel anzutragen. Die Be-
zifferung (die Anstellwinkel) darf man dabei nicht einfach mit
iibertragen, sondern mufl beriicksichtigen, daBl es auf den effek-
tiven Anstellwinkel ankommt, der um den induzierten Anstell-
winkel o, = W,/A=¢,,[c, kleiner ist als der an die Profilpolare
angeschriebene geometrische Anstellwinkel. Fiir die Punkte der
ersten Parabel ist ;= 0,0531c¢,, fiir die der zweiten 0,0398 c,.
Man hat daher die Bezifferung der Polare in der Hohe ¢, beim
Ubergang vom Seitenverhiltnis 6:1 auf 8:1 um den Wert
0,0133 ¢, zu vermindern; z. B. den Wert «==6° bei ¢,== 0,70
auf 5/, herabzusetzen, weil der Winkel, dessen Bogenmaf (oder
dessen sinus oder tangens) ungefihr 0,70-0,0133 = 0,00931 ist,
im GradmaB etwa 0,53 miBt. Die Durchfiihrung dieses Gedankens
gibt fir die in der Technik in Frage kommenden Bereiche
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gute Anhaltspunkte zur Beurteilung -des Einflusses des Seiten-
verhiltnisses auf die Luftkraftgrofen. Eine Verkleinerung des
Seitenverhaltnisses b*/F einer Tragfliche hat, um es nochmals zu
wiederholen, erstens eine Vergroferung des induzierten Wider-
standes zur Folge, und zweitens muf} zur Erzielung des gleichen
Auftriebes der (geometrische) Anstellwinkel vergroBert werden?).

9. Aufbau der Tragflichen.

Die Tragflichen, als ein Bauteil des Flugzeuges angesehen,
bilden ein Tragwerk, &hnlich 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
Auftrieb, wahrend die
| Belastung zwischen den
Fliigeln, im Rumpf, ab-
wirts wirkt, die am

Rumpf befestigte Trag-

I]L konstruktion auf Bie-
gung beansprucht (Abb.

v 40). Erst allméhlich 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 miissen. Grundséitzlich
unterscheiden wir heute ,selbsttragende“ Fliigel (neuere Bauart),
die ihre Tragfihigkeit der eigenen Festigkeit verdanken, und
Fliigel mit &uBeren Tragorganen (iltere Bauart), die erst in
Verbindung mit auBerhalb des Fliigels liegenden Teilen, wie
Streben, Seilen usf., eine tragfihige Konstruktion bilden.

Die é&lteste Bauart, die man schon zu Beginn der Flug-
technik vorfindet, ist der Eindecker. Die ersten flugfahigen

Abb. 40. Lastverteilung am Flugzeug.

1) Die hier nur fliichtig angedeutete Theorie stammt von L. Prandtl,
der sie in zwei Verodffentlichungen in den Nachr. d. Gottinger 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 Veroffentlichung der Gottinger Versuchsanstalt genau angefiihrt
sind. Eine fiir einen weiteren Leserkreis bestimmte Darstellung hat
A. Betz in den ,Naturwissenschaften“ 1918 Heft 38/39 gegeben.
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Modelle von Pénaud, KreB u.a. waren freitragende Eindecker,
aber die ersten wirklichen Flugzeuge waren sog. ,, verspannte Ein-
decker®, wie sie die Abb.41 erkennen 1aBt. Sie zeigt einen Auf-
ril des ganzen Flugzeuges (unter Weglassung unwesentlicher
Teile) in Vorderansicht und einen Seitenri des mittleren Stiickes,
das nach Abbrechen der Rumpfspitze und des Rumpfendes iibrig
bleibt. Durch eine grofle Zahl von Seilen ist die Tragfliche mit
Festpunkten ober- und unterhalb des Rumpfes verbunden. In
dem vertikalen Abstand dieser Festpunkte voneinander ist die
erforderliche , KonstruktionshGhe“ gegeben. Die vielen Kabel

T T T

Abb. 41. Alter, verspannter Eindecker.

Abb. 42. Einstieliger Eindecker.

bilden aerodynamisch, wegen ihres Luftwiderstandes einen schwe-
ren Nachteil und so stellt demgegeniiber der durch wenige Stre-
ben gestiitzte Eindecker der Abb.42 eine bedeutende Verbesse-
rung dar.

Die Hauptteile des Tragwerkes der heute noch weit ver-
breiteten #lteren Bauart von Doppeldeckern zeigt Abb. 43.
Der Aufril (Vorderansicht) stellt eine Fliigelhilfte, die sog.
rechte ,Zelle“, und der Grundri die rechte obere Tragfliche
des Flugzeuges dar. Aus den beigeschriebenen Erklirungen
geht die Bedeutung der Ausdriicke ,Holme, Stiele, Distanz-
rohre, Innenverspannung, Haupt- und Gegenkabel“ hervor.
Im Kreuzril 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
Tragfliche werden oft gegenmeinander wagrecht um die sog.
»Staffelung” verschoben. 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 Anschluff an den Rumpf
notwendigen Teilen (Pyramide oder Baldachin) bilden das eigent-
liche Tragwerk und werden in ihren Abmessungen (Hohe und
Breite der Holme, Stirke der Stiele und Kabel usw.) durch
die ,statische Berechnung“ nach den Regeln der Baustatik

H, Vorderholm
Y4 : l# H Hinterholm
R /. S Stiele

( D Distanzrohre

Vv Innenverspannung
D‘ @@ )< 4 R Rippen, Spieren
N-

7 K, Hauptkabel
K, Gegenkabel
@ Querverspannung

Abb. 43. Hauptteile des Tragwerkes eines normalen Doppeldeckers.

Flugrichitung

und der Festigkeitslehre bestimmt. Dabei ist wesentlich, daB
Ober- und Unterfliche ein einheitliches Tragsystem bilden,
vergleichbar etwa einem Briickentréger, dessen Ober- und Unter-
gurt so weit voneinander abstehen, wie die Tragflichendistanz
betragt. Da man groBe Lasten immer nur durch grofie Triger-
hohen bewiltigen kann, wenn das Konstruktionsgewicht nicht
zu grofl sein soll, erkennt man hier einen Vorteil der
Doppeldecker gegeniiber den Eindeckern: Bei diesen muf}
man erst durch besondere Hilfsmittel, wie Hinziehen der Ver-
spannung nach Festpunkten des Fahrgestells oder Rumpfes,
Einfiigen einer ,,Briicke* od. dgl., eine gewisse Konstruktionshéhe
zu schaffen suchen, die beim Doppeldecker durch die Hohe der
Zelle ohne weiteres gegeben ist. In diesen konstruktiven Ver-
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héltnissen und nicht in irgendwelchen flugtechnischen Vorziigen
muB man den Grund dafiir erblicken, dal die Eindecker lange
Zeit hindurch fast vollstindig von den Doppeldeckern verdringt
worden sind.

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

4?4

Abb. 44. Zwelstlehger Doppeldecker

Abb. 45. Einstieliger Doppeldecker.

Abb. 46. Anderthalbdecker.

jedesmal einen Aufrif des ganzen Flugzeuges in Vorderansicht
und einen Seitenri 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) besitat.
In der gleichen Art werden auch drei- und vierstielige Grof3-
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flugzeuge gebaut. Der Vorteil dieser Bauart ist die Einfachheit
und Klarheit der statischen Verhéltnisse, d. h. der Kraftver-
teilungen und Beanspruchungen; ein schwerwiegender Nachteil
liegt aber darin, daf die grofe Zahl langer Kabel und Seile
betrachtliche Luftwiderstinde mit sich bringt, die das Erreichen
groferer Geschwindigkeiten unmdoglich 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
Stielebene oben nach einem vorn gelegenen Punkt des Rumpfes
gefiihrt ist. Eine fiir Sport- und Kampfzwecke sehr verwend-
bare Bauart zeigt Abb. 46 in dem sog. ,Anderthalbdecker®
(Nieuport). Hier hat die untere Fliche nur einen Holm, von
dem ein gabelférmig auseinandergespreizter Stiel zu den beiden
Holmen des oberen Tragdecks fiithrt. 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. Erwédhnt sei noch, dall auch
kabellose Zellen von Doppeldeckern versucht worden sind, bei
denen durchweg nur Streben verwendet wurde