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V orwort zur dritten Auflage. 
Das kleine Buch, das hier zum dritten Male vor die Offent

lichkeit tritt - nachdem vorher wahrend des Krieges drei be
schrankte Auflagen erschienen sind - ist aus Vortragen hervor
gegangen, die ich erstmals zu Ostern 1913 vor deutschen Flieger
offizieren in Berlin, dann im Februar 1916 in einem Kurs zur 
Hcranbildung technischer Offiziere der k. u. k. Luftfahrttruppen 
gehalten habe. Unter mehrfacher Umarbeitung und mit verschie
denen Erganzungen habe ich den Gegenstand in der Art dieses 
Buches in akademischen V orlesungen, die sich nicht nur an 
engere Fachkreise wandten, wiederholt behandelt, an der Uni
versitat StraBburg 1913, an der Technischen Hochschule Dres
den 1919 und an der Universitat Berlin 1922 und 1925. 

Die Ausftihrungen des Buches sind fUr Leser bestimmt, 
die, ohne in den einschliigigen Fragen tiber mehr als gute Schul
bildung zu verfiigen, aus Beruf oder Neigung die mechanischen 
Grundlagen kennenzulernen wiinschen, auf denen unser heu
tiges Flugwesen beruht. Es sind daher alIe Dberlegungen und 
Untersuchungen fortgeblieben, zu denan hohere mathematische 
Hilfsmittel erforderlich waren; auch sonst ist an Vorkenntnissen 
nicht mehr vorausgesetzt, als was an hoheren Schulen (in Oster
reich: Mittelschulen) gelehrt zu werden pflegt. Doch mag viel
leicht das Buch auch dem Ingenieur, der sich der Flugtechnik 
erst zuwenden will, als erste Einfiihrung dienen, dem Flieger 
oder dem im Flugdienst tatigen Praktiker als theoretische Er
ganzung zu selbst,gewonnenen Anschauungen und Erfahrungen. 

Es besteht kein Zweifel dariiber, daB bei der Beschrankung 
auf die elementarsten Hilfsmittel vieles unvollkommen oder 
iiberhaupt nicht zur Darstellung kommen kann, was heute schon 
zu den gesicherten Ergebnissen der Flugwissenschaft gehort. 
Die Erfahrung scheint aber zu zeigen, daB ein Bediirfnis nach 
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einem weiteren Kreisen verstandlichen Buche besteht, und nur 
von diesem Standpunkt bitte ich das in folgendem Gebotene 
zu beurteilen. Dbrigens war ich bei allen Fragen bemiiht, immer 
die wesentliche Seite der mechanischen Erscheinung in den 
Vordergrund treten zu laesen und begriffliche Schwierigkeiten, 
die in der N atur der Sache liegen, nicht zu umgehen. 

Die vorliegende dritte Au£lage ist der zweiten gegeniiber 
stark vermehrt. Neu aufgenommen wurde vor aHem ein Kapitel 
iiber den motorlosen Flug, der in letzter Zeit so viel Interesse 
gefunden hat, und ein Abschnitt iiber die Berechnung der Gipfel
hohe und der Steigzeit. Etwas naher als friiher ist auf die ver
schiedenen Ausfiihrungsformen und Bauarten der Flugzeuge und 
Motoren eingegangen worden und schlieBlich sind eine Reihe von 
Bemerkungen iiber den Luftverkehr und die wirtschaftliche Ver
wendung der Flugzeuge hinzugefiigt. In diesen beiden Punkten 
noch weiter zu gehen, Behien mir nicht gut moglich, ohne den 
ganzen Charakter des Buehes zu verandern. 

Bei der Korrektur durfte ich mich der bewahrten Hilfe 
meines Freundes Dr. J. Ratzersdorfer in Breslau erfreuen. Die 
neuen Zeichnungen hat nach meinen Skizzen Dr. J. Malkin 
ausgefiihrt. Ihnen und Fraulein Hilde Karselt, die ebenfalls 
eine Korrektur gelesen und das Register zusammengestellt hat, 
danke ich auch an dieser Stelle aufs beste. 

Berlin, im Oktober 1926. 
R. v.Mises. 

Vorwort zur vierten Auflage. 
Fiir die vierte Auflage sind Text und Figuren in allen Teilen 

durchgesehen, vielfaltig erganzt und den neueren Verhaltnissen 
angepaBt worden. Hierbei ist der Verfasser durch seinen friiheren 
SchUler, Herrn Horst Philipps, jetzt in Potsdam, weitgehend 
unterstiitzt worden. Herr Philipps hat die neuen Abbildungen 
entworfen, eiuen groBen Teil der Erganzungen verfaBt und auch 
die Korrekturen gelesen. Zu dem Abschnitt iiber den Aufbau 
der Tragflachen hat Herr Prof. Dr. Ratzersdorfer, Breslau, 
freundlicherweise einen Beitrag beigesteuert. Beiden Mitarbeitern 
sei auch an dieser Stelle bestens gedankt. 

Berlin, im Februar 1933. 
R. v. Mises. 
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Einleitnng. 

Geschichtlicher Oberblick. 

1. Bis zum ersten Motorflug. Dem Franzosen Alphonse 
Penaud gliickte urn das Jahr 1870 die Entdeckung, daB ein 
Flugzeug, urn in der Langsrichtung stabil zu sein, nur einer 
geeigneten Schwanzflosse - Dampfungsflache - bedarf. Er 
fand auch, daB die seitliche Unstabilitat durch Aufbiegen oder 
Aufwartskriimmen der Tragflaehen 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 V ogels". W enige Jahre darauf 
nahm sieh Penaud, 30 Jahre alt, aus Krankung iiber die Nicht
beachtung seiner Erfindung das Leben. 

Der Deutsche Otto Lilienthal entdeckte um 1890, daB 
gew6lbte Tragfliigel ebenen Flachen an Tragkraft bedeutend 
iiberlegen seien. Er suehte der L6sung des Flugproblems da
durch naher zu kommen, daB er Tragfliigel am eigenen K6rper 
befestigte und in dieser Weise von kleinen Anh6hen aus Gleit
und Sehwebeversuehe ausfiihrte. Naeh zahlreiehen wohlgelun
genen Versuehen fand er durch Absturz am 11. August 1896 
seinen Tod. 

Dureh Lilienthal und Penaud beeinfluBt, arbeitete der 
Amerikaner O. Chanute weiter. Als seine Schiller gelten die 
Brilder Wilbur und Orville Wright, Trager des bedeutendsten 
Namens, den die Gesehichte des Flugwesens zu nennen hat. 
Sie erfanden in der Verwindung der Tragflaehen das Mittel zur 
Stabilisierung eines Flugzeuges in der Querriehtung. Sie bauten 
ein Flugzeug mit gew6lbten Tragflachen, mit Dampfungsflache 
und Verwindung, riisteten es mit einem rund 15 pferdigen Mo
tor aus und machten damit am 17. Dezember 1903 in Dayton, 

Mises, Fluglehre. 4. Autl. 1 



2 Einleitung. 

Staat Ohio, den ersten Flug von etwa einer Minute Dauer iiber 
eine Strecke von 260 m. So wurden die Briider Wright die 
erst en Menschen, die wirklich geflogen sind. 

2. Die franzosische Schule. Zur Zeit der ersten Ver
suche der Briider Wright begann in Frankreich, gefiihrt von 
Hauptmann Ferber, eine groBe Reihe von Mannern sich mit 
Flugversuchen zu beschaftigen. Santos-Dumont gelang im Ok
tober 1906 der erste Motorflug in Europa. Unterstiitzt wurde 
die hier einsetzende Entwicklung, die durch die Namen Far
man, Bleriot, Voisin u. a. gekennzeichnet wird, durch die 
Schaffung des leichten Umlaufmotors (Gnome), der in seiner 
vollkommenen Anpassung an die Bediirfnisse des Fluges lange 
Zeit hindurch 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 aIle sportlichen Hochstleistungen wurden 
in Frankreich geschaffen, fast aIle Lander der WeIt wurden 
von der franzosischen Industrie mit Flugzeugen und Motoren 
versorgt. 

In Deutschland begann August Euler um 1909 mit Flug
versuchen und dem Bau von Flugzeugen im AnschluB 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, 
unabhangig von Penaud, ein freifliegendes Modell eines Flugzeuges 
vorfiihren 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 entwickeIte auf Grund dieses Gedankens in Gemeinschaft 
mit' Hugo Wels die "Taube", deren wesentliches Merkmal die 
nach Art der Zanonia nach hinten aufwarts gebogenen Trag
flachenenden waren; damit schuf er das Flugzeug, das bis 
zum Beginn des Krieges kennzeichnend fiir das deutsche Flug-
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wesen blieb. 1m Juli 1909 gluckte der erste Flug in Wiener-Neu
stadt, von wo aus dann Hellmuth Hirth, der erste deutsche 
Flieger von groBem Ruf, die Taube nach dem Deutschen Reich 
mitnahm. Fast die ganze deutsche Industrie beschaftigte sich 
1910 bis 1913 mit der Vervollkommnung der Tauben-Bauart, 
unter ausschlieBlicher Verwendung der aus dem Automobil
motor entwickelten Standmotoren. Erst seit 1913 gewannen, 
zum Teil unter dem Einftusse franzosischer Vorbilder, Doppel
decker mit wesentlich glatt en Tragftachen, aber - im Gegen
satz zu Frankreich - durchweg mit Standmotoren ausgeriistet, 
allmahlich groBere Geltung. Namhafte Erfolge dieser Typen 
kennzeichneten die Entwicklung in Deutschland in der letzten 
Zeit vor dem Kriege. 

4. Fortschritte wahrend des Krieges. Die Weiter
bildung der Flugzeugtypen wahrend des Krieges und in den dar
auf folgenden Jahren, so energisch sie auch von allen Seiten 
betrieben wurde, war beherrscht von der durchgreifenden Tat
sache, daB die Entwicklung in den Grundziigen abgeschlossen 
ist und das Flugzeug, im GroBen gesehen, in seinem allgemeinen 
Aufbau und in der Mehrzahl seiner Konstruktionsteile allmahlich 
endgultige Formen annimmt. Der Unterschied der Typen in den 
verschiedenen Landern ist mehr und mehr in den Hintergrund 
getreten und schlieBlich fast ganz geschwunden. Ahnlich wie 
vor 4 oder 5 Jahrzehnten die stationare Dampfmaschine, vor 
drei Jahrzehnten das Fahrrad, vor zwei Jahrzchnten das Auto
mobil, so naherte sich jetzt allmahlich das Flugzeug seiner" W elt
form", die wohl wei ten Spielraum fur konstruktive Anpassung an 
verschiedene Bedurfnisse, aber keinen Spielraum fUr phantasie
volle Erfindertatigkeit bietet. Die Anforderungen des Krieges 
gingen in erster Reihe auf Erhohung der Flugleistungen, Ge
sch windigkeit und Steigfahigkeit, in zweiter Reihe auf Vervoll
kommnung der Bewaffnung fUr Abwehr und Angriff. Verhaltnis
maBig 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 ausgerustet, gut 200 km/St. er
reichte. Fur groBere Bauarten schien der deutsche und osterreichi
sche Stand motor mindestens gleichwertig, wenn nicht iiberlegen 
zu sein. Durchgreifend war die ganz enorme Steigerung der 

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

5. Der gegenwartige Stand. Nach Beendigung des 
Krieges war auf allen Teilgebieten des Flugwesens zunachst in 
allen Landern eine naturgemaBe Ermattung eingetreten. AlI
mahlich begann man dann, die im Kriege geschaffenen Konstruk
tionen fiir die Aufgaben des militarischen Dienstes weiter aus-

Rekord ta belle (Landfl ugzeuge). 

~ gp I Dauer I E~tfernung j 

~.g in geschl.Bahn i in geschl.Bahn I Hohe ~ 'I' GeSChWindig-1 Geschwindig-
keit tiber 3 km keit tib. 100 km 

84 h 23 m 10372 km 13,157 km 1 H8,171 km;h 401,279 kmjh 
Lees u. Brossy LeBrixu.Doret Lt.Souzek(Ame- Bonnet Bettis (Ame-

0,0 (Amerika),Bel- (Frankr.), De- rika), Wright, (Frankreichl, rika), Curtiss 
kg lanca 225 PS- woitine, 650 PS "Apache" ! Ferbois, 550 PS I "R 3 CI", 

PaccardDie~el, I Hispano-Suiza 450. PS Pratt & I Hispano-Suiza 600 PS Curtiss 
25.-28.5. 31 I 7.-10.6. 31 Whltney,4.6.30 11. 12. 24 I 12.10. 25 

-~-----~.---~.----.~ ~----- .-.-~-------! ------
32 h 17 III I 4670,6 kIll 9,374 kIll ! ! 298,510 kmjh 

LeBrixu.Doret s. links neb en- Burtin (Frankr,), i Schoenhair 
500 (Frankr.), De-] stehend Breguet ,,19" I' i (Amerika), 
kg woitine, 600 PS 500 PS Farman I Lockheed 

Hispano-Suiza I 23.8. 29 I. "Vega",425PS 
2:~.-24. 3. 31 I I Pratt u. Whit-

ney, 18. 2. 30 

32 h 17 III 49 s 4670,6 kIll 7,507 kIll 264,628 kmjh 
LeBrixu.Doret s. links neben- Coupet(Frank- Manning u. 

2000 (Frankr.), De- stehend reich), Wenzel (Amer.), 
kg woitine,600PS Farman ,,160", Ford-Transport 

Hispano-Suiza 2x 500 PS Far- I 3 x 420 PS 

5000 
kg 

23.-24. 3. 31 man, 28. 4. 31 i Pratt u. Whit
I ney, 29. 9. 30 

--~-----~ ----~-~-- I _____ ~--~~~,- .~ _____ _ 

3h 2m 
Zimmermann 
(Deutschland) 
Junkers G 38 
2x600PSJun
kers, 10.4. 30 I 

501,590 km 
s. links neben

stehend 

3,586 kIll ] 1184,464 kmjh 
Bossoutrot s. dieselbe Zeile 

(Frankr.), Far-i I erste Spalte 
man "Sup. Go- I 
liath". 4x 500 I 

PS Farman I 

16. 11. 25 ' 



0,0 
kg 

500 
kg 
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Rekord tabelle (W asserfl ugzeuge). 

Dauer I Entfernung I 
in geschl. Bahn in geschl. Bahn Hohe I GeSchwindig-TGesch-~i~di; 

keit tiber 3 kill I keit tib.100 km 

36 h 57 m I 5011,210 km I 

Lt. Paris u. ! s. links neb en-
11,753 km I 655 kmih I 551.800 km/h 
Lt. Souzek 1 Stainforth 'I Boothman 
(Amerika), 'I (England), (England), Gonord(Frank- stehend 

reich). 
Latecoere 283, 

600 PS, 
Hispano-Suiza 
4.-5.6. 31. 

31h 1m 
Lt. Paris u. 

Hebert (Frank
reich), 

Latecoere 28, 
600 PS, 

Hispano-Suiza 
16.-17.7. 30 

Wright "Supermarine" sonst wie links 
"Apache", I' Rolls Royce nebenstehend 

425 PS, Pratt u. ,,13. 6 B" 
Whitney 29. 9. 31 
4.6. 2!-J 

-'--- ----', -------------

4202,496 km I 8,037 km 
slinks neben- Sergievsky 
. stehend I' (Amerika), 

Sikorsky S 38" ! 

2x420'PS, ' 
Pratt u. 1 

Whitney 
I 15. 6. 30 

259,927 km/h 
Starke 

(Deutschland), 
Heinkel 

"HD 38", 
600 PS 

BMW IVa 
7.5.29 

~- - ~-. -- - - -- --- ---- 1-----

2000 
kg 

16 h 39 m 2208,420 km I 6,074 km 
Corton u.Reber Demougeot u. I Sergievsky 

(Am erika), Gonord(Frank-! (Amerika), 
P.N.12, reich), 1 Sikorsky "S38" 

2 x 525 PS, LaMcoere ,,38"'1 2 x 425 PS, 
Prattu.Whitney 2 x 650 PS, Pratt u. 

1
11.-12. 7. 28 Hispano-Suiza I Whitney 

2. 9. 31 , 11. 8. 30 

I, 220,026 kmih 
Prevot 

(Frankreich ), 
Latecoere ,,28", 

650 PS, 
! Hispano-Suiza 
! 5.3. 30 

Nicht in der Tabelle aufgeftihrt wurden folgende ohne Zuladung 
aufgestellte Rekorde: 

Entfernung auf gerader Strecke (Landflugzeug): 8056,736 km, 
Boardman u. Polando (Amerika), 28.7. 31. 

Entfernung aufgerader Strecke (Wasserflugzeug): 3173,2 km, 
- Mermoz, Gabry, Gimie (Frankreich), 12.5. 30. 

GroBte Dauer m.Betrie bsstoffaufnahme: 553h 41 m, J. u. K. Hunter 
(Am erika), 11. 6. bis 4.7. 30. 

GroBte En tfernung m. Betrie bsstoffaufnahme: 5300 km, Smith u. 
Richter (Amerika), 27. bis 28.8. 23. 

zugestalten und ausgedehnte Luftftotten mit besonders gewahl
ten Flugzeugtypen zu Echaffen - allerdings nur auBerhalb Deutsch
lands. Daneben traten allmahlich die Aufgaben des Luftverkehrs 
hervor, die heute in allen Landern mit dem gr6Bten Nachdruck 
verfolgt werden. Dariiber wird auch im letzten Kapitel dieses 
Buches berichtet werden. Eine gewisse Rolle spielt auch immer 
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noch der sportliche Wettbewerb, der einen guten Einblick 
in das technisch zur Zeit Erreichbare bietet. Wir geben hier 
in zwei Tabellen einen kurzen Dberblick iiber die wichtigsten 
WeI trekorde nach dem Stande vom Januar 1932. 

In den fUr Land- und Wasserflugzeuge aufgestellten Rekord
tabellen sind hinter den Rekordzahlen folgende weitere Angaben 
der Reihe nach aufgefUhrt: der Rekordhalter, dessen Nationali
tat, die Bezeichnung der Flugmaschine, die GroBe der Motor
leistung in PS, die Fabrikatsbezeichnung des Motors und der 
Tag des aufgestellten Rekordes. Z. B. halt den Rekord fur 
Dauerflug mit 5000 kg Zuladung der Pilot Zimmermann, Deutsch
land, mit 3 St. 2 Min. Flugdauer. Der Rekord wurde am 10. 4. 30 
mit der Maschine "Junkers G 38", die mit zwei 600 PS starken 
Junkersmotoren ausgerustet ist, aufgestellt. Es bedeutet stets 
h die abkurzende Bezeichnung fUr "Stunde", m fUr "Minute". 

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 fUr die Erklarung aller Bewegungs
erscheinungen abgibt; dann aus zahlreichen, durch planmaBige 
Beobachtung gewonnenen Erfahrungssatzen, 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 groBen Teil der oben angefUhrten N amen be
gegnen wir in der Reihe erfolgreicher Forscher wieder, so 
Penaud, Lilienthal, Ferber u. a. Besonders groBe Verdienste 
um die Beschaffung und Verbreitung zuverlassiger Versuchsergeb
nisse erwarb sich G. Eiffel, der vor mehreren .Jahren verstor
bene Erbauer des Eiffelturmes und Begriinder der ersten groBen 
aerodynamischen Versuchsanstalt in Frankreich. In Deutsch
land wirkt die Gottinger Versuehsanstalt unter Pran d tl's Leitung 
mit groBem Erfolg auf diesem Gebiete. Die theoretische For
schung hat namentlich drei bedeutende Ergebnisse aufzuweisen: 
G. Bryan eroffnete 1903 eine Reihe von Arbeiten, in denen die 
Stabilit,atstheorie der allgemeinen Mechanik auf das Flugzeug-
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problem angewandt wird, N. J oukow ski gelang es 1910, die An
satze der klassischen Hydrodynamik fur eine Berechnung des 
A uftriebes bestimmter Tragflachenprofile nutzbar zu machen, und 
endlich vermochteL: Prandtl 1917 durch eine geistreiche An
wendung hydrodynamischer Satze auch Anhaltspunkte fur die Er
mittlung des Tragflachenwiderstandes zu gewinnen. Diese Unter
suchungen uberschreiten wohl die Grenzen, die den vorliegen
den Ausfiihrungen gesteckt bleiben mussen. Hier konnen nur 
die einfachsten und am leichtesten verstandlichen Elemente der 
Fluglehre besprochen werden. Wer sich weiter unterrichten 
will, wird die in den letzten Jahren mehr und mehr anwachsende 
Buch- und Zeitschriftenliteratur der wissenschaftlichen Flug
technik verfolgen mussen. Auf einzelne der einschlagigen Ver
offentlichungen ist an verschiedenen StelIen des vorliegenden 
Buches hingewiesen. 



I. Allgemeines tiber Luftkrafte. Luftwiderstand. 

1. Luftdruck. 
Unter Luftdruck versteht man die auf die Flacheneinheit 

ausgeubte Druckkraft der atmospharischen Luft. Man denke 
sich etwa einen Rohlraum luftleer ausgepumpt, so daB seine 
Wande nur auBen den Druck der Luft auszuhalten haben. Jedes 
cm2 der Wand erfahrt dann eine Kraft, die unter gewohn
lichen Verhaltnissen rund 1,036 kg betragt. Fur die MaBeinheit 
"Kilogramm pro Quadrat-Zentimeter" schreibt man zur Ab
kurzung at, gesprochen "Atmosphare". Also: normaler Luft
druck = 1,036 at. 

Das gebrauchlichste MaE fur den Luftdruck ist die Rohe 
der Quecksilbersaule im Barometer. Da das spezifische Ge
wicht des Quecksilbers etwa 13,60 kg/l oder kg/dm3 betragt, 
ist das Gewicht einer Saule von 1 cm2 Querschnitt und 762 mm 
Rohe gleich 0,01· 7,62·13,60 = 1,036 kg. Dem normalen Luft
druck von 1,036 at entspricht somit der Barometerstand762 mm. 

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

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

b) Mit der Rohe nimmt der Luftdruck abo 
c) Das MaE der Abnahme hangt von der Temperatur am 

Boden und von der Starke der Temperaturabnahme mit der 
Rohe abo 

Der Temperaturabfall fur 100 m Rohe, der sogen. "Tempe
raturgradient", betragt - so lange man nicht in allzu weite Ent
fernung von der Erdoberflache aufsteigt - ungefahr 0,5 0 Celsius 
und liegt nach theoretischen Erwagungen zwischen 0 0 und 1 0 
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Zahlentafel 1. 
Luftdruck in mm Quecksilbersaule fUr H6hen von 0 bis 8000 m 

bei verschiedenen Bodentemperaturen und Temperaturgradienten. 

Bodentemperatur 0 0 0 Bodentemperatur 10 0 0 Bodentemperatur 20 0 

Hohe --- - ------ ------~---- ---------

in Temperaturabfall Temperaturabfall Temperaturabfall 
Metern auf 100 m: auf 100 m: auf 100 m: 

0 0 0 I 0,5 0 01 10 0 0 0 0 I 0,5 0 01 1 0 0 0 0 0 10,5 0 01 1 0 0 

0 762 762 762 762 762 762 762 762 762 
1000 671 671 671 675 675 674 678 677 677 
2000 593 590 587 598 596 593 603 601 598 
3000 523 517 512 530 525 519 537 532 527 
4000 462 453 443 470 462 452 478 470 461 
5000 407 395 381 416 405 392 425 414 402 
6000 359 344 326 369 354 337 378 364 348 
7000 I 317 298 277 327 309 288 337 319 300 
8000 280 258 233 290 269 245 300 279 256 

Die vorstehende Zahlentafel 1 gibt den Luftdruck in mm 
Quecksilber fur verschiedene Hohen an 1), u. zw. nicht nur fUr 
den mittleren Temperatur-Gradienten 0,5°, sondern auch fur 0° 
und 10 AbfaH auf 100 m. Als Bodentemperatur sind 0°, 10 0 und 
20° C angenommen, als Barometerstand am Boden 762 mm. Die 
VerhliJtnisse fur 10 0 Bodentemperatur sind uberdies in Abb. 1 
wiedergegeben, in der Weise, daB zu jeder Hohe bis 6000 m (als 
Ordinate) der zugehorige Luftdruck (als Abszisse) aufgetragen 

1) Unter Benutzung der sogenannten Zustandsgleichung fUr ein 
"ideales Gas" - als solches kann man die Luft mit groBer Annaherung 
auffassen - und der Gleichgewichtsbedingung der Atmosphare erhalt 
man bei konstantem Temperaturgradienten die Druckformel: 

1 

b=bo[l_a;:p-:~ 
Hierin bedeutet: b den Druck in mm Quecksilber in der H6he h, 
bo = 762 mm den Bodendruck, To die Bodentemperatur, a den Tempera
turgradienten in Grad pro Meter, h die H6he in m und R = 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 
Spalten (Temperaturgradient 0,5 0 und' 10/100 m) der Zahlentafell be
rechnet worden. Fiir die ersten Spalten wurde, da fiir a = 0 die an
gegebene Formel versagt, das dafiir geltende Gesetz: 

h 

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

!fone 
m 

o(l(l(l 

S(l(l(l 

¥O(l(l 

,J(l(l(l 

Z(l(l(l 

1<7<70 

0 
.JOO 'I(l() 8()()mm{;u 

Abb. 1. Druckabnahme fUr Bodentemperatur 10°. 

GroBe des Temperatur-Gradienten wachst und auch urn so 
starker ist, je kleiner die Bodentemperatur angenommen wird. 
Dies riihrt daher, daB die Dichte der Luft - wie wir noch 
im folgenden Abschnitt erortern werden - mit zunehmender 
Temperatur abnimmt, und daB der Luftdruckunterschied zwischen 
zwei wagrechten Schichten lediglich durch das Gewicht der 
zwischen ihnen liegenden Luftmasse bedingt wird. 1st 
die Dichte und so mit 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 0 Boden
temperatur und 0,5 0 Temperaturabfall pro 100 m beziehen. In 
Wirklichkeit ist der Temperaturgradient vielfachen Schwan
kungen unterworfen und weicht fiir groBere Hohen von dem 
angegebenen Werte 0,5 0 nicht unerheblich ab, worauf in Ab-
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schnitt 2 naher eingegangen werden solI. Bis zu Hohen von 
etwa 8000 mist es hinreichend genau, mit 0,5°/100 m Tempe
raturabfall zu rechnen. 

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

Wenn der Barometerstand am Boden nicht, wie in der 
Tabelle vorausgesetzt, 762 .. 
mm betragt, sondern z. B. -m 
750, so ist jede Angabe der 
Tabelle mit dem Verhalt-

zieren. Z. B.: In 6000 m 
Hohe betragt bei der 
Bodentemperatur 10 0 C 
unter Annahme von 0,5 0 C 
Temperaturgradient der 

o 5 10 15 30 
Luftdruck (nach Zahlen
tafel1) 354 mm, also bei 
750 mm Barometerstand: 
354·750: 762=348 mm. 

Abb. 2. Hiihenschaubild (Barogramm) 
eines Fluges. 

Man sieht, daB der EinfluB der vom Wetter bedingten Schwan
kungen des Luftdruckes am Boden von geringer Bedeutung 
gegeniiber dem starken AbfaH beim Steigen ist. 

Es ist bekannt, in welcher Weise die Abnahme des Luft
druckes mit der Hohe zur Hohenmessung verwendet wird. Man 
bedient sich hierzu eines Barographen oder Hohen
schreibers, d.i. eines selbstschreibenden Luftdruckmessers, der 
- mit einem Uhrwerk versehen - die jeweilige GroBe des Luft
druckes wahrend des Fluges auf einem gleichfOrmig abrollenden 
Papierstreifen aufzeichnet. Das Papier ist mit einer doppel
ten Teilung versehen, wie es unsere Abb. 2 zeigt. Den einzelnen, 
in gleichen Abstanden aufgetragenen Kreisbogen entsprechen die 
Zeiten: 5, 10, 15 Minuten usf. Den wagrechten, in ungleichen Ab
standen aufeinanderfolgenden Linien sind Hohenangaben 500 m, 
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1000 m, 1500 m usf. beigesetzt. Man kann das Barogramm (Hohen
schaubild) leicht in ein gewohnliches rechtwinkliges Koordinaten
system umzeichnen, Abb. 3, indem man Punkt fur Punkt den 
Zahlenangaben nach ubertriigt. Aber damit hat man noch kein ein
wandfreies BiId des Steigvorganges. Denn aus dem Voranstehenden 
geht hervor, daB die Festlegung der barometrischen Hohenskala, 
d. h. die Zuordnung von Hohenangaben zu den Zeigerstellungen des 
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Luftdruckmessers, nur 
auf bestimmten An
nahmen iiber Tempe
raturgradient, Boden
druck und Bodentempe
ratur beruhen kann. Da 
diese Annahmen nicht 
fiir jeden Flug zutrefl'en 
konnen, muB man, wenn 
es auf gen a ue Fest
stellungen ankommt, 
noch eine umrechnung 

~ vorn ehm en. Darauf wol-
o .5 117 15 30 1'5 min len wir im nachsten Ab-
Abb. 3. Umgezeichnetes Barogramm. schnitt eingehen. 

2. Raomgewicht del' Loft ODd Loftdichte. HoheDmessong. 
Unter Raumgewicht oder spezifischem Gewicht eines Korpers 

(gelegentlicht verwendet man hierfiir auch das Wort "Luft
wichte") versteht man das Gewicht der Raumeinheit dieEes 
Korpers. Es sind daher immer, wenn man vom Raumgewicht 
spricht, die gewahlten MaBeinheiten fiir das Gewicht und fur 
das Volumen anzugeben. Z. B.: Quecksilber hat das Raumgewicht 
13,6 kg/dm3 oder 13,6 kg/I. Man pflegt das Raumgewicht mit 
dem griechischen Buchstaben '}' (gamma) zu bezeichnen. 

Fiihrt man, was wir immer tun werden, als Raumcinheit 
m3, als Gewichtseinheit kg ein , so ist das Raumgewicht des 
Wassers von 4 0 C gleich 1000, das Raumgewicht der Luft 
von 10 0 C bei 762 mm Barometerstand 1,252, d. h. 1 m3 Luft 
wiegt unter den genannten Verhaltnissen 1,252 kg. 

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

1st der Barometerstand nicht 
775 mm, sondern allgemein 
b mm, so ist das Raumge-
.h b 

WIC t Y = Yo 762' wenn Yo 

das spez. Gewicht bei 762 mm 
Barometerstand und 10 0 C 
bezeichnd. 

b) Anderung des Raum
gewichtes mit der Tempe
ratur. Das Gewicht der 
Raumeinheit eines jeden 
Korpers andert sich mit der 
Temperatur. Denn hei Er
warmung findet eine Aus
dehnung statt, so daB in der 

/tone 
m 

6'000 h oc-----------

~ooo ~--~~~---------

3000 f---------"':'\ 

zooo 

1000 ~-----

Abb. 4. Dichteabnahme fiir Tempera
turgradient 0,5°/100 m. 

Raumeinheit hei hoherer Temperatur eine kleinere Menge des 
Stoffes ,enthalten ist, als bei niedriger. Der Ausdehnungs-

koeffizient der Luft fUr 0 0 betragt -~ d. h. irgendein Luftvolu-
273 

men vergroBert sich bei Erwarrnung von 0 0 auf 10 C urn ein 
273 stel. 

Beispiel: Bei 10° C ist das Raumgewicht der Luft Yo; 
wie groB ist das Raumgewicht bei 20 ° C und beirn gleichen 
Barometerstand1 Eine Luftmenge, die bei 0° das Volumen 1 rn3 

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

283 
y = Yo 293 = 0,966 Yo; 

analog ware fur 30° C: 
283 283 

Y = Yo 273 + 30 = Yo 303 = 0,933 Yo 
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und allgemein £iir to C: 
283 

Die Summe 273 + t = T nennt man die "absolute Temperatur" 
der Loft. 

c) In Zusammenfassung beider Gesetze folgt somitl): Andert 
sich sowohl der Barometerstand als auch die Temperatur, so ist, 
gleich allgemein angeschrieben: 

b 
'Y = 'YO 762 

Nach dieser Formel, in der 'Yo = 1,252 kg/m3 zu setzen ist, 
kann man beispielsweise £iir die in Zahlentafel 1 angegebenen 
Luftdruckwerte und die zugehorigen, durch Bodentemperatur 
und Temperaturgradient bestimmten Temperaturen das jeweilige 
Raumgewicht der Luft fiir die verschiedenen Hohenlagen berech
nen. Die Ergebnisse einer solchen Berechnung fiir den Warme
abfaH 0,5 ° auf 100 m sind in Zahlentafel 2 und in Abb. 4 wieder
gegeben. Man erkennt hier, daB beim Ansteigen auf 6000 m 
das Raumgewicht auf etwa die HaUte des Bodenwertes sinkt. 

Die voranstehenden Betrachtungen griinden sich auf die 
Annahme, daB die Temperatur einen gleichmaBigen AbfaH von 
0,5 0 auf 100 m Rohe erleidet. Dies trifft aber nur fiir den 

1) Naoh der in der FuBnote S. 9 erwii.hnten Zustandsgleichung ist 

PT-= konstant = R. 
r' 

Da diese Gleiohung fiir jeden Ort gilt, kann man sie auoh £iir Boden
druok, Bodentemperatur und Bodenraumgewioht ansohreiben: 

PTo = konstant = R. 
ro 0 

Dividiert man die zweite Gleiohung duroh die erste, so folgt, da die 
DruokgroBen P sioh wie die Barometerstande b verhalten, wenn man 
iiberdies T duroh 273 + t ersetzt, wobei t wieder die in Celsiusgraden ab
gelesene Temperatur bedeutet: 

b To 
r=rq;;; 273+t' 

Insbesondere gilt fiir 10 0 Bodentemperatur und 762 mm Qu. Druck am 
Boden die im Text folgende Formel, mit ro = 1,252. Aus diesem Aus: 
druok folgen die beiden Teilgesetze a) und b), je naohdem man die 
Temperatur oder den Druok unverandert laBt. 
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Zahlentafel 2. 
Raumgewicht y in kg 1m 3 und Dichte m = y:g fiir Rohen von Obis 8000 m 

beim Bodendruck 762 mm und Temperaturgradient 0,5 0 auf 100 m. 
--

Hohe Bodentemperatur 0 0 C Bodentemperaturl 0 0 C Bodentemperatur 20 0 C 
in ! I 

Tempe-I Tempe-I Tempe-' 
Iy:g=m Metern ratur y iy:g=m ratur y Iy:g=m ratur I y 

I 

° 0° 11,298 0,132 100 1 1,252 0,128 20 0 1,210 I 0,123 
1000 - 50 1,165 0,119 50 1,129 0,115 15 0 1,0\14 0,112 
2000 -10 0 1,044 0,106 0° 1,015 0,104 100 0,988 0,101 
3000 -15 0 0,933 0,095 _ 50 0,911 0,093 50 0,890 0,091 
4000 -20 0 0,833 0,085 -100 0,816 0,083 0 0 0,800 0,082 
5000 -25 0 0,741 0,076 -15 0 0.730 0,074 - 50 0,719 0,073 
6000 -30 0 0,658 0,067 -20 0 0,651 0,066 -100 0,644 0,066 
7000 1- 35° 0,583 1 

0,059 - 25 0 0,579 0,059 - 15 0 I 0575 0,059 
8000 -40 0 0,515 0,053 -30 0 0,514 0,052 - 20 0 0;513 0,052 

untersten, fiir die Luftfahrt allerdings bisher wichtigsten Teil 
der Atmosphare zu. Die Grenze der gleichmaBigen Abnahme 
der Temperatur liegt bei etwa 11 000 m. Die GrenzfUiche, die 
sich vom Aquator gegen die Pole senkt, teilt die gesamte Atmo
sphare in zwei, ihren wesentlichen Erscheinungen nach ver
schiedene Teile, den unteren, die sogenannte T r 0 p 0 sphare und 
den oberen, die sogenannte Stratosphare. 

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 liber Mitteleuropa. 

Hohe I Mitt!. Tem- I Temperatur- Hohe ! Mitt!. Tem-!Temperatur-
in km I peratur gradient in km peratur gradient 

° 10 0,5 9 -44 0,6 1 5 10 -50 
2 ° 

0,5 11 -53 0,3 

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

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

0,6 I I 
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Man erkennt aus dieser Tabelle 1 ) , daB der Temperatur
gradient im wesentlichen zwischen 0,5 0 und 0,7 0 schwankt. 
Bildet man nur aus den ersten 11 oder 12 in Frage kommen
den Werten einen Mittelwert, so erhalt man 0,5 bis 0,6. In 
Abb. 5 sind sowohl die Temperaturen als auch die Gradienten 
fiir die einzelnen Hohen aufgetragen. Bei 11 km biegt die 
Temperaturkurve um und verlauft annahernd parallel zur Hohen-

km 
M~-------------------. 

- - Tempert7lvr 
""="1-'-<---- -----orlldienf 

achse. Bei noch groBeren Hohen 
- was hier nicht mehr gezeichnet 
wurde - werden die Tempera
turen wieder hoher, d. h. die schon 
einmal eingenommenen Temperatur
zustande werden noch einmal "um
gekehrt" durchlaufen. Dem ganzen 
V organg legt man aus diesem 
Grunde den Namen " Temperatur
umkehr" oder auch "Temperatur
inversion", der Grenzftache zwischen 

o fig Troposphare und Stratosphare ent
- "() - 50 -'10 -JO -JO -10 0 +10tO sprechend den Namen "Inversions-

Abb. 5. TemperaturverIauf in grenze" bei. In die Abbildung ist 
Abhangigkeit von der Rohe. auBerdem noch die Gerade einge

zeichnet, die den Temperaturabfall 
bei konstantem Temperaturgradienten darstellen wiirde. 

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

Welche Bedeutung kommt nun der Inversion bei der Druck
und Dichteberechnung zu? Die Zahlentafeln 1 und 2 sind unter 
Benutzung zweier allgemein giiltiger physikalischer Gesetze iiber 
das Gleichgewicht und die Zustandsanderungen der Luft auf
gestellt worden, wobei auBerdem von dem gleichmaBigen Tem
peraturabfall Gebrauch gemacht wurde. Die physikalischen Ge
setze behalten ilue Giiltigkeit auch in die Stratosphiire hinein, 
nicht aber die Zusatzannahme des gleichmaBigen Temperatur-

I) Die obenstehenden Angaben sind Mittelwerte der Temperatur 
und des Temperaturgradienten, die uber Mitteleuropa gem essen wurden. 
Entnommen sind die Werte dem Buche Defant, "Meteorologie", Samm
lung Goschen Bd. 54. 
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abfaHs. Die tiber 10 km hinaus in gleicher Weise fortgesetzten 
Zahlentafeln 1 und 2 wtirden also den wahren Verhaltnissen 
nicht entsprechen. N ach welchen Gesetzen Druck und Dichte 
in der Stratosphare abnehmen, konnte theoretisch erst nach 
genauer Kenntnis der dort vorherrschenden Temperaturverhalt
nisse festgesteHt werden. 

Die im vorangehenden durchgefiihrten Untersuchungen tiber 
den Zusammenhang von Druck- und Temperaturverlauf setzen 
uns instand, die Steigleistung eines Flugzeuges aus einem yom 
HohenmeBgeriit aufgezeichneten Schaubild richtig zu beurteilen. 
Ftir gewohnliche Zwecke des Luftverkehrs reichen natiirlich die 
Angaben des MeBstreifens unmittelbar aus. Man entnimmt z. B. 
der Abb. 2 oder dem umgezeichneten Barogramm in Abb. 3, 
daB das Flugzeug in etwa 22 Minuten auf fast 5400 m ge
stiegen ist und dann in weiteren 15 Minuten wieder den Boden 
erreicht hat. Die Steiggeschwindigkeit etwa in 4000 m Hohe 
erhiilt man, indem man im Kurvenpunkt in der Hohe 4000 
die Tangente zieht; ihre Neigung ist eine solche, daB sie 
von 3000 auf 5000 m in etwas mehr als 10 Minuten (genau 
10,4 Min. = 624 Sek.i steigt. Dies bedeutet eine Steiggeschwin
digkeit von 2000: 624 = 3,2 mjsek. Handelt es sich aber urn 
sehr groBe Hohen und urn genaue FeststeHungen, etwa bei einem 
Hohenwettbewerb, so wiinscht man die Leistungsfiihigkeit des 
Flugzeuges unabhiingig 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 Dbereinkunft. 
Irgendeine bestimmte Dbereinkunft ist auch der Eichung des 
Barographen zugrundegelegt. Sind hierfiir etwa die Verhiiltnisse, 
die der mittleren Spalte unserer Zahlentafeln entsprechen, ge
wiihlt, also Bodendruck 762 mm, Bodentemperatur 100 und 
AbfaH 0,5 0 auf 100 m, so sehen wir, daB die Hohenangaben 
1000, 2000, 3000 ... des Schaubildes eigentlich die Druckwerte 
675, 596, 525 .... (Zahlentafel1) bedeuten. Hiervon ausgehend 
miissen wir das Schaubild in zweifacher Weise berichtigen, und 
hierzu benotigen wir die Kenntnis sowohl der Temperaturen t, 
die wahrend des Fluges in jeder barographisch abgelesenen Hohe 
geherrscht hahen, wie auch der Temperaturen t', die bei der 
HersteHung des HohenmaBstabes benutzt worden sind. Sind 

·Mise •• Fluglehre. 4. Auf!. 2 
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die tatsiichlich gemessenen Temperaturen t in den Hohen 1000, 
2000, 3000, 4000 und 5000 m (d. h. in den Augenblicken, in 
denen del' Hohenmesser diese Angaben aufwies) etwa 18°, 12 0, 

7 0, 00, - 6 0 gewesen, so sind die in dem Barogramm abge
griffenen Geschwindigkeiten und die Hohen in folgender Weise 
zu berichtigen. 

Bei del' Bodentemperatur 10° und dem AbfaH 0,5 ° auf 
100 m kommt del' Hohe 4000 m die Temperatur _10° und, 
den Bodendruck 762 mm vorausgesetzt, nach Zahlentafel 1 del' 

\ Luftdruck 462 mm zu; durch , 
r:<1P,OO . ' ..l r-. :'"';"- -- ._ . T _L 

die tatsiichlichen Messungen ist 
diesem Luftdruck jedoch die Tem

fiO peratur 0 0 zugeordnet. Also ist 
1/80 die im Schaubild abgelesene Ge
«10 schwindigkeit von 3,2 m/sek im 

" " zs. 

f-z1i0 

c 

150 ~Q, 

I- --i\~ ~ 
~o/ '~~ 1()' 

II 
jJ 

TI 
'1/ 
o 

-.----L;;:F-ib V 
" J0 r", 

)~~ .. , 
~~. e 0'i \ \ 
'A (I 

~l 

10 15 

V 

r-.--P- r- Verhiiltnis 273 + 0 = 273 zu 
J80 273 - 10 = 263 zu erhohen, wo-

273 
mit sich 3,2· 263 = 3,32 ergibt. 

Denn in diesem MaBe ist, nach 
dem Voranstehenden, die Dichte 
del' Luft durch die Annahme 
del' zu niedrigen Temperatur 
iiberschiitzt worden; zu einer 

20 min bestimmten Druckiinderung ge
hort abel' eine del' Dichte um-

Abb. 6. Berichtigung eines Hohen- gekehrt proportionale Hohen-
schaubildes. 

anderung, daher muB die ab-
gelesene Steiggeschwindigkeit im Verhiiltnis del' thcoretisch an
genommenen zur wirklichen Dichte berichtigt werden. Nach del' 
Formel ist ferner bei 462 mm Barometerstand und ooe die Luft-

462 283 
dichte 'V = 1252· -- . -- = 0788. Die Hohe, die unter "nor-

I , 762 273 ' 
malen" Verhiiltnissen dieser Dichte entspricht, entnimmt man 
am best en der Abb. 4. Hier ist die dem 'Y·Wert 0,788 in der 
mittleren (stark ausgezogenen) Kurve zugehorige Ordinate gleich 
4300 m. Es muB also die berichtigte Kurve so beschaffen sein, daB 
sie in del' Hohe von 4300 m eine Neigung von 3,32 mjsek aufweist. 

Das endgiiltig berichtigte Hohenschaubild entsteht nun in 
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folgender Weise. Fur jeden der Flugzeitpunkte, in denen das Baro
gramm 1000, 2000, 3000, 4000 und 5000 m aufweist, wird die 
Rechnung durchgefiihrt, die hier fur 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 Stuck darunter und daruber) 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 

Berichtigte " 6,98 
"Hohe 1500 

5,33 
5,56 

2400 

4,17 
4,36 

3400 

3,20 
3,32 

4300 

2,67 
2,77 

5300 

In Abb. 6 ist das ganze Verfahren an unserem Beispiel 
durchgefiihrt und dabei die der Berichtigung unterworfene 
Linie aus Abb. 3 nochmals (schwacher ausgezogen) mit einge
tragen. Die "berichtigte Steiglinie" ist hier, wie man bei ge
nauerem Zusehen erkennt, ein aus Geraden zusammengesetzter 
Linienzug. Je kiirzer man die Abstande zwischen den Hohen 
nimmt, fiir die die Rechnung ausgefiihrt wird, urn so mehr 
nahert sich das Resultat der stetig gekriimmten Linie, die eigent
lich die richtige ist. Fiir aHe praktische Zwecke ist es genau 
genug, wie in unserm Beispiel, etwa von 1000 zu 1000 m zu 
gehen. Die beiden strichpunktierten Linien stellen die Werte 
von 273 + t = T und 273 + t' = ']", 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" hatte das Flugzeug eine Gesamthohe von 5700 m 
in 22 Minuten erreicht, gegeniiber dem unmittelbar abgelesenen 
Wert von 5400 m in der gleichen Zeitl). 

Das hier geschilderte Verfahren der Berichtigung eines 
Schaubildes gilt unabhangig VOn der Temperaturumkehr, da 

') Uber die Berichtigung von Hohenschaubildern handelt der Auf
satz des Verfassers in der Zeitscbr. f. Flugtecbnik und Motorluftscbiffabrt 
1917, H. 23/24, S. 173 bis 177. Weitere AusfUhrungen hierzu enthiilt das 
Biichlein von W. Meissner, Entfernungs- und Hohenmessung in der 
Luftfahrt. Braunschweig: Vieweg 1922. 

2* 
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man bei der Korrektur der Steiggeschwindigkeit und der Steig
hohe die wirklich gemessenen Temperaturwerte benutzt. Es er
moglicht stets die Beurteilung der Steigfahigkeit des Flugzeuges 
unabhangig von den TemperaturverhaItnissen. 

Unter Dichte der Luft oder spezifischer Masse versteht 
man den Quotienten Raumgewicht der Luft durch die Schwerebe
schleunigung g=9,81 m/sek2• Bei 10 0 e und 762 mm Barometer-

. . y 1,252 . 
stand ist daher dIe DIChte der Luft 0 = ... = 0,128, d. 1. 

g 9,81 
ungefahr 1/8. Diese Zahl merken wir uns als Durchschnitts
wert fUr die Luftdichte am Erdboden. Die Werte der Luftdichte 
fiir groBere Hohen sind neben denen des Raumgewichtes in 
Zahlentafel 2 eingetragen. 

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

Wir fuhren hier noch die folgenden, fur Durchschnitts
verhaltnisse (10 0 C und 762 mm Qu. am Boden, 0,5 0 C Warme
abfaH auf 100 m) berechneten Werte der verhaltnismaBigen 
Dichteabnahme an. Es betragt in Hundertteilen der Bodendichte 

in der Hohe 1 2 

die Dichte 90 81 
34567 

73 65 58 52 46 
8 9 
41 36 

3. Bewegte Luft, Staudruck. 

10 km 
32v.H. 

Wir haben in Abschn. 1 von der VeranderIichkeit des 
Luftdruckes mit der Hohe gesprochen; die dort aufgestellten 
Gesetze gelten sowohl fUr ruhende Luft wie fur gleichformig 
bewegte (Wind). 1m GroBen kommen auch andere als gleich
formige Bewegungen fur uns nicht in Betracht. Dagegen haben 
wir es in der nahen Umgebung der Flugzeuge noch mit 
einer andern Erscheinung zu tun, die der Besprechung an 
dieser Stelle bedarf: Durch die Bewegung des Flugzeuges. wie 
iiberhaupt durch jede Bewegung eines Korpers in der Luft, 
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werden die Luftteilchen der nachsten Umgebung in eine un
gleichformige Bewegung versetzt. Denn die dem Korper 
zunachst liegenden Teilchen miissen mit der vollen Geschwindig
keit mitgehen oder ausweichen, bei den etwas ferner liegenden 
verliert sich diese Bewegung allmahlich. In Zusammenhang 
mit dieser ungleichformigen Geschwindigkeits-Verteilung steht 
eine Verschiedenheit des Druckes; der Druck ist, wie wir spater 
sehen werden, auf der Unterseite eines Tragfliigels immer groBer 
als auf der Oberseite - iibrigens die grundlegende Er
scheinung fUr die Moglichkeit des Fliegens. 

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

Kraft = Masse X Beschleunigung 

beherrscht. Um uns iiber die am Flugzeug 
scheinungen zu verstandigen, wollen 

auftretenden Er-

B wir uns zunachst vorstellen, daB 
das Flugzeug ruht und dabei von 
einem wagerecht gerichteten Luft
strom angeblasen wi rd. Die Bewe
gung der Luft hat dann die Eigen
schaft "stationar" zu sein, d. h. 
an jedem Ort geschieht im Laufe 
der Zeit immer dasselbe: Druck 
und Geschwindigkeit sind wohl von 
Punkt zu Punkt veranderlich, an 

Abb. 7. Element eines 
Stromfadens. 

jedem einzelnen Punkt aber mit der Zeit unveranderlich. 
Denken wir uns nun, Abb. 7, eine Reihe geradlinig oder fast 

geradlinig hintereinander stromender Luftteilchen, deren Ge
schwindigkeit auf-der Strecke AB = l von Vi auf v2 zunimmt. 
Wir wollen Kraft, Masseund Beschleunigung dieser Teilchen be
rechnen. Der Druck in A sei Pi ,der Druck in B sei P2 und der 
mittlere Querschnitt des Luftfadens gleichf. Da dann die Kraft 
Pi . f in der Bewegungsrichtung, P2' f in der entgegengesetzten 
wirkt, hat die resultierende Kraft fUr die betrachteten Luft
teilchen die GroBe (Pi - P2) f Der Rauminhalt der Luftteilchen 
ist r l, daher die Masse m· (·l, weil m 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 l von VI auf v2 zunimmt. 
Wie groB ist die Zeit, in der diese Zunahme erfolgt? Setzen 

wir die mittlere Geschwindigkeit gleich V1tV2, so ist die Zeit, 

gleich dem Quotienten auS Weg durch Geschwindigkeit, 

und die 

. vl + v2 2l l . ---- = ------- , 
2 VI + v2 

Beschleunigung demnach: 

2l v~ - vi 
(V2-VI ): ~+;~ =- 2l 

8 

I E I 
Z tJ den /lfonomelern 

Abb. 8. Staugerat. 

Multiplizieren wir diesen Aus
druck mit der Massem· {·l, so er-

v2 _v2 

halten wir m . {.2 2\ und 

wenn Wlr dieses Produkt aus 
Masse mal Beschleunigung der 
resultierenden Kraft (PI - P2) . { 
gleichsetzen, faUt der Quer
schnitt f heraus, und es bleibt: 

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

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

_ vi 
P2-Pl- m 2 

die gesuchte Geschwindigkeit VI berechnen. Die vorstehende 
Gleichung geht aus der allgemeinen Beziehung hervor, sob aId 
man darin 112 = 0 setzt. Das Gerat Abb. 8 ist iiberdies so 
eingerichtet, daB es zugleich die Messung von PI ermoglicht, 
indem an D ein zweites Manometer ahgeschlossen wird, (von der 
Offnung 0 aus wird der Druck PI nach D iibertragen), oder un
mittelbar die Messung der Differenz P 2 - PI' indem der Druck
unterschied zwischen B und·D an der Scheidewand E bestimmt 
wird. 

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

V 2 

q=m 2· 

1m AnschluB an die Ausdrucksweise der Mechanik fester Kor
per kann man den Staudruck auch als die lebendige Kraft 
einer Raumeinheit Luft bezeichnen, da m die Masse der 
Raumeinheit ist. Gemessen wird q, so wie der Luftdruck, in 
kg pro Flacheneinheit, also fiir uns immer in kgJm2• Z. B. ent
spricht einer Geschwindigkeit v = 40 mJsek bei der normalen 
Luftdichte m = 1/8 der Staudruck 

~ . l~OO = 100 kgJm2. 
8 2 

Da wlr die Dichte stets als bekannt voraussetzen diirfen, ist 
fiir uns der Staudruck einfach ein MaB der Geschwindig
keit, ahnlich wie die Hohe der Quecksilbersaule ein MaB des 
Luftdruckes ist. Wir konnen auch leicht eine anschauliche 
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Vorstellung vom Staudruck gewinnen. Stellen wir namlich in 
einen mit der Geschwindigkeit v bewegten Luftstrom einen Korper 
hinein, so wird es an seiner Vorderseite einen Punkt geben, an 
dem die auftreffenden Stromfadtm sich teilen. Zwischen den 
beiden Scharen sich teilender Stromfaden gibt es gerade eine 
Stromlinie (siehe z. B. Abb. 12), die an dem Ki:irper endet. An 
dieser Stelle herrscht die Geschwindigkeit Null; der Punkt heiBt 
"Staupunkt" der Stri:imung. Die Druckdifferenz zwischen dem 
Staupunkt und einem Punkt der ungesti:irten Stri:imung, wo noch 

2 

die Geschwindigkeit v besteht, ist genau gleich m ~ , also gleich 

dem zu v gehi:irigen "Staudruck". 

Zahlentafel 4. 
Staudruck in kgjm2 fiir verschiedene Geschwindigkeiten und 

Luftdichten. 
(Die den Luftdichten beigesetzten H6henangaben beziehen sich auf 

762 mm Qu und 10 0 C am Boden sowie den Temperaturgradient 0,5 0 C 
fiir 100 m). 

Geschwindig- Staudruck fiir die H6he h iiber dem Meeresspiegel, 
keit bzw. fiir die Luftdichte m 

v V m = 0,1281 0,115 1 0,104-ro,093-:lo,o83-ro,074-r66-
mjsek kmjSt h=Om 1000m 2000m 3000m 4000m 5000m 6000m 

° ° 0,00 0,0°1 0,00 0,00 I 0,00 0,00 I 0,00 
5 18 1,60 1,44 1,30 1,16 1 

1,04 0,93 0,83 
10 36 6,40 5,75 I 5,20 4,65 4,15 3,70 3,30 
15 54 14,40 12,94 11,70 10,46 9,34 8,33 7,48 
20 I 7'2 25,60 23,00 20,80 18,60 16,60 14,80 13,20 
25 

I 

90 40,00 35,94 32,50 29,06 25,94 23,13 20,63 
30 108 57,60 51,75 46,80 41,85 37,35 33,30 29,70 
35 ! 126 78,40 70,44 63,70 56,96 50,84 45,32 40,43 
40 144 102,40 92,00 83,20 74,40 66,40 59,20 52,80 
45 162 129,60 116,44 105,30 94,16 84,04 74,92 66,82 
50 180 160,00 144,00 130,00 116,00 104,00 92,50 83,00 
55 198 193,60 173,94 157,30 140,66 125,54 111,13 99,83 
60 216 230,40 207,00 187,20 167,40 149,40 133,20 118,80 
65 234 270,40 242,94 219,70 196,46 175,34 156,32 139,43 
70 252 313,60 281,75 254,80 227,85 203,35 181,30 161,70 
75 270 360,00 323,44 292,50 261,56 233,44 208,13 185,63 
80 288 409,60 368,00 332,80 297,60 265,60 236,80 211,20 
85 306 462,40 415,44 I 375,70 335,96 299,84 267,33 238,43 
90 824 518,40 465,751421,20 376,65 336,15 299,70 267,30 
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 I 330,00 
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Um die Umrechnung zu erleichtern, ist in Zahlentafel 4 
flir verschiedene Geschwindigkeits- und Dichte-Werte der aus 

v2 

der Formel q = m 2 berechnete Staudruck angegeben. Dabei 

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

Da der einem bewegten K6rper von der Luft entgegen
gesetzte Widerstand dem Staudruck annahernd proportional ist, 
wie im nachsten Abschnitt gezeigt werden soll, kann man aus 
vorstehender Zahlentafel z. B. entnehmen, daB bei Stundenge
schwindigkeiten von 90 bzw. 234 km in Bodennahe ungefahr 
der gleiche Luftwiderstand herrscht wie in 6 km H6he bei den 
Geschwindigkeiten von 126 bzw. 324 km pro Stunde. 

Fiihrt man die Bezeichnung q in die oben abgeleitete Formel 
fiir die Druckdifferenz ein, so erh1iJt man PI - P2 = q2 - qi oder 

PI + qi = P2 + q2' 
in Worten: die Summe aus Luftdruck und Staudruck ist an 
allen Stellen eines bewegten Luftfadens gleich. Fiir unsere 
Probleme ist iiberdies, wie man leicht erkennt, liese Summe 
auch fiir die verschiedenen einzelnen Luftfaden gleich, (weil 
namlich in einiger Entfernung vom Flugzeug q = 0 gilt und hier 
pals konstant angesehen werden darf), so daB man iiberhaupt, 
von einer Konstanz der Summe von Luftdruck und Stau
druck sprechen kann: Je gr6Ber an irgendeiner Stelle die Ge
schwindigkeit und damit der Staudruck, um so kleiner der Luft
druck, und umgekehrt. Dieser Satz laBt uns in vielen Fallen 
das Zustandekommen der verschiedenen Luftkrafte besser ver
stehen. Man bezeichnet die Gleichung PI + ql = P2 + q2 vielfach 
als die "Energiegleichung der str6menden 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, daB auBer den beiden Druckkraften PI . f 
und P2 ' f keinerlei andere Krafte auf die Luftteilchen wirkcn. 
Dies ist nicht genau richtig, da bewegte Luft sich bis zu 
einem gewissen Grade wie eine zahe Masse verhalt, in der 
noch innere Krafte verschiedener Art, ahnlich der Reibung 
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fester KCirper, wirksam sind. Daher stimmt auch die Konstanz 
der Summe von Luftdruck und Staudruck in solchen Fallen 
nicht, in denen die Zahigkeit eine gral3ere Rolle spielt. Bei 
der Anwendung des Satzes ist auch zu beachten, dal3 er unter 
der Voraussetzung stationaren Verhaltens del' Luft gewonnen 
wurde, d. h. unter der Annahme, dal3 an ein und derselben Stelle 
des Raumes dauernd die gleiche Geschwindigkeit herrscht. Wir 
mussen also immer von der Vorstellung ausgehen, dal3 das 
Flugzeug oder der Karper, dessen Luftkrafte wir ins Auge 
fassen, ruht 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 erhaht usf. 

Eine zweite allgemeine Beziehung, die ahnlich wie die 
Bernoullische Gleichung den Einblick in das Zustandekommen 

der von der Luft ausgeubten Krafte 
fordert, finden wir durch folgende 
Oberlegung. Es sei zunachst wieder 
vorausgesetzt, dal3 die Bewegung 

Abb. 9. Stromfaden. stationar erfolgt, d. h. dal3 dauernd 
an gleichen Stellen des Raumes das 

gleiche geschieht. Die in der Bewegung aufeinanderfolgenden 
'l'eilchen erfullen einen Stromfaden wie in Abb. 7. Wir haben 
in der Abb. 9 einen solchen Stromfaden wieder gezeichnet 
und ihn dabei der Lange nach in einzelne Stucke eingeteilt, 
deren jedes den gleichen Rauminhalt V aufweist: dort wo 
die Rohre dicker wird, ist die Hohe des abgeteilten Stuckes 
geringer und umgekehrt. Wir konnen die Grol3e V und damit 
den Abstand der 'l'eilstriche so bemessen, dal3 die Ent
fernung von einem zum nachsten gerade dem in einer Se
kunde zuruckgelegten Weg entspricht. Die Grol3e V bezeichnet 
dann die "pro Sekunde durch den Faden flieBende Luftmenge". 
1m Zeitraum einer Sekunde verandert sich der Zustand derart, 
dal3 das Stuck 1 an die Stelle von 2, das Stuck 2 an die Stelle 
von 3 tritt usf. Sind die Geschwindigkeiten der einzelnen Stucke 
der Reihe nach v1 ' v2 ' V3 usf., so erfahrt das erste Stuck von 
der Grol3e V offenbar gerade die Beschleunigung v2 - v1 (nam
lich Geschwindigkeitszunahme dividiert durch die Zeitdauer eine 
Sekunde). Der hierzu notwendige Kraftaufwand betragt nach dem 
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Grundgesetz der Mechanik: Kraft = Masse >< Beschleunigung, 
m V (V2 -- VI). Ebenso erfordert die Geschwindigkeitsanderung, 
die das Stuck 2 des Stromfadens gerade erfahrt, den Kraftauf
wand m V (va - v2). Beide Krafte zusammen geben die GroBe 
m V (V2 - Vj + va - v2) = m V (V;l -- VI). Addiert man jetzt noch 
die Kraft, die das dritte Stuck erfahrt und die offenbar die 
GroBe m V (v 4 -- Va) besitzt, so erhalt man als Summe der drei 
Krafte mV(Va--Vl +V4 -Vg)=mV(v4 -VI). SO geht die 
Rechnung weiter, und man sieht, daB die Gesamtsumme aller 
Krafte, die notig sind, urn die stationare Bewegung in dem 
Faden aufrecht zu erhalten, nichts anderes ist als das Produkt 
von m V in die Differenz: Endgeschwindigkeit weniger Anfangs
geschwindigkeit. Oder anders ausgedriickt: Die Kraftwir
kung, die die stationare Bewegung in einem Strom
faden begleitet oder aufrechterhalt, ist gleich dem 
Produkt aus den drei Faktoren: Dichte m, sekundlich 
durch den Faden flieBende Menge V und Geschwindig
keitszuwachs im Faden v,. - VI. 

In dieser Betrachtung haben wir vorausgesetzt, daB man 
Geschwindigkeiten (und Krafte) so addieren bzw. subtrahieren 
kann wie einfache Zahlen. Das ist nur dann ohne weiteres richtig, 
wenn es sich urn untereinander gleichgerichtete Geschwindig
keiten (bzw. Krafte) handelt, wenn also der betrachtete Strom
faden geradlinig verlauft. Bildet er eine beliebige ebene Kurve 
etwa in einer Vertikalebene, so muB man so verfahren, daB 
man jede Kraft und jede Geschwindigkeit erst in ihre wag
rechte und lotrechte Komponente zerlegt und dann mit diesen 
Komponenten wie mit einfachen Zahlen rechnet. Der abgeleitete 
Satz sagt dann Doppeltes aus, namlich: Damit die station are 
Bewegung in dem gekrummten Stromfaden bestehe, muB eine 
wagrechte und lotrechte Kraft vorhanden sein; die erstere 
gleich m V mal dem Zuwachs an Wagrechtgeschwindigkeit, die 
letztere gleich dem Produkt von m V in die Zunahme an lotrechter 
Geschwindigkeit zwischen Beginn und Ende des Fadens. (Bei 
einer doppelt gekriimmten Bahnkurve gilt der Satz analog fUr 
drei Komponenten.) Dieser Satz, den man den Impulssatz 
oder Satz von der Beweg~ngsgr6Be nennt, wird uns spater 
manche aufklarende Bemerkung gestatten. Seine Geltung ist 
nur daran gebunden, daB die betrachtete Bewegung stationar 



28 Allgemeines fiber Luftkrafte. Luftwiderstand. 

ist. Dagegen ist - anders als bei Ableitung der Bernoullischen 
Gleichung - nichts dariiber vorausgesetzt, ob Reibungs(Ziihig
keits)einfliisse in der Luft wirksam sind oder nicht. 

Mit den Druckunterschieden in der Umgebung des Flugzeuges 
sind nach unseren Ausfiihrungen in Abschn. 2 natiirlich auch 
Dichteunterschiede verbunden. DaB diese aber nur sehr un
bedeutend sind, erkennt man an folgendem Beispiel. Wir haben 
oben fUr die immerhin schon betrii.chtliche Geschwindigkeit von 
40 m/sek oder 144 kmjSt den Staudruck gleich 100 kgJm2 = 
0,01 kg/cm2 = 0,01 at gefunden. Da der Luftdruck ungefii.hr 1 at 
betrii.gt, macht somit eine Druckerhohung, die dem ganzen Stau
druck entsprechen wiirde, erst etwa 1 vH aus, und da die Dichte 
(vgl. Abschn. 2) dem Druck proportional ist, wiirde auch diese 
nur um 1 vH zunehmen. Solche Unterschiede diirfen wir wohl 
vernachlassigen und daher die Dichte in der unmittelbaren 
Umgebung des Flugzeuges als eine konstante GroBe ansehen. 

4. Formeln fUr den Luftwiderstand, schadliche FHiche. 
Wird irgendein Korper mit einer G~schwindigkeit v durch 

die Luft bewegt, so entstehen, wie wir eben iiberlegt haben, 
in seiner unmittelbaren Umgebung Druckunterschiede. 1m a11-
gemeinen wird der Druck auf der Vorderseite des Korpers groBer, 
auf der Hinterseite kleiner werden, so daB eine resultierende 
Kraft entsteht, die der Bewegung entgegenwirkt, und die man 
Luftwiderstand nennt. 

Fiir die GroBe dieser Widerstandskraft, die einem durch 
die Luft bewegten Korper entgegenwirkt, pflegt man die fol
gende Formel anzuschreiben: 
(a) W=z·m·F·v 2 • 

Dabei bedeuten: 
W Luftwiderstand in kg 
m Dichte der Luft (normal 1/8) 
F die GroBe der Ansichtsflache (in m2), die der Korper in der 

Bewegungsrichtung darbietet. Man erhalt F, indem man die 
Umril3linie (Kontur) des Korpers in der Bewegungsrichtungauf 
eine zur Bewegungsrichtung sen~rechte Ebene projiziert, die 
Projektion der UmriBlinie umschlieBt dann die Ansichtsflache. 

v Geschwindigkeit des Korpers relativ zur Luft in m/sek 
z Beiwert (Koeffizient) des Luftwiderstandes (unbenannte Zahl). 
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Die Formel besagt demnach, daB der Luftwiderstand mit 
der Dichte der Luft, mit der GroBe der Ansichtsflache und mit 
dem Quadrat der Geschwindigkeit wachst. 

Der Aufstellung dieser Formel liegt die Anschauung zu
grunde, daB der Beiwert z eine n ur von der Gestalt des Korpers, 
von seiner Querschnittsform und von seiner Oberflachen
beschaffenheit abhangige Zahl sei. Diese Abhangigkeit besteht 
zweifellos, und mit ihr werden wir uns weiter unten ausfiihrlich 
beschaftigen. Zunachst aber wollen wir die Frage erortern, wie 
weit es berechtigt ist, den Beiwert z als von den iibrigen GroBen, 
Dichte m, FIache Fund Geschwindigkeit v, unabhangig anzu
sehen. 

a) Man nimmt an, der Beiwert andere sich nicht, wenn 
sich nur die Dichte der Luft andert und sonst alles gleich 
bleibt. Diese Annahme kann als durch die Beobachtung hin
langlich begriindet gelten. 

b) Man nimmt an, der Beiwert andere sich nicht, wenn 
sieh nur die GroBe des Korpers und damit die der Ansichtsflache 
andert, wiihrend sonst alles gleich bleibt, insbesondere also auch 
die Gestalt des Korpers. 

Diese Annahme gilt nicht mehr genau. Sie hat, streng 
genommen, zur Voraussetzung, daB nicht nur die Gestalt des 
Korpers, sondern auch die Stromungsform der Luft urn den 
Korper, d. h. der Verlauf der Babnen der ausweichenden Luft
teilchen, geometrisch ahnlich bleibt. Es ist aber ein Gesetz 
der Aeromecbanik, auf dessen Begriindung wir in Abscbn. 6 
zuriickkommen, daB mit einer Ahnlichkeit der Stromungs
form nur zu recbnen ist, wenn bei Veranderung der Langen
abmessungen zugleich die Geschwindigkeit in umgekehrtem 
Verhaltnis verandert wird. Eine Kugel von 10 cm Durch
messer hat denselben Widerstandsbeiwert wie eine Kugel von 
5 em, wenn im zweiten Fall die Geschwindigkeit doppelt so groB 
ist. (Ahnlichkeitsregel, vgl. unter c) und spater Abscbn. 6) 
Handelt es sich aber urn zwei "rauhe Kugeln" und sind die beiden 
von gleichem Stoff oder wenigstens von gleicher Oberflachen
beschaffenheit, so ist der Beiwert bei der groBeren doch etwas 
geringer. Man kann dies damit erklaren, daB groBere Korper 
von gleicher Oberflachenbeschaffenheit wie kleinere eigentlich 
als glatter gelten miissen, weil die gleichen Unebenheiten der 
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Oberfliiche den groBeren Abmessungen gegcniiber weniger ins 
Gewicht fallen. Darum liefern die Versuche an verkleinerten 
Modellen in den Versuchsanstalten stets etwas ungiinstigere 
Werte als die Beobachtungen an den wirklichen Flugzeugen. 

c) Man nimmt endlich bei Verwendung der aufgestellten 
Formel auch an, der Beiwert andere sich nicht, wenn sich nur 
die Geschwindigkeit andert und sonst alles gleich bleibt. 

Diese Annahme hat nur sehr beschrankte Giiltigkeit. 
LaBt man beim Versuch mit einem bestimmten Korper die 
Geschwindigkeit allmahlich von Null an zunehmen, so vermin
dert sich im allgemeinen zunachst der Beiwert, wird dann groBer, 
nimmt bald rasch, bald langsamer wieder ab und erlangt schIieB
lich eine annahernd konstante GroBe, die er bis zu einer Ge
schwindigkeit von etwa 100 m/sek beibehalt; dariiber hinaus 
tritt wiedereine VergroBerung des Beiwertes ein, die aber 
erst bei etwa 300 m/sek von Bedeutung wird und daher 
weniger fUr die Flugtechnik als etwa fiir die Ballistik in Be
tracht kommt. Bei manchen einfach gestalteten Korpern, wie 
Kugel oder Zylinder, tritt oft innerhalb der fur die Fluglehre 
wesentlichen Geschwindigkeitsbereiches ein starker AbfaH des 
Beiwertes ein. - Mit Rueksicht auf die unter b) erwiihnte Ahn
lichkeitsregel kann man die hier geschilderte Folge von Bei
werten auch erhalten, wenn man, statt die Geschwindigkeit zu 
vergroBern, die Abmessungen der Versuchskorper verkleiilert. 
Naheres dazu vgl. in Abschn.6. 

Es ist jetzt auch klar, daB die Gleichung fur W nur in 
beschranktem Sinn als "Luftwiderstandsformel" bezeichnet 
werden kann. Denn sob aid der Beiwert z nicht konstant ist, 
sondern beispielsweise proportional der Geschwindigkeit wachst, 
folgt aus der Gleichung, daB der Luftwiderstand nicht mit 
dem Quadrat, sondern mit der dritten Potenz der Geschwin
digkeit zunimmt. D. h. die Formel besagt eigentlich nichts, 
soweit nicht die Annahme' berechtigt ist, daB der Beiwert 
bei einer gegebenen Korperform unveranderlich bleibt. Eine 
wirkliche Luftwiderstandsformel miiBte noch die genaue Form 
der Abhangigkeit des Beiwertes z von allen EinfluB nehmenden 
GroBen zum Ausdruck bringen. Immerhin leistet die Formel (a) 
in der Flugtechnik groBe praktische Dienste, da wir, wenigstens 
in sehr vielen Fallen, fiir z jenen anniihernd konstanten 
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Wert einsetzen konnen, den die "Veranderliche" z annimmt, so
bald die Geschwindigkeit in den fiir die Anwendung in Betracht 
kommenden Grenzen, etwa zwischen 20 und 100 m/sek liegt. 
(V gl. auch Abschn. 6.) 

Man pBegt oft, namentlich in Deutschland, die Formel fUr 
Wetwas anders zu schreiben und dabei an Stelle des Beiwer
tes z eine "Widerstandszahl" c zu verwenden. Erinnern wir 

2 

uns, daB wir im Abschn. 3 fiir das Produkt m -~ die Bezeieh-

nung Staudruck und den Buchstaben q eingefiihrt haben, so 
konnen wir genau dasselbe, was unsere mit (a) bezeichnete 
Widerstandsformel besagt, auch durch W = 2 z· q . F ausdriicken, 
oder aueh durch die folgende neue Gestalt der Widerstands-
formel, namlich: 
(b) W=c.q.F, 
wobei c nichts anderes als 2 z bedeutet. Irgendeine neue 
Erkenntnis, eine neue Annahme oder dgl. ist natiirIich in der 
Gleichung (b) gegeniiber (a) nicht enthalten. Man verwendet 
(b) nur deshalb, weil dies gewisse Bequemliehkeiten mit sich 
bringt: 

Erstens einmal haben wir in Abschn. 3 gehort, daB bei tat
sachlichen Versuchen nicht v, sondern eben nur q gem essen wird; 
will man also in einem bestimmten Fall v haben, so muB man 
erst noch die Dichte m anderweitig bestimmen, urn aus m und q 
die Geschwindigkeit v zu berechnen. Hat man aoer einen Ver
such nur angestellt, urn die GroBe des Beiwertes z oder, was 
auf dasselbe hinauskommt, die Widcrstandszahl c = 2 z zu er
mitteln, so ist es ofl'enbar nicht notwendig, erst die Berech
nung von v durchzufUhren. Es geniigt, den gemessenen Wider
stand durch die Ansichtsflache und den Staudruck zu dividieren; 
der Quotient ist naeh Formel (b) gleich dem gesuchten c. 

Zweitens kann man dem c auch eine anschauliehe Be
deutung beiIegen, wenn man bedenkt (vgl. Zahlenta£el 3), daB 
bei normaler Dichte m = 1/8 der Staudruck q fiir 40 m/sek 
Geschwindigkeit gerade den Wert 100 (namlich 40·40: 2·8 = 100) 
besitzt. Es ist demnach das Hundert£ache der Widerstands
zahl c gleich dem auf die Flaeheneinheit entfallenden 
Luftwiderstand (in kg/m2) fiir die Geschwindigkeit 
40 m/sek = 144 km/St bei normaler Dichte. Imallgemeinen 
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gibt 100 c die GraBe des Luftwiderstandes fiir die Flachen
einheit der Ansichtsflache in Prozenten des Staudruckes. 
Z. B.: Beiwert z = 0,4, Widerstandszahl 100 c = 80 besagt: Der 
Luftwiderst&nd betragt 80 kgJm2 bei der Geschwindigkeit 40 mJsek 
und normaler Dichte, allgemein, d. h. bei beliebiger Geschwin
digkeit, pro Flacheneinheit 80 vH des Staudruckes. Aus der 
zweiten Erkliirung erkennt man auch, daB c, und somit eben
so z, unbenannte (dimensionslose) GraBen sind, was sich 
natiirlich auch aus del' ersten Widerstandsformel unmittelbar 
ableiten lieBe. Es ist gleichgiiltig, in welchen Einheiten man 
Langen und Gewichte miBt: c und z bleiben von der Wahl 
del' MaBeinheiten unberiihrt. In den meisten Fallen ist c kleiner 
als 1. 

Wir besprechen schlieBlich noch eine dri tte Gestalt der 
Widerstandsformel, mit deren Verwendung man haufig eine gro
Bere Anschaulichkeit herbeizufiihren sucht. Irgend etwas grund
satzlich Neues liegt auch in dieser zweiten Umformung nicht; 
man darf sich durch den neuen Ausdruck, den wir jetzt zu er
klaren haben, die "schadliche Flache", nicht verleiten lassen, 
zu glauben, es handle sich hier urn eine veranderte Auffassung. 

Fur eine ebene Scheibe, die senkrecht zu ihrer Ebene 
durch die Luft bewegt wird, betragt der Beiwert z in der 
Widerstandsformel (a), wenn die Scheibe in ihrer Gestalt nicht 
stark von einem Quadrat oder einem Kreis abweicht, 0,6 bis 
0,7, im Mittel 0,65. Man kann nun den Luftwiderstand eines be
liebigen Korpers auf den einer solchen ebenenPlatte zuriickfiih
ren, indem man in die Widerstandsformel statt der wirklichen 
Ansichtsflache mit dem Beiwert z eine gedachte Flache mit dem 
Beiwert 0,65 einfiihrt. Diese sogenannte "schadliche Flache" 
ist somit jene Flache, die als ebene Platte senkrecht gegen 
die Luft bewegt, denselben Luftwiderstand bieten wiirde wie 
der betreffende Karper. Mit anderen Worten: Wir denken uns 
eine quadratische oder kreisformige Platte, deren Abmessungen 
so gewahlt sind, daB sie den gleichen Luftwiderstand ergibt 
wie der Karper, den wir eigentlich untersuchen. Nennen wir f 
die GraBe der schadlichen Flache, die zur Ansichtf:lflache F 
eines bestimmten Karpers gehart, so muB 0,65 f gleich sein 
z·F also f=z·F: 0,65. 

Beispiel: Fiir einen zylindrischen Stiel von der Ansichts· 
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Wiehe F= O,OS m2 mit dem Beiwert z = 0,5 ist die sehadliehe 
Flaehe: 

_ z·F _ 0,5·0,OS _ 2 
f - 065 - ----065~ - 0,062 m . , , 

Die Widerstandsformel W = z· m . F· v2 nimmt nun die Form an': 

(e) W=0.65·m·f-v2 oder W=1,30f-q. 

Fuhren wir in der ersten dieser Gleichungen fur die Dichte 
m ihren Normalwert (am Boden) gleich liS ein, so erhalten wir; 

W=0,OS·f-v2 • 

Urn die schadliche Flache f eines bestimmten Korpers zu 
find en, muB man naturlieh den Beiwert z kennen. Die Ein
fUhrung des Begriffes der schadlichen Flache hat, wie gesagt, 
nur den Zweck, eine groBere Anschaulichkeit zu bewirken. 
Zahlenwerte fur z, c und f: F werden wir im folgenden Ab
schnitt kennen lernen. 

5. Luftwiderstand verschiedener Korper. 
Zunachst ein Beispiel, das uns uber die groBe Bedeutung 

des Luftwiderstandes fUr den Flugzeugbau belehrt. 
Ein zweistieliges Flugzeug alterer Bauart mit zwei Trag

fUichen (Doppeldecker) hat im ganzen S Stiele oder Streben, 
das sind Verbindungen zwischen der oberen und unteren Trag
flache (namlich je 2 zu beiden Seiten, vorne und hinten). 
Die Geschwindigkeit des Flugzeuges betrage 40 mIsek, das ist 
40·3,6 = 144 km/St. Der Abstand der beiden Tragflachen, also 
die Lange der Stiele sei 1,6 m, die Breite 5 cm, mithin die 
Ansichtsflache eines Stieles 1,6·0,05 = O,OS m2 • 

a) Kreisformiger Stiel. Fur Kreiszylinder von groBer 
Lange ist nach Versuchen der Beiwert z der Widerstandsformel 
(a) im Mittel 0,5, sobald das Produkt der Geschwindigkeit in die 
Breite des Stieles nicht groBer ist als etwa 7,2 m'.! Isek. Fur groBere 
Werte des Produktes fallt z auf 0,15 bis 0,2, wovon wir noeh 
spater sprechen werden. Da die Breite un seres Stiels 0,05 m be
tragt, findet man aus der Gleichung: 

0,05·v= 7,2 

die obere Grenze der Geschwindigkeit, fUr die der Beiwert 0,5 
noch gilt, zu v = 144 mJsek. Wir befinden uns also mit der 

Mises. Fluglehre. 4. AUf!. 3 
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angenommenen Geschwindigkeit von 144 m/sek gerade an der 
Grenze der z -Werte und miissen, vorsichtigerweise, mit 
dem groBen Beiwert 0,5 rechnen. Der Widerstand hat somit 
bei normalerLuftdichte nach der Formel (a) die GroBe 
W = 0,5· t· 0,08·40·40 = 8,0 kg. Fiir samtliche 8 Stiele zu
sammen jst W = 8,0·8 = 64 kg. Wieviel PS braucht man, um 
diesen Widerstand zu iiberwinden? Die Leistung betragt 
64 kg. 40 m/sek = 2560 kgm/sek. Da 1 PS = 75 kgmjsek, so ist 
die erforderliche Propellerleistung 2560: 75 = 34,2 PS. Rund 
30vH der Motorleistung gehen aber im Propeller verloren, so daB 

1-8-
I 

~----l---- -
l :u = 2: 1 

~------,l~----~ 

l-:b=2,S:1 

Abb. 10. Ovalrohre. 

nur rund 0,7 der Motorleistung ausge
niitzt wird (vgl. Abschn.15). Demnach be
tragt die nur zur Dberwindung des 
Widerstandes der Stiele erforder
lie he Motorleistung 34,2: 0,70 = 48,7 PS. 
Man sieht, daB es sich hier um einen ganz 
bedeutenden Teil der im Motor verfiig
baren Leistung handelt. 

b) Eiformiges Profil (Ovalrohr). 
Das giinstigste Verhaltnis von Hohe zu 
Breite fiir einen Stielquerschnitt ware 
mit Riicksicht auf die Festigkeit (da der 
Stiel nach allen Seiten gleichmaBig aus
zuknicken droht) das Verhaltnis 1: 1. 
Fur den Luftwiderstand ist aber ein 

Iangliches Profil mit einem Verhaltnis 3 : 1 oder 2 : 1 wesent
lich giinstiger. Die in der Regel verwendeten, einseitig zu
gescharften Ovalrohre (auch "Tropfenrohre" genannt, Abb.l0) 
haben ein Verhaltnis Lange: Breite etwa gleich 2: 1 bis 
2,5 : 1. Bei derartiger Querschnittsgestaltung ist naturgemaB der 
Widerstand stets kleiner als bei Kreisrohren. Nach Versuchen 
(vgl. Zahlentafel 5) nimmt der Beiwert z der Luftwiderstands
formel seinen kleineren Wert von im Mittel 0,05 bis 0,06 schon 
an fur aIle Produkte aus Geschwindigkeit in Breite, die groBer 
als etwa 0,5 mll/sek sind. 1st die Breite des Stiels z. B. wie oben 
gleich 0,05 m, so ergibt sieh, daB der kleine Wert von z bereits 
fUr v = 10 m/sek gilt. Ovalrohre haben daher gegeniiber kreis
fOrmigen einen doppelten Vorteil: ihre Widerstandszahlen sind 
infolge der giinstigeren Stromungsformen an sich geringer und 
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der niedrige Wert von z liegt im Bereiche noch brauchbarer 
Geschwindigkeiten. Da der Beiwert rund 10 mal kleiner ist als 
der Beiwert fiir Kreisform, ergibt sich hiernach die Motor
leis tung, die erforderlich ist, urn 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, wahrend 
Leistungen von 50 PS oder dergleichen nicht fur den Wider
stand der Stiele allein aufgewendet werden konnten. 

Die Foige der Verwendung von nicht vcrschalten Kreisrohren 
ware, daB die Gcschwindigkeit des Flugzeuges bei gegebener Motor
leistung nicht 40 m/ sek, sondern entsprechend kieiner wiirde. Hat
ten wir im friiheren Beispiel die Geschwindigkeit gleich 20 m/sek 
gesetzt, so hatten wir beiKreisform W 0,5 . ~. 0,08 . 20· 20 = 2,0 kg 
fiir einen Stiel, daher fiir samtliche Stiele zusammen TV = 16,0 kg, 
die erforderliche Propellerleistung 20· 16 : 75 = 4,27 PS, die er
forderliche Motorleistung 4,27: 0,70 = 6,1 PS. Da der Luftwider
stand mit dem Quadrat der Geschwindigkeit, die zu seiner Ober
windung erforderliche Arbeitsleistung also mit der dritten Potenz 
wachst, so bedeutet der Vbergang von 40 zu 50 m/sek bei un
verandertem Luftwiderstands-Beiwert eine Vermehrung des Lei
stungsaufwandes im Verhaltnis 53: 43 = 125: 64 = 1,96. Geht 
man aber gleichzeitig von Kreisrohren zu Ovalrohren iiber, so 
sinkt nach dem Gesagten der Aufwand noch rund auf ein 
Funftel, wiirde also etwa 10 PS betragen. Nun ist freilich rich
tig, daB man bei groBeren Geschwindigkeiten auch mit dem 
Kreisrohr in den Bereich kleinerer Beiwerte gelangt. Es ist aber 
zu bedenken, daB kein Flugzeug dauernd mit seiner Normal
geschwindigkeit fliegt, und daB man so Gefahr IKuft, gerade bei 
gedrosseltem Motor eine Mehrbelastung durch erhohten Luft
widerstand zu erfahren. Tatsachlich werden heute bei den meisten 
Flugzeugen nur Rohre von Ovalform verwendet, oder Kreisrohre 
mit Verschalung in Ovalform. 

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 Bei werten wie beim Ovalrohr gerechnet 
werden, also mit 0,16 bis 0,10. Gewohnlich werden jedoch 
Kabel nicht verschalt, sondern behalten ihre Kreisform, wobei der 
Beiwert z zu 0,5 bis 0,6, die Widerstandszahl c gleich 1 bis 1,2 

3* 
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zu setzen ist. Gelegentlich sind auch, namentlich in England, 
statt der Drahte und Kabel gewohnlicher Gestalt geeignet 
profilierte Stahlbander zur Verwendung gekommen, denen ein 
Beiwert z von etwa 0,20 zukommt; sie haben sich nicht recht be
wahrt, da ihre genaue Einstellung in die Flugrichtung Schwie
rigkeiten bereitet. 

Wenn ein Kreisrohr oder ein Kabel von Kreisquerschnitt 
nicht senkrecht gegen die Bewegungsrichtung steht, sondern 
unter einem spitzen Winkel, wie es Abb. 11 zeigt, so ergeben 
die Versuche viel kleinere Widerstandszahlen, ala dem Kreis
querschnitt, ja selbst als dem elliptischen Querschnitt entspricht, 
den das Rohr in dem durch die Bewegungsrichtung bestimmten 
Schnitt darbietet. Fiir einen Winkel von 30° zwischen Rohr
achse und Bewegungsrichtung (wobei also ein Ellipsenquerschnitt 

entsteht, bei dem die groBe Achse das 
zweifache der klein en ist) betragt nach 
englischen Versuchen der Widerstand 
nur 30 v H des Widerstandes eines nor
mal gestellten Kreisrohres. Dagegen 

Abb 11 G . St b weist ein normal gestelltes Rohr, . . . enelgte re e. 
dessen Achse eine Ellipse vom Ach-

senverhaltnisae 2: 1 ist, etwa 50 vH des Widerstandea eines 
Kreisrohres auf. Man muB daraus schlieBen, daB die "Staffe
lung" der einzelnen Querschnitte den Luftwiderstand noch be
sonders herabdriickt. 

Vber die Widerstandsbeiwerte fur verschieden gestaltete 
Korper gibt die Zahlentafel 5 Auskunft. In der letzten Spalte 
ist angedeutet, fUr welchen Abmessungsbereich die Beiwerte un
gefahr gelten. Dabei ist zu beachten, daB, wie S.29 erwahnt, 
es im wesentlichen auf das Produkt der Geschwindigkeit in eine 
Langsabmessung ankommt. Dies Produkt, das 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 Ansichtsflache und der Geschwindigkeit ge
bildet. Bei den Zylindern, die als von sehr groBer Lange vor
ausgesetzt sind, ist der Durchmesser bzw. die groBte Breite der 
Basisflache als Langsabmessung zur Bestimmung des Kennwertes 
benutzt. Behalt man im Auge, was im vorangehenden Abschnitt 
tiber die Veranderlichkeit der Beiwerte gesagt worden ist, so 
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wird man nicht iibersehen, daB die Angaben der Zahlentafel 
nur ganz rohe Anhaltspunkte bieten konnen. AuBer dem in dem 
Kennwert zum Ausdruck kommenden Einfiiissen, der Geschwin
digkeit und GroBe des Widerstandskorpers treten bei den ver
schiedenen Versuchsanstalten unter sonst gleichen Verhaltnissen 
oft recht erhebliche Unterschiede in den Versuchsergebnissen auf. 
DieB hangt damit zusammen, daB der ganze Fragenkreis des 
Fliissigkeits- oder Luftwiderstandes trotz aller wertvollen Er
rungenschaften des letzten J ahrzehntes noch wenig geklart ist; 
dazu vgl. auch den folgenden Abschnitt. 

Die kleinBte Widerstandszahl hat sich bei langgestreckten 
Drehkorpern, wie sie heute als Luftschiffkorper Verwendung 
find en (siehe die Skizze in Zahlen-
tafel5) ergeben. Fiir das giinstig
ste Luftschiffmodell iBt nach Got
tinger VerBuchen der Beiwert z 
klciner alB 0,03, die WiderBtandB
zahl c kleiner alB 0,06. Die Form 
ist vorn gut abgerundet, riick
warts zugescharft. und damit 
moglichBt dem Stromlinienver
lauf angepaBt. Die groBen Lenk

Abb. 12. 
Stramung urn ein Kreisrohr. 

luftschiffe haben heute durchwegs derartige Formen. Allgemein 
kann . gesagt werden, daB kleine Widerstandszahlen sich stcts 
einsteUen, wenn der Korper in seinem riickwartigen Teil 
giinstige A bfluBverhaltnisse fiir die Luft bietet. 

Die Gestaltung des vorderen Teiles eines Korpers ist fiir 
den Luftwiderstand von geringerer Bedeutung. Es kommt 
hauptsachlich darauf an, daB die vorbeistromenden Luftfaden 
sich hinter dem groBten Querschnitt des Korpers nicht von 
dessen Begrenzung ablosen, wodurch ein von Wirbeln er
fiiUter Totraum zwischen dem Korper und der eigentlichen Stro
mung entsteht, wie z. B. beim Kreisrohr Abb. 12. 1m Wirbelraum 
herrscht geringerer Druck, wodurch die resultierende Luftkraft 
vergroBert wird. Bei Formen wie dem Ovalrohr Abb. 10 oder dem 
erwahnten giinstigsten LuftschiffmodeU schmiegt sich die Stro
mung bis ganz nahe dem hinteren Ende des Korpers genau seiner 
Begrenzung an. Man darf nie vergessen, daB es nicht auf schone 
UmriBformen allein ankommt, sondern eben auf die Vermeidung 
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des Loslosens und der Wirbel. Wenn man am U mfang eines 
sonst gut geformten Korpers Beschlage oder ahnliche Stromungs
hindernisse anbringt, so kann es geschehen, daB eine AblOsung 
der Stromlinien hervorgerufen wird, so, als ob der hintere Ab
fluBteil gar nicht vorhanden ware. 

Diese Betrachtung laBt sich we iter verfolgen, und sie bietet 
den Ausgangspunkt fiir weit ausgreifende theoretische Ober
legungen. F. W. Lanchester war wohl der erste (1907), der 
auf die groBe Bedeutung der Korper von "Stromlinienform" 
fiir die Flugtechnik hingewiesen hatl). Bei vollkommenster "Strom
linienform", wie sie etwa durch einen Korper nach Abb. 13 an
nahernd verwirklicht wird, wiirde der Luftwiderstand ganz 

verschwinden, wenn nicht zwischen 
Korperoberflache und Luftteilchen 
Reibung bestiinde. 1m allgemeinen 
kann man den Luftwiderstand aus 
zwei Bestandteilen zusammengesetzt 

Abb. 13. Stromlinienk6rper. denken: der eine, der Druckwider-
stand heiBt, riihrt davon her, daB 

der Druck auf der Vorderseite des bewegten Korpers groBer 
ist als auf der Hinterseite. Au13erdem ist aber langs der ganzen 
Oberflache der Druck nicht genau senkrecht auf ,das Flachen
stiick zu gerichtet, auf das er wirkt, sondern hat eine kleine, 
der Bewegungsrichtung des Korpers entgegengesetzte, tangen
tiale Komponente; die Resultante dieser Teilkrafte nennt man 
den Reibungswiderstand. Eine sehr diinne ebene Platte, 
die, an den Kanten zugescharit, in ihrer Ebene selbst bewegt 
wird, wiirde vielleicht am reinsten den Fall bloBen Reibungs
widerstandes darstellen. Die Verauche zeigen iibereinstimmend, 
daB der Reibungswiderstand schwacher wachst als das Quadrat 
der Geschwindigkeit; eine quadratische Platte von 1 m Seiten
lange, in ihrer Ebene mit einer Geschwindigkeit von 40 m/sec 
gleich 144 kmjSt bewegt, weist einen Widerstand von etwa 
0,33 kg auf (gegeniiber 120 bis 140 kg der normal gestellten 
Platte). Die Beobachtung zeigt, daB die Luft unmittelbar an 

1) Lanchester, F. W.: Aerodynamik, ein Gesamtwerk iiber das 
Fliegen. 2 Bde. Leipzig:: B. G. Teubner 1909/11. Das Buch ist sehr anregend, 
verhiiltnismiiBig leicht verstiindlich, enthiilt hier und da nicht ganz ein
wandfreie Schliisse. 
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Zahlentafel 5. 
Luftwiderstand verschiedener Querschnittformen. 

Gestalt des Korpers 
(-~ bedeutet Bewegungsricbtung) \ Beiwert z I Scbadliche 

Flacbe I
i Kennwert 

in m2/sek 

Ebene diinne Platte I 
(von ungefahr glei
cher Langen- und 
Breitenabmessung) \- 0,55 bis 0,60 0,85FbisO,92F >0,1 

:ree~::;~~~e~e::!~_ - - ----;-- ----- --- I 
recht zur Achse be- .. i ~ ~_ 0,55 bis 0,60 0,77FbisO,92F IO,01 bis 3.,0 
wegt. Lange groB . U 0,15 " 0,20 0,23 F " 0,31 F I > 7,1 
gegen Durchmesser QuerschDltt 

iyli~d~~v:onovai~m I ~ ~·---.008b ' 026 012Fb· 040Fi 01 b'0-3 Querschmtt. Desgl. 1 ~ I _ I ' IS, , IS, , IS, 

_J~ropfenrohr) _I ~lltlrs~hnitt . ___ ' 0,05_...:_~0~O,08F ,,0,12F
1 

> 0,3 

Kreiszylinder in 1 I I 
RiChtu~~w~~~ Achse I' ~~ IO'42_~~~ 1 0,65 Fbis o~o F _ > O~ __ _ 

1:1 I').,. - 0,26 I 0,40 F -

K~~~l~~~~~~~~~s:e-I~:; _~ =-= - . -.- ~~;- - ll-~;;--- ------=.- -
-~-~gel ---.1

1

- ~ () ~ - -· Ifi~ b;~ ~:i~~I&~~~T~ 0'°Ii~,3-
OJ:~~{ konkav 1- (J ~ I ·~~~ ·1,OIFbis 1,23F I > 1 

:~:l~ konvex 1-- [J.~ 0,16 bis 0,17 0,25 Fbis 0,26; -~--
······ ·_·-1- -·------- - -. 

I ~ ~ 0,081 0,12 F 

~~~i~Z:~ ~~~~~fueJ- i -· -~-··----"'-;;-·=-I--o-,-04-4---i ··---o:~;;- ---I---·-
______ 1 _________ ; .1 ___ _ 

Ballonmodelle 
(Drebkorper) 

_ ~ _ _ •• u --=-=-1_ 0,060 0,092 F 

~ - i 0,034 1 0,052 F 
- i ---~----- ,,-·· -----·----·--- ---

<: .. :;;t) - i 0,028 0,043 F I > 10 

> 10 

> 10 

1) Nach neueren Messungen etwa nur 0,05 (Ergebnisse der aerodyn. 
Versuchsanstalt Gottingen, IV. Lieferung, Berlin 1932). 
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dem bewegten Korper haftet, d. h. uberall, wo der Luftstrom 
die Korperoberflache beruhrt, wird die Luft mit der voUen 
Geschwindigkeit des Korpers mitgenommen; aber schon in sehr 
kleinen Abstanden, oft von Bruchteilen eines Millimeters, treten 
erheblich geringere Geschwindigkeiten auf. Die schmale Zone, 
innerhalb deren dieser starke Geschwindigkeitsabfall erfolgt, 
nennt man die "Grenzschichte". L. Prandtl in Gottingen hat, 
von der naheren Betrachtung der Grenzschichten ausgehend, 
viel zur Aufklarung des Luftwiderstandvorganges beigetragen 1). 
(Vgl. a. Abschn. 6.) 

Zur Erganzung der Zahlentafel 5 mogen noch folgende 
Angaben dienen. 

Flugzeugrumpfe, vollig glatt, ohne Beschlage, haben, 
wenn sie gute UmriBform besitzen, einen Beiwert z von etwa 
0,05 bis 0,10, eine Widerstandszahl c von etwa 0,1 bis 0,2. Durch 
Anschlusse, Beschlage usw., hauptsachlich auch durch den aus 
dem UmriB herausragenden Kopf des Fuhrers und den dahinter 
angebrachten Windschutz, wird der AbfluB der Luft stark ver
schlechtert. Daher kann fUr eine Rumpfform in praktischer 
AusfUhrung mit BewhHigen, Ausschnitten fur die Besatzung 
herausragenden Motorteilen, Auftritten usw. der Beiwert z zu 
0,15 bis 0,25, die Widerstandszahl c zu 0,3 bis 0,5 geschatzt 
werden. . 

Fur die Kuhler, die an den Flugzeugen zur Kuhlung 
des die Motorzylinder umspiilenden Wassers angebracht werden, 
ergeben sich je nach der Bauart sehr verschiedene Beiwerte. 
Bei den ublichen Stirnkiihlern in Kastenform ist z = 0,25 
bis 0,40, c gleich 0,5 bis 0,8; hierbei gelten die groBeren Werte fUr 
Kuhler von groBerer Tiefe, alles bezogen auf die Ansichtsflache 
des ganzen Kastens. 

Flugzeugrader haben, wenn sie seitlich verschalt sind, 
nach Eiffel den Beiwert 0,25 bis 0,30, unverschalt 0,50 
bis 0,60. Nach neueren Versuchen liiBt sich dieser durch ge
eignete Verschalung bis zu 0,12 herabdriicken. 

1) Die P ran d t I sche Grenzschichttheorie ist in ii bersichtlicher Weise 
dargestellt in dem von L. Prand tl verfaBten "AhriB der Lehre von 
der FJiissigkeits- und Gasbewegung" (Handworterbuch der Naturwissen
schaften, Bd.4). Jena: G. Fischer 1913. Neuere Bearbeitung: L. Prand tI, 
AbriB der Stromungslehre. Braunschweig: Fr. Vieweg 1931. 
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Kennt man den Beiwert z oder die Widerstandszahl c fiir 
einen K6rper, so kann man ohne weiteres nach den Angaben 
in Abschn. 4 auch seine schadliche Flache bestimmen. Das 
Verhaltnis der schadlichen Flache f zur Ansichtsfiache Fist 
stets gleich z: 0,65. 

Die Ausrechnung ergibt z. B.: 
fiir einen kreisf6rmigen Stiel z = 0,5 ist f = 0,77 F; 

fiir einen ovalen Stiel z = 0,08 bis 0,05 ist f = 0,12 F bis 
0,08F; 

fiir den Rumpf z = 0,15 bis 0,25 ist f = 0,23 F bis 0,39 F; 

fiir R6hrchenkiihler bezogen auf die gesamte Stirnflache z =0,25 
bis 0,40 ist f = 0,38 F bis 0,61 F; 

fiir verschalte Rader z = 0,25 bis 0,30 ist f = 0,38 F bis 
0,46F; 

fiir einen Fallschirm z = 0,7 ist f = 1,076 F (Z. B. fur einen Fall
schirm von 20 m Umfang f= 34,2 m9 .); 

fur einen fallenden Menschen schatzt man als schadliche Flache 
f=~m2. 

Dabei bedeutet F jedesmal die Ansichtsfiache des betref· 
fenden Korpers. Weitere Angaben enthalt Zahlentafel 4 in 
der letzten Spalte 1). 

1m allgemeinen wird die schadliche FUiche eines Korpers 
aus dem im Luftkanal bestimmten Beiwert und der Ansichts
fla.che errechnet. Eine zweite Moglichkeit der Bestimmung von f 
ergibt sich durch Fallversuche. Lii.Bt man einen Korper aus 
groBer Rohe fallen, so wirken auf ihn zwei Krafte, die nach 
unten gerichtete Schwerkraft, d. h. sein Gewicht G, und der 
nach oben gerichtete Luftwiderstand W. Gist unvera.nderlich, 
W zu Beginn der Bewegung Null, wachst annahernd mit dem 
Quadrat der Fallgeschwindigkeit. Die resultierende Kraft ist 
also zuerst gleich G und wird wii.hrend des Fallens kleiner, bis 
sie einmal, von dem Augenblick an, wo der Widerstand dem Ge-

1) Die Lehr· und Handbiicher der Flugtechnik enthalten stets zahl
reiche Angaben iiber Luftwiderstandswerte. Man vgl. z. B. R. Fuchs u. 
L. Hopf, Aerodynamik, Berlin: R. C. Schmidt & Co. 1922, oder aus der 
englischen Literatur L. B air s tow, Applied aerodynamics, London: 
Longmans, Green & Co. 1920. Die Angaben mancher Autoren sind nur 
mit V orsicht zu benutzen. 



42 Allgemeines tiber Luftkriifte. Luftwiderstand. 

wicht gleich geworden ist, den Wert Null annimmt. Dann ist 
aber nach dem Grundgesetz der Mechanik (s. Abschn. 3) keine 
Beschleunigung mehr vorhanden, es stent sich also eine kon
stante Geschwindigkeit vein. Da nun 

W=O,65fv~ 

ist, besteht die Gleichung: 

G= W=0,65fv2 oder 

1st also das Gewicht G des Korpers und die sich einstellende 
Endgeschwindigkeit v bekannt, so kann man daraus die 
schadliche E'lache berechnen. Auf diese Weise wurden die schad
lichen E'lachen von E'allschirmen und die eines fallen den Menschen 
bestimmt. Man lieB eine Puppe von den AusmaBen, den E'ormen 
und dem durchschnittlichen Gewichte eines Menschen aus 
grol3eren Hohen fallen und beobachtete die sich einstellende 
Endgeschwindigkeit zu etwa 17 m/sek. Aus der Gleichung ergibt 
sich dann der Wert f= ~ m2• 

Die gesamte schadliche E'lache eines E'lugzeuges 
durchschnittlicher GroBe fiir etwa 1-3 Mann Bemtzung bei 
rund 200 PS Motorkraft betragt je nach der Bauart und Aus
fiihrung etwa 0,60 m2 bis 1,2 m2 • Die im Kriege viel verwen
deten GroBfIugzeuge mit zwei Motoren auBerhalb des Rumpfes 
hatten eine schadliche E'lache bis etwa 2,0 m2• Die heutigen 
groBen Verkehrs- oder BombenfIugzeuge kommen auf 3 m2 und 
dariiber. Bei den kleinen einsitzigen Kampf- und Sportflugzeugen 
vermindert sich der Betrag auf 0,40 m2 oder noch darunter. 
Bei den im Jahre 1927 in England ausgetragenen WettfIiigen 
urn den Schneiderpokal hatte das siegreiche E'lugzeug "Super
marine" eine schadliche E'lache unter 0,29 m2 • Ais Anhaltspunkt 
kann gelten: Zur schadlichen E'lache des ganzen Flugzeuges tragt 
der Rumpf etwas weniger als die Haifte bei. Nimmt man also 
den groBten Rumpfquerschnitt, multipliziert ihn mit etwa 0,3, 
so hat man - fiir eine erste grobe Schatzung bei normaler Aus
fiihrung - rund 40 v H der gesamten schadlichen E'lache. Oft 
wird die schadliche E'Jache zur TragfIache ins Verhaltnis gesetzt. 
J e nach der Bauart kann man ann ehmen, daB die schadliche 
E'lache etwa 2 bis 4 v H der gesamten TragfIache ausmacht. 



6. Luftwiderstand und andere Luftkrafte. 43 

G. Luftwiderstand und andere Luftkrafte. 
DaB die in der Luftwiderstandsformel vorausgesetzte qua

dratisehe Abhangigkeit des Luftwiderstandes von der Gesehwin
digkeit im allgemeinen nieht genau zutrifft, ist schon im Absehnitt 4 
erwahnt worden. Wenn man den Quotienten 

TV 
z=--=,---;: 

m· F· v2 

fUr einen bestimmten Korper, beispielsweise eine Kugel von 
28 em Duehmesser, bei versehiedenen Werten von v auf Grund 
versuehsmaBiger Feststellung von TV ermittelt, so ergibt sieh etwa 
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Abb. 14. Widerstandsbeiwerte flir Kugel und Ellipsoid. 

ein Bild wie es die mittlere der drei Linien in Abb. 14 darstellt. 
Rier sind als Abszissen die Geschwindigkeiten v, als Ordinaten 
die aus den Widerstandsmessungen bereehneten Beiwerte z 
aufgetragen. Man sieht, daB bei einer Geschwindigkeit von 
ungefiihr 12 m/see der Beiwert z fast unvermittelt von etwa 
0,24 auf 0,10 herabfiillt. Ahnliebes Verhalten zeigen die beiden 
anderen Linien der Abb. 14, in denen Versuehsergebnisse von 
ellipsoidiseh gestalteten Korpern zur Darstellung gebraeht sind, 
und zwar einmal fUr ein in der Bewegungsriehtung gestreektes 
und einmal flir ein abgeftaehtes Ellipsoid. Wie zu erwarten 
war, finden sieb die Widerstande im letzteren Fall groBer, im 
ersteren Fall kleiner als die der Kugel, immer aber zeigt 
sieh der grundsatzIieh gleiehe Verlauf, mit dem plotzliehen 
AbfaH von einem bOheren zu einem niederen Wert. (Zu Be-
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ginn des Abschn. 5 war von dieser Erscheinung beim Wider
stand von Tragfiugel-Stielen die Rede.) In der GQttinger Ver
suchsanstalt P ran d tIs, aus deren Veroffentlichungen Abb. 14 
stammt, ist diese auffallende Erscheinung naher untersucht 
worden l ). Es hat sich gezeigt, daB mit der Vermin de rung 
des Widerstandsbeiwertes z eine Anderung der Stromungsform 
in der Umgebung der vom Luftstrom getroffenen Kugel ver
bunden ist. Wie die Abb. 15 zeigt, die ebenfalls einer Ver
offentlichung Prandtls entnommen ist, lOst sich die Stro
mung bei kleineren Geschwindigkeiten ungefahr langs eines 
G roB t kreises der Kugel ab, bei groBerer Geschwindigkeit erst 
weiter hinten, so daB im letzteren Fall der "Totraum", dessen 
Ausdehnung fUr die GroBe des Widerstandes maBgebend ist 

Abb. 15. Str6mung urn eine Kugel. 

(vgl. Abschn. 5, S. 37), kleiner ausfallt 2). Woher dieser Um
schlag der Stromungsform herruhrt, ist nicht aufgeklart. Doch 
hat sich gezeigt, daB man durch Anbringung eines Reifens an 
der mit A bezeichneten Stelle die giinstigere Stromungsform 
schon bei kleineren Gesch windigkeiten erzielen kann. Von 
groBer Bedeutung ist es, daB - bei der naturlichen, unge
storten Bewegung - der AbfaH zu kleineren Widerstandsbei
werten urn so fruher erfolgt, je naher die Gestalt des Korpers 

') Die flir jeden Flugtechniker iiberaus wichtigen Veroffentlichungen 
des Gottinger lnstituts flihren den Titel: Ergebnisse der aerodynamischen 
Versuchsanstalt zu G6ttingen, unter Mitwirkung von C. Wieselsberger 
und A. Betz herausgegeben von L. Prandtl. Bisher erschien: 1. Lie
ferung, 2. Auf!. 1923, 2. Lieferung 1923, 3. Lieferung 1927 und 4. Liefe
rung 1932. Miinchen und Berlin: R. Oldenbourg. 

2) Prandtl, L.: Der Luftwiderstand von Kugeln. Nachrichten der 
G6ttinger Gesellschaft der Wissenschaften 1914. 
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der Stromlinienform steht, also in den Fallen del' Abb. 14 zu
erst bei dem gestreckten Ellipsoid, dann bei der Kugel, zuletzt 
bei dem abgeflachten Ellipsoid. Daraus erklart sich auch del' 
im vorangehenden Abschnitt bereits hervorgehobene groBe Unter
schied im Widerstand zwischen einem kreiszylindrischen und 
einem Profilrohr. Es liegt eben so, daB man beim Kreisrohr 
bei den iiblichen Fluggeschwindigkeiten sich noch in del' Regel 
im Bereich del' ungiinstigeren Stromungsform vor dem AbfaH 
befindet, bei den Profilrohren abel' im zweiten Bereich, dort, 
wo del' Widerstandsbeiwert schon den kleineren' Wert ange
nommen hat. 

Man erkennt, daB es von graB tel' Wichtigkeit ware, libel' 
den Verlauf der Abhangigkeit des z von der Geschwindigkeit v 
genaueren grundsatzlichen AufschluB zu er-
halten. Das einzige, was hier bisher erreicht 
wurde, ist die Erkenntnis des Zusammen-
hanges zwischen dies em Verlauf und den 
Abmessungen des Korpers (und del' Natur 
des widerstehenden Mediums), und zwar im 
Rahmen des bereits erwahnten Ahnlich
keitsgesetzes, das von dem Amerikaner 
Osborne Reynolds 1883 aufgefunden wurde. 
Die Luft ist wie das Wasser genau genommen 
eine ziihe Fliissigkeit, in del' nicht nul' 
Normaldrucke (Luftdruck), sondern zwischen 
zwei aneinander gleitenden Schichten auch 

t t t 1 
Abb. 16. 

Stromschichten. 

Schubkriifte oder Tangentialspannungen auftreten konnen. Wenn 
etwa in Abb. 16 die rechts liegenden Teilchen vorauseilen, 
so wie es die eingezeichneten Geschwindigkeitspfeile in ihren 
verschiedenen GroBen andeuten, so wirken in jeder Schnitt
fiiiche, die den Geschwindigkeiten parallel ist, Tangentialkriifte, 
durch welche die Schichten auf der rechten Seite gehemmt, 
die auf der linken beschleunigt werden. N ach eincr noch von 
New to n herrlihrenden V orstellung nimmt man an, daB die 
GroBe der auf die Flacheneinheit entfallenden Schubkraft 
proportional ist dem Geschwindigkeitsgefalle, also dem Quo
tienten Geschwindigkeitszunahme durch Abstand der Schichten. 
Betrachten wir etwa ein prismatisches Teilchen, dessen Quer
schnitt gleich del' Flacheneinheit, dessen Hohe gleich l, dessen 
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Masse also gleich m· l (m = spezifische Masse) ist, so haben 
wir nach dem Grundgesetz der Mechanik (s. S. 21): 

m·l X Beschleunigung = k X Geschwindigkeitsgefalle, 

wenn wir mit k den Proportionalitatsfaktor in dem oben an
gedeuteten N ewtonschen Ansatz bezeichnen. Nun ist Be
schleunigung ein Quotient von Geschwindigkeit durch Zeit t, Ge
schwindigkeitsgefalle ein Quotient Geschwindigkeit durch Lange l. 
Es bleibt demnach in der angeschriebenen Gleichung, abgesehen 
von zwei GeschwindigkeitsgroBen, auf der linken Seite cin 
Ausdruck m l: t, auf der rechten ein Ausdruck k: l. Naturlich 
diirfen wir nicht beide Ausdrucke einander gleich setzen, weil 
wir ja das Verhaltnis der fOltgelassenen GeschwindigkeitsgroBen 
nicht kennen. Aber dieses Verhaltnis muB eben dem Quotienten 
der ubriggebliebenen GroBen 

ml k l k - . --- - l· - . --
t'l- t'm 

entsprechen. Auf diesen Ausdruck kommt es an, wenn man 
den Verlauf von Stromungserscheinungen beurteilen will. Den 
Quotienten k: m, der nur von der Natur des Mediums, nicht 
von dem besondern Stromungsproblem abhangt, bezeichnet man 
schlechthin als Zahigkeitszahl des Mediums. Sie hat fUr Luft 
unter normalen Verhaltnissen etwa den Wert 0,14, wenn cm 
und Sekunden als MaBeinheiten genom men werden, oder 0,000014, 
wenn man Meter und Sekunden benutzt; fur Wasser von 20° C 
im ersten Fall den Wert 0,01, im zweiten 0,000001. Bezeichnet 
man die Zahigkeitszahl mit dem griechischen Buchstaben ')! und 
setzt v fUr den Quotienten l: t, der doch eine Geschwindigkeit 
bedeutet, so zeigt unsere DLerlegung, daB es auf den Ausdruck 

l·v 
y 

d. i. Lange mal Geschwindigkeit durch Zahigkeit, oder 
Kennwert durch Zahigkeit, ankommt. Man wird also bei zwei 
Kugeln die gleiche Widerstandszahl erwarten durfen, wenn 
beidemal das Produkt aus Durchmesser und Geschwindigkeit 
dividiert durch die Zahigkeitszahl des Mittels gleichen Wert 
gibt. Dies ist das Reynoldssche Ahnlichkeitsgesetz fur die 
Kugel, bei der die einzige charakteristische Langenabmessung 
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eben der Durehmesser ist 1). Beispielsweise hat eine Kugel von 
28 cm Durchmesser mit 20 m/sek durch Luft bewegt die gleiehe 
Widerstandszahl z (nicht den gleiehen Widerstand W) wie eine 
Kugel von 14 cm bei 40 m/sek in Luft oder wie eine Kugel 
von 2 em Durehmesser bei 20 m! sek in Wasser (weil die Zahigkeit 
der Luft 14 mal so groB ist wie die des Wassers) usf. 

In Abb. 14 sind den Abszissen auch die Welte des Aus
drucks d· v: l' (wo d den Durchmesser der Kugel bezeiehnet), 
den man kurz "reduzierte Geschwindigkeit" oder "Reynolds
sehe Zahl" nennt, beigeschrieben. Auf diese Weise ist man in
stand gesetzt, den Widerstand fur eine Kugel beliebiger GroBe, 
flir beliebige Gesehwindigkeiten und schlieBIich auch fUr ver
sehiedene Medien mit Hilfe der Abb. 14 zu berechnen. Sei 
etwa der Durchmesser d = 10 em, die Geschwindigkeit in Luft 
v = 20 m/sec, so hat man 10·2000: 0,14 = 143000. Flir diesen 
Wert zeigt die Linie z ungefahr gleieh 0,25, so daB der Wider
stand die GroBe erhalt: 

W = m·z·F·v2 = ··~ .. o 25.012 .. :7T .• 400 = 0 098 kg. 
8' , 4 ' 

1st aber die Kugel doppelt so groB, EO hat man d· v: l' = 286000 
und hierfiir zeigt Abb. 14 schon ein z von ungefahr 0,1, so daB 
der Widerstand 

W =!_. 0.1· 022.!l .. 400 = 0 157 kg 
8 . '4 ' 

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

Bei langen Kreiszylindern, wie sie etwa Spanndrahte oder 
Kabel darstellen, ist die Widerstandszahl z von dem Werte 
d· v: l' abhangig, wenn mit d der Zylinderdurehmesser bezeiehnet 
wird. In dem Bereich der reduzierten Geschwindigkeit bis 
etwa 500000 ist ein AbfaH des z von seinem anfangliehen 
Wert 0,5 bis 0,6 nicht zu beobaehten. Ein Kabel von 1 em 
Durehmesser liegt daher bis zu einer Geschwindigkeit von 

1) Eine exaktere Ableitung des Ahnlichkeitsgesetzes findet man in 
meinem Lehrbuch: Elemente der technischen Hydromechanik, Ed. 1, 
Leipzig: Teubner 1914, S. 48; eine allgemein verstandliche Darstellung 
hierhergehoriger Fragen in dem Aufsatz von L. Hopf: Dber Modell
regein und Dimensionsbetrachtungen. Naturwissenschaften 1920. 
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710 m/sek noch im ungiinstigen Widerstandsgebiet, ein Kreis
rohr von 5 cm Durchmesser bie 142 m/sek. Bei Profilrohren 
sind dagegen Geschwindigkeiten bis herab. zu 60 m/sek schon 
durchaus giinstige. 

Die vorstehenden Bemerkungen sollen vor allem nur dazu 
dienen, ein Urteil iiber Zuverlassigkeit und Geltungsbereich ver
schiedener Angaben von Widerstandszahlen zu ermoglichen; ge
nauere Untersuchungen gehoren in einen Lehrgang der Aero
mechanik. Wie man sieht, ist eine vollstandige Kennzeichnung 
des Verhaltens eines Korpers im Luftwiderstand durch An
gabe einer einzigen Zahl iiberhaupt nicht zu erreichen; 
noch weniger, wenn es sich urn eine ganze Gruppe unbe
stimmt definierter Korper, wie "lange Zylinder" u. dgl. handelt, 
wobei GroBe, Oberflachenbeschaffenheit, Gestaltung an den Enden 
usw. noch sehr verschieden sein konnen. 

Es kommt auch noch ein weiterer Umstand in Betracht, der 
die Vergleichbarkeit und Brauchbarkeit vieler Versuchsergebnisse 
beeintrachtigt. Fast aIle Versuche werden im "Luftkanal" vorge
nom men, also bei einergegeniiberdemFlugzustand umgekehrten 
Bewegung: Der Korper ist in Ruhe und die Luft wird ihm mit 
der Geschwindigkeit v zugefiihrt. Es ist dabei nicht sehr 
leicht moglich, die Wirkung storender Einfliisse, namentlich 
einer gewissen "Unruhe" oder "Turbulenz" der Stromung, auszu
schalten. Wird die dem Korper zugefiihrte Luft nicht hinreichend 
beruhigt, so zeigen sich meist kleinere Widerstandszahlen, nament
lich bei solchen Korpern, hinter denen sich ein von Wirbeln erfiill
ter Totraum der Stromung ausbildet. 1m allgemeinen sind die 
Widerstandszahlen der Gottinger Versuchsanstalt etwas groBer 
als die von E iffe I angegebenen, was teilweise auf groJ3ere 
Unruhe oder "Turbulenz" der Stromung im Eiffelschen Kanal 
zuriickzufiihren ist. 

In dem Begriff des Luftwiderstandes ist die Annahme 
eingeschlossen, daB die Kraft, die einem Korper bei seiner 
Bewegung durch die Luft entgegenwirkt, gerade die Richtung 
entgegen der Geschwindigkeitsrichtung hat. Die Kraft 
riihrt aber (S. 38) in erster Linie von den Druckunterschieden her, 
die infolge der Bewegung (Abschn. 3) an der Oberfiache des 
Korpers entstehen. Es ist nun eine der wichtigsten Grund
tatsachen der Fluglehre, daB die Kraftwirkung, die der Luft-
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druck an einem Teilchen der OberfUiche eines Korpers ausiibt, 
stets annahernd senkrecht auf dieses zu gerichtet ist. Es 
ist nicht notwendig, daB die Resultierende dieser, bei einem 
beliebig geformten Korper sehr verschieden gerichteten Einzel
drucke in die Geschwindigkeitsrichtung fiilIt, ja es muB iiber
haupt keine Einzelkraft sich als Resultierende ergeben1 ). So ist 
es beispielsweise eine bekannte Erfahrung, daB der Rumpf eines 
Flugzeuges nicht nur Widerstand sondern auch A uftrie b er
halt. Damit ist nichts anderes gesagt als daB die Druckkrii.fte, 
die auf der Unter- und Oberseite des Rumpfes wirken, sich 
nicht ganz aufheben, wie etwa an einer wagerecht bewegten 
Kugel, sondern ein DberschuB der von unten nach oben wir
ken den besteht. rm folgenden Kapitel werden wir uns aus
fiihrlich mit der Erscheinung des Auftriebs beschaftigen, die 
natiirlich bei den Tragflachen oder Fliigeln eine viel wesent
lichere Rolle spielt als beim Flugzeugrumpf. 1m vierten Kapitel 
werden wir dann sehen, wie die besonderen Richtungsverhalt
nisse der Luftkrafte bei einem Propeller sogar zu einer Zugkraft 
fiihren, wobei iibrigens der Fall vorliegt, daB die Gesamtheit 
der Luftkrafte keine Einzelkraft zur Resultierenden hat, son
dern die Verbindung einer Einzelkraft mit einem Kriiftepaar. 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
krafte weitgehende Analogien begriindet. 1mmer wieder werden 
uns Formeln begegnen, die den beiden Gestalten (a) und (b) 
der Luftwiderstandsformel: 

(a) W=z·m·F·v 2 ; (b) W=c·F·q 

vollstandig analog sind. Es driickt sich darin die allgemeine - wie 
wir oben gehort haben, stets mit gewisser Vorsicht zu benutzende 
- Annahme aus, daB die Luftkrafte der Luftdichte, dem 
Quadrat der Geschwindigkeit und der FlachengroBe 
proportion aI, im iibrigen nur von den geometrischen 

') Die allgemeine Theorie des G1eichgewichtes fester K6rper besagt, 
daB eine beliebige Gruppe einzelner Krafte nicht immer einer einzigen 
Kraft gleichwertig ist. 

MiseB, Fluglehre. 4. Autl. 4 
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Verhaltnissen (Gestalt und SteHung des Korpers gegenuber 
der Bewegung) abhangig sind. Viele von den an den Begriff des 
Luftwiderstandes geknupften allgemeinen Bemerkungen gelten 
dann sinngemaB auch fur die verschiedenen LuftkraJte, die wir 
in der Folge kennen lernen werden: den Auftrieb und Rucktrieb 
der Tragflache, die Zugkraft und Widerstandskraft der Luft
schraube , die Luftkrafte an den Rudern (Steuerflachen) und 
Flossen. 

II. Die TragfIache. 

7. Wirkungsweise der TragfHiche. Auftrieb und Riicktrieb. 
Die Wirksamkeit der Tragflache ist in erster Linie von 

ihrer Querschnittsform, dem sogenannten Tragflachen pro f i I 
abhangig. Das Profil hat das Aussehen einer Sichel, die an 
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Abb. 17. Querschnitt durch eine Tragftache. 

dem hinteren Ende spitz zulauft, an dem vordern ausgerundet 
ist (Abb. 17). 

Unter dem Anstellwinkel versteht man den Winkel, 
den die Sehne des Tragflachenprofils, also der Sichel, mit der 
Bewegungsrichtung einschlieBt. Der Anstellwinkel ist fUr das
selbe Flugzeug beim Fliegen in wagrechter Richtung, beim 
Steigen und Gleiten verschieden. Bei wagrechter Bewegung 
liegt der Anstellwinkel in der Regel zwischen 1,5 und 4°, bei 
sehr raschen Flugzeugen noch darunter, manchmal selbst unter 
Null (Winkel a in Abb. 18). 

Die Wirkungsweise ist nun folgende. 

Infolge der Bewegung in schrager Lage tritt vorne auf der 
Unterseite der Tragflache eine Druckerhohung der Luft, auf der 
Oberseite eine Druckerniedrigung ein. Der Druck ist daher auf 
der Unterseite groBer als auf der Oberseite, und es wirkt eine 
resultierende Luftkraft von unten nach oben. Da, wie am 
Schlusse von Abschn. 6 hervorgehoben wurde, die Druckwirkung 
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stets annahernd senkrecht zu den sie aufnehmenden Flachen
teilchen gerichtet ist, die gesamte Tragflache aber nicht viel 
von einer Ebene abweicht, EO haben aIle Teilkrafte ungefiihr 
die gleiche Richtung: "senkrecht zur Tragflache". Die resul
tierende Luftkraft liegt also annahernd senkrecht zur Trag
£lache, bzw. zur Sehnenrichtung, Abb. 18. Nach dem Satz 
vom Krafteparallelogramm kann man eine solche geneigte 
Kraft in eine lotrechte und eine wagrechte Komponente zer
legen. Die lotrechte Komponente ist in unserem Falle nach 
aufwarts gerichtet, also entgegengesetzt der Schwerkraft und heiBt 
daher A uftrie b; die wagrechte, infolge des kleinen Anstellwinkels 
verhaltnismaBig kleine Komponente wirkt entgegen der Be-

,-' 
v 

A K 

Abb. 18. Krafte an der Tragflache. 

wegungsrichtung und heiBt der Widerstand der Tragflache 
oder der Riicktrieb. 

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

Der Quotient Riicktrieb: Auftrieb heiBt aus Griinden, die 
wir in Abschn.44 kennen lernen werden Gleitzahl der Trag-

4* 
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flache. Je geringer die Gleitzahl (d. h. also bei gegebenem Auf
trieb auch der Widerstand) ist, urn so besser ist die Tragflache. 
Die Tragflachen der erst en 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 Riiektrieb der Tragflache auf 5 bis 
6 vH des Auftriebes heruntergedriiekt. Die Gleitzahl ist jedoch 
fUr eine Tragflache keine unveranderliche GroBe, sondern sie 
andert sieh je nach dem Betriebszustand, d. h. sie ist fur Steigen 
anders als fur Wagrechtflug. Die angefuhrten Zahlen sind die 
Kleinstwerte fUr moglichst giinstige Verhaltnisse. Dariiber wird 
noch spater ausfUhrlich zu sprechen sein. 

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

Wie die Abwartsbewegung oder das "Abwartswerfen" der 
Luftteilchen mit dem Auftrieb zusammenhangt, zeigt folgende 
auf den Impulssatz (Ahschn. 3 S. 26) gestiitzte Dberlegung. Denkt 
man sich das Flugzeug samt der es umgebenden Luft in eine 
geniigend groBe Kugel eingesehlossen (die sieh mit dem Flug
zeug mitbewegt), so wirken auf die in der Kugel eingesehlossene 
Luftmenge - von ihrem Gewieht, das geringfiigig ist, abge
sehen - erstens Krafte von auBen her an der Kugeloberflaehe, 
die sieh aber aufheben, weil in geniigender Entfernung vom Flug-
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zeug einfach der ungestorte, also iiberall gleiche Luftdruck 
herrscht, und zweitens Krafte von innen her, an den Teilen, 
mit denen die Luft das Flugzeug beriihrt. Diese letzteren 
Krafte sind die Gegenwirkung der Kriifte, die von der Luft 
auf die Oberftache des Flugzeuges ausgeiibt werden, also diesen 
entgegengesetzt gerichtet und der GroBe nach gleich. Wenn 
daher das Flugzeug einen Auftrieb erfahren solI, muB die Luft
masse eine resultierende abwarts gerichtete Kraft aufnehmen, 
und das ist nach dem Impulssatz nur moglich, wenn die Luft
teilchen einen Geschwindigkeitszuwachs nach unten oder eine 
abwarts gerichtete Beschleunigung besitzen. Wiirde man die 
Luftmenge V kennen, die in jeder Sekunde in den Wirkungs
bereich des Fliigels ohne Vertikalgeschwindigkeit eintritt, und 
die Abwartsgeschwindigkeit w, mit der sie diesen Bereich ver
laBt, so hatte man nach dem Impulssatz in dem Produkt 
m· V· w die GroBe des Auftriebs A. 

Urn die Bedeutung der "Zirkulation" und ihren Zusammen
hang mit dem Auftrieb zu verstehen, denken wir uns das Flug
zeug in Ruhe und von einem wagrechten Luftstrom angeblasen. 
Wiirden die Luftteilchen an der Ober- und Unterseite der 
Tragftache mit ungefahr der gleichen Durchschnittsgeschwindig
keit entlang streichen, so miiBte nach dem in Abschn. 3 abgeleiteten 
Satz, wonach die Summe aus Druck- und Geschwindigkeitshohe 
immer gleichen Wert hat, auch der durchschnittliche Druck 
oben und unten gleich sein. In diesem Fall ware also kein 
Auftrieb vorhanden. 1st aber Auftrieb da., somit der Druck 
unten groBer als oben, so muB nach dem angefiihrten Satz 
die Geschwindigkeit oben groBer und unten kleiner sein. Man 
lmnn sich das so vorstellen, als ob zu der gleichfOrmigen, un
gefahr wagrechten und parallelen Bewegung noch eine Zusa tz
bewegung hinzukommt, die auf der Oberseite die Richtung des 
Anblasestromes, auf der Unterseite die entgegengesetzte Rich
tung besitzt. Die Zusatzbewegung fUr sich betraehtet steUt 
demnach ein U mkreisen 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 Lu£t im 
Uhrzeigersinn, andernfalls entgegen dem Uhrzeiger. Wie man die 
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Zirkulation miBt und wie man aus ihrer GroBe auf die des 
Auftriebes schlieBt, kann im Rahmen dieses Buches nicht er
kliilt werden 1 ). 

8. Abhiingigkeit des Auftriebes A und des Riicktriebes B 
vom Anstellwinkel a. 

Auftrieb und TragfHichenwiderstand sind Komponenten 
einer Luftkraft. Fiir sie gelten - vgl. die Bemerkungen am 
Schlusse vom Abschn. 6 - ahnliche allgemeine Gesetze wie fiir 
den im ersten Kapitel behandeIten Luftwiderstand eines belie
bigen Korpers. Namlich: Die Krafte sind unter sonst gleichen 
Verhaltnissen proportional der Dichte der Luft, der Trag
flachengroBe und dem Quadrat der Gesch windigkeit und 
im iibrigen bestimmt durch eine Zahl, die jetzt "Beiwert des 
Auftriebes" bzw. "Beiwert des Riicktriebes" heiBt. 

Bezeichnen wir den in kg gemessenen Auftrieb mit ..4, 
den Widerstand der Tragflache oder Riicktrieb mit R, die GroBe 
der Tragflache in m2 mit F, endlich mit za und zr die beiden 
Beiwerte, so geIten die Formeln: 

(a) R=z .. ·m·F.v2 • 

Hierbei beachte man, daB F die GroBe der Tragflache (nicht 
die Ansichtsflache, die in Abschn. 4 eingefiihrt wurde), v wie 
friiher die Geschwindigkeit des Flugzeuges in mIsek, m die 
Dichte der Luft (normal 1/8) bedeuten. 

Analog wie in Abschn. 4 kann jetzt gesagt werden: 

Die Proportionalitat mit der Luftdichte m gilt zuverlassig; 
die mit dem Quadrat der Geschwindigkeit hier fiir die praktisch 

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 GroBe des Auftriebs fiir bestimmte Trag
fliichenprofile berechnet. Die allgemeine Theorie fUr beliebige Profile, die 
auch zur Bestimmung der Lage der Auftriebskraft fiihrt, ist vom Ver
fasser entwickelt worden in zwei Aufsiitzen "Zur Theorie des Tragflachen
auftriebs" in der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1917 H.21/22 und 
1920 H. 5 und 6. Die Theorie ist in cZahlreiche Lehrbiicher aufgenommen 
worden, z. B. in das S. 133 genannte von Glauert. Ais ausfiihrliche 
Darstellung sei auch empfohlen: Harry Schmidt, Aerodynamik des 
Fluges, Berlin, Walter de Gruyter, 1929. 
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in Fraga kommenden Werte beaser als beim Lu£twiderstand 
beliebiger Karper. Die Proportionalitat mit der Flache gilt 
nicht vollstandig genau; groBe Flachen verhalten sich etwas 
giinstiger als kleinere. Der Vergleich von Modellversuchen 
mit Beobachtungen an Tragflachen in naturlicher GroBe hat 
bei letzteren kleineren Riicktrieb und groBeren Auftrieb ergeben, 
so daB die Gleitzahl urn etwa 10 vH kleiner, also giinstiger 
wurde. 

Fuhrt man, iihnlich wie es in Abschn. 3 geschehen ist, 
fur das halbe Produkt aus Masse und Geschwindigkeits-Quadrat 
den Buchstaben q (Staudruck) ein und setzt Cu = 2zu' cr = 2 zr' 
so erhalt man die zweite Gestalt der Formeln fur Auftrieb und 
Rucktrieb: 
(b) A=cu·q·F; R=cr·q·F. 

Wir nennen Cu bzw. cr die Auftriebs- bzw. Riicktriebszahl. Nach 
dem, was in Abschn. 3 gesagt wurde, ist 100 Cu gleich der Auftriebs
kraft, die bei 144 km/Std. Flugzeuggeschwindigkeit auf die Flachen
einheit der Tragflache entfallt, ebenso 100 cr die Riicktriebskraft 
bai dieser Geschwindigkeit. 

Beim Doppeldecker hat man naturlich fur F die Summe beider 
TragflachengroBen einzusetzen. Es ist jedoch zu beachten, daB 
Flachen, die nicht genugend voneinander entfernt sind, einander 
gegenseitig storen und daB dann ungunstige Verhaltnisse entstehen. 
Man soIl durchschnittlich den Abstand der beiden Tragflachen 
mindestens gleich der Flachentiefe (d. i. der Lange der Sichel 
in Abb. 11) machen. 

Die Beiwerte Zu und zr (und naturlich ebenso die Zahlen 
Cu und cr) sind bei ein und derselben Flache mit dem An
stellwinkel veranderlich. Der Verlauf der Werte von Zu 

und zr fUr die verschiedenen Anstellwinkel kennzeichnet das 
besondere Flachenprofil. In den Abb. 19 bis 21 sind fur das 
in Abb. 17 skizzierte Profil die Werte von Zu und zr und die des 
Quotienten zr : za = e fiir die Anstellwinkel von 0° bis 18° dar
gestellt. Liest man in den Abb. 19 und 20 die Ordinaten 
nicht nach den links angeschriebenen MaBstaben ab, die fur 
die Z gelten, sondern nach den 200 mal enger geteilten, die 
rechts stehen, so geben dieselben Kurven die Werte von 100 ca 

und 100 cr an. Fur die Abb. 21 kommt naturlich dieser Unter
schied gar nicht in Frage. 
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Die Ermittlung der Kurven fUr verschiedene Profile er
folgt in aerodynamischen Versuchsanstalten und zwar in der Weise, 
daB ein Modell der FIache unter den entsprechenden Winkeln 
in einen Luftstrom (Luftkanal) hineingehiingt wird und die Krafte 
A und R mittels Wageeinrichtungen gem essen werden. Aus den 
gemeEsenen Wert en A und R werden dann die Zahlen ca und 
cr der Formel berechnet, indem man die Krafte durch Flachen-
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Abb. 19. Abb.20. 
Auftriebs- und Riicktriebs-Beiwerte zum Profil Abb. 17. 

graBe des Modells und den Staudruck di vidiert. Daraus er
geben sich auch die Beiwerte za und zr' Wie die Kurven dann 
verwendet werden, zeigt folgendes Beispiel. 

Man liest z. B. fiir den Anstellwinkel 6° aus den Abb. 19 
und 20 die Beiwerte za = 0,34, zr = 0,022 abo Nehmen wir 
nun ein Flugzeug an, dessen Tragflache 24 m2 Ausmal3 hat (das 
ist also die Summe der oberen , unteren, rechten und linken 
Tragflache), dessen Geschwindigkeit 38 m/sek = 137 km/Std. und 
dessen Gewicht 1270 kg ist. Dann betragt fUr einen Anstell
winkel von 6°, wenn das in Abb. 17 gezeichnete Flachenprofil ge
wahlt wird, der Auftrieb A = 0,34 · 24 · g ·1444 = 1473 kg, der 
Riicktrieb = 0,022·24· ~ ·1444 = 95 kg. 
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Spater werden wir horen, daB ein Wagrechtfliegen nur 
stattfinden kann, wenn der Auftrieb gleich dem Gewicht des 
Flugzeuges ist. Es entspricht also in unserm Beispiel der An
stellwinkel von 60 keinem wagrechten Flug, sondern einem 
Steigen (vgl. Abschn. 28). 

In Abb. 22 ist der Vollstandigkeit wegen noch eine Linie 
wiedergegeben , die die sog. Wanderung des Druckmittel
punktes flir das Profil Abb. 17 darsteUt. Die Ordinaten dieser 
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Linie geben, von der untern Wagrechten an gemessen, in Pro
zenten der Gesamttiefe t des FlUgels die Entfernung e' des An
griffspunktes der Luftkraft vom Hinterrand des Fliigels; von 
der oberen Wagrechten nach abwarts gem essen liefern sie in 
gleicher Weise den Abstand e vom Vorderrand. Auf diesen 
Gegenstand kommen wir erst in Abschn. 34 zu sprechen. 

9. Querschnitt und GrundriG del' Tragfliigel. 
Fiir die Wirksamkeit einer Tragflache ist, wie schon er

wahnt, die Gestalt ihres Querschnittes, das sog. Profil, von iiber
ragender Bedeutung; demgegeniiber treten aUe anderen Fragen, 
wie Z. B. die nach der GrundriBform wesentlich zuriick. Es be-
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deutete einen entscheidenden Schritt in der Vervollkommnung 
der Flugzeuge als man den groBen Wert sorgfiiltig ausgebildeter 
Profile mit guter Abrundung am vorderen Ende und mit be
sonderen Kurven fUr die Saug- und Druckseite erkannte (etwa 
um 1911). Seither sind in groBer Zahl die verschiedensten Profile 
in Versuchsanstalten untersucht worden, zunachst in Frankreich 
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Abb. 23. Polardiagramm zum Profil Abb. 17. 

von Eiffel, der in umfangreichen Tafelwerken die Linien fiir 
die Auftriebs- und Riicktriebsbeiwerte (als Funktionen des An
stellwinkels) ver6ffentlichte. In Deutschland arbeitet die 1908 
begriindete aerodynamische Versuchsanstalt in G6ttingen unter 
Leitung von L. Prandtl mit groBem Erfolg auf diesem Gebiet. 
Die Eiffelschen und Prandtlschen Ergebnisse und die einiger 
neuerer, nach dem V orbild der Pariser und der G6ttinger er
richteter Versuchsanstalten bilden heute eine gesicherte Grund
lage fUr die Konstruktion der Flugzeuge. 

Fiir die Darstellung der Versuchsergebnisse hat sich 
eine von Lilienthal herriihrende Form eingebiirgert, die auch 
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in den folgenden Abbildungen benutzt ist. Statt namlich die 
Auftriebs-, Rucktriebs- und Gleitzahl als Ordinaten zu den An
stellwinkeln als Abszissen aufzutragen und sornit drei Kurven zu 
verwenden, faBt man aHe Ergelmisse, die ein Profil betreffen, 
in einer einzigen Linie zusammen. In einem rechtwinkligen 
Achsenkreuz kennzeichnet man nach jedem Versuch den Punkt 
dessen Abszisse gleich der Rucktriebszahl cr ' des sen Ordinate 
gleich der Auftriebszahl Ca ist, und schreibt den zugehorigen 
Anstellwinkel dem Punkte bei. Die Neigung der Geraden, die 
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Abb. 24. G6ttinger Profil Nr. 360. 

von einern solchen Punkt nach dem Anfangspunkt des Koor
dinatenkreuzes gezogen wird, gibt dann ein MaB fur die Gleit
zahl Cr : ca' In der Linie, die die einzelnen Versuchspunkte 
verbindet und das Polardiagrarnm der Trag£lache heiBt, er
halt man ein einheitliches Bild fur die Eigenschaften der Trag
£lache, die fruher in den drei Linien fUr ca ' cr und die 
Gleitzahl (Abb. 19-21) zum Ausdruck gebracht wurden. Unsere 
Abb. 23 bezieht sich auf dasselbe Profil, das im vorhergehenden 
Abschnitt behandelt wurde. Man wird mit Hilfe der an der 
wagrechten und lotrechten Achse angeschriebenen MaBstabe 
fur 100 cr und 100 ca leicht die Dbereinstimrnung der Angaben 
von Abb. 23 und Abb.19 bis 21 prufen konnen. Urn die Gleitzahl 
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fUr irgend einen Anstellwinkel aus dieser Darstellung zu 
find en, legt man ein Lineal so an, daB es den betreffenden 
Punkt der Linie mit dem Anfangspunkt des Achsenkreuzes 
verbindet und liest auf der oberen Wagrechten oder auf der 
rechts begrenzenden Lotrechten dort, wo das Lineal die eine 
bzw. die andere dieser Geraden trifft, den Wert der GIeitzahl 
abo Die gestrichelte Linie in den Abb. 23 bis 27 betrifft, wie 
Abb. 22, die spater erst zu besprechende Druckmittel-Wanderung, 
u. zw. liefern die Abszissen der Linie zu den jeweiligen ca- Werten 
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Abb. 25. Gottinger Profil Nr. 361. 

cler Ordinaten die Werte des Ausdrucks cm=cu·e/t, \\'0 e und 
t die am Schlusse von Abschn. 8 erklarte Bedeutung besitzen. 

In den Abb. 24 bis 27 sind vier verschiedene, heutigen Anfor
derungen entsprechende Profile, nach einer Veroffentlichung der 
Gottinger Versuchsanstalt 1) mit den Ergebnissen der Versuche 
dargestellt. Die Bedeutung der einzelnen Linien geht aus dem 
eben Gesagten hervor. In dem links stehenden Diagramm sind 
zu jedem Querschnitt die Linien fur Auftriebszahl Ca, GIeit
zahI e und die Druckmittel-Wanderung (gestrichelt) entsprechend 
den Abb. 19, 21 und 22 jedesmal gleichzeitig eingetragen. Der 

') V gl. die FuJ3note S. 44. 
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MaBstab fiir e ist unmittelbar angegeben, der von ca ist der 
gleiche wie im daneben stehenden Polardiagramm. 

Die ersten drei AbbiJdungen zeigen verschieden starke 
verschieden gewolbte und verschieden zugescharfte Formen von 
eigentlichen Tragfliigel-Querschnitten, die vierte bezieht sich auf 
ein Profil, das in dieser Gestalt und Lage nur fUr Luftschrauhen 
(s. Kap. IV) in Betracht kommt. Auffallend ist die groBe Ober
einstimmung im Verlauf der Versuchslinien. Die Linie der 100 ca' 

im rechtwinkligen Diagramm beginnt ungefahr im Punkte - 40 
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mit dem Wert Null und steigt fast geradlinig bis etwa 10° 
auf den Wert 100 an. Die kleinste Gleitzahl liegt durchweg 
bei rund 0,05 bis 0,06 und wird fur Winkel von 2 0 erreicht. 
Dabei ist im FaIle der Abb. 27 die eingezeichnete Bezugslinie, 
von der aus (an Stelle einer Profilsehne) die Anstellwinkel ge
messen werden, absichtlich so gelegt worden, daB die Oberein
stimmung in den Winkeln herbeigefiihrt wird. Man erkennt 
hier, daB es vorwiegend auf den vorderen Teil des Profils an
kommt und das Fehlen des sichelformigen Abschlusses an der 
Hinterkante in Abb. 27 of'fenbar nicht viel andert. 1m iibrigen 
entspricht der graBen Ahnlichkeit der Versuchslinien unterein
ander allerdings auch eine gewisse Gleichformigkeit der Quer-
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schnitte selbst. Sie haben aIle eine starkste Stelle und zugleich 
wagrechte Tangente der oberen Begrenzung bei ungefahr ein 
Drittel der Tiefe, die mittlere Wolbung betragt etwa 1/W die 
Wolbung der Unterseite etwa 1/25 , die groBte Starke (abgesehen 
von Abb. 27) etwa 1/10 bis 1/15 der Tiefe. 

Von groBer Bedeutung ist es, das einmal entworfene Profil 
bei der AusfUhrung aueh mogliehst genau zu verwirkliehen. 
Die friiher fast ausschlieBlieh verwendete Leinwandbespannung 
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Abb. 27. G6ttinger Profil Nr. 423. 

iiber einzelne Rippen (vgl. Absehn.11) bringt notwendig UnvolI
kommenheiten mit sieh, da sich zwischen je zwei Rippen die 
Leinwand etwas einsenkt. Benutzt man statt der Leinwand 
diinne Sperrholzplatten, die sich leieht in die vorgeschriebene 
Gestalt bringen lassen, so hat man den Naehteil, daB sich die 
Platten unter dem EinfluB von Feuchtigkeit verziehen. In 
neuerer Zeit geht man mehr und mehr dazu iiber, Tragfliigel 
ganz aus Metall herzustellen (s. Abschn. 11), so daB aueh ihre 
Oberflache aus einer diinnen Blechhaut besteht. In allen Fallen 
muB man, urn den Riiektrieb klein zu halten, den groBten Wert 
auf mogliehst glatte Oberflache der Fliigel (Leinwand mehr
fach laekiert und eelloniert), sowie auf eine recht scharfe 
Auslaufkante am hinteren Ende legen. 
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Die GrundriBform der Tragflachen (ob abgerundet, 
rechteckig oder trapezformig) ist nicht von groBem EinftuB auf die 
aerodynamischen Verhaltnisse. Es sind tatsachlich aIle mog
lichen Formen mit ungefahr gleichem ErfoIg versucht worden. 
Abb. 28 zeigt mehrere Beispiele (vier verschiedene FliigeJhalf
ten links von der Mittelachse), die hinsichtlich Auftrieb und 
Widerstand ziemlich gIeichwertig sind, wenn sie auch zum Teil 
besondere Stabilitatseigenschaften aufzu
wei sen haben - hieriiber wird in Kap. VII 
einiges gesagt werden. Nur das Verhaltnis 
der Tiefe t zur Spannweite b beeinftuBt 
die Werte von za und zr bedeutend. (VgI. da
zu auch den folg. Abschn.) Die Gleitzahl ist 
weniger veranderlich und bei einem Verhalt
nis 1: 6 bis 1: 8 erfahrungsgemaB am giinstig
sten. N och weitere Verkleinerung von t: b 
verringert zwar bei manchen Profilen die 
Gleitzahl, aber in so unerheblichem MaBe, 
daB es nicht lohnt, die Nachteile iibergroBer 
Spannweite in Kauf zu nehmen. Der Auf
triebsbeiwert selbst wachst sehr stark mit 
Abnahme von t: b. Bei den eben angefiihrten 
iiblichen Abmessungen betragt er nur un
gefahr 2/3 des GroBtwertes, der - theoretisch 
und bei bestimmten experimentellen Anord
nungen - fiir "unendlich" breite Fliigel er
reicht wird. Dabei werden immer sole he An
stellwinkel miteinander verglichen, die (bei 

Abb.28. 
Tragtlachengrund

risse. 

der urspriinglichen Darstellung nach Abb. 19) gleich weit von 
der N uIlstelle der Z a - Linie Hegen. Die N eigung dieser Linie 
(bei kleineren Winkeln) ist fiir aIle gegenwartig verwende
ten Tragftachen ungefiihr die gleiche, und zwar etwa 0,1 An
stieg auf 3°. Dberhaupt sind, wie schon erwahnt, die Unter
schiede der Kraftverhaltnisse innerhalb der heute in Gebrauch 
stehenden Tragftiigel nicht sehr groJ3 und kommen nur fUr 
genauere Berechnungen oder eingehendere Untersuchungen in 
Frage. Dies erkennt man deutlich an den Abb.23 bis 27, die 
durchweg von Modellversuchen mit einem Verhaltnis t: b = 1: 6 
bis 1 : 7 herriihren. - Hat eine Tragftache veranderliche Tiefe, 
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so setzt man fiir t in allen Rechnungen zweckmaBig den 
Quotienten FIache durch Spannweite ein. 

AIle bisher gegebenen Diagramme fiir Auftrieb und Wider
stand zeigen den Verlauf der einzelnen Kurven nur innerhalb 
eines kleinen Bereiches veranderlicher AnsteIlwinkel, namlich 
von a = - 8 ° bis zu etwa a = + 15 o. Auf eine Fortsetzung 
der Untersuchung iiber diesen Bereich hinaus wird in der Regel 
verzichtet, weil die fUr den Flug verwendbaren Anstellwinkel 
weit innerhalb der Grenzen von - 8 0 und + 15 0 liegen, und 
dariiber hinaus die Flugverhaltnisse immer ungiinstiger werden. 
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Abb 29. VerIauf der Auftrieb- und Rucktrieb-Beiwerte 
uber den ganzen Winkelbereich. 

In Abb. 29 ist ein Diagramm aufgenommen, das die Auftriebs
und Widerstandszahlen fiir aIle Winkel von -- 8 ° bis + 90 0 

sowie die zugehorigen Gleitzahlen enthalt 1). Man erkennt aus 
der Abbildung, deren Kurven sich auf das darunter abgebildete 
Profil beziehen, daB der Hochstwert des Auftriebs bei etwa +150 

liegt, und daB fUr groBe Anstellwinkel ein rasches Absinken der 
Auftriebszahl erfolgt, wahrend die Widerstandszahl stetig ansteigt. 
Die Gleitzahlen nehmen aus diesem Grunde mit wachsendem 
AnsteIlwinkel besonders stark zu, wie aus dem Bild hervorgeht. 

Unsere Diagramme lassen weiterhin erkennen, daB die Ver
anderung der Profilform zwar die einzelnen Kurven teilweise 
beeinfluBt. aber doch den Hochstwert der Auftriebszahl eine 
bestimmte obere Grenze von etwa 1,25 nicht iiberschreiten laBt. 

1) R. Fuchs und W. Schmidt, Luftkrafte und Luftkraftmomente 
bei groBen Anstellwinkeln und ihre Abhangigkeit von der Tragwerks
gestalt. Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930, S. 1. 
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Eine ErkHirung fiir das Absinken der Auftriebsgrof3e bei grof3eren 
Winkeln liegt darin, daf3 von dem zum Maximalwert gehorigen 
Anstellwinkel an die Stromung dem UmriB nicht mehr folgt, 
auf der Oberseite dem Profil nicht mehr anliegt, sondern sich 
hier ablost und einen von Wirbeln erfiillten Totraum bildet 
(vgl. Abb.30), in demein ge- ____ ::;;;;;;;::::::::=======_ 
ringerer Unterdruck (geringere --~ -
Saugwirkung) herrscht, so daf3 ~ 
der Auftrieb vermindert wird. ---__ _ 

Versuche, die dem Zwecke einer Abb. 30. Ablosung der Stromung auf 
bedeutenden Auftriebserhohung der Oberseite eines TragfliigeIs. 
dienen sollen, mtissen daher die 
Verhinderung oder die Verzogerung der AblOsung zum Ziel haben. 
Solche Bestrebungen, die auf Lachmann (1917) zuriickgehen, 
fiihrten zu einer ungewohnlichen, erstmalig bei den englischen 
Grof3ftugzeugen von Handley-Page zur Verwendung gekommenen 
Tragftiigelform. Hier ist, wie Abb. 31 zeigt, das Profil unterteilt, 
d. h. es besteht aus einem Hauptteil von ungefahr der gewohn
lichen Form und einem vorgelagerten, durch einen Spalt yom 
Hauptteil getrennten V ordersttick. 

Die Wirkungsweise des Spaltes erhellt aus folgendem: Neben 
der Zirkulation urn den Hauptftiigel bildet sich eine Zirkulation 
urn den Hilfsftiigel im gleichen Drehsinn aus. 1m Spalt ent
st("hen also zwei entgegengesetzte Stromungen, die als Resul
tierende eine Stromung mit einer geringeren Geschwindig-

Abb. 31. Lachmann-Handley-Page-Fliigel. 

keit ergeben, als sie an derselben Stelle ohne den Hilfs
ftiigel herrschen wtirde. Das bedeutet, daf3 der Hauptftiigel 
eine verringerte Zirkulation, also auch verringerten Auftrieb 
besitzt. Die Verringerung wird durch den yom Hilfsftiigel 
erzeugten Auftrieb annahernd kompensiert. Die Konstruktion 
des Hilfsftiigels bewirkt also keine wesentliche Anderung des 
gesamten Auftriebs bei gegebenem Anstellwinkel, dagegen wer
den durch die Veranderung der Kontur und damit der Strom-

Mises, Fluglehre. 4. Autl. 5 
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linien Bedingungen geschafien, die eine Verzagerung der Ab
lasung ermoglichen. Wahrend die C a - Kurve eines gewohnlichen 
Profils schon bei 15 0 nach stetigem Anstieg zu fallen beginnt, 
wird die ca - Kurve des Schlitzfliigelprofils bis zu graBeren Anstell
winkeln stetig steigen, ehe die AblOsung eintritt und sich durch 
das Fallen der Kurve anzeigt. Der Auftrieb des Schlitzflugels 
ist, wie aus der Abb. 32 hervorgeht, bei gleichem Anstellwinkel 
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Abb. 32_ Schlitzfliigel und Endklappe. 

nicht groBer, sondern eher kleiner, die groBeren Auftriebszahlen 
kommen lediglich durch Nutzbarmachung eines groBeren An
stellwinkelbereiches zustande. In der Abb. 32 sind die Kuren 1 
und 11 fur die Auftriebszahlen ca der darunter gezeichneten 
Profile eingetragen. Dem Hochstwert 1,08 der Auftriebszahl fur 
das spaltlose Profil steht ein maximaler Wert ca = 1,72 des 
Spaltflugels gegeniiber. Die Verwendung des Spaltes bedeutet 
also eine Verbesserung um rund 60 0! o. Die Abszissen der beiden 
Hochstwelte sind die Anstellwinkel 17 0 und 28°. 
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Die Ablosung laBt sich grundsatzlich auch auf andere Weise 
vermeiden, indem man namlich dafiir sorgt, daB an der Stelle, 
an der die Ablosung eine DruckerhOhung (Verringerung des 
Unterdrucks) mit sich bringen wiirde, diese DruckerhOhung tat
sachlich verhindert wird. Dies erzielt man dadurch, daB man 
an den kritischen Punkt auf der Oberseite des Fliigels die 
Miindung einer Saugpumpe ansetzt, die den Unterdruck zwang
laufig herbeifiihrt. Dabei wird natiirlich eine gewisse Luftmenge 
abgesaugt und man kann den V organg auch so deuten, als ob die 
"Grenzschichte", die sich sonst ablOsen wiirde, weggesaugt wiirde. 
Der Verwendung der Absaugfliigel in der Prax.is stehen jedoch bis
her noch nicht iiberwundene technische Schwierigkeiten im Wege. 

Eine andere Moglichkeit der AuftriebserhOhung ist die Ver
wendung stark gekriimmter Profile. Dem steht als Nach
teil der groBe Widerstand gegeniiber, den solche Profile besitzen. 
Nun ist aber, wie wir noch in Abschnitt VIn naher besprechen 
werden, beim Landen eine Steigerung der Auftriebszahl zur 
Herabsetzung der Landegeschwindigkeit besonders erwiinscht. 
Man wird daher versuchen, fiir die Landung, bei der wieder 
der groBere Widerstand keine N achteile mit sich bringt, ein 
Profil mit starker Kriimmung herzustellen. Zu diesem Zweck 
konstruiert man die Profilvorderseite wie bei den gewohnlichen 
Profilen ohne oder nur mit geringer Kriimmung, macht aber 
die Profilspitze in einem Gelenk in der Profilebene drehbar, so daB 
sie sich gegen die Profilsehne in einen beliebigen Winkel einstellen 
laBt, wie es III in Abb. 32 zeigt (sog. Profil mit Endklappen). 

Kombiniert man die beiden genannten Moglichkeiten Schlitz
fliigel und Endklappe so, wie III in Abb. 32 es zeigt, so ergibt 
sich bei 20 0 Neigung der Klappe die ca-Kurve III. Das Maxi
mum liegt hier beim Anstellwinkel a = 24 0 und betriigt mehr 
als 2,1. Ais MaBstab fiir die Auftriebsverbesserung mag viel
leicht noch angefiihrt werden, daB der bei einem Anstellwinkel 
von 17 0 erreichte Hochstwert fUr das gewohnliche Pmfil durch 
den Schlitzfliigelmechanismus mit Endklappe bei demselben An
stellwinkel um rund 82 0/ 0 erhOht wird. - Eine andere Aus
fiihrung sieht, ahnlich der Drehung der Klappe zur Verminde
rung der Landegeschwindigkeit, die Herstellung des Schlitzes 
wahrend des Fluges vor, indem der vordere Teil des Tragfliigels 
verschiebbar gemacht wird. 

5* 
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10. Druckverteilung. EinfluB des Seitenverhaltnisses. 
Auf der Oberseite einer bewegten Tragflache entsteht, wie zu 

Beginn des Abschn. 7 besprochen wurde, eine Saugwirkung, auf 
der Unterseite eine Druckwirkung. Die durchschnittliche Saug
wirkung ist in der Regel fast zweimal so groB wie die durch
schnittliche Druckwirkung, d.h. es tragt zum Auftrieb die Luft
verdlinilUng an der Oberseite annahernd doppelt so viel bei 
wie die Verdichtung an der Unterseite. Man kann daraus 
schlieBen, daB die richtige Ausbildung (Formgebung) der Ober
seite der Tragflache .wichtiger ist, als die der Unterseite. Abb.33 
zeigt zwei Linien, die den Druckverlauf auf den beiden Seiten 
eines Tragflachen-Querschnittes fUr einen bestimmten Fall dar
stellen. Die durchgezogene wagrechte Gerade entspricht dem Luft
druck in der ungestorten Luft, der gleich 1 at gesetzt ist. Die untere 
Linie mit Drucken von mehr als 1 at bis etwa 1,003 at gibt die 
Pressung an der Unterseite der Tragflache wieder, die obere Linie, 
die bis 0,996 at reicht, entspricht den Unterdrucken auf der 
Oberseite der Tragflache. Es betragt also der groBte Dberdruck 
liber dem atmospharischen Druck unten 0,003 at = 30 kg/m2, 

der groBte Unterdruck unter dem atmospharischen Druck auf 
der Oberseite der Tragflache 0,004 at = 40 kg/m2 • Die mitt
leren Werte sind auf der Unterseite 0,0010 at = 10 kg/m2 

auf der Oberseite 0,024 at = 24 kg/m2 • 1m ganzen hat somit 
unsere Tragflache in dem betrachteten Querschnitt einen re
sultierenden mittleren Auftrieb von 10 + 24 = 34 kg/m 2. Das 
Beispiel ist einem Versuchsergebnis fUr 40 m/sek Fluggeschwindig
keit entnommen. 

Von Querschnitt zu Querschnitt wechselt die Belastung nur 
maBig. Bildet man die Fliigel vollig symmetrisch aus und laBt 
das Profil in allen Schnitton unverandert, so haben die auBen, 
am Flligelende liegenden Querschnitte etwas weniger resultieren
den Druck als die inneren, nahe dem Rumpf gelegenen. Oft laBt 
man aber den Anstellwinkel der Profile nach auBen hin kleiner 
werden, oder man vermindert die Tiefe des Profils allmahlich, 
indem man den GrundriB nicht rechteckig gestaltet, urn die 
Abnahme des Druckes noch zu verstarken. Dadurch werden 
sowohl die Flugeigenschaften verbessert, als auch konstruktiv 
giinstigere Verhaltnisse geschaffen, weil die resultierende Auf-
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triebskraft auf jeder Fliigelhiilfte an kleinerem Hebelarm an
greift. 

Wenn man das Gesamtgewicht G eines Flugzeuges (mit 
Bemannung, allen darin befindlichen Lasten usw.) durch die Ge
samtgroBe F der tragenden Flache (bei einem Doppeldecker linker 
und rechter, oberer und unterer Fliigel) teilt, so erhalt man 
die durchschnittlich auf 
eine Flacheneinheit ent
fallende Belastung, kurz 
die "Flachenbelastung 
des Flugzeuges". Diese 
liegt bei unseren heutigen 
Flugzeugen in der Regel 
zwischen 30 und 60kg/m~, 
steigt aber bei den neue
ren, schnellen Flugzeugen 
bis etwa 85 kg/m2 und 
dariiber, wahrend sie frii
her bei groBen, langsamen 
Maschinen nur etwa 
25 kgjm 2 und gelegentlich 
noch weniger betragen 
hatte. Die englischen 
Rennmascbinen, die 1929 
bzw. 1927 den Geschwin
digkeitsrekord erreichten, 
flogen mit einer Flachen
belastung von 175 und 
200 kgjm2 • Die mittlerc 

0,99'1 

1,0010af 

1,002 Unlerse<te der Tragffilche 
(Uberdruc/r) 

Abb. 33. Druckverteilung liber die Tiefe 
Flachenbelastung muB einer Tragflache. 
iibereinstimmen mit der 
oben betrachteten Summe aus mittlercr Saug- und Druckwirkung 
bzw. mit deren durchschnittlichem Wert, wenn man beriickflichtigt, 
daB die Tragkraft des Fliigels von innen nach auBen abnimmt. 
Dber die Bedeutung der "Flachenbelastung" fiir die Flugeigcn
schaften usf. sprechen wir noch spater (Abschn. 32). 

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-
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schenkt hat. Unterhalb der TragfHiche ist der Uberdruck, auf 
der Oberseite der Unterdruck in der Mitte starker als auBen, 
Dies bedeutet, daB unten eine Druckabnahme von innen nach 
auBen, oben eine Druckabnahme von auBen nach innen statt
findet. DemgemaB miissen die Luftteilchen, wenn wir uns das 
Flugzeug feststehend, von der Luft angeblasen, denken, neben 
ihrer Hauptbewegung in Richtung der Flugzeugachse noch eine 
kleine N ebenbewegung ausfuhren, indem sie unterhalb des 
FlugeJs seitwarts ausweichen und - immer dem Druckgefalle 
folgend - auf der Oberseite von auBen nach innen stromen. 
Man bedenke nun, daB die Teilchen, sobald sie vermoge der 
Hauptbewegung an dem Fliigel vorbeigekommen sind, die 
den Flugel umkreisende Nebenbewegung nicht sofort verlieren 
konnen. Hinter dem Fliigel wird sich ein Bewegungszustand 
einstellen, wie ihn Abb. 34 (Ansicht in der Flugrichtung) er
kennen laBt, und den man als eine Kette von Wirbelfaden oder 

Abb. 34. Wirbelkette. 

eine Wirbelkette zu deuten 
pflegt (Prandtl). Denkt man 
sich namlich die einzelnen in 
der Abbildung angedeuteten 

Wirbelfaden, mit den eingezeichneten Drehrichtungen, gleich
zeitig vorhanden, so heben sich an den Seiten, wo die Faden 
aneinander grenzen, die Wirbelungsgeschwindigkeiten, weil 
sie entgegengesetzt gerichtet sind, auf, und es bleibt nur eine 
Stromung unten von der Mitte nach auBen und oben von 
den Fliigelenden nach der Mitte zu ubrig. Wenn wir sagen, 
die Tragflache setze sich an der Hinterkante in eine Wirbcl
kette fort, so meinen wir nichts anderes dam it, als dieses 
eigentiimliche Aneinandervorbeischieben der Luftschichten oben 
und unten. Die Starke der Wirbelbcwegung ist dabei an 
jeder Stelle, d. h. in jedem Querschnitt durch den Fliigel, 
proportional dem Abfall des Auftriebs in dem betreffenden 
Fliigelquerschnitt anzunehmen. In der GroBe der die Wirbel 
andeutenden kleinen Kreise in der Abb. 34 soIl die von 
innen nach auBen wachsende Wirbelstarke zum Ausdruck 
kommen. 

Man kann das Bestehen der Wirbelkotte hinter der Trag
fliiche in einen bemerkenswerten Zusammenhang mit der Er
scheinung des Auftriebs und des Tragflachemucktriebs bringen. 
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In Abb. 35 ist ein Paar entgegengesetzt gleicher Wirbelfaden 
mit seiner Geschwindigkeits -Verteilung besonders herausgezeich
net. Das ganze Band der Abb. 34 besteht nur aus einer stetigen 
Folge Rolcher Paare. Als Grundeigenschaft eines Wirbels ist in 
Abb. 35 angenommen, daB er eine kreisende Bewegung mit 
fest em Mittelpunkt und nach auBen proportional der Entfer
nung abnehmenden Geschwindigkeiten bedeutet 1). Setzt man 
die Geschwindigkeiten, die darnach von zwei nebeneinander
liegenden, gleichen, aber verschieden gerichteten Wirbelfaden 

Abb. 35. Gesehwindigkeitsfeld eines Wirbelpaares. 

herriihren, zusammen, so erhalt man wie Abb. 35 zeigt, im 
wesentlichen abwarts gerichtete Geschwindigkeiten in dem 
Bereich zwischen den beiden Wirbelfaden. Die Gesamtheit der 
WirbeIpaare muB aIm ungefiihr tiber die ganze Breite der 
Hinterkante hinweg ein solches abwarts gerichtetes Geschwin-

') Die Gesehwindigkeiten in unmittelbarer Nahe des Wirbelzentrums 
sind demnach "unendlich" groB gegenuber den entfernteren. Daher darf 
man, wenn man eine Stelle der Wirbelschicht betrachtet, wie es vorhin 
oben geschehen ist, nur die an der Stelle selbst liegenden Wirbelfaden, 
nieht aber die we iter en beriicksichtigen. In einigem Abstand von der 
Wirbelsehicht hingegen wirken aIle Wirbelfiiden zusammen. Das Ganze hat 
man sieh so zu denken, daB der einzelne Wirbelfaden "unendlieh" schwach 
ist, so daB er in seiner unmittelbaren Niihe oben und unten eine end
Hche Gesehwindigkeit hervorruft, wahrend in einiger Entfernung erst durch 
das Zusammenwirken aller Faden ebenfalls endliehe Bewegungen hervor
gerufen werden. 
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digkeitsfeld ergeben, das also in letzter Linie nur davon herriihrt, 
daB die Tragkraft der einzelnen Fliigelquerschnitte von der Mitte 
nach auBen hin abnimmt. Hatten wir einen Fliigel von unbe
schrankter Breite mit iiberall gleichem Auftrieb, so gabe es keine 
seitliche Nebenstromung unten und oben, keine Wirbelkette und 
kein abwarts gerichtetes Geschwindigkeitsfeld hinter der Trag
ftache. Nehmen wir an, daB in diesem Falle rein vertikaler Auftrieb 
vorhanden ware, und daB die Luftkraft stets senkrecht zu der 
Richtung der hinter dem Fliigel abftieBenden Luftteilchen 
bleibt, so haben wir unter den tatsachlichen Verhaltnissen, 

wenn w die mittlere Ab-
wartsgeschwindigkeit be
zeichnet, eine resultieren
de Luftkraft, die einen 
Winkel vom Tangens w: v 
mit der Vertikalen bildet 
(Abb. 36). In dieser Weise 
ist wenigstens grundsatz
Hch das Auftreten eines 

Abb. 36. Geschwindigkeitsverhaltnisse 
hinter der Tragfliiche. 

Riicktriebs, der nicht von 
der besonderen Gestalt des Fliigelprofils oder seiner Oberftachen
beschaffenheit abhangt, sondern lediglich durch die Tatsache der 
seitlichen Begrenzung des Fliigels bedingt wird, erklart. Man nennt 
diesen Teil des Tragftachenwiderstandes den "induzierten" Wider
stand Ri und hat fiir ihn den Ansatz Ri : A = w : v. Zur Ermittlung 
des Widerstandes laBt sich diese Beziehung nicht heranziehen, 
solange man iiber die Abwartsgesohwindigkeit w niohts weiB. 

Eine zweite Beziehung fiir den induzierten Widerstand er
gibt sich aber, wenn man annimmt, daB der Arbeitsaufwand, der 
zu seiner Dberwindung erforderlich ist, zur Ganze in die leben
dige Kraft der Abwartsbewegung hinter dem Fliigel iibergeht. 
1st etwa F' die GroBe des Querschnittes quer zur Flugriohtung, 
iiber den sich die mittlere Gesohwindigkeit w' verbreitet, so 
wachst in jeder Sekunde der Raumteil, der von der so be
wegten Luft erfiillt ist, um das MaB F'· v. Es wird also, wenn 
m, wie bisher, die Masse der Raumeinheit Luft bezeiohnet, in 
der Sekunde die lebendige Kraft 

W'2 
mF'v·-

2 
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neu erzeugt, und diese ist gleich zu setzen der sekundlichen 
Arbeit R i' v des induzierten Widerstandes. Demnach ist 

W'2 
R.=mF'·-, 2 

Andrerseits HiJ3t sich der Auftrieb A daraus bestimmen, daB 
in jeder Sekunde einer Luftmenge von der GroBe F'· v die 
Abwartsgeschwindigkeit w' erteilt wird (S. 44), namlich zu 

A=mF'v·w'. 

Rechnet man aus dieser Gleichung w' = A : mF' v und setzt das 
Quadrat hiervon in die fruhere Gleichung ein, so erhii.lt man 

Ri = mF' ~ (m~'vr = 2 m~: F" 
Diese Gleichung ist naturlich nur dann brauchbar, wenn 

man etwas von der QuerschnittsgroBe F' weiG, von der man von 
vornherein annehmen wird, daB sle im wesentlichen von der 
Spannweite b des Fliigels und von der GrundriBform, d. h. von 
der Verteilung der Fliigeltiefe iiber die Spannweite, abhangt. 
Theoretische Dberlegungen lehren nun, daB der groBte (und 
daher giinstigste) Wert von F' (weil er zu dem kleinsten R; 
fiihrt) gleich dem der Kreisflache uber der Spannweite als Durch-

messer ist, also F' = _7T, b2 , Man erhalt so den kleinsten indu-
4 

zierten Widerstand zu 
2 A2 

R.=-----. 
, n mv2 b2 

Er wird (theoretisch) erreicht, wenn der GrundriB der Tragflache 
elliptisch ist. Setzt man hier fur A und Ri die Ausdriicke (a) 
von Abschn. 8 ein urid beachtet dabei, daB die Fliigelflache F 
gleich b, t, Spannweite mal Tiefe, ist, so erhalt man (wenn zr 
sich jetzt nur auf den induzierten Teil des Riicktriebs bezieht): 

2 Z 2, m2 , b2 t2 • v4 
Z ,m' F, v2 = _ _ a"'-_----;;:--::-;:-__ 

r n mv2 b2 

und nach entsprechender Vereinfachung durch Kiirzen 

2 2 t 
z,=;-Za'lj' 
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'Venn man statt der Beiwerte za und zr die 2 fachen ca und cr 

benutzt, so wird daraus 

z. B. fUr 
t 
b 

1 

6 
wird 

Diese Beziehung zwischen der Auftriebs- und Riicktriebszahl, 
zu der die Theorie fiihrt und die in dem Koordinatensystem 
der Fliigelpolaren Abb. 23, wo cr und ca als gewohnliche recht

700ca 
E~ q'l 0,(76 0,/78 0.10 q1'1 Out! 

if / 1/ V- I / 

.J / 0,22 

/ 
100 

fA / / 0,26 

r-~ t/ (J,.JO 
80 

.1/ 
60 

/i I 
d 
if 

20 

o q. 8 12 16 20 100cr 

Abb. 37. Parabeln des induzierten Wider-
stan des. 

winklige Koordinaten 
erscheinen, eine Pa
r abe 1 Iiefert, ist in 
Abb. 37 in dem glei
chen MaBstab aufge
zeichnet, der in Abb. 23 
benutzt wurde. Zu
gleich ist das der Be
obachtung entstam
mende Polardiagramm 
aus Abb. 23 zum Ver
gieich wieder einge
tragen. Man erkennt, 
daB der Gesamtverlauf 
der Beobachtungslinie 
einigermaBen durch die 
theoretische Parabel 
wiedergegeben wird. 

Die erstere erscheint etwas nach rechts verschoben, worin der 
Umstand zum Ausdruck kommt, daB der tatsachliche Riicktrieb 
groBer ist als der "induzierte" (von dem iiberdies nul' das 
theoretische Minimum fiir einen im GrundriB elliptischen Fliigel 
eingesetzt wurde). Der Unterschied zwischen Gesamt-Riicktrieb 
und induziertem Widerstand wird oft als "Profilwiderstand" 
bezeichnet. Damit will man zum Ausdruck bringen, daB der 
"induzierte" Teil des Riicktriebes in der Hauptsache von der 
Grundri.13gestalt, d. h. Spannweite und Tiefenverteilung, abhangt, 
wahrend der Rest wesentlich durch die Profilform best.immt 
wird. Genau genommen geiten die Parabeln in Abb. 37 nur fiir 
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Fliigel von elliptischem Grundri13, aber sie andern sich sehr 
wenig, wenn man, bei gleichem Verhaltnis b; t, zu einer anderen 
iiblichen Form iibergeht. Daher kann der wagrechte Abstand 
zwischen der Parabel und der aus Versuchen ermittelten Polaren 
als MaB fiir den Profilwiderstand gelten. Die ganze Betrachtung 
lehrt - und darin liegt ihr hauptsachlichster Wert -, da13 man 
durch Veranderung des Profils den Riicktrieb nicht unter einen 
gewissen Betrag herabdriicken kann, der fast nur vom Seitenver
haltnis b: t abhangt, und daB unsere heutigen Profile dies em 
giinstigsten Wert schon ziemlich nahe kommen. 

Vergro13ert man das Verhaltnis b: t, Spannweite zu Tiefe, 
so wird, wie unsere letzte Gleichung zeigt, der induzierte Riick
trieb kleiner; z. B. fiir b: t = 8 hat man Cr = 0,0398 c;; (strich
punktierte Parabel in Abb. 37). Will man aus einer Versuchs
reihe mit dem Seitenverhaltnis 6: 1 auf die vermutlichen Werte 
bei 8: 1 schlie13en, so hat man die wagrechten Abstande zwischen 
der gefundenen Polaren und der zugehorigen Parabel, also die 
Formwiderstande, rechts an die neue Parabel anzutragen. Die 
Bezifferung (die AnsteUwinkel) darf man dabei nicht einfach 
mit iibertragen, sondern mu13 beriicksichtigen, daB es auf den 
Winkel zwischen der Flache und der hinter ihr liegenden ab
warts geneigten Stromung ankommt, der um den Wert w: v = 

R; : A kleiner ist als der Winkel zwischen der Flache und der 
Wagrechten. Eigentlich ist w: v der tangens dieses Winkels, der 
aber, da es sich um kleine Winkel handelt, der Gro13e des 
Winkels selbst gleichgesetzt werden kann. Fiir die Punkte der 
ersten Parctbel ist R i : A = 0,0531 ca' fUr die der zweiten 0,0398 ca' 
Man hat daher die Bezifferung der Polare in der Hohe ca beim 
Dbergang vom Seitenverhaltnis 6: 1 auf 8: 1 um den Wert 
0,0133ca zu vermindern; z.B. den Wert a=6° bei ca =0,70 
auf 5 1 / 2 0 herabzusetzen, weil der Winkel, dessen Bogenma13 (oder 
des sen sinus oder tangens) ungefahr 0,70·0,0133=0,00931 ist, 
im GradmaB etwa 0,53 miBt. Die Durchfiihrung dieses Gedankens 
gibt fiir die in der Technik in Frage kommenden Bereiche 
gute Anhaltspunkte zur Beurteilung des Einflusses des Seiten
verhaltnisses auf die LuftkraftgroBen 1). 

') Die hier nur fiiichtig angedeutete Theorie stammt von L. Prand tl, 
der sie in zwei VerofIentlichungen in den Nachr. d. Gottinger Gesellschaft 
d. Wissensch. 1918 und 1919 erstmals entwickel that. Zahlreiche Ar-
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11. Aufbau der Tragflachen. 
Die Tragflachen, als ein Bauteil des Flugzeuges angesehen, 

bilden ein Tragwerk, ahnlich dem Geriist eines Laufkrans, 
dem Unterbau einer Briicke od. dgl. Ganz grob hat man sich 
etwa vorzustellen, daB der in der Mitte der Fliigel angreifende 
Auftrieb, wahrend die Belastung zwischen den Fliigeln, im 
Rumpf, abwarts wirkt, die am Rumpf befestigte Tragkonstruk
tion auf Biegung beansprucht (Abb. 38). Erst allmahlich hat sich 
im Flugzeugbau die Erkenntnis durchgesetzt, daB die Kon
struktion des Tragwerks eine Aufgabe der Baustatik ist, bei 
der die Ergebnisse dieser hoch entwickelten Wissenschaft nutz

Abb. 38. Lastverteilung am FIugzeug. 

bar gemacht werden 
miissen. Grundsatzlich 
unterscheiden wir heute 
"selbsttragende" Fliigel 
(neuere Bauart), die ihre 
Tragfahigkeit der eige
nen Festigkeit verdan
ken, und Fliigel mit 
auBeren Tragorganen 
(altere Bauart), die erst 

in Verbindung mit auBerhalb des Fliigels liegenden Teilen, wie 
Streben, Seilen usf., eine tragfahige Konstruktion bilden. 

Die alteste Bauart, die man schon zu Beginn der Flug
technik vorfindet, ist der Eindecker. Die ersten flugfahigen 
Modelle von Penand, KreB u. a. waren freitragende Eindecker, 
aber die ersten wirklichen 1!'lugzeuge waren sog. "verspannte Ein
decker", wie sie die Abb.39 erkennen laBt. Sie zeigt einen Auf
riB des ganzen Flugzeuges (unter Weglassung unwesentlicher 
Teile) in V orderansicht und einen SeitenriB des mittleren Stiickes, 
das nach Abbrechen der Rumpfspitze und des Rumpfendes iibrig 
bleibt. Durch eine groBe Zahl von Seilen ist die Tragflache mit 
Festpunkten ober- und unterhalb des Rumpfes verbunden. In 
dem vertikalen Abstand dieser Festpunkte voneinander ist die 

beiten haben sich daran angeschlossen, deren Titel usf. in der S. 35 ge
nannten Veroffentlichung der Gottinger Versuchsanstalt genau angefiihrt 
sind. Eine fiir einen weiteren Leserkreis bestimmte Darstellung hat 
A. Betz in den nNaturwissenschaften" 1918 Heft 38/39 gegeben. 
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erforderliche "Konstruktionshohe" gegeben. Die vielen Kabel 
bilden aerodynamisch, wegen ihres Luftwiderstandes einen schwe
ren Nachteil und so stellt derngegeniiber der durch wenige Stre
ben gestiitzte Eindecker der Abb.40 eine bedeutende Verbesse
rung dar. 

Die Hauptteile des Tragwerkes der heute noch weit ver
breiteten iiJteren Bauart von Doppeldeckern zeigt Abb.4l. 
Der A ufriB (Vorderansicht) stellt eine Fliigelhalfte, die sog. 
rechte "Zelle", und der GrundriB die rechte obere Tragflache 
des Flugzeuges dar. Aus den beigeschriebenen Erklarungen 

Atltl. 69. Alter, verspannter Eindecker. 

Abb. 40. Einstieliger Eindecker. 

geht die Bedeutung der Ausdriicke "Holme, Stiele, Distanz
rohre, Innenverspannung, Haupt- und Gegenkabel" hervor. 
1m KreuzriB sichtbar ist die "Querverspannung" bestehend aus 
den "Tiefenkreuzkabeln", d. S. Kabel oder Seile, die als Diago
nalen in das von zwei Stielen und zwei Distanzrohren gebildete 
Parallelogramm eingezogen sind. Die obere und die untere 
Tragflache werden oft gegeneinander wagrecht urn die sog. 
"Staffelung" verschoben. Die Holme sind fast stets aus Holz, 
Stiele aus Holz oder Stahl, Distanzrohre meist aus Stahl, 
die Verspannungen sind Stahlkabel oder -seile. Die eben 
genannten Elemente mit den zum AnschluB an den Rumpf 
notwendigen Teilen (Pyramide oder Baldachin) bilden das eigent
liche Tragwerk und werden in ihren Abmessungen (Hohe und 
Breite der Holme, Starke der Stiele und Kabel usw.) durch 
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die "statische Berechnung" nach den Regeln der Baustatik 
und der Festigkeitslehre bestimmt. Dabei ist wesentlich, daB 
Ober- und Unterflache ein einheitliches Tragsystem bilden, 
vergleichbar etwa einem Briickentrager, dessen Ober- und Unter
gurt so weit voneinander abstehen, wie die Tragflachendistanz 
betragt. Da man groBe Lasten immer nur durch groBe Trager
hohen bewaltigen kann, wenn das Konstruktionsgewicht nicht 
zu groB sein soll, erkellnt man hier einen Vorteil der 
Doppeldecker gegeniiber den Eindeckern: Bei diesen muB 
man erst durch besondere Hilfsmittel, wie Hinziehen der Ver-

~ 
~ 
.f:; 

! ~ i( 
Abb. 41. 

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

Hauptteile des Tragwerkes eines normal en Doppeldeckers. 

spannung nach Festpunkten des Fahrgestells oder Rumpfes, 
Einfugen einer "Briicke" od. dgl., eine gewisse Konstruktionshohe 
zu schaffen suchen, die beim Doppeldecker durch die Hohe der 
Zelle ohne weiteres gegeben ist. In diesen konstruktiven Ver
haltnisscn und nicht in irgendwelchen flugtechnischen Vorziigen 
muE man den Grund dafUr erblicken, daB die Eindecker lange 
Zeit hindurch fast vollstandig von den Doppeldeckern verdrangt 
worden sind. 

Einen Dberblick iiber solche Bauarten von Flugzeugtrag
werken sollen die Abb. 42 bis 44 vermitteln. Sie zeigen wieder 
jedesmal einen AufriE des ganzen Flugzeuges in Vorderansicht 
und einen SeitenriB des mittleren Stiickes, das nach Abbrechen 
der Rumpfspitze und des Rumpfendes ubrig bleibt. Abb.42 ent-
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spricht der normalen, schon in Abb. 41 behandelten Ausfiihrungs
form eines "zweistieligen" Doppeldeckers, der rechts und links, in 
der Vorder- und Hinterebene je zwei Stiele (Streb en) besitzt. 
In der gleichen Art werden auch drei- und vierstielige GroB
flugzeuge gebaut. Der Vorteil dieser Bauart ist die Einfachheit 
und Klarheit der statischen Verhii,ltnisse, d. h. der Kraftver-

Abb. 42. Zweistieliger Doppeldecker. 

Abb. 43. Einstieliger Doppeldecker. 

Abb. 44. Anderthalbdecker. 

teilungen und Beanspruchungen; ein schwerwiegender Nachteil 
liegt aber darin, daB die groBe Zahl langer Kabel und Seile 
betrachtliche Luftwiderstande mit sich bringt, die das Erreichen 
groBerer Geschwindigkeiten unmoglich machen. In diesem Sinn 
stellt der "Einstieler" Abb. 43 einen Fortschritt dar; bei nicht 
viel verminderter Spannweite ist hier das AusJangen mit nur 
je einem Stiel gefunden worden. Dabei ist die Kabelanordnung 
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eine etwas andere, indem ein sag. 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. 44 in dem sog. "Anderthalbdecker" 
(Nieuport). Hier hat die untere Flache nur e i n e n Holm, von 
dem ein gabelformig auseinandergespreizter Stiel zu den beiden 
Holmen des oberen Tragdecks fiihrt. Auf diese Weise werden 

--=-====."..==, ",.=,,,,::ti~~.~ti •. • ~ .. ==""""==, ,,,.::::::==~ 
Abb. 45. Freitragender Eindecker. 

die Querverspannungen erspart, und iiberdies sind auch die 
Kabel, die sonst in den Holmebenen liegen, durch Streben er
setzt; allerdings wird dabei der untere Holm in ungiinstiger 
Weise auf Torsion beansprucht. Erwahnt sei noch, daB auch 
kabellose Zellen von Doppeldeckern versucht worden sind, bei 

Abb. 46. Querschnitt eines Ganzmetallfliige)s. 

denen durchweg nur Streben verwendet wurden, sowie Zellen 
mit durch Gelenke unterbrochenen Holmen. 

Das aus Stielen, Kabeln und Holmen bestehende Traggeriist 
wird erganzt durch die auf die Holme aufgezogenen Holzrippen 
oder Spanten (R in Abb. 41), die das Profil der Flache festlegen. 
Dber die Rippen werden zunachst Bander parallel den Holmen ge
zogen, dann wird Leinwand dariiber gespannt. Die Leinwand uber
zieht man mit besonders impragniertem Cellon lack, um sie mog
lichst glatt, widerstandsfahig gegen Witterungseinfiiisse und 
feuersicher zu machen. Statt der Leinwandbespannung wird 
auch hie und da ein Belag aus dunnen Sperrholzplatten verwen
det, der jedoch Feuchtigkeit schlecht vertragt. Bei manchen 
Bauarten erhalten die Fliigel eine obere und untere Begren
zung durch diinne Platten aus Metallblech. Vom aerodynami-
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schen Standpunkt kommt es nur darauf an, daB das beab
sichtigte Fliigelprofil moglichst gut verwirkIicht wird. Da die 
Leinwand in den Zwischenraumen der Spanten dem auBeren 
Druck leicht nachgibt, waren die Metallfliigel im Vorteil, wenn 
hier nicht das Vbel bestande, daB das diinne Blech leicht ver
beult wird. 

In neuerer Zeit hat die fortgeschrittene Technik des Flug
zeugbaues wieder sehr brauchbare Eindeckerformen zutage ge
fordert. Die Abb. 45 zeigt eine volIig freitragende Bauart. Sie 
ist nur dadurch ermoglicht, daB der Fliigel selbst, d. h. der 
Raum zwischen seiner oberen und unteren Begrenzung als tra
gende Konstruktion ausgebildet ist. Die ersten Fliigelkonstruk
tionen dieser Art stammen von Prof. Junkers-Dessau, der 
gleichzeitig auch dem aerodynamischen Gesichtspunkt, daB hohe 
(dicke) Profile giinstig wirken, Rechnung trug. Die Abb. 46 zeigt 
einen solchen Fliigelquer-

(~:~::u:~:~n in~::~:~~:::! -~~/-/------[----_]-..JI ~~) 
Flugzeug. Die Liingstra,ger Abb. 47. Querschnitt eines Fliigels mit 
(Holme) sind durch einFach- Kastenholm. 
werkgitter miteinander ver-
bunden und durch ein Aluminiumblech oder eine Wellblechhaut 
zusammengeschlossen. Die einzelnen Fachwerkglieder sind teils 
diinnwandige Rohre, teils aus diinnem Blech hergestellte Trager 
(Kleinausfiihrungen nach dem Muster von eisernen Tragern, wie sie 
hn Hochbau oder Briickenbau verwendet werden). - Bei der Bau
art der Firma Rohrbach in Berlin ist ein biegungs- und torsions
steifer Kastenholm der tragende Teil des Fliigels, und daran sind 
Vorder- und Hinterteil der Flache befestigt (Abb.47). - Die 
von Dornier, Fokker und vielen franzosischen Konstrukteuren 
beniitzte Bauart besteht (ahnlich wie die alteste Eindeckeraus
fiihrung) aus einem Gerippe von zwei oder mehreren Holmen 
mit Querstiiben (Rippen) und einer das Ganze verbindenden 
Haut. Die Beplankung mit diinnen Platten aus Holz bzw. 
Metall bildet dabei einen Teil der Tragkonstruktion. - Diese 
Beschreibung kann nur in groBen Ziigen ein Bild von der Aus
bildung der freitragenden Fliigel geben. Je nach der Art, wie 
Rippen und Haut zur "Verbundwirkung" herangezogen werden, 
sind verschiedene konstruktive Losungen moglich. Neuerdings 

Miees, Fluglehre. 4. AUf!. 6 
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sind in den Junkers-Werkstatten auch Tragfliigel vollkommen 
ohne Rippen gebaut worden. Die urn die Holme, der Profil
form entsprechend gelegte Haut besteht, wie durchgangig bei 
Junkersflugzeugen, aus so festem Wellblech, daB das Trag
werk die notige Festigkeit auch ohne Rippenkonstruktion 
besitzt. 

Manche Eindecker und auch einige Systeme von modernen 
Doppeldeckern besitzen als Tragflachen "halb -freitragende" 
Fliigel; die Fliigel sind hierbei nicht vollstandig selbsttragend, 
und zum Aufbau des Tragwerks sind noch auBerhalb liegende 

Abb.48. Zelle mit "N-Stiel". 

Abb. 49. Zelle mit "V· Stiel". 

Streben usw. erforderlich. Die Abb. 48 zeigt eine solche Zelle 
mit einem "N·Stiel", die Abb.49 ein System mit "V-Stiel". 

Urn das Tragwerk eines Flugzeuges zu berechnen, ist es 
vor aHem notwendig, die wahrend des Fluges auftretenden Be
lastungen zu kennen. Diese Krafte lassen sich nicht genau vor
ausbestimmen, und man untersucht deshalb einige Grenzfalle 
der Belastung, d. h. man berechnet die Sehranken, die naeh alIer 
Voraussicht die wirklich vorhandellell Wirkungen einschIieBen. 
Die physikalischen Unterlagen fiir salche Annahmen bilden einer
seits die Untersuchungen von Tragflachen-Modellen im Luft· 
kanal, andrerseits Kontroll-Messullgen von Spannkriiften und 
Verforrnungen von Zellenorganen wahrend des Fluges. 
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Die groBte bei einem gegebenen Flugzustand moglicher
weise vorhandene "auBere Kraft" bezeichnet man als die "sichere 
Last" des betreffenden Zustandes1). Diese Last muitipliziert man 
mit einem sog. "Sicherheitsgrad" und erst unter dem Angriff 
der so vervielfachten Last durfen die Baustoffe des Tragwerks 
bis an die Grenze ihrer Leistungsfahigkeit ausgenutzt werden. -
Der Sicherheitsfaktor solI nicht nur der Ungenauigkeit der Be
lastungsannahmen Rechnung tragen, EOndern auch den Unvoll
kommenheiten der Festigkeitslehre, der Konstruktion und der 
AusfUhrung, endIich den unvermeidlichen UmegelmaBigkeiten 
in der Beschaffenheit der Baustoffe und ihrer Veranderung wah
rend des Betriebes. - Die gegenwartig in Geltung stehenden 
Vorschriften der "Deutsch en Versuchsanstalt fur Luftfahrt" for
dern, nach Abschatzung aller Fehlermoglichkeiten, daB fruhestens 
bei einer etwa zweifachen VergroBerung der "sicheren Last" die 
Festigkeitsgrenzen der einzelnen Bauteile erreicht werden duden. 

Die Flugzeuge werden in den Vorschriften nach den jm 
Betrieb zu erwartenden Beanspruchungen in funf Gruppen ein
geteilt: in 1. Flugzeuge fUr sehr geringe Beanspruchung, 2. fUr 
geringe, 3. fur normale, 4. fur hohe und 5. in Flugzeuge fUr 
sehr hohe Beanspruchung. Sport- und Schulfiugzeuge werden 
z. B. fur eine sehr hohe Beanspruchung konstruiert. Die Festig
keitsberechnung des Tragwerks wird fur verschiedene Belastungs: 
falle durchgefUhrt. 

Das "A b fangen" entspricht im wesentlichen einem nor
malen Flug mit groBem Anstellwinkel. 1st G 1 das Gewicht des 
vollbelasteten Flugzeuges, G2 das Gewicht der Tragzelle, so ist 
das sog. rechnungsmaBige Fluggewicht G gleich G1 - G2 , da man 
annimmt, daB die Zelle "sich selbst tragt", d. h. daB ihr Gewicht 
unmittelbar durch den Auftrieb ausgeglichen und nicht durch 
das Tragwerk weiter geleitet wird. - Die Krafte konnen sich 
im Betrieb moglicherweise erhohen, und man multipliziert, urn 
den Grenzwert der sicheren Last zu bekommen, die einfache Last 
mit einer Zahl 11, die bei den verschiedenen Flugzeuggruppen 
verschieden eingeschatzt wird. Dieser Zahlenwert steigt bei den 

1) Vgl.: Vorlaufige Belastungsannahmen fUr die Festigkeitsberechnung 
von Flugzeugen, herausgeg. V. d. Deutschen Versuchsanstalt f. Luftfahrt, 
Berlin-Adlershof, Oktober 1931. 

6* 
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oben angefiihrten Gruppen 1 bis 5 von ca. 1,65 bis 6 an, und 
zwar wird angenommen (G = Gewicht in t): 

1 
bei Flugzeuggruppen 1 n = 1,6 + G + 1,5 ' 

" " 
2 

1 
. n = 1,8 + G + 1,5 ' 

2 

" " 
3 . n=2,0+ G-F2' 

" " 
4 . n=4, 

" " 
5 .n=6. 

Da eine mindestens 2,0-fache Bruchsicherheit gefordert ist, hat 
man z. B. bei Gruppe 5 die einfache Last mit 6·2 = 12 zu muI
tiplizieren, um die Gewichte zu erhalten, bei denen erst der Bruch 
des Tragwerks durch Dberwinden der Spannung in den einzeinen 
Teilen eintreten darf. 

Der in den Vorschriften als "Gleitflug" bezeichnete Be
triebszustand ist etwa ein schneller Flug mit kleinem Anstell
winkel. Die mogliche Zunahme der Krafte wird hier geringer 
gewertet als beim Abfangen und die sicheren Lastvielfachen 
werden mit nB=~·n angenommen. Der "Sturzflug" ist ein 
Belastungszustand, bei dem der Auftrieb, also ca gleich Null wird 
und bei dem nur der Riicktrieb und, wie aus Fliigelmessungen 
im Luftkanal hervorgeht, ein Drehmoment auftritt. Dieses ent
steht dadurch, daB im vorderen Teil des Fliigelprofils von oben 
nach unten gerichtete Krafte und im hinteren Teil von unten 
nach oben gerichtete Krafte wirken. Beim Lastfall "Riicken
fl ug" (Oberdruck) ist das vorgeschriebene sichere Lastvielfache 
gleich nD=~·n. Der Betriebszustand "Abfangen in den 
Riickenflug" wird nur fiir die Beanspruchungsgruppen 4 und 5 
untersucht, wenn die Fliigelpolare negative Auftriebszahlen iiber 
den Wert 0,30 hinaus aufweist. SchlieBlich werden auch Last
zustande nachgepriift, die einem "HochreiBen vor Hinder
nisllen" und einer "Boenbeanspruchung" Rechnung tragen 
sollen. Das Hochrei13en wird nur bei Flugzeugen der Gruppen 
2 und 3 beriicksichtigt. 

Es ist selbstverstandlich, daB man die Tragwerkteile, die 
beim Landen beansprucht werden, fiir die beim Landen auf
tretenden Krafte (ahnlich wie das Fahrwerk, vgl. Abschn. 41) 
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untersuchen muB. Die Fliigelhinterkanten miissen auch eine zur 
Fliigelsehne senkrecht wirkende Kraft ausbalten, die einer Be
lastung beim Aufbau (Montage) entspricht. 

Die beschriebenen Lastzustande sind, wie schon oben her
vorgehoben wurde, z. T. willkiirlich festgelegt. Sie sind jedoch 
so gewahlt, daB das Tragwerk in jeder Richtung von Kraften 
beansprucht ist, von den en man annimmt, daB sie gewisse 
Grenzwerte vorstellen. Wenn man nun mit diesen Last
fallen die statische Berecbnung der Zelle durchfUhrt und 
jeden Bauteil nach der ungiinstigsten Wirkung dimensioniert, 
so wird man sicher sein diirfen, daB das System allen An
griffen geniigt. 

1st eine neue Flugzeugtype auf Grund der statischen Be-

Abb. 50. Bruchprobe. 

rechnungen konstruiert worden, so wird die Tragfahigkeit der 
Zelle haufig noch durch eine Belastungspro be kontrolliert. Die 
Unsicherheit in der Schatzung der Materialkonstanten, die Rech
nungsannahmen, bei denen bis zum Bruch ein elastisches Ver
halten des Materials vorausgesetzt wird, lassen eine solche Dber
priifung mitunter als rats am erscheinen. Gewohnlich wird eine 
solche Untersuchung fiir den ersten Betriebszustand, das "Ab
fangen", vorgenommen. Es geschieht dies dann in der Weise 
(Abb. 50), daB man das Flugzeug umwendet, die Fliigel mit 
Sand belastet und dabei das Tragwerk dort unterstiitzt,_ wo 
im Betriebszustand die groBten Lasten angreifen, also langs 
des Rumpfes beim Motorspant, dem Fiihrersitz usf. Damit 
erreicht man, daB die Krafte relativ zum Tragwerk in dem 
gleichen Sinn wirken wie beim Fluge, namlich die Sandlast 
an Stelle des Auftriebs und die Auflagerkrafte an Stelle der 
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eigentlichen Belastung des Flugzeuges. Die Verteilung des 
Sandes iiber den Fliigel muB man mogliohst der Auftriebs
verteilung anpassen und. ,ebenso die Verteilung der Auflager
krafte der Belastungen. Das letztere geschieht mit Hilfe 
eines geeignet berechneten Hebelsystems, wie es Abb. 50 an
deutet. 

Urn die Belastungsprobe auszufiihren, muB man vor allem 
das Gewicht der Fliigel (oder das nicht wesentlich davon ab
weichende Gewicht der Zelle) kennen. Dies betragt bei den 
heutigen Ausfiihrungen auf einen Quadratmeter Fliigelflache 
etwa 3 bis 5 kg, selten etwas mehr. Hat man nun ein Flugzeug 
zu priifen, dessen Flachenbelastung in dem in Abschnitt 10 er
klarten Sinn etwa 34 kg/m2 betragt, so muB man - das Fliigel
gewicht zu 4 kg/m2 angenommen - zunachst eine Sandlast von 
34 - 8 = 26 kg/m2 aufbringen. Denn dann ist die tatsachliche 
Last, die das Tragwerk wahrend der Priifung tragt, gleich 
26 + 4 = 30 kg/ m 2 ; ebensoviel haben die Tragwerkteile im Fluge 
aufzunehmen, weil von der ganzen Gewichtsbelastung mit 34 kg/m2 
eben die 4 kg/m2 des Fliigelgewichts abzuziehen sind, die an 
Ort und Stelle durch den Auftrieb kompen8iert und nicht durch 
das Tragwerk weiter geleitet werden. 1st in der vorgeschriebenen 
Weise fiir die Flugzeugtype z. B. n = 6 anzunehmen, so ist die 
sichere Last erreicht, wenn zu den ersten 26 kg/m2 SandJast 
noch weitere 5·30 = 150 kg/m2 aufgebracht werden. Dann ist 
die Zelle mit 176 kg/m'J Sand und 4 kg/m2 Eigengewicht be
lastet, also mit 6· (G 1 - G 2) nach unserer friiheren Bezeichnung. 
SolI nun eine 2-fache Bruchsicherheit bestehen, so darf die Kon
struktion erst bei einer weiteren Last von 180 kg/m2 ihre Trag
fahigkeit verHeren. -- Bei der Bruchprobe wird die schwachste 
Stelle des Tragwerks aufgefunden, und man erkennt, ob die 
Zelle den geforderten Sicherheitsgrad auf weist. AIle etwa vor
handenen konstruktiven Mangel lassen sich damit natiirlich nicht 
aufdecken, und da das Verfahren kostspielig ist, fiihrt man 
h1iufig auch Versuche aus, bei denen das Tragwerk nur mit der 
sicheren Last beansprucht wird. Durch sorgfaltige Messungen 
konnen dann die Annahmen der Festigkeits-Berechnung nach
gepriift werden. - AuBer dem normalen Betriebszustand des 
"Abfangens" sucht man bei anderen Belastungsproben auch noch 
die Verhaltnisse, die beim Gleitflug, bei Sturzfliigen usw. vor-
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kommen, durch besondere Art der Anordnung zu verwirklichen. 
Dariiber gibt die umfangreiche Literatur der Flugzeugstatik 
nahere Auskunft 1). 

12. Berechnung der Geschwindigkeit und der erforder
lichen Zugkraft bei gegebenem Anstellwinkel. 

Die in Abschnitt 8 angestellten Dberlegungen ermoglichen 
es, die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges fiir ein Flugzeug 
zu berechnen, sob aId wir sein Gewicht, die GroBe der Tragflache, 
sowie den Anstellwinkel beim Wagrechtflug kennen 
und das Tragflachenprofil hinsichtlich seiner Beiwerte schon 
untersucht haben. Wir hatten S. 54 die Gleichung aufgesteIlt: 

Beim Wagrechtflug miissen der Auftrieb und das Gewicht G des 
FIugzeuges (samt allen darin befindlichen Lasten) gleich sein. 
Ware ein DberschuB an Auftrieb vorhanden, so wiirde das 
Flugzeug steigen, im umgekehrten Fall wrirde es sinken. Wir 
haben also die Gleichung: 

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

2 G v =-~-~-~, 
za· m .F 

1) Ein Lehrbuch der Flugzeugstatik ist z B.: A. van Gries, Flug
zengstatik, Berlin: Julius Springer 1921. Einen zusammenfassenden Be
richt iiber aIle hierhergehOrigen Fragen findet man in dem Aufsatz von 
J. Ratzersdorfer in der Zeitschr. f. angew. Mathern. u. Mechanik Bd. I, 
1921, S.47 bis 61; oder bei W. Hoff, Die Festigkeit deutscher Flug_ 
zeuge, 8. Heft der "Berichte und Abhandlungen" der Wissensch. GeselI
Bchaft f. Flugtechnik, Miinchen: R. Oldenbourg 1922. Zu den in neuerer 
Zeit viel behandelten Spezialproblemen vgl. die einschliigigen Aufsiitze in 
der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. Bowie in der "Luftforschung"; 
u. a. H. ReiLlner, Neuere Probleme der Flugzeugstatik, Zeitschr. f. 
Flugtechn. u. Motorluftsch. 17 (1926), Heft 9 und 18; 18 (1927), Heft 7. 
Endlich wird eine auLlerst griindliche Einfiihrung in die statischen Auf
gaben des heutigen Flugzeugbaus geboten in Thalau u. Teichmann, 
Aufgaben aus der Flugzeugstatik, Berlin: Julius Springer 1933. 
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Den Beiwert za muB man der durch Versuche festgestellten 
Auftriebslinie entnehmen, was nur dann moglich ist, wenn man 
den Anstellwinkel des Wagrechtfluges kennt. Sei beispielsweise 
der Anstellwinkel· a = 2 0 und das Profil Abb. 17 gewahlt, dann 
zeigt die Abb. 19 ein za = 0,205; fiir ein Flugzeug von 1200 kg 
Gewicht und 35 m2 Tragflache hat man sonach, wenn man fiir 
die Dichte der Luft den Normalwert 1/8 setzt, 

V 1200 
v = 5 1 35 = 36,6 m/sek. 

0,20 's' 

Ware der Anstellwinkel nicht 2°, sondem 4°, so ergabe die 
Abb.19 ein za=0,276; dann ware v=31,4 m/sek. Bei 6° zeigt 
die Abb. 19 ein za = 0,350, daraus rechnet sich v = 28,0 m/sek. 
Man erkennt so, daB die. Geschwindigkeit mit zuneh
mendem Anstellwinkel abnimmt. 

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

Wir konnen namlich, zuriickgreifend auf die tJberlegungen 
von Abschnitt 8 und auf die am Schlusse von Abschnitt 5 iiber 
die "schiidliche Fliiche" eines Flugzeuges gemachten Bemer
kungen, die fiir jeden Anstellwinkel erforderliche Zugkraft 
bestimmen. Die Zugkraft, die der Motor durch die Luft
schraube ausiiben muB, urn das Flugzeug im Wagrechtfluge zu 
erhalten, muB ja genau so groB sein wie die Widerstande, die 
das Flugzeug zu iiberwinden hat. Wir haben nun zweierlei 
Widerstande kennen gelemt: 1m Kapitel I den "schadlichen" 
Widerstand der verschiedenen Teile des Flugzeuges, Rumpf, Stiele, 
Kabel usw., und jetzt den Tragflachenwiderstand oder Riicktrieb. 
Beide zusammen miissen der erforderlichen Zugkraft Z gleich 
sein. Es gilt also: 

Z = Tragflachenwiderstand + Schadlicher Widerstand. 

Bezeichnen wir die schadliche Flache des ganzen Flugzeuges, 
d. i. die Summe der schiidlichen FHichen aller Teile (mit Aus-
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schluB der Tragflachen) mit {, so ergibt die Zusammenstellung 
der beiden Widerstande die Formel: 

Z= zr·m·F.v2 + 0,65 ·m·f-v2. 

Der erste Summand auf der rechten Seite entspricht der 
Formel (a) von Abschn. 8, der zweite der Formel (c) am Schlusse 
von Abschn. 4. In dem eben behandelten Beispiel, also fUr 
F= 35 m2, hatten wir beim Anstellwinkel 2 ° die Geschwindig
keit gleich 36,6 m/sek gefunden. Das zweite Diagramm unseres 
Profils, Abb. 20, zeigt, daB der Beiwert zr fiir a = 2 ° ungefahr 
0,013 betragt. N ehmen wir die 
schadliche Flache zu 0,9 m 2 v L., 

an, so ergibt sich eine er- 'IS 900 

forderliche Zugkraft: '10 

Z = 0,013· ~. 35.36,6 2 3.5 

+0,65.~.0,9.36P=176kg. 30 

1st der Anstellwinkel nicht 2°, Z.5 

sondern 4°, so besagt unsere 
20 

friihere Rechnung, daB die 
1.5 

Geschwindigkeit 31,4 m/sek 
10 ZOO 

5 100 

z 

300 

2.50 

200 

1.50 

100 

.50 

betragt, und die Abb. 20 zeigt 
den Beiwert zr = 0,017. Die 
Ausrechnung ergibt dann: 

0° 2° 'f0 6° 8° 100 120 1'10 160 
Z= 0,017 .~. 35.31,42 

+ 0,65 ·~·0,9. 31,42 =146kg. 

Fiir den Anstellwinkel von 6 ° 

Abb. 51. Geschwindigkeit, Zugkraft 
und Zugleistung. 

findet sich in gleicher Weise v = 28,0 misek, zr = 0,022 und die 
erforderliche Zugkraft Z = 133 kg. 

Multipliziert man die in irgend einem Fall berechnete 
ZugkraH Z mit der GroBe der Geschwindigkeit v, so erhalt 
man in dem Produkt Z· v die GroBe der zur Dberwindung von 
Riicktrieb und schadlichem Widerstand erforderlichen Zug
leistung L. Beim Anstellwinkel 2° war v= 36,6 m/sek und 
Z = 176 kg, also ergibt l'ich L = 36,6 ·176 = 6442 kgm/sek; bei 
a = 4° findet man aus v = 31,4 m/sek und Z = 146 kg die 
erforderliche Zugleistung L = 4584 kgm/sek. In Abb. 51 sind die 
in dieser Weise berechneten Werte der Geschwindigkeit v, der 
erforderlichen Zugkraft Z und Zugleistung L als Funktionen des 
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Anstellwinkels a eingetragen. Ais MaBeinheit fiir die Leistung 
wird in der Regel &tatt kgmjsek die 75mal so groBe "Pferde
starke" (PS) gewahlt. Den beiden oben berechneten Leistungs
werten entsprechen dann 86 PS bzw. 61 PS. 

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

III. Der motorlose .Flug. 

13. Fliegen aus eigener Kraft und Ahnlichkeitsgesetz. 

Zu den wesentlichen Teilen eines vollstandigen Flugzeuges 
im gewohnlichen Sinne dieses W ortes gehoren auBer der Trag
Hache Luftschraube und Motor. Keine nennenswerte praktische 
Verkehrsleistung ist bisher auf andere Weise erzielt worden als 
durch Aufwendung erheblicher motorischer Krafte unter Ver
mittlung einer Luftschraube. Gleichwohl hat in den letzten 
Jahren vom sportlichen Standpunkt der motorlose Flug oder 
SegelHug so sehr die Teilnahme der Offentlichkeit gefunden, 
daB wir einer Besprechung des Gegenstandes hier nicht aus 
dem Wege gehen wollen. In der Vorstellung des Laien ver
knlipft sich der Segelftug mit dem Gedanken an eine mensch
liche Nachahmung des Vogelftuges, bei der also der Flieger 
seine eigenen Muskelkrafte in den Dienst der Fortbewegung 
oder der Erhaltung des Schwebezustandes stellt. Die folgenden 
Vberlegungen sollen uns zunachst liber die etwaige Moglich
keit eines solchen Fliegens "aus eigener Kraft" belehren. 

1m vorangehenden Kapitel haben wir gelernt, daB und 
wie eine geeignet geformte Tragflache, wenn sie wagrecht durch 
die Luft bewegt wird, Auftrieb erf1lhrt. Zugleich mit dem Auf-
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trieb entsteht aber unvermeidlich ein Riicktrieb, d. i. ein der 
Bewegungsrichtung entgegenwirkender Widerstand, und zu 
diesem tritt noch, in gleichem Sinn wirkend, der im erst en 
Kapitel ausfUhrlich besprachene "schadliche Widerstand" alIer 
iibrigen Teile des bewegten Flugkorpers. Zusammenfassend 
konnten wir im letzten Abschnitt des vorigen Kapitels die 
GroBe der bei einem beliebigen Anstellwinkel erforderlichen 
Zugkraft und Zugleistung berechnen. Die gefundene, nicht un
betrachtliche Zahl von Pferdestarken miiBte der Flieger aus 
eigener Kraft aufbringen, wenn er ohne Motor mit der der 
Rechnung zugrundegelegten Tragflache fliegen wollte. Nun ist 
es selbstverstandlich, daB man ohne Motor nicht so viel Auf
trieb, also auch nicht so graBe Tragflachen braucht und gewiB 
auch noch an "schadlicher Flache" sparen kann. Urn einen 
Anhaltspunkt hierfiir zu bekommen, wollen wir einen Vergleich 
mit dem Vogelflug ziehen und dabei von Betrachtungen aus
gehen, die bis zu einem gewiEsen Grade in gleichem Sinn schon 
Hermann v. Helmholtz im Jahre 1873 angestellt hatl). 

Am SchluB von Abschnitt 6 ist darauf hingewiesen worden, 
daB fiir die verschiedenen Luftkrafte, mit den en wir es bei der 
Flugbewegung zu tun haben, in erster Annaherung gleichformige 
GesetzmaBigkeiten bestehen: Man kann die GroBe einer solchen 
Kraft, wenn die geometrischen Verhaltnisse der Korper, die sie 
bestimmen, unverandert bleiben, proportional setzen der Luft
dichte, dem Quadrat der Geschwindigkeit und der FlachengroBe 
oder - was bei untereinander ahnlichen Korpern auf dasselbe 
hinauslauft - dem Quadrat der linearen Abmessungen. DaB 
die Beiwerte, die in den Formeln auftreten, tatsachlich keine 
Konstanten sind, sondern z. B. noch von der Geschwindigkeit 
abhangen (oder wie in Abschnitt 6 gezeigt, von einer aus Ge
schwindigkeit, linearer Abmessung und Zahigkeit zusammen
gesetzten GroBe), kommt erst fur feinere Fragen, nicht fUr die 
grobe Abschatzung, die wir jetzt vorhaben, in Betracht. Das 
durchschnittliche spezifische Gewicht oder Raumgewicht des 
Flugkorpers wollen wir mit 8 bezeichnen, eine die GroBe des 
Korpers kennzeichnende Langenabmessung mit l. Dann ist das 

1) Ver6ffentlicht in den Monatsberichten der Kg!. preuBischen Akad. 
d. Wissenschaften 1873, S. 501. 
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Gewicht dem Produkt 8 t3 proportional, jede Luftkraft dem 
Produkt m1'J v2 , wo m, wie bisher, die Luftdichte, v die Flug
geschwindigkeit bedeuten. Da e i n e Luftkraftkomponente, nam
Hch der Auftrieb, dem Gewicht gleich sein muB, erkennt man, 
daB beim Dbergang vom Modell zur Wirklichkeit oder von einer 
kleineren zu einer groBeren Ausfiihrung die GroBen 813 und 
m1'Jv'J in gleichem MaBe wachs en miissen. Ahnliche, d. h. ein
ander entsprechende, Verhaltnisse bei zwei Flugzeugen oder 
zwei beliebigen fliegenden K6rpern, die in allen Teilen geome
trisch ahnlich sind, liegen also nur dann vor, wenn beidemal 
der Quotient 8 ZS : m 12 v'J, oder 81: m v2 den gleichen Wert hat. 
Nimmt man iiberdies an, daB fUr beide Korper das mittlere 
spezifische Gewicht 8 das gleiche ist, und daB beide sich in 
Luft gleicher Dichte m bewegen, so kann man die Faktoren 8 

und m ganz fortlassen und das Ahnlichkeitsgesetz oder die 
"Modellregel" auch so aussprechen: Ahnliche Flugzustande an 
zwei geometrisch ahnlichen Korpern sind verwirklicht, wenn 
v'J: 1 beidemal gleichen Wert hat, d. h. wenn die Gesch win
digkeiten sich wie die Wurzeln aus den Langenabmes
s u ngen verhalten. Da die Krafte proportional P v2 sind, so 
nehmen sie, wenn v'J wie 1 wachst, proportional P zu. Die zur 
Dberwindung der Krafte erforderlichen Arbeitsleistungen sind 
dem Produkt aus Kraft und Geschwindigkeit, d. i. hier 13 mal 
-VT oder if! proportional. Beachtet man, daB das Gewicht mit 

ZS wachst, so kann man die Arbeitsleistung als proportional 
dem Produkt von Gewicht und Wurzel aus Langenab
messung bezeichnen. In diesen Aussagen ist die Helm
holtzsche Modellregel oder das Helmholtzsche Ahnlichkeits
gesetz enthalten. 

Helmholtz schlieBt nun folgendermaBen weiter. Es ist 
bekannt, daB beispielsweise der Storch, der ein Korpergewicht 
von etwa 4 kg besitzt, ein ausdauernder Flieger ist. Ein 
Mensch von etwa 68 kg Gewicht ist gerade 17 mal schwerer. 
Nehmen wir an, er wollte den Storchenflug nachahmen, indem 
er sich mit Fliigeln von passender Gestalt usw. ausstattet. 
Wachst das Gewicht wie 1: 17, so nimmt die Langenabmessung, 
konstantes spezifisches Gewicht vorausgesetzt, wie 1: dritte 
Wurzel aus 17, d. i. wie 1: 2,57 zu. Die Quadratwurzel aus 
der Langenabmessung wachst dabei wie 1: 1,60 und demnach 
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zufolge der oben gefundenen Regel die erforderliche Arbeits
leistung wie 1: 17 ·1,60 = 1: 28,2. Dieser ErbOhung der Leistung 
entspricht aber nach Helmholtz' Meinung nicht die Arbeits
fahigkeit des Menschen im Vergleich zu der des Storches. Die 
Muskelsubstanz sei, meint He I mho I t z, bei allen tierischen 
Organism en ungefahr gleichwertig und der Mensch habe, bei 
17 fachem Gesamtgewicht, eben auch nur 17 mal so viel Muskel
substanz wie der Storch, also auch nur 17 fache Arbeitsfahigkeit. 
Urn fiiegen zu konnen, miiBte der Mensch den Flugmechanismus 
des Storches im Verhaltnis 1: 1,60 verbes3ern oder, mit andern 
Worten, den Wirkungsgrad der Flugbewegung urn 60 vH steigern. 
Dies halt Helmholtz nicht fiir ausfiihrbar und darum erklart 
er es fiir unmoglich, daB der Mensch aus eigener Kraft jemals 
wiirde fiiegen konnen. 

Dieser letzten Uberlegung konnen wir heute nicht ohne 
weiteres folgen. DaB technische Einrichtungen eine "natiirliche" 
Bewegungsform durch eine wirtschaftlich vorteilhaftere, Arbeit 
sparende ersetzen konnen, sehen wir an vielen Beispielen, ganz 
besonders deutlich am Fahrrad. Ohne jede motorische Dnter
stiitzung kann der Radfahrer weite Strecken mit einer Ge
schwindigkeit, die urn ein Vielfaches die der schnellsten Laufer 
unter den Tieren iibertrifft, bewaltigen. Es liegt dies daran, 
daB durch Vermittlung des Rades die schwingende Bewegung 
der Beine in die weit vorteilhaftere Drehbewegung verwandelt 
und die viel Arbeit verzehrende Reibung am Boden fast ganz 
vermieden wird. Auch am Schwingenfiug der Tiere ist vieles nur 
physiologisch zu erklaren und nicht gerade yom Sta.ndpunkt der 
Maschinentechnik das ZweckmaBigste. Warum soIl man es als 
ausgeschlossen betrachten, daB es der Technik gelingt, eine Form 
der Flugbewegung zu finden, die im Arbeitsaufwand urn 60 vH 
giinstiger ist als die tierische? Gewisse rechnerische Unter
suchungen, die wir noch naher andeuten werden, legen es nahe, 
anzunehmen, daB eine Verbesserung in dies em MaBe schon durch 
die heutigen Flugzeuge erreicht ist. Wenn gleichwohl an ein 
Fliegen aus eigener Kraft heute noch nicht gedacht werden 
kann, so riihrt das von einem andern, sehr ausschlaggebenden 
Fehler der Helmholtzschen Betrachtung her. 

Helmholtz nimmt ohne weiteres an, daB der 17 mal 
schwerere Mensch auch ungefahr 17 mal soviel Muskelgewicht 
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zur Verfiigung hat wie der Storch. Dies ist jedoch bei wei tern 
nicht der Fall. Man hat das Gewicht der Brustmuskeln eines 
4 kg schweren Storches auf etwa 0,5 kg geschatzt, wahrend 
Wad en- und Brustmuskeln eines rund 70 kg schweren Menschen 
nur etwa 2,2 kg wiegen. 1m erst en Fall sind also rund 12 v H, 
im zweiten nur 3 vH des Gesamtgewichtes Muskelsubstanz! 
Nach neueren Messungen sollen die guten Flieger unter den 
Vogeln sogar bis 30 vH ihres Korpergewichtes an Flugmusku
latur besitzen, wahrend beim Menschen Brust- und Waden
muskeln zusammen hochstens 4 v H seines Gewichtes aus
machen. Legt man die letzteren Zahlen zugrunde, nach denen 
der menschliche Korper fUr den Flug etwa 7 mal ungiinstiger 
gebaut ist als der der Vogel, so sieht man, daB eine Wirkungsgrad
Verbesserung nicht wie 1: 1,60, sondern wie 1: 7 ·1,60 = 1: 10 
erforderlich ware, wenn der Mensch aus eigener Kraft fliegen 
soil. Von einer ErfUllung dieser Forderung sind wir heute noch 
sehr, sehr weit entfernt. 

Man kann die Flugbedingungen fiir Menschen und fUr 
Vogel mit Hilfe der im vorangehenden Kapitel abgeleiteten 
Ansatze noeh etwas weiter verfolgen. Multipliziert man die 
S. 89 oben gegebene Gleichung fUr die erforderliche Zugkraft 
mit der Geschwindigkeit v, so erhalt man fUr die erforderliche 
Zugleistung L den Ausdruck 

L =Z·v = zr· m·F·va -1- 0,65 ·m· {-v3 • 

Die GroBe von v kann man aus der Auftriebsgleichung A = 

za m Fv2 berechnen, wenn man darin A = G, Auftrieb gleich 
Gewicht setzt. Man erhalt wie schon unten S. 87 

V= YZa.:.;' 
und wenn man dies in die Gleichung fiir L einfiihrt: 

L = 1~3· V~~: + ~::~.;. V:.~, 
Die dem ersten Wurzelzeichen voranstehende Vorzahl zr: YZa 3 

ist nur von den Profileigenschaften des Fliigels abhiingig. In 
jedem der in den Abb. 24 bis 27 dargestellten FaIle konnen 
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Wlr den Wert der Vorzahl fUr aIle Anstellwinkel berechnen. 
Es zeigt sich, daB der kleinste, also giinstigste Wert des Aus
drucks etwa bei 0,10 liegt. Nehmen wir an, daB dieser Wert 
durch besondere Formgebung (sehr schmale Fliigel) vielleicht 
noch etwas unterschritten werden kann, und rechnen wir mit 
0,08, setzen dann fUr die Luftdichte m ihren Bodenwert 1/8 ein, 
so wird der erste Bestandteil von L gleich 

l/a:~ 
0,08 (8 r F oder 0'226GV~ . 

Bei gegebenem Gewicht G wachst also dieser Teil der aufzu
wendenden Leistung proportional der Wurzel aus der Flachen
belastung. 

Beim Storch ist, wie erwahnt, G etwa gleich 4 kg, und 
fiir die FliigelgroBe F kann rund 0,5 m2 angesetzt werden, EO 

daB die Flachenbelastung 8 kgjm2 betragt, bedeutend weniger 
als bei unseren Flugzeugen, vgl. S. 69. Der Leistungsbedarf 
zur Dberwindung des Riicktriebs ist darnach 0,226·4· is = 

2,56 kgm/sec. 

Schwieriger abzuschatzen ist die GroBe des schadlichen 
Widerstandes und der hierfiir erforderlichen Leistung. Nach 
O. Lilienthal hat der Storchkorper einen Querschnitt von 
etwa 0,008 m2 • Setzt man dies en mit einem Beiwert von 0,2 
in Rechnung, entsprechend den Verhaltnissen an einem durch
schnittlichen Flugzeugrumpf, so daB fiir 0,65 f jetzt 0,2·0,008 = 

0,0016 einzufiihren ware, so muB man auBerdem noch den 
Wert des Auftriebsbeiwertes za kennen. Wir wollen ihn mog
lichst hoch wahlen, weil die Formel zeigt, daB der Leistungs
aufwand mit wachsendem za kleiner wird und wir eine untere 
Grenze fiir die Flugleistung des Storches. suchen. Nach den 
Abb. 24 bis 27 ist ca = 1, also za = 0,5 schon ein recht er
heblicher Wert. Wir erhalten damit fiir den zweiten Teil des 
Leistungs bedarf es 

oder G l/G 
0,0128 F r F . 

Mit G = 4, F= 0,5 gibt das 0,29 kgm/sek. Beide Bestandteile 
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zusammen liefern also die Flugleistung des Storches zu 2,56 
+ 0,29 = 2,85 kgmjsek 1). 

Beriicksichtigen wir jetzt noch, daB ein Mensch von 
68 kg Gewicht, um fliegen zu konnen, eine mehr oder weniger 
schwere Flug-Ausriistung mit sich nehmen muB, so ist das Flug
gewicht mit insgesamt 108 kg, gleich dem 27 fachen Storch
gewicht, wohl nicht zu hoch geschatzt. Nach der Helm
holtzschen Regel wiirde also die dynamische .Ahnlichkeit eine 
VergroBerung im linearen MaBstab 1; 3 voraussetzen, womit 
eine Leistungserhohung im Verhaltnis 1: 27· f3 = 1 : 46,8 ver
bunden ware. Nach dieser Rechnung hatte der fliegende Mensch 
2,85.46,8 = 133,5 kgmjsek (in den Einzelteilen 119,9 + 13,6), 
also nahezu 2 Pferdestarken aufzubringen. Man kann sich aber 
wohl denken, daB die Verhaltnisse giinstiger gestaltet werden, 
wenn nicht die .Ahnlichkeit mit dem Storchenflug aufrecht er
halten wird. Wahlen wir die Tragflache nicht 0,5 m2 mal dem 
Quadrat der errechneten LinearvergroBerung, also 4,5 m2, son
dern dreimal so groB zu F= 13,5 m2, so vermindert sich der 
erste Leistungsbestandteil im Verhaltnis f3: 1 auf rund 69, 
der zweite im Verhaltnis 3 'Va: 1 auf rund 3 kgmjsek, so daB 
im ganzen sich rund 72 kgm/sec ergeben. Rechnen wir dam it, 
daB der tlbertragungsmechanismus noch etwa 15 vH der Arbeits
leistung verzehrt, so kommen wir auf rund 85 kgm/sec, also 
iiber 1 Pferdestarke. Eine weitergehende VergroBerung der 
Tragfliichen wird man aus konstruktiven Griinden kaum emp
fehlen konnen. 

AIle Beobachtungen stimmen darin iiberein, daB ein kriif
tiger Mann einigermaBen anhaltend hochstens ein Fiinftel Pferde
starke oder 15 kgmJsec leisten kann. Wir sind also auch durch 
diese Rechnung, die keine Angaben iiber die MuskelgroBen zu
grundelegt, zu wesentlich dem gleichen Ergebnis gelangt wie 
friiher: daB nach dem heutigen Stande der Technik zu an
haltendem Wagrechtfl.ug des menschlichen Korpers mindestens 

1) nber die Mechanik des Vogelfluges spricht O. Lilienthal in 
seinem fiir die Flugtechnik bahnbrechenden Werk: Der Vogelflug als 
Grundlage der Fliegekunst (1890), 2. Aufl. Miinchen: R. Oldenbourg 1910. 
Historisch Interessantes bringt auch das kleine Buch von J. Popper
Lynkeus, Der Maschinen- und Vogelflug, Berlin: M. Krayn 1912. 
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sechs- bis siebenmal soviel Arbeitsleistung erforderlich ist, 
als der durchschnittlich kraftige Mensch aufzubringen vermag. 

Eine gewisse Bestatigung finden die vorstehenden Berech
nungen durch die aus dem Segelflugsport hervorgegangenen, in 
letzter Zeit mit groBem Erfolg ausgefiihrten Lei c h t fl u g z e u g e. 
Wahrend die zu militarischen oder Verkehrszwecken gebauten 
Flugzeuge kaum je mit weniger als 100 PS starken Motoren 
ausgeriistet wurden, hat man sich jetzt davon iiberzeugt, daB 
z. B. zwei Personen ganz gut mit 4 bis 5 PS fliegen konne'n. 

Dber etwaige Moglichkeiten, in spaterer Zukunft ohne 
Motorunterstiitzung zu fiiegen, sagen unsere Rechnungen nichts 
Bestimmtes aus. Die Auffassung von Helmholtz, daB die 
natiirliche Bewegungsform des Vogelfluges nicht durch wesent
Hch zweckmaBigere, d. h. arbeitsparende, ersetzt werden konnte, 
erscheint uns unhaltbar. Jedenfalls gibt es auch nicbt, wie 
man vor einigen Jahrzehnten, in den Anfangen der Fluglebre, 
annahm, einen theoretischen Mindestwert an "Schwebearbeit", 
der unter allen Umstanden, unabhangig von der Bewegungsart, 
zur Erzielung des Auftriebs aufgebracht werden miiBte. Kein 
Gesetz der Mechanik 0 der Physik spricht gegen die Mog
lichkeit eines Fliegens mit 10 oder 15 kgmjsec Arbeitsleistung 
bei 100 kg Fluggewicbt - aber die heutige Technik giht 
uns kein Mittel an die Hand, eine solche Moglichkeit zu ver
wirklichen 1). 

14. Statischer und dynamischer Segelflug. 

Unter Segelflug versteht man eine Flugbewegung ohne 
Motor, bei der die zur Dberwindung aIler Widerstande er
forderliche Arbeitsleistung der bewegenden Kraft des natiir
lichen Windes entnommen wird. Es ist iihlich, "statischen" 
und "dynamischen" Segelflug zu unterscheiden, indem man 
meint, daB der erstere vorwiegend rubige, gleichformige Luft
bewegung, "Wind" im engeren Sinn, ausnutzt und dabei auf 

') Die Dberlegungen dieses Abschnittes sind in etwas mehr mathe
matischer Ausdrucksweise yom Verfasser friiher veroffentlicht worden in 
einem Aufsatz "Segelflug und Ahnlichkeitsgesetz" in der Zeitschr. f. angew. 
Mathern. u. Mechanik, Bd. 3, 1923, S. 64. 

Mises, Fluilehre. 4. Auf!. 7 
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einem Gleichgewichtszustand ahnlich dem des Motorfluges be
ruht, wabrend der "dynamiscbe" Segler Luftstromungen, die 
ortlieb und zeitlich stark weehseln, durch gesehiektes Mano
vrieren fur sieh verwertet. Wir sprechen zunachst von stati
schem Segelflug. 

Die an einem wagrecht bewegten Flngel angreifenden Luft
krafte, wie wir sie in Abb. 18 dargestellt haben, bestehen aus 
dem lotrecht auf warts wirkenden Auftrieb A und dem wag
rechten, der Bewegung entgegengerichteten Riicktrieb R, die 
zusammen die etwas schrage, resultierende Luftkraft K ergaben. 
Drehen wir das Bild des Fliigelquerschnittes urn den Winkel, 
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Abb. 52. Statischer Segelflug. 
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der zwischen den Kraften K und A besteht, so erreichen wir 
(Abb. 52), dati K lotrecht wird. Belastet man die Tragflache 
jetzt so, daB das Gesamtgewicht gleich Kist, so herrscht 
Gleichgewicht. Die Bewegungsrichtung ist allerdings jetzt nicht 
mehr wagreeht, sondern etwas abwarts gerichtet: Wir haben 
den Zustand eines sog. G lei tfl uges vor uns. Aber die Krafte 
A, R und K, die von der Bewegung des Fliigels durch die 
Luft geweckt werden, hangen of'fenbar nur von der Geschwin
digkeit des Flugels relativ zur umgebenden Luft ab, und 
nur, wenn wir annehmen, dall der Flug in einer an sich ruhen
den Luftmasse stattfindet, ist das Auftreten der Krafte A, R, K 
an die flach abwarts gerichtete Geschwindigkeit v gekniipft. 
1st aber die Luft selbst ill Bewegung, etwa so, wie es Abb. 52 
andeutet, mit einer Windgeschwindigkeit von eben der Grolle v, 
sehwach aufwarts in entgegengesetztem Sinn gerichtet, so wird 
der belastete FIiigel in der gezeichneten Stellung unbewegt 
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im Gloichgewicht verharren (wie das ja z. B. jeder Versuch im 
Luftkanal VOl' Augen fiihrt). 1st die Windstromung vertikal 
aufwarts gerichtet, mit einer Geschwindigkeit w, die del' GroBe 
nach del' Abwartskomponente von v in Abb. 52 gleieh kommt 
(Abb. 53a), so wird die erforderliehe Relativgeschwindigkeit v 
zwischen Fliigel und Luft dadurch erzielt, daB del' Fliigel sich 
wagrech t mit einer Gesehwindigkeit c naeh rechts bewegt, 
die der GroBe naeh der Wagrechtkomponente von v gleieh 
ist. Hat del' Wind w neben der Aufwartskomponente auch eine 
beliebige wagreehte, links geriehtete Komponente (Abb. 53 b), 
so geniigt eine kleinere Fluggesehwindigkeit c del' Forderung 
nach Herstellung del' Relativgeschwindigkeit v. Und schlieBlich, 
wenn del' Wind nach recbts 
aufwarts bHist (Abb.53c), muB 
del' Fliigel eine vergroBerte Wag
rechtgeschwindigkeit c besitzen, 
wenn wieder die friihere, ge
neigte Relativgeschwindigkeit v 
zustandekommen solI. In allen 
drei Fallen del' Abb. 53 haben 
wir Gleichgewiehtszustande bei 
wagrechter Flugbewegung 
ohne jede auBere Antriebs
kraft. Dies ist del' statische 

c 
-========~~~;::=J)w 

v 

~c 

> v 
Abb.53. Geschwindigkeitsdreiecke. 

Segelflug, und zwar seine vollkommenste Form, namlich Segeln 
ohne Hohenverlust. Der wesentliche Unterschied zwischen die
sem Segeln und dem friiher betrachteten Wagrechtflug (del' 
auch in den folgenden, dem Motorflug gewidmeten Kapiteln 
den Gegenstand unserer Betraehtung bilden wird), besteht darin, 
daB jetzt die resultierende Luftkraft K, und nicht seine Auf
triebskomponente A, vertikal geriehtet und del' GroBe nach 
gleich dem Gewicht ist. 

Wollen wir den Segelflug etwas genauer verfolgen, so 
miissen wir beriicksichtigen, daB auBer der Luftkraft auf die 
Tragftache noeh del' schadliche Widerstand auf die iibrigen 
Teile des Flugzeuges wirkt. Die Resultierende aus Auftrieb, 
Riicktrieb und schadlichem Widerstand muB beim Segelftug 
eines vollstandigen Flugzeuges dem Gesamtgewicht das Gleich
gewicht halten. Da die beiden letzteren Krafte gleichgerichtet 

7* 
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sind, addieren sie sich einfach und man erhiiJt das Kraftesystem 
Abb. 54, wo R und W zur "Zugkraft" Z zusammengefiigt er
scheinen. Da Z parallel, A senkrecht zur Richtung der Relativ
geschwindigkeit v steht, bildet diese mit der Wagrechten den 
gleichen Winkel b, den die Auftriebsrichtung mit der Vertikalen 
einschliel3t, und der gegeben ist durch 

. R+W Z 
slnb=--· =-

G G 
oder 

Fiihren wir in die zweite dieser Gleichungen die uns aus 

Abb. 54. GIeichgewicht 
im Segelflug. 

Kap. II, namentlich von S. 87 bis 89 
bekannten Ausdriicke fiir A und Z, 
namlich 

A=za· m .F ·v2 , 

Z = zr·m.F.v2 + 0,65 .m-{-v2 

ein, wo wieder F die TragfliigelgroBe, 
f die schadliche Flache, m die Luft
dichte, v die Geschwindigkeit (Relativ
geschwindigkeit !), za und zr Auftriebs
bzw. Riicktriebsbeiwerte des Fliigelpro
fils bezeichnen, so erhalten wir durch 
Dividieren 

tgb= zrmFv2+0,65mfv2 _~rt~~5frF 
za mFv2 - za . 

Nehmen wir an, das Segelflugzeug habe eine Fliigelflache 
F = 15 m2 und seine schadliche Flache f sei auf 0,3 m2 herab
gedriickt, was gewi13 erreichbar ist, so haben wir f/F= 0,3: 15 
= 0,02 und fUr tg b ergibt sich der Quotient (zr -+ 0,013): za' 
der fiir jeden Anstellwinkel a einen bekannten Wert hat, so
bald einmal der Fliigelquerschnitt gewahlt ist. Gesetzt, es sei 
das in Abb. 25 mit seinen Kennlinien dargestellte Gottinger 
Profil Nr. 361 gewahlt. Beim Anstellwinkel 0° entnehmen wir den 
Diagrammen 100 ca = 36; 1000,. = 2,6 als die 200fachen Werte 
von Za und zr' Demnach ist fiir a = 0° der Winkel b bestimmt 
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durch (0,013 + 0,013): 0,18 = 0,026 : 0,18 = 0,145. Der Winkel 
selbst ergibt sich durch Aufzeichnen eines rechtwinklichen Drei
eckes mit den Katheten 2,6 und 18 (oder durch Nachschlagen 
in einer Tangenstabelle) zu 8,3 o. (Naherungsweise kann man 
bei Winkeln bis etwa 10 0 die Gradzahl aus dem sinus oder 
tangens durch MultipIikation mit rd. 57 erhalten.) Will man 
fUr mehrere Anstellwinkel den Wert von b finden, so verfahrt 
man am besten so, daB man im Polardiagramm des Fliigel
profils (Abb. 55) links vom Anfangspunkt die Strecke 0,65 f: F 
im MaBstab der zr wagrecht abtriigt, also das 200 fache davon 
im MaBstab der Abbildung. In 
unserm Fall ist der Punkt p 
demgemaB in der Entfernung 
von 200·0,013 = 2,6 Abszis
seneinheiten links vom An
fangspunkt angenommen. Ver
bindet man diesen Punkt p 
mit dem Punkt 0 0 der Po
laren, so erhalt man ein recht
winkliges Dreieck, dessen Ka
theten 200 za und 200zr + 2,6 
sind. Waren die MaBstabe 
fur Abszissen und Ordinaten 

100CIL 
~5~--~~~~~+-~~~ ~" 

111" 
15° mO~--+-~+7~~---+--71~o 

17° 
78° 

75~-.~~+---~---+--7+.20° 

75 JO 25700Cr 

im Polardiagramm nicht ver- Abb.55. Polardiagramm des Segelfluges. 
schieden gewahlt, so ware der 
Winkel b' dieses Dreiecks genau unser b. Die Verschiedenheit 
der MaBstabe bewirkt, daB der Winkel vergroBert, und zwar sein 
Tangens verfiinffacht wird. Jedenfalls kann man, ahnlich wie 
es in Abb. 23 geschehen ist, einen MaBstab fiir die Schriiglinien 
anbringen, der zu jeder von ihnen den Wert von tang b, oder 
gleich den von b, angibt. Besonders bemerkenswert ist, daB 
man durch Ziehen der Beriihrungsgerade an die Polare den 
kleinsten Winkel b finden kann, fUr den ein Segelflug noch 
gerade moglich ist. In Abb. 56 sind die in dieser Weise 
berechneton Werte b fiir aIle Anstellwinkel von a = -- 2 0 

bis a = 12 0 eingetragen. Der kleinste Wert von b ist 
rd. 50 40' und wird bei einem Anstellwinkel von ungefahr 
40 erreicht. 

Aus Abb. 54 ist zu entnehmen, daB G cos b = A ist, so 
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daB, wenn wir fur den Auftrieb den oben angefiihrten Ausdruck 
za· m· F· v2 einsetzen, sich die Geschwindigkeit v aus 

G cos b =za· m·F·v2 

zu 

berechnen laBt. Da der Cosinus eines kleinen Winkels wenig 
von 1 verschieden ist (bei 10 0 ist er erst urn 1,5 v H kleiner 

v m/sek 

30 

Z5 

ZO 

1.5 

10 

.5 b 

Vsin 

b 
ZOo 

150 

10° 

50 

IX 

als 1), sagt diese Glei
chung ungefiihr das
selbe aus wie die S.87 
abgeleitete. N ehmen wir 
fur die Fliichenbelastung 
G: F etwa llkg/m2, wie 
das bei Segelflugzeugen 
an gem essen erscheint, 
und setzen wir die Luft
dichte m = 1/8, so wird 
aus der Formel fUr v: 

v = 1/8. ;1 co~ 
r za 

= 9,38 V§zSa~. 
~20 0 0 zo '1 0 fio 80 '10 0 '120 

Abb. 56. Gleitwinkel und Gleitgeschwindigkeit. Gehen wir jetzt die 
einzelnen Anstellwin

kel 0 0 , 2 0 , 4 0 ••• durch, such en jedesmal za in dem Polar
diagramm Abb. 55 auf und entnehmen (falls nicht fur cos b 
einfach 1 gesetzt wird) b aus der bereits gefundenen Linie in 
Abb. 56, so erhalten wir di{> den Anstellwinkeln zugeordneten 
Geschwindigkeitswerte, wie sie ebenfalls in Abb. 56 einge
tragen sind. 

SchlieBlich konnen wir - und damit gelangen wir zum 
SchluB dieser rechnerischen Betrachtungen - jeden v -Wert 
mit dem zugehorigen Wert von sin b multiplizieren (fur die 
praktische Durchfiihrung vgl. den oben gegebenen Hinweis uber 
sin und tang kleiner Winkel). Das Geschwindigkeitsdreieck in 
Abb. 54 oder in Abb. 53 a zeigt, daB v· sin b die GroBe der 
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erforderlichen Aufwiirtskomponente des Windes ist, durch die 
ein Segeln ohne HohenverIust ermoglicht wird. Daher haben 
wir das Produkt v· sin b aus den beiden friiher gewonnenen 
Linien fiir b und v der Abb. 56 fiir aIle Anstellwinkel berechnet 
und seinen VerIauf als dritte Linie in Abb. 56 eingetragen 
Man erkennt, daB v sin b zwischen 1,5 m/sek unde 7,5 mjsek 
liegen muB, wenn wagrechtes Segeln stattfinden solI. 1st in 
einem geniigend groBen ortlichen Bereich Aufwind in dies en 
Grenzen vorhanden, so hat der Flieger nur mit Hilfe des Hohen
steuers den richtigen Anstellwinkel zu erzielen und kann sich 
dann belie big lange in unveriinderter Hohe halten. 1st der 
wiihrend des Fluges vorhandene Aufwind groBer als das Mini
mum, das fiir wagrechtes Segeln erforderIich ist, so kann 
das Segelflugzeug sogar steigen, liegt 
er nur sehr wenig unterhalb des Mini
mums, so wird das Flugzeug auBeror
dentlich langsam sinken. 

DaB tatsiichlich Windbewegungen mit 
einer vertikal aufwiirts gerichteten Kom-
ponente von 1 bis 3 mjsek vielfiiltig Abb. 57. Hangwind. 
vorkommen, zeigen die einfachsten me-
teorologischen Beobachtungen. Wenn ein gewohnlicher wagrecht 
gerichteter Wind gegen eine AnhOhe trifft, Abb.57, muB er 
sich nach oben wenden. Bei 5 mjsek Wagrecht-Windgeschwin
digkeit geniigt eine Ablenkung von 30°, um eine Aufwiirts
komponente von rd. 2,9 mjsek zu erzeugen. Der statische 
Segelflug wird nun dadurch eingeleitet, daB der Segler auf der 
Hohe der Kuppe entgegen der Windrichtung etwas Anlauf 
nimmt und sich dann dem Winde auf der Luvseite der Hohe 
iiberIiiBt. War die Endgeschwindigkeit des Anlaufs geniigend 
groB, so wird das Flugzeug zuniichst ziemlich rasch steigen, 
weil der Wind in unmittelb~rer Niihe des Hanges etwas ge
hemmt ist und erst in einiger Entfernung frei wirkt. Durch 
Einstellen des Hohensteuers regelt der Flieger seine Steig- und 
Sinkgeschwindigkeit in den durch die GroBe des Aufwindes 
gegebenen Grenzen. Natiirlich muB er darauf achten, nicht 
aus dem Gebiet des Aufwindes hinauszukommen. Zu diesem 
Zweck wird der Segler Kreise oder Schleifen (Kehren) be
schreiben miissen, wenn er lange in der Luft bleiben will. 
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Seinen Landungsplatz kann er in gewissem Umfang frei wahlen, 
auch unter Umstanden an den Ausgangspunkt zuriickkehren. 
In den mechanischen Bedingungen des statischen Segelfluges 
ist nichts enthalten, was auf eine Begrenzung der Flugdauer 
oder des zuriickgelegten Weges hinweist. Abb. 58 zeigt den 
GrundriB der vielfach verschlungenen Bahn eines 81 / 2 stiin-

digen Segelfluges, 
der im Mai 1924 
bei Rossitten aus
gefiihrt wurde. In 
den letzten Jahren 

Sfarf sind g~Iegentlich 
/'.._,...--.;~ auch welte gerade 

Strecken im Segel
£lug iiberwunden 
worden, was bei ent
sprechenden Auf-
windverhaltnissen 

Abb. 58. Segelfiugbahn. natiirlich immer 
moglich ist. Dariiber 

sprechen wir noch im Abschn. 15, S. 112. 
AuBer dem Aufwind, der an Berghangen, wie 

in dem bekannten Rhongelande, oder an Steil
diinen langs der Meereskiiste, wie bei Rossitten, 
'auf tritt, kommen fiir statischen Segelflug noch Luft
stromungen in Betracht, die durch Warmeun ter
schiede verschiedener Luftschichten entstehen. 
Man bat namentlich in den Tropen Vogel beob
achtet, die den Namen von "Sonnenseglern" ver
dienen. Sie beginnen kurz nach Sonnenaufgang 
iiber bestimmten Teilen des Landes ruhige Kreise 

zu ziehen, ohne einen Fliigelschlag zu tun, und setzen die
sen Flug stundenlang fort. Es isb anzunehmen, daB die Erde, 
die die erwiirmende Wirkung der Sonnenstrahlen rascher 
aufnimmt als die Luft, spater die unteren Luftschichten er
warmt und EO zum Aufsteigen bringt. Natiirlich muB an 
anderen Stellen gleichzeitig ein Sinken der Luft stattfinden 
und die "Kamine" mit aufsteigender Stromung sind oft eng 
begrenzt. 
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Theoretische tJberlegungen zeigen, daB der in diesen Ka
minen herrschende Aufwind, der sogenannte "thermische Auf
wind", oberhalb des Minimums an erforderlichem Auftrieb liegt, 
also groBer als 1,5 bis 2 mIsek, in genii gender Hohe sogar weit 
groBer werden kann. An verschiedenen Orten vorgenommene 
Messungen ergaben, daB in der Tat Aufwindgeschwindigkeiten, 
die auf Temperaturunterschiede zuriickzufiihren sind, in dieser 
GroBe erreicht werden. Insbesondere hat man in Kumuluswolken 
thermische Aufwinde von starker Intensitat gemessen. Diese Tat
sache haben sich die Segelflieger in den letzten Jahren (wahrend 
der Rhon-Segelwettbewerbe) in der Weise zunutze gemacht, daB 
sie zunachst durch den Hangwind AnschluB an geeignete W 01-
ken anstrebten und dann in deren thermischem Aufwind Hohe 
zu gewinnen suchten, um den Flug zur nachsten Wolke fort
setzen zu konnen. Offenbar sind die in letzter Zeit erfolgten 
Streckenfiiige der Kombination des Hang- und W olkensegelns 
zu verdanken gewesen. Wenn auch - ein V orteil, der von den 
Anhangern des Segelfiugsportes geltend gemacht wird -- der 
thermische Aufwind nicht lokal beschrankt ist wie der Hang
wind und dadurch bessere Flugmoglichkeiten bietet, so darf 
man seine Bedeutung fiir den Segelflug doch nicht iiberschatzen. 

Neben diesen beiden Arten von Aufwind gibt es noch eine 
dritte, friiher wenig beachtete, auf die man durch die Austragung 
von Kiistensegelwettbewerben aufmerksam wurde. Es handelt 
sich hierbei um einen Reibungsaufwind, der dadurch ent
steht, daB ein vom Meere herkommender Wind durch die star
kere Bodenreibung beim tJbergang vom Meer zur Kiiste gebremst 
wird. DaB durch die Bremswirkung eine nach oben gerichtete 
Stromung entsteht, macht man sich am besten folgendermaBen 
klar. Denken wir an die in Abb. 7 gezeichnete Stromrohre mit 
den Querschnitten f1 und ~ und den zugehorigen Stromgeschwin
digkeiten v1 und v2 • Die durch die beiden Querschnitte hin
durchtretenden Mengen Luft sind dann mV1 f1 bzw. mV2 f2 . 
Da aber durch jeden Querschnitt in der Zeiteinheit die gleiche 
Menge Luft fiieBt, muB v1 : v2 = ~ : f1 sein, d. h. der Querschnitt 
der Stromrohre muB mit abnehmender Geschwindigkeit groBer 
werden. Das bedeutet in Anwendung auf unseren Fall der durch 
Reibung gebremsten Luft, daB bei der Erweiterung der Strom
rohre die einzelnen Stromlinien nach auBen divergieren, also 
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nicht mehr parallel zur Kiiste, sondern geneigt verlaufen. Die 
Vertikalkomponente dieser nach oben wei send en Stromung ist 
der Reibungsaufwind. Theoretische Dberlegungen, die durch 
Messungen bestatigt sind, zeigen, daB der Reibungsaufwind stark 
genug sein kann, einen Segelflug zu ermoglichen. Vermutlich 
sind die im Rossittener Gebiet erzielten Flugresultate nicht nur 
dem Hangwind, sondern auch dem Mitwirken des Reibungs
aufwindes zuzuschreiben. 

Sehr viel zweifelhafter und vielfach ungeklart ist die Frage 

/{rdftebe/ 
Wind -t 

Abb. 59. Kriiftegleichgewicht beim dynamischen Segelflug. 

des sog. "dynamischen" Segelns. Die mechanische Theorie .ist 
Freilich sehr einfach. Man kann leicht zeigen, daB es moglich 
ist, sich ohne Hohenverlust schwebend zu erhalten, wenn ein 
in ganz bestimmter Weise periodisch veranderlicher Wind weht, 
der im Mittel, d. h. im zeitlichen Durchschnitt iiber eine volle 
Periode genommen, keine Aufwartskomponente besitzt. Eine 
solche Annahme bringt etwa Abb. 59 zur Anschauung. Das hier 
eingezeichnete, unter dem Winkel c = 3 0 gegen die Wagrechte 
abwarts geneigte Fliigelprofil denken wir uns zunachst ruhend 
und von einem Wind angeblasen, dessen Winkel b gegen die 
Wagrechte zwischen zwei Werten, z. B. + 17 0 und - 17 0, hin 
und her schwankt. Drei Lagen der Windrichtung, die beiden 
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auBersten und die mittlere, sind links in del' Abbildung eill
gezeichnet und mit "Wind 1", "Wind 2", "Wind 3" beschrieben. 
Die Windgeschwindigkeit sei in allen drei Fallen gleich v. 
Kommt del' Wind von unten, Lage 3, so betragt del' Anstell
winkel 17 - 3 = 14°, kommt er von oben, so haben wir einen 
negativen Anstellwinkel a = - 20°, in del' Mittellage ist 
a = - 3°. Sind die Auftrieb- und Riicktriebbei werte des 
Profils fiir diesen ganzen Bereich von Anstellwinkeln bekannt, 
so kann man fiir die drei Lagen wie auch 
fiir aIle Zwischenlagen die aus Auftrieb und \ 
Riicktrieb resultierende Luftkraft bestimmen. ->\r"'---+"--'

In Abb. 59 haben wir, gleich unter Einbe
ziehung des schadlichen Widerstandes, die 
drei Kraftedreiecke mit den Katheten A und 
R-+ WfUr a= 14°, a= - 3° und a= - 20° 
eingezeichnet. Oder richtiger: Es sind nicht 
die Krafte felbst, sondern die Beiwerte za 
und zr -+ 0,013 als Katheten aufgetragen. 
Die Grol3en von za und zr entsprechen un
gefahr dem, was bei einem durchschnittlich 
guten Fliigelquerschnitt zu erwarten ist -
genaue Messungen fUr so sehr von den ge- b=- 17° 

brauchlichen abweichende Anstellwinkelliegen 
nicht vor. Was die Richtungen der Katheten 
bzw. der Kraftkomponenten angeht, so ist Abb. 60. Verlauf 

natiirlich zr -+ 0,013 immer parallel und gleich- der Wagrechtkraft. 
sinnig mit del' Windrichtung, za senkrecht 
zum Wind aufzutragen, und zwar fUr die Anstellwinkel 14 ° und 
- 3° nach oben, fiir a = - 20° nach unten. Jedes bekannte 
Polardiagramm zeigt ja, dal3 fUr negative Anstellwinkel unter 4 bis 
5 ° der Auftrieb ein negativer (eigentlich ein "Abtrieb") ist. 

Sieht man nun die Kraftedreiecke naher an, so erkennt 
man sofort, dal3 die Wagrechtkomponenten del' resultierenden 
Luftkraft verschieden gerichtet sind: bei Wind3 nach links, 
bei Wind 1 ungefahr ebenso weit nach rechts, bei Wind 2 ist 
sie rechts gerichtet, abel' recht klein. Die mit 1, 2, 3 bezeich
neten Punkte auf del' Wagrechten unterhalb des Pro fils be
grenzen die Komponentenlangen. In Abb. 60 sind diese Wag
rechtkomponenten nochmals eingetragen, und zwar jetzt in 
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einem Schaubild, als des sen Ordinaten die Winkel b des Windes 
gegen die Wagrechte dienen, bei b = 17 0 die Kraft 3, bei 
b = 0 0 die Kraft 2, bei b = - 17 0 die Kraft 1. Die drei End
punkte sind durch eine Kurve verbunden, die einigermaI3en 
zur Ansehauung hringt, wie sieh die Wagrechtkomponente der 
Luftkraft wahrend der ganzen Drehung des Windes von b = 17 0 

bis b = - 17 0 verandert. Man sieht, daI3 sie wahrend des 
kleineren Teils der Periode links gerichtet, wahrend des zweiten, 
etwas langern Teils rechts gerichtet ist, und dabei, wie schon 
hervorgehoben, zu Beginn und zu Ende ungefahr gleich groI3e 
Betrage annimmt. Fragt man nach dem mittleren Wert der 
Wagrechtkomponente, so gewahrt Abb. 60 gewiI3 den Eindruck, 
daI3 die rechts gerichteten Krafte etwas iiberwiegen. Allein es 
kommt noch stark auf das Zeitgesetz an, nach dem die Wind
richtung schwankt. Nehmen wir an, daI3 der Bereich von 
- 17 0 bis 17 0 so durchlaufen wird, wie ein gewohnliches Pen del 
urn seine Ruhelage schwingt, also die mittlere Partie bei 0 0 

sehr schnell, wahrend die auBeren, nahe den Umkehrstellen 
liegenden, langere Zeit hindurch in die Erscheinung treten, so 
vermindert sich jedenfalls das Ubergewicht der rechtsgerichteten 
Krafte, weil es ja dann hauptsachlich auf die auI3ersten Enden 
der Kurve ankommt. Uberdies kann man durch Veranderung 
des Einstellung5winkels c und vor aHem durch VergroBerung 
des Schwingungsbereiches iiber + 17 0 hinaus die Verhaltnisse 
noch giinstiger gestalten. Denn wie die gestrichelte Fortsetzung 
der Kurve erkennen laI3t" wachsen die links gerichteten Krafte 
noch stark, wenn man iiber 17 0 hinausgeht, wahrend auf der 
andern Seite keine VergroI3erung der rechts gerichteten eintritt. 
1m ganzen wird das Urteil zulassig Eein: Es kann vorkommen, 
daI3 ein Wind von unveranderlicher Starke, dessen Richtung urn 
die Wagrechte herum regelmaI3ig schwankt, auf ein ruhendes 
Flugzeug Krafte ausiibt, die irn Mittel keine Wagrecht
k 0 rn p 0 n en t e ergeben. Andrerseits ist ohne weiteres zu er
kennen, daB filr die lotrechten Komponenten der Luftkrafte 
keineswegs etwas Ahnliches gilt. Hier iiberragt der Wert der 
aufwiirts gerichteten Kraft bei "Wind 1" die abwarts gerichtete 
bei "Wind 3" urn mehr als das Dreifache, und auch bei "Wind 2" 
ist noch Aufwartskraft vorhanden. Halt man dies mit dem 
Ergebnis hinsichtlich der WagrechtkriiJte zusamrnen, so kornmt 
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man zu dem SchluB: Bei geeignet veranderlichem Wind 
erfahrt das ruhende Flugzeug im Durchschnitt reinen 
Auftrieb. 

Erhiilt man den Flugzeugkorper nicht kiinstlich in Ruhe, 
sondeI'll belastet ihn nur mit einem Gewicht, dessen GroBe 
dem des mittleren Auftriebs gleich ist, so heben sich natiirlich 
nicht in jedem Augenblick die wirkenden Krafte gegenseitig 
auf, wie es das Kennzeichen eines Gleichgewichtszustandes 
ware. Denn das Gewicht wirkt dauernd gleichformig nach unten, 
die Gegenkraft abel' macht periodische Schwankungen. Dies 
hat zur Folge, daB fortdauernd Beschleunigungen" wechselnder 
Richtung an dem Flugzeugkorper bestimmt werden. Nimmt 
man aber an, daB einerseits die Masse des Flugzeuges gl'oB, 
andrerseits die Periode sehr kurz, d. h. die Zahl der Richtungs
wechsel in der Sekunde sehr bedeu
tend ist, so folgt, daB das Flugzeug 
den Beschleunigungen nul' wenig nach
gibt, nur sehr kleine periodische 
Lagenanderungen und sehr geringe, 
ebenfalls periodisch wechselnde Ge
schwindigkeiten erfahrt. Unter diesen 

LUjf-t~ 
geschw. ... 

Abb. 61. Dynamischer 
Segelflug. 

Voraussetzungen bleiben also die Bedingungen, unter denen del' 
frei schwebende Flugzeugkorper sich befindet, annahernd die 
gleichen wie die des ruhenden; das Kraftespiel wird dann 
nahezu genau das besprochene sein und das entsprechend der 
mittleren AuftriebsgroBe belastete Flugzeug wird sich - von 
den geringfiigigen periodischen Erschiitterungen abgesehen -
im Gleichgewicht befinden. 

Endlich ist es auch nicht notwerrdig, sich das Flugzeug 
selbst ohne konstante Eigenbewegung zu denken. Da es, wie 
wiederholt hervorgehoben, nur auf die relativen Geschwindig
keiten zwischen Flugzeugkorper und umgebender Luft ankommt, 
kann der in Abb. 59 und 60 dargestellte Zustand auch dadurch 
verwirklicht werden, daB das Flugzeug eine unveranderliche 
Wagrechtgeschwindigkeit c nach links besitzt und dabei eine 
wesentlich lotl'echte, abwechselnd auf- und abwarts gerichtete 
Windstromung besteht, wie es Abb.61 andeutet. Weht der 
Wind aufwarts, so ergibt sich eine Relativbewegung gleich der 
im friiheren Fall 3, weht er nach abwarts, so entspricht das 
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dem Fall 1, und im dazwischen liegenden Zeitpunkt ohne Ver
tikalwind haben wir den Fall, der friiher als "Wind 2" be
zeichnet wurde. So sind wir zu dem SchluB gekommen, daB 
ein Wagrechtfiiegen mit konstanter Geschwindigkeit ohne mo
torischen Antrieb moglich ist, auch wenn kein dauernder Aufwind 
vorhanden ist, sondern nur eine geniigend rasch periodisch 
wechselnde Auf- und Abwartsbewegung der Luft. Der 
Grund ist - kurz zusammengefaBt - der, daB beim periodi
schen Durchlaufen der verschiedenen Anstellwinkel die Auf
wartskomponenten der Luftkraft die abwarts gerichteten iiber
wiegen, wahrend die wagrechten, rechts und links gerichteten, 
sich im Mittel aufheben. Dies ist die Theorie des dynamischen 
Segelfluges, die man oft durch Heranziehung von Analogien 
aus anderen Gebieten der Mechanik (Modelle von Wellenbahnen, 
liber die Kugeln laufen, u. dgl.) zu erlautern sucht, ohne damit 
etwas wesentliches zur Erklarung beitragen zu konnen 1). Eine 
andere Moglichkeit des Segelfiuges ohne Aufwind ergibt sich 
durch die Ausnutzung der Geschwindigkeitsunterschiede des Win
des in verschiedenen Hohenschichten. Hieriiber hat L. Prandtl 
interessante Beobachtungen veroffentlicht 2). 

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

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

das gesamte Flugwesen. Otto Lilienthal suchte in den 90 er 
Jahren des vorigen Jahrhunderts Fertigkeit im Segelflug zu 
erlangen als Voriibung fiir motorisches Fliegen, und ahnlich 
war auch der Entwicklungsgang, den die meisten anderen er-

') Man vgl. z. B. den zusammenfassenden Berieht von W. Hoff, 
Der Segelflug und die Rhi:in·Segelflug-Wettbewerbe, in der Zeitsehr. f. 
angew. Math. u. Meehanik Bd. 2, S. 207 bis 218, 1922. 

0) Zeitsehr. f. Flugteehn. u. Motorluft.seh. 1930, S.116. 
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folgreichen Pioniere der erst en Zeit der Flugtechnik eingeschlagen 
haben. DaB es damals zu nennenswerten Segelflugleistungen 
nicht kommen konnte, liegt groBenteils daran, daB man die 
reiche Konstruktionserfahrung nicht besaB, die wir den Fort
schritten des Motorflugs verdanken und die uns heute instand 
setzt, iiberaus leichte, bei gering em Riicktrieb sehr tragfahige 
Fliigel und leichte Flugk6rper von sehr kleinem Widerstand 
zu bauen. Andrerseits liegt vielleicht der groBte praktische 
Nutzen des heute viel gepflegten Segelfluges darin, daB er uns 
lehrt, die Erfahrungen des "Leichtbaus" aufs vollkommenste 
zu verwerten, zu erganzen und auszugestalten. 

Die ersten Aufsehen erregenden Segelflugleistungen wurden 
beim Rh6n-Wettbewerb 1921 erzielt, nachdem im Jahre 1920 
Klemperer bereits eine 1830 m lange Strecke durchflogen 
und damit die Moglichkeit des Streckensegelfluges praktisch 
erwiesen hatte. Die Wettbewerbe in den Jahren 1922 und 
1923 stellten dann noch bedeutende Steigerungen dar. AuBer 
im Rhongebiet wurden in Deutschland auch im Bereich der 
Steildiinen an der Ostseekiiste, namentlich bei Rossitten, er
folgreiche Segelfliige ausgefuhrt. Anfangs 1923 brachten fra,n
zosische Flieger voriibergehend den Weltrekord fiir Dauerflug 
auf ihre Seite. Am 2. Oktober 1925 anliiBlich des russischen 
Segelflugwettbewerbes in der Krim erzielte Ferdinand Schulz 
auf dem in Abb. 62 dargestellten Segelflugzeug einen Dauer
weltrekord von 12 Stunden 6 Minuten, am 1. Oktober Hessel
bach den Dauerrekord mit Fluggast von 5 Stunden 52 Minuten, 
am 9. Oktober Nehring auf einem Flugzeug der Darmstadter 
akademischen Fliegergruppe den Entfemungsrekord von 24,4 km 
bei 435 m Dberhohung des Startplatze3. 

Nach Dberwindung der fUr den Segelflugsport ungiinstigen 
Jahre 1924 bis einschlieBlich 1927 gab die in acht Jahren ge
sammelte Erfahrung emeut AnlaB zu Leistungen, gegeniiber 
denen die friiheren erheblich zuriickblieben. Sie wurden einer
seits dadurch erzielt, daB man gelernt hatte, rein konstruktiv 
alle Moglichkeiten auszuschopfen und immer tragfiihigere und 
aerodynamisch giinstigere Modelle zu konstruieren, andererseits 
dadurch, daB man geniigend Flugerfahrung erworben und auBer
dem verschiedene bisher gar nicht oder wenig beachtete Auf
windmoglichkeiten (s. Abschn.14) erschlossen hatte. Die ersten 
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groBen, von Kronfeld auf dem Segelflugzeug "Wien" ausge
fiihrten Streckenfliige des Jahres 1929, die mit einer Flugstrecke 
vOn 150 km die ersten wirklichen Oberlandfliige waren, wurden 
ermoglicht durch Ausnutzung verschiedener und verschieden ge
arteter Aufwindgebiete. Die Methode Kronfelds, im thermischen 
Wolkenaufwind erst Hohe zu gewinnen, um dann in langgestreck
tem GIeitflug ein Gebirge anzufliegen, in dessen Hangwinden 
abermals zu steigen usf. hat in den darauffolgenden Jahren 
viel Schule gemacht. Die Leistungen Kronfelds vom Jahre 1929 
wurden in den Jahren 1930 und 1931 durch ihn selbst, durch 
Wolfgang Hirth und vor aHem durch Groenhoff iiberboten, der 
unter anderem auch den Schleppstart versuchte, um Hohe zu 
gewinnen - besonders iiber ebenem Gelande. Die groBen Strecken
fliige von Hirth auf "Musterle", von Kronfeld auf "Wien" und 
von Groenhoff auf "Fafnir" - Fliige von 165 bis 220 km, zum 
Teil durch Segeln im sehr intensiven Aufwindfeld vor Gewitter
fronten durchgefiihrt - sind die bisher bedeutendsten. 

In der folgenden Zahlentafel 6 geben wir eine Obersicht iiber 
die wesentJichen Abmessungen der wichtigsten an den Rhon-Segel
flugwettbewerben der letzten Jahre beteiligt gewesenen Flugzeuge. 
In der ersten Spalte ist der Name des Flugzeuges und der Hersteller 
oder Eigentiimer genannt; eine beigefiigte (2) bedeutet "Zwei
sitzer". Die zweite Spalte gibt die TragflachengroBe Fin m2, die 
dritte die mittlere Spannweite b. Aus diesen beiden GroBen ist 
die durchschnittliche Tiefe t = F : b (bei Doppeldeckern F: 2 b) 
und daraus das Verhaltnis t: b berechnet, das an vierter Stelle 
angegeben ist. Hierau£ folgt die Angabe des Leergewichts und 
der mittleren Flachenbelastung. Bei den Flugzeugen, bei denen 
das Fluggewicht nicht bekannt war, wurde die mittlere Flachen
belastung durch Addition von 65 kg zum Leergewicht und 
Division mit F ermittelt. 

An diesen Zahlen ist vor allen Dingen zweierlei bemerkens
wert: das Seitenverhaltnis der Fliigel Tiefe: Spannweite ist im 
Durchschnitt erheblich kleiner als bei Motorflugzeugen (bei 
denen es etwa 1: 6 bis 1: 8 betragt) und die Flachenbelastung 
ist viel geringer, etwa nur ein Drittel bis ein Viertel der heute 
im Motorflugzeugbau iiblichen. Die beiden Umstande hangen 
miteinander zusammen. Denn nur bei geringer Belastung der 
Fliigel kann man die Spannweite so sehr ausdehnen, ohne zu 
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Zahlentafel 6. 

Hauptabmessungen einiger Segelflugzeuge aus den 
Rhonwettbewerben der letzten Jahre. 

--

Name des Segelflugzeuges, 
Trag- Spann- Leer- Flachen-
flache weite t: b gewicht belastung 

Hersteller oder Eigentiimer mg m kg kg/mg 

I. Austria (Kupper) ... 34,97 30,0 1: 25,7 392,4 13,8 
2. Fafnir (Lippisch). . . . 20,0 20,0 1: 20,0 - -
3. Kakadu (Akad. Flieger-

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

fiir Luftfahrt). . . . 20,0 18,7 1: 17,5 186,2 12,8 
6. Mecklenburg III (2) 

(Aero-Klub, Rostock) . . 26,5 18,0 1: 12,2 153,0 11,3 
7. Kassel (wie 5.). . . . . 20,5 17,5 1: 14,9 140,0 10,2 
8. Rhonadler (2) (Schleicher-

Poppenhausen) . . . . . 27,0 17,5 1: 11,6 207,0 12,8 
9. Professor (Kegel-Kassel) 18,6 16,09 1: 13,9 155,0 11,8 

10. WestpreuBen (Kegel-
Kassel) . ........ 17,8 16,0 1: 14,4 155,0 12,4 

11. Lore (Wiirtt. Luftf.-Verb.) 16,6 16,0 1: 15,4 161,8 14,0 
12. SchloBMainberg(Kegel-

Kassel). . . . . . . • . .17,0 16,0 1; 15,0 142,8 12,5 
13. Herkules (2) (wie 5.) .. 27,0 15,!,> 1: 8,9 193,5 12,4 
14. Luftikus (Berliner Segel-

flugverein) . . . . . . . 15,4 15,0 1: 14,6 143,0 13,9 
15. Aachen (Luftfahrtverein 

Aachen) ........ 16,8 14,5 1: 12,5 120,4 11,3 
16. S 'ad' S, u ttga,' (Akad.

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

groBe Beanspruchungen und damit unverhaltnismaBig schwere 
Tragkonstruktionen zu bekommen. Anderseits wissen wir aus 
Kap. II, daB die aerodynamischen Verhaltnisse schmaler Fliigel, 
d. h. groBer Spannweite bei geringer Tiefe, giinstiger sind. In 
Abschnitt 10 ist gezeigt worden, daB das Verhiiltnis zwischen 
induziertem Widerstand (dem Hauptteil des Riicktriebs) und 
dem Quadrat des Auftriebs geradezu dem Seitenverhiiltnis t: b 
proportional ist. Wahrend wir bei einem Seitenverhaltnis 1: 6 
hatten: cr = 0,0531 ca\ folgt nach der dort angegebenen all
gemeinen Gleichung 

cr -:- 0,0318 ca2 fiir t: b = 1: 10. 
Mises, Fluillehre. 4. Aud. 8 
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Bei einer Auftriebszahl ca = 0,5 (za = 0,25) hat man also im 
ersten Fall die theoretische Gleitzahl cr : ca = 0,0265, im zwei
ten cr : ca = 0,0159, wobei allerdings nur die induzierten Wider
stan de beriicksichtigt sind. Dazu kommen noch der Profil
widerstand des Fliigels und, wenn wir die Gleitzahl des ganzen 
Segelflugzeuges bestimmen wollen, die schadlichen Widerstande 
des Rumpfes usf. Gute Ausfiihrungen haben Kleinstwerte der 

Abb. 62. Segelfiugzeug "Vampyr" 1921. 

Gesamtgleitzahl bis hinunter zu 1: 22 = 0,0455 und darunter 
ergeben, bei Auftriebswerten von ca = 0,5 bis 0,7. 

In den Abb. 62 bis 64 sind drei Typen erfolgreicher Segel
flugzeuge aus den Jahreu 1921, 1924 und 1929 dargestellt. 
Abb. 62 zeigt das Segelflugzeug "Vampyr", das in der Hannover
schen Waggonfabrik nach einem Entwurf von G. Madelung 
1921 und 1922 erbaut wurde, und durch seine Konstruktion 
den Weg bestimmte, der beim Bau der Segelftugzeuge bis heute 
maBgebend war. Es ist ein freitragender sog. Hochdecker (das 
Tragdeck iiber dem Kopf des Fiihrers) von 12,6 m Spann
weite und 16 m 2 Tragftache. Der Fliigel, der ein dickes Profil 
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von sehr guten aerodynamischen Eigenschaften besitzt, besitzt 
nur einen durchgehenden Holm. Der Vampyr ist hauptsachlich 

Abb. 63. Segelflugzeug "Charlotte" 1924. 

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

Abb. 64. Segelflugzeug "Wien". 

In Abb. 63 sehen wir das Flugzeug "Charlotte", das von 
Studierenden der Technischen Hochschule Charlottenburg 1924 
erbaut worden ist. Hier ist der Fliigel nicht freitragend, son

S* 
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dern mit dem Rumpf verstrebt. Eine besondere Eigentiimlioh
keit ist die stark nach hinten gezogene Tragfl.ache. Wie in 
Abschn.39 noch naher ausgefiihrt wird, hat dies cine Verbesse
rung der Langsstabilitat zur Folge. 

Abb.64 endlioh zeigt das Segelfl.ugzeug "Wien", einen 
neueren Hochdecker mit sehr groBer Spannweite und giinstiger 
Gleitzahl, bei des sen Bau bereits reiche Konstruktionserfahrungen 
verwertet wurden. Der Flugel ist mit dem Rumpf verstrebt. 
Mit diesem Flugzeug wurde im Jahre 1929 der Streckenwelt
rekord von Kronfeld aufgestelltl). 

IV. Die Luftschraube. 

16. Gestalt UDd \Virkungsweise eines LuftschraubeD
elements. 

Der Propeller oder die Luftschraube eines Flugzeuges dient 
dazu, die Drehbewegung des Motors in eine Fortbewegung des 
Flugzeuges, das yom Motor ausgeiibte Drehmoment in eine Zug
kraft zu verwandeln. Wie eine Luftschraube im groBen Ganzen 
aussieht, setzen wir als bekannt voraus. (Vgl. Abb. 65 und 70). 

Denken wir uns in der Draufsicht eines Propellerblattes, 
Abb. 65, in der die Propellerachse als ein Punkt 0 ersoheint, 
zwei nahe benaohbarte Kreisbogen mit dem Mittelpunkt 0 ge
zeichnet, so grenzen sie einen sohmalen Streifen des BIattes ab, 
der in der Abb.65 sohraffiert ist. Wenn wir jetzt langs der 
beiden Kreisbogen je einen Sohnitt parallel der Achse (also so, 
daB die Sohneidkante senkrecht zur Bildfl.ache steht), ausfuh
ren, so sohneiden wir damit ein sohmales Stiiok aus dem Pro
peller heraus, das wir als Propellerelement bezeichnen 
wollen. Wle dieses Stiick in den Sohnittfl.aohen, in radialer 
Richtung betraohtet, aussieht, zeigt der iiber der Draufsicht des 

1) Die Literatur iiber Segelflugzeuge iet sehr umfangreich, aber nicbt 
ebenso inhaltsreicb. Am besten nnterrichtet man sich in der Zeitscbr. 
f. Flugtechn. u. Motorluftsch., Jahrg. 1921 if. Eine Zusammenstellung von 
praktiscben Daten nnd Zeichnungen bietet A. Gym ni c h, Der Gleit- und 
Segelflugzeugbau, Berlin: R. O. Schmidt 1925. W. v. Langsdorff, Das 
Segelflugzeug, 2. Aufl., Muncben: J. F. Lehmann 1931, enthiilt namcnt
lioh eine Reihe von wertvollen Baumustern. 
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ganzen Blattes in Abb. 65 angedeutete Querschnitt. In groJ3erem 
MaBstabe sind Propellerquerschnitte in den Abb. 66 und 68 

R 

wiedergegeben; hier bezeichnet V die 
~ Drehrich/I/ng Richtung der Luftschraubenachse, in 

der das Flugzeug fortschreitet, H die 
Richtung, in der sich das Propeller
element bei Rotation des Propellers am 
Stand bewegt. Unverkennbar ist die 
Ahnlichkeit dieser Bilder etwa mit 
Abb. 18, die den Querschnitt durch 
eine TragfHiche darsteIIt. Die gesamte 
Wirksamkeit einer Luftschraube, die 
wir uns stets aus lauter Elementen der 

II 

Abb.65. Ansicht u. Querschnitt 
einer Luftschraube. 

Abb. 66. Krafte am Propeller· 
element. 

eben beschriebenen Art zusammengesetzt denken konnen, werden 
wir aus dieser Analogie mit der TragfUiche erkIaren konnen. 

",' '1 6'- -', 
" -1 

S 
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J ' _J b 
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Abb. 67. Schraubenlinie. 

Um zunachst den fur die Luftschraube wesentlichen Be
griff des Steigungswinkels und der Steigung zu erlautern, 
erinnern wir kurz an die Konstruktion und die Eigenschaften 
einer Schraubenlinie. 
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Abb. 67 zeigt das Bild eines Kreiszylinders und einer 
darauf verlaufenden Schraubenlinie. Wickelt man den Zy
lindermantel ab, nachdem man ihn Hings einer Kante auf
geschnitten hat, so erscheint in der Abwicklung die Schrauben
linie als eine gerade Linie (rechts in Abb. 67). Der Winkel b, 
den diese Gerade mit der Abwicklung des Zylinderkreises ein
schlieBt, heiBt der Steigungswinkel der Schraubenlinie. Unter 
"Steigung" versteht man jene Rohe S, urn die die Schrauben
linie ansteigt, wahrend sie einmal urn den ganzen Zylinder 
herumlauft. Aus Abb. 67 ist zu ersehen, in welcher Weise 
der Steigungswinkel b mit der Steigung S und dem Zylinder
halbmesser r zusammenhangt. Denn bei der Abwicklung des 
Zylinders ergibt sich die wagrechte Grundlinie des Dreiecks 
gleich dem Zylinder- oder Kreisumfang 2 r n, somit ist 

S 
tg b = --. Fragen wir uns, wieviel die Schraubenlinie an-

2rn 
steigt, wenn man nicht den ganzen Zylinderumfang durchlauft, 
sondern nur ein Stuck von der GroBe B, so findet sich fur 
den zugehorigen Anstieg h die Proportion h: S = B : 2 r n, 

B·S 
woraus h=- =B·tg b. 

2rn 
J edes Element eines Propellers entspricht einem kurzen 

Stuck einer bestimmten Schraubenlinie, und zwar einem Stuck 
von der Breite B, wobei man B als die "Blattbreite" des 
Propellers bezeichnet 1). In Abb. 66 ist die Blattbreite B und 
der zugehorige Anstieg h zwischen Ein- und Austrittskante des 
Propellerelementes eingezeichnet. Eine Luftschraube habe bei
spielsweise einen Durchmesser D = 280 cm, eine Steigung S = 

180 cm und am auBeren Ende die Blattbreite B = 28 cm. Es 
ist dann fur da.s auBerste Propellerelement 

S 180 
tg b = -- = = 0 205 

2rn 2·140·3,14 ' 

h= B.tg b = 28· 0,205 = 5,7 cm. 

1) Mitunter wird die Blattbreite des Propellers nicht, wie wir es 
voraussetzen, in der Projektion auf die zur Achse senkrechte Ebene, 
sondern langs der Profilsehne gem essen. Bezeichnen wir diese so gemessene 
Blattbreite mit B', so erhalten wir h = B' sin b. Wenn b ein kleiner 
Winkel ist, so besteht kein groBer Unterschied zwischen sin b und tg b. 
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Fiir ein anderes Element, z. B. fiir das im Abstand 1 m von der 
Achse liegende, hat man r= 100 em, somit bei der gleichen Stei-

gung wie friiher tg b = ___ !_~9 __ = 0,287 und, gleiche Blattbreite 
200· 3,14 

angenommen, h = 28·0,287 = 8,0 em. Man sieht daraus, daB 
der Hohenunterschied h zwischen Eintritts- und Austrittskante 
fiir verschiedene Elemente derselben Schraube verschieden sein 
muG, und zwar innen groBer als auGen, wenn die Blattbreite 
und die Steigung iiberall gleich sind. 

Der Quer s chni tt eines Propellerelementes sieht, wie be
reits hervorgehoben wurde, ganz ahnlich wie der Querschnitt einer 
Tragflache aus und darauf beruht auch 
die Wirkungsweise der Luftschraube. 
Jedes Propellerelement erhalt durch 
die Drehung des Propellers und durch 
die Bewegung des Flugzeuges eine 
Geschwindigkeit w, deren Richtung in 
Abb. 66 eingezeichnet ist. Diese Ge
schwindigkeit ist die Resultante der 
Drehgeschwindigkeit u, welche die 
Richtung H hat , und der Flugzeug
geschwindigkeit v in der Richtung V 
der Propellerachse, wie das Geschwin
digkeitsdreieck in Abb. 66 zeigt. Auf 
der Unterseite des Elementes entsteht 
infolge der Bewegung, genau wie bei 

v 

Abb. 68. Krafte am Pro-
pellerelement. 

der Tragflache, eine Druckerhohung, auf der Oberseite eine Druck
erniedrigung. Es wirkt somit eine resultierende Luftkraft nach 
oben, und zwar annahernd senkrecht zur Sehnenrichtung des Ele
mentes (Abb.68). Wir zerlegen diese Kraft in zwei Komponenten 
nach den Richtungen H und V. Die in der Abb. 68 lotrecht er
scheinende Komponente der Kraft hat die Richtung der Propeller
achse, und zwar im Sinne der fortschreitenden Bewegung des 
Flugzeuges, biIdet daher eine Z u g kraft am Propellerelement. 
Die in der Abbildung wagrechte Komponente ist der Dreh
bewegung entgegengerichtet und bedeutet einen Widerstand, 
den das Propellerelement bei der Bewegung findet. In Abb. 69 
ist oben rechts im wesentlichen die Abb. 68 wiederholt. Darunter 
ist der Schnitt gest,ellt, denman erhalt, wenn man die andere 
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HiiJfte des Propellerblattes (die untere in Abb. 65) im Achs
abstand r schneidet. Jede Luftschraube wird so ausgefiihrt, 
daB die beiden Schnitte in gleichen Entfernungen von der 
Achse genau symmetrisch zueinander ausfallen. Die Richtung V 
der Propellerachse ist fiir beide Schnitte dieselbe, die Rich
tung H der Drehgeschwindigkeit aber oben und unten ent
gegengesetzt. Die Kriiftedreiecke fallen daher auch symmetrisch 
aus und man erkennt ohne weiters, daB die Zugkrafte der bei

Widerstlllld 
~-r=-~ 

v 

v 
H 

den Elemente die gleiche, 
die Widerstande aber ent-

gegengesetzte Richtung 
haben. 

Das ganze Propellerblatt 
kann man sich in schmale 
Elemente der in Abb. 65 ge
kennzeichneten Art zerlegt 
denken. Auf jedes Element 
wirken Luftkrafte in der 
eben besprochenen Weise, 
wobei natiirlich nicht be-

V hauptet werden soIl, daB 
die GroBe der an einem Ele
ment angreifenden Kraft 

u von dem Vorhandensein der 
N achbarelemente ganz unab
hangig ist. J edenfalls aber 

Abb.69. Die gegeniiberliegenden konnen wir annehmen, daB 
Propellerelemente. zunachst die durchaus in 

gleichem Sinne (in Abb. 69 rechts vertikal aufwiirts) wirkenden 
Zugkrafte aller Elemente sich zu einer Gesamtkraft der gleichen 
Richtung zusammensetzen werden, die wir die Z u g k r aft de r 
Luftschraube nennen wollen. Mit den Widerstandskraften 
der Elemente konnen wir nicht in gleicher Weise verfahren, 
da immer je zwei Elemente gleich groBe, entgegengerichtete 
Krafte ergeben, sodaB die Summe Null herauskame. Man erkennt 
aber, daB die beiden Krafte, die im Abstand 2 r voneinander 
wirken, ein "Kraftepaar" bilden, dessen Kraftmoment oder Dreh
moment die GroBe 2 r mal der KraftgroBe und einen Drehsinn 
gleich dem der Uhrzeigerbewegung entgegengesetzten aufweist. 
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Die Momente, die von den einzelnen Propellerelementen her
riihren, konnen wir wieder addieren und sie ergeben als Summe 
das, was wir das Widerstandskraftmoment der Luft
s c hr a u b e nennen. Mit diesem und der Zugkraft des Propellers 
werden wir uns in Abschn. 18 ausfiihrlicher beschaftigen. 

Bei Bewegung des Flugzeuges- setzt sich, wie wir schon 
sagten, die B ewe gun g des Pro p e 11 ere 1 e men t s aus 
zwei Bestandteilen zusammen: aus der Drehbewegung der Luft
schraube mit der Umlaufgeschwindigkeit u in Richtung H 
(Abb. 66) und aus der fortschreitenden Bewegung des Flug
zeuges mit der Geschwindigkeit v in Richtung V. Aus u und v 
ergibt sich die auch in Abb. 68 eingezeichnete resultierende 
Geschwindigkeit w. Der Winkel zwischen der resultierenden 
Geschwindigkeit und der Sehnenrichtung des Elements l ) ist 
der Anstellwinkel des Elements, den wir wieder, wie bei 
der Trag£lache, mit a bezeichnen. Am Stand, d. h. wenn keine 
Fluggeschwindigkeit v da ist, faUt der Anstellwinkel mit dem 
Steigungswinkel b zusammen; im Flug ist er stets kleiner als 
der Steigungswinkel. Je kleiner die Flugzeuggeschwindigkeit 
bei gleichbleibendem u, um so groBer wird, wie man sieht, der 
Anstellwinkel; den groBten Wert erreicht er beim StandI auf. Nun 
wachsen mit dem Anstellwinkel, wie wir aus Abschnitt 8 wissen, 
stets auch die Beiwerte za und zr und daher auch die Krafte, 
also hier Widerstands- und Zugkraft. Beim groBten Anstell
winkel, am Stand, ist der Widerstand am groBten; es muB da
her mit einem gegebenen Motor der Propeller am Stand am 
langsamsten laufen. Beim Steigen hat, wie wir noch spater 
horen werden, die Geschwindigkeit des Flugzeuges einen klei
neren Wert als beim Wagrecht£lug. Es ist daher beim Steigen 
der Anstellwinkel der Propellerelemente und somit auch der 
Propellerwiderstand groBer; daher macht der Propeller beim 
Steigen weniger Umdrehungen in der Minute als im Wagrecht
£lug, vorausgesetzt, daB der Motorhebel nicht verstellt wird. 

1) Bei Prop ell ern finden oft auch Profile Verwendung, deren Be
grenzung beiderseits konvex ist, sodal3 eine eigentliche "Sehnenrichtung" 
nicht angegeben werden kann, wie es Abb. 27 zeigt. (V gl. a. die Propeller
Querschnitte in Abb. 79 u. 80). Man mul3 dann, urn den Anstellwinkel 
zu definieren, irgend eine Richtung im Profil festlegen; in welcher Weise 
es geschieht, ist fUr die Sache gleichgiiltig. 
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Auch die Zugkraft wachst mit dem Anstellwinkel; sie ist beim 
Laufen am Stand am groBten, wesentlich kleiner beim Wagrecht
flug, beim Steigen endlich etwas groBer als beim Wagrecht
flug. Wir werden darauf in Kapitel VI noch zu sprechen 
kommen. 

Die Geschwindigkeit v des Flugzeuges und die Umlauf
geschwindigkeit u eines Propellerelements bestimmen einen 
Winkel, der in den Abb. 66 und 68 mit c bezeichnet ist 
tg c = v: u. Es ist das der Winkel, den die Bewcgungsrichtung 
mit der Wagrechten H einschlie13t. Man erkennt aus den Abbil
dungen, da13 c der Differenz zwischen dem Steigungswinkel b und 
dem Anstellwinkel a gleich ist, c = b - a. Der Winkel c andert sich 
von einem Element zum andern, da die Umlaufgeschwindigkeit u 
der Entfernung r von der Achse d.irekt proportional ist. Es wird 
also c nach auBen hin immer kleiner und kleiner. Da man den 
Anstellwinkel a moglichst konstant halten will (entsprechend den 
bei der Tragflache gefundenen giinstigsten Werten von wenigen 
Graden), so muB man den Steigungswinkel b nach auBen hin 
abnehmen lassen, damit die Differenz b - c = a moglichst un
geandert bleibt. Jede Luftschraube hat daher nach auBen hin 
abnehmende Steigungswinkel, was beim erst en Anblick schon 
auffaIlt; das MaB der Abnahme ist verschieden. 

In der Regel, aber nicht immer, werden die Propeller so 
k~mstruiert, daB die Steigung aller Elemente gleich bleibt. 
Aus der oben angegebenen Formel tg b = S: 2 r 7l geht hervor, 
daB wenn S konstant bleiben soIl, b (wegen des Wachs ens von r) 
in ganz bestimmtem MaBe nach auBen hin abnehmen muB. 
Nur in diesem FaIle kann man eigentlich von einer "Steigung der 
Luftschraube" schlechthin sprechen. Es gibt aber auch Pro
peller, bei denen die Steigung nicht fiir aIle Elemente die gleiche, 
sondern so geregelt ist, daB b genau in demselben MaBe ab
nimmt wie c, damit die Differenz b - c = a unveranderlich 
bleibt. (Diese Bedingung kann natiirlich nur fUr eine bestimmte 
Umlaufzahl und fUr ein bestimmtes v genau erfiillt werden, da 
das MaB der Abnahme von c von der Umlaufzahl und der 
Geschwindigkeit abhangt.) Urn sich von diesem Mangel so weit 
wie moglich frei zu machen, hat man in letzter Zeit auch Luft
schrauben mit veranderlicher Steigung konstruiert; gewohnlich 
in der Art, daB die ll'liigelblatter urn eine senkrecht zur Luft-
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schraubenachse im Propeller liegende Achse drehbar angeordnet 
werden. Sehr diffizile Konstruktionen sehen sogar die selbst
tatige Steuerung der Steigungsanderung durch die Geschwindig
keitsanderung vor. AHe diese Konstruktionen dienen dem 
Zwecke, zu dem jeweiligen Verhaltnis v: U (U = Umlauf
geschwindigkeit am auBersten Umfang) ein S so einzustellen, 
daB die Differenz b - c fUr moglichst viele Luftschraubenele
mente eines Propellers geeignete An stell winkel ergibt. - In 
jedem FaIle, in dem S nicht konstant ist, versteht man unter 
der Steigung einen Mittelwert aus den Steigungen der ein
zelnen Elemente. Dazu vgl. auch Abschn. 19, wo noch ein 
etwas anderer Steigungsbegriff eingefUhrt wird. 

17. Herstellung und Priifung der Luftschrauben. 
Bisher wurden die Luftschrauben fiir Flugzeuge vorwiegend 

aus Holz hergestellt. Schmale Lamellen (Bretter), die einander 
facherartig iiberdecken, werden mittels eines 
wetterbestandigen Leims von groBer Klebefiihig
keit zusammengehalten. Die Schnitte der ein
zelnen Lamellen -Ebenen (die senkrecht zur 
Schraubenachse stehen) mit der Schraubenflache 
sind auf dieser als lang laufende Linien erkenn
bar (Abb. 70). Zur Verminderung des Widerstan
des werden die AuBenflachen sorgfiiltig lackiert, 
in neuerer Zeit wohl auch mit einer Zellulose
schicht bedeckt. Bei Wasserflugzeugen wird an 
den auBeren Enden ein Metalliiberzug angebracht, 
da sonst durch Wassertropfen, die auf den rotieren
den Propeller fallen, Beschadigungen entstehen. 

Fast durchweg verwenden wir zweifliigelige 
Luftschrauben. Die Lamellen fUr die beiden 
Fliigellaufen durch und die Nabe wird aus ihnen 
ausgeschnitten. Man hat gelegentlich auch vier
fliigelige Propeller versucht: durchgehende Haupt
balken iiberkreuzen einander rechtwinklig; da
zwischen werden abwechselnd in beiden Rich-

Abb.70. 
Ansicht des 

Propellerblattes. 

tungen Lamellen eingelegt, die nur bis zur Nabe reichen, also 
nicht durchlaufen. Grundsatzlich andere Propeller-Konstruk
tionen sind in groBer Zahl vorgeschlagen und zum Teil er-
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probt worden, z. B. Fliigel aus Stoff, die durch eingelegte 
Eisenstiicke bei der Rotation gespannt werden (Parseval), oder 
Propeller mit durchlaufendem Eisenkern und querliegenden 
Holzlamellen. In neuerer Zeit macht sich mehr und mehr 
das Bestreben geltend, im Propellerbau zu Metallkonstruktio
nen iiberzugehen. Duralumin und Stahl sind die hierbei bevor
zugten Baustoffe. 

Von entscheidender Bedeutung fiir die Wirksamkeit einer 
Luftschraube ist, ahnlich wie bei der Tragflache, die Gestalt 
des Querschnittes oder das Profil. In hOherem MaBe als bei 
der Tragflache ist man hier auf die Wahl starker (dicker) Pro
file angewiesen, weil die Luftschraube ohne weitere Hilfskon
struktion (wie sie die Verbindung zweier Tragflachen beim 
Doppeldecker, s. Abschn. 11, darstellt) die ganze Belastung durch 
den Flachendruck und iiberdies die von der Fliehkraft her
riihrende Beanspruchung aufnehmen muB. Die mittlere FIachell
belastung einer Luftschraube schwankt sehr stark je nach der 
Umlaufzahl und hat im Durchschnitt etwa die GroBenordnung 
500 kgjm2 • Namentlich gegen die Nabe zu muB man sich bei 
der Wahl der Querschnittsform hauptsachlich von konstruktiven 
Riicksichten statt von aerodynamischen Gesichtspunkten leiten 
lassen. Darin liegt auch ein Grund dafiir, daB die Wirkungs
grade der Luftschrauben heute noch oft unbefriedigend sind. 

Urn sich in einem bestimmten Fall von der Eignung einer 
Luftschraube zu iiberzeugen, muB man eine Reihe von Unter
suchungen vornehmen, die wir hier kurz besprechen wollen, da 
sie einen Einblick in das Wesen und die Verwendung der 
Luftschrauben gewahren. 

a) Geometrische N achpriifung. Es ist zunachst festzu
stellen, ob die Steigung und die Profilform des Propellers richtig 
sind. Urn die Steigung zu iiberpriifen, wird die Luftschraube auf 
einen MeBtisch so aufgelegt, daB die Achse genau senkrecht zur 
Tischplatte steht. Hierauf wird mit einem entsprechend groBen 
Zirkel ein Kreisbogen, dessen Mittelpunkt in der Achse liegt, 
auf dem Propellerblatt beschrieben (Radius r). Dieser Kreis
bogen schneidet die Eintrittskante und die Austrittskante in 
je einem Punkt; der Hohenunterschied der beiden Punkte wird 
gemessen und habe die GroBe h. Die Blattbreite sei an dieser 
Stelle mit B bestimmt worden. Nach Abschnitt 16 ergibt sich 
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'i 2 
nun die Steigung S aus -'- = -~~; diese GroBe muB also mit 

h B 
der verlangten iibereinstimmen. - Zur Nachpriifung der Profil
form verwendet man besondere Schablonen, die an den Propeller 
in verschiedenen Abstanden von der Achse angelegt werden. 

b) Statische Ausbalancierung. Ein PropellerheiBtdann 
statisch ausbalanciert, wenn sein Schwerpunkt in der Drehachse 
liegt. Ist dies nlcht der Fall, so entstehen Flieh-(Zentrifugal-) 
Krafte. Zur Priifung wird (Abb. 71) eine zylindrische Welle durch 
die Nabe der Luftschraube durchgesteckt und auf zwei Schneiden 
aufgelegt. Auf diesen wird der Propeller von Hand aus lang-

Abb. 71. 
Statische Ausbalancierung. 

Abb.72 
FIiehkraft-Moment. 

sam hin und her bewegt; bleibt er in jeder Lage gleich
maBig stehen, so ist er statisch ausbalanciert. 

c) Dynamische Ausbalancierung (Auswuchtung). Es 
geniigt jedoch nicht, daB der Schwerpunkt der Luftschraube 
in der Achse liegt, damit aIle schiidliche Fliehkraftwirkung aus
geschlossen wird. Abb. 72 zeigt einen Korper, der aus zwei starr 
verbundenen Kugeln besteht und urn eine gegen die Verbin
dungsstange geneigte Achse drehbar ist. Der Schwerpunkt 
dieses Korpers liegt sicher in der Drehachse, wenn die Kugeln 
gleich und gleich weit von der Drehachse angeordnet sind. Aber 
es entstehen bei der Dr-ehung Fliehkrafte (in den eingezeich
neten Pfeilrichtungen), die einander nicht aufheben, sondern ein 
bestimmtes Kraftmoment auf die Achse ausiiben. Ein solcher 
Korper, wie der in Abb. 72 gezeichnete, heiBt fiir seine Dreh-



126 Die Luftschraube. 

achse "statisch" ausbalanciert, abel' nicht "dynamisch". Eine 
Luftschraube ist nul' dann dynamisch ausbalanciert, wenn keine 
Fliehkrafte auftreten, die aneinander vorbeiwirken, odeI' richtiger 
ausgedriickt, wenn die Fliehkrafte kein resultierendes Moment 
(Kraftepaar) bilden. Mechanische V orrichtungen zur Dber
priifung del' Auswuchtung sind sehr umstandlich; man begniigt 
sich gewohnlich damit, den Propeller laufen zu lassen und durch 
Beobachtung del' Bewegung zu beurteilen, ob ein Fliehkraft
moment auftritt. 

Auch bei statisch und dynamisch richtig ausbalancierten 
Propellern konnen noch unerwiinschte Bewegungserscheinungen 
auftreten. Wir nennen VOl' allem das sog. Flattern del' Luft
schraube, das wohl von einer Resonanz zwischen Umdre
hungszahl und Eigenschwingungszahl des Propellers herriihrt. 
Hier Hegen, namentlich, wenn man zu leichteren Metallfliigeln 
iibergehen will, noch mannigfache, zum Teil ungeloste Schwierig
keiten VOl'. 

d) Zugprobe am Stand. Die Zugkraft eines Propellers 
kann in einfacher Weise am Stand gem essen werden. In dem 
fertig ausgeriisteten Flugzeug wird del' Motor mit dem zugehorigen 
Propeller in Gang gebracht. Das Flugzeug, das dabei genau 
wagrechte Lage haben muB, wird an seinem hinteren Endeunter 
Zwischenschaltung einer geeichten Zugfeder (Federwage) mit 
einem fest en Pflock verbunden. An del' Dehnung del' Feder kann 
man nun die Kraft ablesen, mit del' bei del' betreffenden Drehzahl 
die Luftschraube zieht. Durchschnittlich betragt die Zugkraft 
unserer Luftschrauben am Stand 2 bis 4 kgjPS, also bei einem 
160-PS-Motor 320 bis 640 kg. Erheblich hohere Werte erhalt 
man bei sog. Hubschrauben, die eigens zur Entwicklung 
groBer Zugkrafte bei geringer odeI' ganz verschwindender Fort
bewegung gebaut sind. Diese Zahl, Zugkraft am Stand pro 
PS, ist jedoch kein ausschlaggebendes Kennzeichen fUr die 
Luftschraube eines Flugzeuges. MaBgebend ist vielmehr del' 
Wirkungsgrad, d. h. das VerhaItnis del' im Fluge von del' Luft
schraube abgegebenen Leistung (Zugkraft mal Geschwindigkeit) 
zur MotorIeistung (siehe Abschn. 19); die Zugkraft im Fluge 
kann abel' aus del' Zugkraft am Stand nicht allgemein erschlossen 
werden. Di~ Standprobe darf nul' als AnhaItspunkt fiir die 
Beurteilung einer Reihe von Luftschrauben derselben Type 
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dienen; nur wenn man sicher weiB, daB zweiLuftschrauben in 
der Bauart vollig gleich sind, darf'man vermuten, daB die am 
Stand starkere auch im Flug mehr zieht. 

e) Erprobung in Fahrt. Die vollstandige Untersuchung 
einer Luftschraube erfordert die Messung der Zugkraft und des 
Widerstandskraftmomentes bei den im Flug tatsachlich vor
handenen Verhaltnissen. Diese Priifung kann auf zweierlei 
Weise geschehen. Man kann die Luftschraube in einem Luftkanal 
priifen, d. h. in einem geschlossenen Raum, in dem ihr ein Luft
strom mit einer dem Flug entsprechenden Geschwindigkeit ent
gegengetrieben wird; dadurch erreicht man annahernd dieselben 
relativen Bewegungsverhaltnisse wie im Fluge. Oder man kann 
die Luftschraube mit dem Motor auf einem Wagen aufstellen 
und diesen mit Fluggeschwindigkeit iiber ein Geleise laufen 
lassen. Beide Verfahren haben gewisse Vor- und Nachteile. 
Die Prufung im Luftkanal gestattet, die Messungen genauer 
durchzufiihren. Die Priifung im fahrenden Wagen besitzt den 
Vorzug, daB die Versuchsanordnung dem Flugzustand besser 
angepaBt ist, jedoch sind die Messungen schwieriger. Das Er
gebnis der Messungen gelangt in beiden Fallen in den Schau
bildern zum Ausdruck, wie wir sie im folgenden Abschnitt an 
Hand der Abb. 75 bis 77 besprechen werden. 

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

Die Zugkraft und die Widerstandskraft eines Luftschrauben
elementes sind, wie wir in Abschnitt 16 gehort haben, K 0 m
pon e nten einer Luftkraft, ganz analog dem Auftrieb und 
dem Widerstand einer Tragflache. Es mussen also auch hier 
dieselben allgemeinen Gesetze gelten, wie sie am SchluB von 
Abschnitt 6 besprochen wurden, und zwar nicht nur fUr jedes 
einzelne Element, sondern auch fUr die ganze Schraube. Wir 
denken zunachst an die Zugkraft einer am Stand laufenden 
Schraube. Die Umlaufgeschwindigkeit am auBeren Umfang ge
messen, oder kurz die Umfangsgeschwindigkeit, sei mit Ube
zeichnet. Wir werden hier dem Fruheren entsprechend ansetzen 
durfen, daB die Zugkraft proportional der Luftdichte m, der Luft
schrauben-Flache Fund dem Quadrat der Umfangsgeschwindig
keit U ist, im ubrigen aber durch einen Beiwert bestimmt wird, 
der von der Gestalt (Profilform, Steigung usw.) der Luftschraube 
abhangt und der mit zp als "Beiwert der Propellerzugkraft" 
bezeichnet sei, also: 

Z=zp.m.F.U2. 

Das einzige, was an dieser Formel gegenuber der in Abschnitt 8 
fur den Tragflachenauftrieb A verwendeten einer Erklarung be
darf; ist, daB wir hier willkurlich die Geschwindigkeit gerade des 
auBersten Elementes ausgewahlt haben, wahrend wir bei der 
Tragflache, da sich dort aIle Elemente mit gleicher Geschwindig
keit bewegen, die Geschwindigkeit schlechthin einsetzen konnten. 
Aber solange die Luftschraube am Stand liiuft, sind ja aIle Ge
schwindigkeiten untereinander proportional; sob aId infolge Er
hohung der Umlaufzahl die Umfangsgeschwindigkeit U wachst, 
nehmen in gleichem MaBe die Geschwindigkeiten aller an
deren Elemente zu. Es druckt also un sere Formel ganz 
richtig den Tatbestand aus, daB fur jedes einzelne Luftschrauben
ele~ent die Zugkraft dem Quadrat seiner Geschwindigkeit 
proportional ist. 

Anders wird die Sache freilich, wenn die Luftschraube im 
bewegten Flugzeug umlauft. Jetzt sind die Geschwindig
keiten der Elemente nicht aIle durch die GroBe von U aIlein 
bestimmt, sondern durch U in Verbindung mit der Flugzeug-
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geschwindigkeit v. Z. B. ergibt sich fur das auBerste Element 
die Geschwindigkeit aus dem rechtwinkligen Dreieck in Abb. 69 
gleieh der Wurzel aus U2 + v2• Wenn man also U beispiels
weise verdoppelt, so andel'll sieh die Gesehwindigkeiten del' 
einzelnen Elemente in sehr versehiedenem MaBe, die del' innen 
liegenden bleiben fast unverandert, die der auBen liegenden 
werden annahel'lld verdoppelt. Z. B.: Bei einer Flugzeug
geschwindigkeit v = 30 mjsek sei die Umfangsgeschwindigkeit 
del' Luftschraube von 2,80 m Durehmesser einmal 70 mJsek 
und einmal 140 mjsek. Die Geschwindigkeit des auBersten 
Luftschraubenelementes ist im ersten Fall Wurzel aus 302 -+-702, 

d. i. 76 misek, im zweiten Wurzel aus 302 + 1402, d. i. 143 mjsek. 
Ein Element abel', das nul' 14 em Abstand von der Aehse be
sitzt, gleieh dem zehnten Teil des Luftsehraubenhalbmessers, hat 
zur Umlaufgesehwindigkeit aueh nur ein Zehntel von U, im 
ersten Fall 7, im zweiten 14 mjsek; die Gesamtgeschwindigkeiten 
dieses Elementes sind im erst en Fall Wurzel aus 302 + 72, 

d. i. 31 misek, im zweiten Wurzel aus 302 + 142, d. i. 33 mjsek. 
Beim auBeren Element tritt also eine VergroBerung von 76 
auf 143, beim inneren nul' von 31 auf 33 ein. 

Sollen die Geschwindigkeiten aller Luftschraubenelemente 
in gleiehem Verhaltnis vergroBert odeI' verkleinert werden, 
so ist das nul' in der Weise moglich, daB beide Komponenten, 
namlieh Flugzeuggeschwindigkeit v und Luftschrauben-Umfangs
geschwindigkeit U in demselben Verhaltnis geandert werden. 
Bleibt del' Quotient v: U del' gleiehe, so bleiben alle Bewegungs
verhaltnisse del' Luftschraubenelemente unverandert. Es folgt 
daraus, daB wir die Formel fUr die Luftschraubenzugkraft, die 
oben unter Voraussetzung des Laufens am Stand aufgestellt 
wurde, auch fUr beliebige Luftschraubenbewegung im Fluge 
anwenden durfen, wenn wir beachten, daB der Beiwert zp je 
nach del' GroBe, die der Quotient v: U hat, richtig eingesetzt 
wird. KUTz gesprochen: Der Beiwert zp der Luftschrauben
zugkraft hangt auBer von der Gestalt del' Luftschraube (Profil, 
Steigung usw.)auch von dem jeweiligen Verhaltnis v:U 
(Flugzeuggeschwindigkeit zu Luftschrauben-U mfangsgeschwindig
keit) abo 

Man bezeichnet das Verhaltnis v: U, das bei der Luftschraube 
eine ahnliche Rolle spielt, wie del' Anstellwinkel bei der Trag-

Mises, FJugJehre. 4. Autl. 9 
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Hache, als den Fortschrittsgrad der Luftschraube. Die 
Bewegung am Stand entspricht dem Fortschrittsgrad null. 

Abb. 75 zeigt das durch Versuche im Luftkanal bestimmte 
zp fur die in Abb. 73 und 74 in Draufsicht und (vergraBerten) 
Querschnitten dargestellte Luftschraube. Man sieht, daB die 
Zugkraft - bei gleichbleibender Umlaufzahl - am Stand am 
graBten ist und mehr und mehr abnimmt, wenn die Flugzeug
geschwindigkeit v (und damit das Verhaltnis v: U) wachst. 
Beispiel: Eine Luftschraube der in Abb. 73/74 gekennzeichneten 
Gestalt habe einen Durchmesser D = 2 R = 2,80 m. Die ubrigen 
Abmessungen ergeben sich dann aus Abb. 73, indem man in dem 

!!.. = U5 S ' 

Abb. 73 u. 74. Ansicht und Querschnitte einer Luftschraube. 

MaBstab abliest, der durch die Angabe des Durchmessers bestimmt 
wird. Es erweist sich die Blattbreite gleich 168 mm und die 
Flache der Draufsicht F= 0,43 m2 (das ist etwas weniger als das 
Produkt D·B, weil die Nabe und die Abrundungen abzurechnen 
sind). Bei 1350 Umdrehungen pro Minute ist die Urn fangs-

geschwindigkeit U = 2,80 Jl 1!~0 = 198 mIsek, denn ein Um

fangspunkt legt den Weg 2,80 Jl in 60 Sekunden 1350 mal zuruck. 
Sei die Flugzeuggeschwindigkeit v = 35 mIsek, so ist der Quo
tient v: U = 35: 198 = 0,177. Fur dieses v: U zeigt Abb. 75 
den Beiwert zp zu 0,13 an. Also ist die Zugkraft 

Z= 0,13· ~. 0,43.1982 = 274 kg. 

Am Stand besitzt dieselbe Luftschraube bei derselben Umlauf
zahl die Zugkraft 

Z = 0,20 . ~. 0,43 . 1982 = 421 kg, 
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denn die zp-Linie gibt fur v: U = ° den Beiwert zp zu 
0,20 an. 

Fur die zweite beim Propeller auftretende Luftkraft-Gro13e, 
das Widerstandskraftmoment, kann man eine ganz analoge Formel 
wie fur Z aufstellen, nur mu13 man hier beachten, daB es sich 
um ein Moment, d. i. Produkt aus Kraft und Abstand, handelt. 
Bezeichnet daher wie oben R den Halbmesser der Luftschraube, 
so set-zen wir: 

M = zm . 111 • R . F· U2• 

Das Einfligen von R in diese Formel ist notwendig, weil das 
Moment die Dimension eines Produktes von Kraft und Lange 
besitzt, also zm die Dimension einer Lange haben miiBte, wenn 
R nicht dastiinde. Dann ware zm bei einem Modellversuch 
sovielmal kleiner gegeniiber dem wirklichen Wert wie das Mo
dell der ausgefiihrten Schraube gegeniiber verkleinert ist. Wir 
halten aber daran fest, daB unsere Beiwerte dimensionslose 
Gro13en seien, damit sie in jedem Fall gebraucht werden konnen, 
welche Ma13einheiten oder ModellgroBen man auch der Rech
nung zugrunde legt. Wir nennen z'" den "Beiwert des Wi
derstandskraftmomentes". Sein Wert, der bei gegebener Ge
stalt der Schraube wieder von dem Fortschrittsgrad v: U abhangen 
mu13, ist fiir das in Abb. 73/74 dargestellte Beispiel in Abb. 76 
als Funktion von v : U eingetragen. Fiir unser Zahlenbeispiel mit 
R = 1,40 m, v: U = 0,177, V = 198 mjsek zeigt Abb.76 den 
Beiwert zm = 0,0355 an. Es betragt somit das zur Drehung 
der Luftschraube mit 1350 Umdrehungen in der Minute bei 
35 m/sek Fluggeschwindigkeit crforderliche Moment 

M = 0,01355 . g . 1,4 . 0,43 . 1982 = 105 kgm 

Um die Schraube am Stand mit derselben Umlaufzahl zu be
wegen, ist das Moment 

M = 0,054 . § . 1,4 . 0,43 . 1982 = 160kgm 

erforderlich, da die Abb. 76 an der Stelle v: U = ° den Bei
wert zm = 0,054 gibt. Man sieht an dem Beispiel, daB die 
Umdrehungszahl am Stand notwendig kleiner werden muB, wenn 
das Moment, mit dem der Motor wirkt, unverandert bleibt. 

Gelegentlich werden auch etwas andere Formeln fiir Zug
kraft und Widerstandskraftmoment eines Propellers angeschrie
ben, die sich aber von den hier verwendeten nur unwesentlich 

9* 
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unterscheiden. Z. B. kann man die FHiche F der Schraube als 
einen Bruchteil cp der geEamten Kreisflache R 2 1l ansetzen: 
F=cp.R2 1l • Schreibt man dann z~ fur das Produkt zp·cp und z:.. 
fUr das Produkt zm· cp, so lauten die Formeln 

Hierin bezeichnet man z' kurz als "Schubwert", z:.. als "Dreh
wert" der Luftschraube. Der Vorteil bei Verwendung dieser 
GroBen an Stelle unserer Beiwerte ist der, daB man von der 
immerhin umstandlichen und nie genau ausfUhrbaren Messung 
der Draufsichtflache F der Schraube frei ist. Andrerseits haben 
unsere Beiwerte zp und zm den Vorteil groBerer Anschaulichkeit, 
da sie in unmittelbarem Zusammenhang mit der Flachenbelastung 
stehen. Fur eine bestimmte Luftschraube unterscheiden sich 
die beiden Zahlenpaare natiirlich nur urn den konstanten 
Faktor cp, d. h. in Abb. 75 und 76 waren nur die MaBstabe zu 
verandern, wenn man z~ und z'm ablesen wollte . 

.Ahnlich wie man die Wirksamkeit eines Tragflugels auf 
das "Abwartswerfen von Luft" durch den bewegten Fliigel 
zuriickfiihren kann (vgl. Abschn. 7 SchluB), so kann man auch 
die Zugkraft einer Luftschraube dadurch "erklaren", daB man 
bemerkt, es werde die dem Propeller auf der Vorderseite in der 
Achsrichtung (entgegen dem Flugsinn) zustromende Luft durch 
den Propeller beschleunigt. In dieser Bemerkung liegt nur die Er
kenntnis von der Giiltigkeit des allgemeinen Bewegungsgesetzes: 
Kraft = Masse X Beschleunigung. Ware die in der Zeiteinheit zu
stromende Luftmenge V und die GroBe w' der Geschwindigkeits
zunahme beim Durchgang durch den Schraubenkreis bekannt, so 
hiitte man in dem Produkt m· V·w' die GroBe des Propellerzuges. 
Die weitere Ausfiihrung der Dberlegungen, die sich hier ankniipfen 
lassen und auf die wir in Abschnitt 19 noch kurz eingehen 
wollen, bezeichnet man als die "Strahltheorie" des Propellers 1). 

1) Eine gute V'bersicht iiber die verschiedenen "Propellertheorien" 
enthalt daB neue Buch: The elements of aerofoil and airscrew theory von 
H. Glauert, Cambridge: University Press 1926. Deutsch von H. Holl, 
Berlin, Springer 1929. 1m iibrigen vgl. die gebrauchlichen Lehr- und 
Handbiicher der Flugtechnik. 
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19. Leistung, Wirkungsgrad und Schliipfung 
einer Luftschraube. 

Die Arbeit, die eine Luftschraube im Fluge pro Zeiteinheit 
leistet, ist gleich dem Produkt aus Zugkraft und Fluggeschwin
digkeit v. Die Arbeit, die die Luftsehraube aufnimmt, reehnet 
sieh aus dem Widerstandskraftmoment M und der Umfangs
geschwindigkeit U. J edes Kraftmoment ist als GroBe einer am 
Hebelarm Eins wirkenden Kraft anzusehen, also die Leistung gleieh 
dem Produkt aus Moment und Umlaufgeschwindigkeit im Achs
abstand 1. Diese Gesehwindigkeit hat den Weft U: R, daher ist 
die aufgenommene Leistung gleieh M· U: R. In unserm Beispiel 
am Schlusse von Abschn.18 mit M = 105 kgm, U = 198 mjsek, 
R = 1,4 m betragt die aufgenommene Leistung 105· 198 : 1,4 
=14850 kgmjsek, oder 14850: 75=198PS. Dagegen ware die von 
der Schraube abgegebene Leistung mit Z = 274 kg, v = 35 mjsek 
nur 274· 35 = 9590 kgmjsek gleich 9590: 75 = 128 PS. 

Das' Verhaltnis zwischen abgegebener und aufgenommener 
Leistung bezeichnet man als den Wirk ungsgrad der Luft
schraube. Sein Wert ist: 

M·U Z v 
1] =Z·v: R =-Xi:R· U· 

Beaehtet man nun die in Absehnitt 18 aufgestellten Formeln 
fiir Z und M, so sieht man, daB bei Bildung des Quotienten 
Z dureh lrI: R die Diehte m, die Propellerflaehe Fund das 
Geschwindigkeitsquadrat U2 herausfaIlen und nur die beiden 
Beiwerte zp und zm iibrigbleiben: 

zp v 
1]=z", . U· 

Man erhii,lt somit den Wirkungsgrad der Luftschraube, indem 
man das Verhaltnis der beiden Beiwerte der Luftschraube 
zl,:zm mit dem Fortschrittsgrad v:U multipliziert. Fur 
jeden Wert von v: U kann man den Abb. 75 und 76 die beiden 
Beiwerte entnehmen, den Quotienten bilden, ihn mit dem Wert 
der Abszisse multiplizieren und dann in einem neuen Sehau
bild auftragen. So ist Abb. 77 entstanden, die den Verlauf 
des Wirkungsgrades 1] fUr aIle Werte von v: U (fUr die Luft-
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schraube der Abb. 73/74) darstellt. Man erkennt ohne weiteres, 
daB wie zp und zm zu den Beiwerten za und zr der Tragflache, so 
auch der Wirkungsgrad 'fJ zu der Gleitzahl e eine gewisse Analogie 
bildet. Fur unser Beispiel mit v: U=0,177, Zp = 0,13, zm=0,0355 

·bt . h d W· k d 0,13 ° erg! . SIC er Ir ungsgra 'fJ = 0,0355 ·,177 = 0,65 

(gleich dem Verhiiltnis der Leistungen 128: 198). Der hOchste 
Wirkungsgrad unserer Luftschraube wird, wie die Abb. 77 zeigt, 
beim Fortschrittsgrad 0,25 erreicht und betragt etwa 80vH. Die 
besten heute erreichbaren Wirkungsgrade von Luftschrauben 
liegen wenig hoher als dieser Wert. 

Die in Abb. 77 gegebene Kurve stellt den experimentell 
bestimmten Wirkungsgrad der Luftschraube dar, denn zu ihrer 
Konstruktion wurden die im Windkanal ermittelten GroBen zp 
und zm herangezogen. Eine theoretische Bestimmung des Wirkungs
grades kann man versuchen unter Benutzung des in Abschn. 3 
entwickelten Impulssatzes, den man hier ahnlich anzuwenden 
hat, wie es in Abschn. 7 und 10 gelegentlich der Besprechung 
der Tragflachenwirkung angedeutet wurde. Viel ist allerdings auf 
diesem Wege nicht zu erreichen. 

Urn den Impulssatz in der Form anwenden zu konnen, wie er 
fUr stationare Bewegungen abgeleitet wurde, mussen wir uns die 
Luftschraube ruhend und die Luft, der Fahrtrichtung entgegen
gesetzt, mit der Geschwindigkeit v an sie V0n vorn herangebracht 
denken. Die Wirkung der rotierenden Schraube besteht nu~ 
darin, daB sie die an sie herankommende Luftmenge mit einer 
etwas erhohten Geschwindigkeit v + w nach hinten wirft. 1st 
V die in der Sekunde zustromende Luftmenge, so stellt das Pro
dukt m V w die Kraft dar, die einerseits die Schraube auf die 
Luft ausubt und die andererseits als Gegenwirkung der Luft 
auf die Schraube in der GroBe der Zugkraft Z in Erscheinung 
tritt. Wir haben demgemaB Z = m V w. Die von der Luftschraube 
abgegebene Leistung ist wieder wie fruher Z v = m V w v . Die 
LeistungsgroBe, die von der Schraube theoretisch aufgewandt 
werden muB, urn die zustromende Luft von der Geschwindig
keit v auf die Geschwindigkeit v + w zu bringen, berechnet sich 
aus dem Unterschied der lebendigen Kraft hinter und vor der 
Schraube. Da lebendige Kraft (oder kinetische Energie) durch 
das Produkt der halben Masse in das Quadrat der Geschwindig-
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keit gem essen wird, betragt die in Frage kommende Differenz 
in unserem Fall 

~m V(V+W)2 - ~m Vv 2 = m Vwv+ ~ m Vw 2. 
Als theoretischer Wirkungsgrad ist dann zu bezeichnen das Ver
haltnis der abgegebenen zur aufgewandten Leistung, also 

mVwv 
rio = m Vwv+~m Vw 2 

oder, wenn man Zahler und Nenner durch m Vwv kiirzt, 
1 

170 = 1 w 
1+2v 

Man erkennt hier, daB der theoretische Wirkungsgrad nur 
dann berechenbar ware, wenn das Verhaltnis der von der Luft
schraube erzeugten Zusatzgeschwindigkeit w zur Fahrtgeschwin
digkeit v fUr alle in Betracht kommenden Werte von v bekannt 
ware. Es gibt aber leider zu wenig und nur zu ungenaue 
Anhaltspunkte zur Bestimmung dieses Verhaltnisses. AuBerdem 
sieht man leicht ein, daB im Verlauf des theoretischen Wirkungs
grades keinesfalls die wesentlichen Erscheinungen wiedergegeben 
werden, die man an dem versuchsmaBig bestimmten Wirkungs
grad kennen lernt. Die Abb. 77 zeigt, daB bei einem bestimmten 
Wert der Fahrtgeschwindigkeit v def Wirkungsgrad 0 eintritt. 
Der theoretische Ausdruck fUr 170 wiirde aber nur dann Null 
ergeben, wenn das Verhaltnis w: v unendlich wiirde, was offen
kundig keinen Sinn hat. Die Abweichungen zwischen den wirk
lichen und den in der "Strahltheorie" vorausgesetzten Verhalt
nissen sind sehr mannigfacher Art; an der Stelle tatsachlich 
verschwindenden Wirkungsgrades liegt es ofIenbar so, daB kein 
Strahl, der eine Beschleunigung erfahrt, durch den Luftschrauben
kreis hindurchgeht, so daB gar keine nutzbare Arbeit geleistet 
wird, wahrend durch Reibungen, Wirbelbildung usf. Arbeits
verlust entsteht. 

Nehmen wir jetzt den zweiten in Abschnitt 18 betrach
teten Fall, den Standla u f, vor, so erkennen wir bhne jede 
Rechnung, daB. hier 17 = 0 sein muB, da ja beim Standlauf 
von der Schraube Arbeit wohl aufgenommen, aber nicht an 
das Flugzeug abgegeben wird. Man versteht jetzt, wie verfehlt 
es ware, die Zugkraft am Stand schlechthin als MaB fUr die 
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Gute eines Propellers anzuseben (vgl. Abschnitt 17, d). Unser 
Abb. 77 zeigt aber, daB, abgesehen von der Stelle v = 0, der 
Wirkungsgrad 1') auch noch ein zweitesmal null wird, und zwar 
in unserem Beispiel bei v: U = 0,3. Fur dieses Geschwindigkeits
verhaltnis wird, wie man der Abb. 75 entnimmt, der Beiwert z 

p 
und damit die Zugkraft null, wabrend nach Abb. 76 immer noch 
ein gewisses Widerstandskraftmoment zu uberwinden bleibt. Man 
kann sich auch leicht erklaren, daB der Propeller bei einem be
stimmten Wert des Verhaltnisses v: U nicht mehr zieht. Denn wir 
haben in Abschnitt 16 gebOrt, daB mit zunehmendem Fort
schrittsgrad der Anstellwinkel der einzelnen Propellerelemente 
abnimmt, und wir wissen schon aus Abschnitt 8, daB mit ab
nehmendem Anstellwinkel die Luftkrafte im allgemeinen kleiner 
werden. Es ist demnach verstandlich, daB 
man einmal zu einem v: U kommen kann, 
bei dem die eine Komponente der Luftkraft 
verschwindet. N och anschaulicher ist aber 
folgende Dberlegung, die uns gleichzeitig zur 
EinfUhrung eines neuen Begriffes, der "Schlup
fung" einer Luftschraube, fUhren wird. 

Stellen wir uns vor, das Propellerblatt 
ware eine ideale, unendlich dunne geome

v 

H 

Abb. 78. Element 
einer ideellen 

Sohraube. 

trisch richtige Schraubenflache, d. h. jeder Schnitt von 
der zu Beginn von Abschnitt 16 erkIarten Art wurde nichts 
anderes als das Stuck einer Schraubenlinie von ganz bestimm
ter Steigung S ergeben. An Stelle des in Abb. 66 schraffier
ten Profiles wurde dann eine geneigte, nahezu gerade Linie 
treten (Abb.78), deren Neigung gegen die Wagrechte H durch 

den Winkel b mit tg b = ~ (vgl. Abschnitt 16) bestimmt 
2rn 

ware. Wenn wir die Analogie mit der Tragflache, die uns 
bisher immer geleitet hat, aufrechterbalten, so mussen wir jetzt 
an den Fall denken, daB ein Tragflugel durch eine vollkommene 
geometrische Ebene ersetzt wird. Ein derartiges Propeller
blatt, das erst mit Recht den Namen der "Luftschraube" ver
diente, mag sich nun mit der Umlaufzahl n pro Minute drchen, 
so daB die Umlaufgeschwindigkeit u eines Punktes im Achs-

n 
abstand r gerade 2 r n 60 betrage. Bei der Fluggeschwindigkeit v 
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wird dann der in Abschnitt 16 erkUi.rte Winkel c der Geschwindig

keitsrichtung (Abb. 78) durch tg c = v: U = 2:n: 6nO bestimmt. 

Man sieht, daB, wenn die Geschwindigkeit v gerade gleich 

S . ~, d. i. Steigung mal Umdrehungszahl pro Sekunde, gewahlt 
60 

wird, die beiden Winkel b und c fUr aIle Elemente gleich, 
ihre Differenzen a = b - c, also die Anstellwinkel, null werden 
miissen. Die ganze ideelle Schraubenflache bewegt sich dabei 
in sich selbst fort, so wie eine Ebene beim Anstellwinkel null 
sich in sich selbst verschiebt. Gehen wir in unserer Idealisierung 
so weit, daB wir von aller Oberflachenreibung absehen, so ist 
es klar, daB bei der eben betrachteten Bewegung keinerlei 
Luftkrafte auftreten: Eine ideelle Luft-"Schraube" liefert 
keine Zugkraft, wenn die Fluggeschwindigkeit v ge
rade dem Produkt aus Steigung S und sekundlicher 
Umdrehungszahl gleichkommt. Da die Umfangsgeschwindig-

keit U = 2 R n 6nO betragt, ist der Fortschrittsgrad v: U fiir 

den jetzt betrachteten Fall verschwindender Zugkraft gleich 
n n S 

S· -: 2 Rn . - = -- d. i. Steigung durch auBeren Umfang 
60 60 2Rn' 

des Schraubenkreises. 

Ein wirklicher Propeller weicht ja nun vielfach von 
einem ide ellen Schraubenblatt ab, aber er kann immerhin stets 
mit einer bestimmten geometrischen Schraube verglichen werden. 
Andernfalls diirfte man ja auch gar nicht von einer "Steigung" 
des Propellers schlechthin sprechen. Rechnen wir nun fiir 
eine gegebene Luftschraube das Verhaltnis S: 2Rn, Steigung 
durch auBeren Umfang, aus, so werden wir eine Zahl finden, 
die sicherlich nicht weit von jenem Wert von v: U entfernt 
ist, fiir den die Zugkraft und damit der Wirkungsgrad tat
sachlich null werden. Ja, man pflegt manchmal sogar als Stei
gung jenen Wert zu definieren, der, durch 2Rn dividiert, 
gerade den Fortschrittsgrad, fiir den der Wirkungsgrad null ist, 
ergibt; dies nennt man dann oft die "effektive" Steigung des 
Propellers. Die "geometrische" Steigung, die man nach Ab
schnitt 16 aus der N eigung der Sehne an das Profil der einzelnen 
Elemente bestimmt, ist in der Regel etwas kleiner ala die 
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"effektive" (vgl. d. folg. Abschnitt). Jedenfalls steht fest, daB 
man aus der Angabe der (geometrischen) 8teigung und des Durch
messers einer Luftschraube mit groBerer oder geringerer Ge
nauigkeit den "kritischen" Wert von v: U (fiir den der Wirkungs
grad null ist) bestimmen kann. 

Es ist nun vielfach iiblich, bci der Angabe des Betriebs
zustandes einer Luftschraube von dem Zustande, in dem der 
Fortschrittsgrad v: U den kritischen Wert hat, auszugehen. Dies 
fiihrt zu dem Begriff der "Schliipfung". Man versteht 
unter "Slip" oder "Schliipfung einer Luftschraube" 
das Maf3 der Ab weich ung ihres Fortschrittsgrades im 
tatsachlichen Betriebszustande von demj enigen Wert 
des Fortschrittsgrades, in dem die Zugkraft null ist. 
In der Regel wird diese Abweichung in Prozenten des kritischen 
Fortschrittsgrades angegeben. Z. B. hatten wir in unserem 
Zahlenbeispiel oben den Zustand v: U = 0,177 betrachtet. Da 
nach Abb. 77 (oder 75) der kritische Wert v: U = 0,3 betragt, 
so ist der Slip oder die Schliipfung der Schraube in dem be-

trachteten Fall 0,3 ° 3°,18 100 = 40 v H. Den hochsten Punkt , 
erreicht die Wirkungsgradlinie Abb. 77 bei v: U = 0,25, also 

b . 0,3 - 0,25 6 d' b . d H 81' eI ----- 100 = 1 ,7, . I. eI run 17v Ip. 
0,3 

Die Angabe der Schliipfung einer Luftschraube kennzeichnet 
wie die Angabe des Wertes von v: U den augenblicklichen Betriebs
zustand der Schraube, doch hat sie gegeniiber der Angabe des 
Fortschrittsgrades den Vorteil groBerer Allgemeinheit. Denn bei 
Verwendung der Umfangsgeschwindigkeit U zur Definition des 
Fortschrittsgrades haben wir willkiirlich gerade das auBerste 
Propellerelement herausgegriffen, wahrend wir ebensogut z. B. 
immer die Umlaufgeschwindigkeit u1 des Elementes im Achs
abstand r = 1 mod. dgl. hatten benutzen konnen. Der Slip 
ist als Verhaltniszahl zwischen zwei v: U -Werten von dieser 
willkiirlichen Wahl unabhangig. Daher kann man z. B. mit 
gewisser Allgemeingiiltigkeit aussprechen: Die Hochstpunkte der 
Wirkungsgradlinie gewisser iiblicher Schrauben liegen bei rund 
15 v H Slip. Von diesem Satz oder einem ahnlichen wird man 
mit Vorteil Gebrauch machen, wenn man die Stei~ng eines fiir 
ein bestimmtes Flugzeug zu wahlenden Propellers finden will. 
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Sei z. B. die Flugzeuggeschwindigkeit v = 45 misek, die 
Umlaufzahl n = 1300, der Schraubenhalbmesser R = 1,20 m 

v n 
gegeben, dann rechnet man v: U = -- : - = 0,276. SolI 

2.Rn 60 
dieser Wert gerade 15vH Slip entsprechen, EO muB 0,276: (1-0,15) 
= 0,27f3 : 0,85, = 0,325 der "kritische" Wert, also gleich 
S: 2 Rn sein. Demnach erhalt man die zu wahlende Steigung 
S = 0,325 . 2,4 n = 2,45 m. 

In den Abb. 79 und 80 sind nach englischen Versuchen 1) 
die Beobachtungswerte fiir zp und 'I'J fiir die beiden oberhalb 
der Schaubilder skizzierlen Luftschrauben wiedergegeben. Man 
erkennt, daB ahnlich den Verhaltnissen bei Tragflachenprofilen 
(S. 61/62) die Linien fiir verschiedene Propeller ziemlich gleich
formig verlaufen. Die Wirkungsgrade steigen bis 75 -78 v H 
und fallen dann bei VergroBerung des Fortschrittsgrades rasch abo 

20. Zusammenwirken der Luftschraubenelemente. 
(Dieser Abschnitt kann ohne Schaden fiir den Zusammenhang iibergangen 

werden.) 

1m Abschnitt 18 haben wir gezeigt, wie man Zugkraft und 
Widerstandskraftmoment einer Luftschraube bestimmen kann, 
sobald man die zugehorigen Beiwerte zp und zm kennt. Der 
Vorgang war ganz analog dem bei Berechnung von Auftrieb und 
Widerstand einer Tragflache. Aber ein Unterschied besteht doch: 
Bei der Tragflache geniigte es, urn die Beiwerte kennen zu 
lemen, das Profil einmal zu untersuchen, gleichgiiltig, -wie 
die Flache selbst, die das Profil besitzt, im iibrigen gestaItet 
ist (wofern nur das Verhaltnis Tiefe: Breite nicht zu weit von 
dem der Messung zugrunde gelegten abweicht). Die beiden Luft
schraubenbeiwerte sind aber von der Gestalt der Luftschraube, 
ihrer Steigung uSW. abhangig, miiBten also fiir jede Luftschraube 
neu bestimmt werden. Es gibt nun auch ein Mittel, die Berech
nung der LuftEchraube auf die Untersuchung des Profils allein 
zuriickzufiihren, und damit wollen wir uns jetzt kurz befassen. 

1) Die Versuche von W. Taylor, iiber die im Journal of the Royal 
Aeronautical Society, Nr. 175 ausfiihrlich berichtet wird, galten haupt
sa!'hlich der Frage, wieweit man aus Ergebnissen an kleinen Modellen 
auf die wirklichen Verhiiltnisse schlieJ3en kann. 
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In Abb. 68 hatten wir ein Luftschraubenelement mit der 
an ihm angreifenden resultierenden Luftkraft dargestellt; diese 
wurde dort in zwei Komponenten zerlegt, von denen die eine 
lotrecht nach oben wirkend erscheint und, wie wir wissen, 
die Zugkraft des Luftschraubenelementes bedeutet, wah rend 
die andere wagrecht erscheinende zum Widerstandskraft
moment der Luftschraube beitragt. Ein ganz ahnliches, aber 
nicht vollkommen gleiches Bild zeigt die ein Tragflachen
element darstellende Abb. 18, wo ebenfalls die Luftkraft in 
eine lotrechte und eine wagrechte Kraft zerlegt ist, die dort 
als Auftrieb A und als Riicktrieb R bezeichnet sind. Der 
U nterschied zwischen den beiden A bbildungen ist leicht erkennbar. 
Beim Tragfliichenelement wird die Kraft in zwei Komponenten 
zerlegt, die senkrecht bzw. parallel zur Bewegungsrich
tung liegen; beim Luftschraubenelement aber weichen die 
beiden Komponenten, in die zerlegt wird, um den Winkel c 
von der Normalen bzw. Parallelen zur Bewegungsrichtung abo 
Denn die Bewegungsrichtung ist in Abb. 68 nicht die Wagrechte, 
sondern, wie auch aus dem Vergleich mit Abb. 69 hervorgeht, 
um den Winkel c gegen die Wagrechte geneigt. 

Kennt man zu irgendeiner Profilform fur aIle Anstell
winkel die Beiwerte fUr Auftrieb und Riicktrieb, wie sie in 
den Formeln des Abschnittes 8 vorkommen, so kann man bei 
gegebener Geschwindigkeit und Fliiche zuniichst den Auftrieb A 
und den Riicktrieb R berechnen, dann aber auch durch Kon
struktion der Hypothenuse des rechtwinkligen Dreieckes mit 
den Katheten A und R die resul tierende Luftkraft selbst 
bestimmen. Natlirlich liiBt sich dann wieder diese resultierende 
Luftkraft in zwei Komponenten zerlegen, deren Richtungen um 
den Winkel c von Auftriebs- und Rucktriebsrichtung abweichen 
(s. Abb. 81), EO daB wir sagen konnen: 1st das Profil, das fiir 
ein Luftschraubenelement verwendet wurde, hinsichtlich seiner 
Beiwerte za und zr untersucht, so kann man auch Zugkraft und 
Widerstandskraft des Elementes bestimmen, sobald man den 
Fortschrittsgrad der Schraube und damit den Winkel c kennt. 

In Abb.81 ist die Zusammensetzung und Zerlegung durch
gefUhrt. Man denke sich das schraffierte Element zuerst als 
Tragflache betrachtet, wobei die Luftkraft sich aus R und A 
zusammensetzt. (Die Richtungen sind in der Abbildung des-
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balb nicbt wagrecbt und lotrecbt, weil aucb die Bewegungs
ricbtung nicbt wagrecbt, sondern geneigt erscbeint.) Wird 
dann das Profil als das eines Propellerelementes angeseben, so 
ist die Luftkraft, wie in Abb. 68, in Zugkraft und Dreb
widerstand zu zerlegen. Aus Abb. 81 gebt bervor, daB die Zug
kraft um das Stuck c e kleiner ist als die Katbete a b des recbt
winkligen Dreieckes abc. Die Seite ab ist gleicb A cos c, 
wahrend die Strecke ce als Kathete im Dreieck cd e gleicb ist 
R sin c, demnacb die Zugkraft 
A cos c - R sin c. Benutzt man 
'die Formeln fUr A und R aus 
Abscbnitt 8 und bedenkt, daB 
die Gescbwindigkeit des Luft
schraubenelementes mit w be
zeicbnet wurde, so ergibt sicb 
die Zugkraft des Elements gleicb 

m,(zacosc -z,. sinc)F·w2 • 

In ganz gleicber Weise zeigt die 
Abb. 81, wenn man die Ka
tbeten b c und e d der beiden 
Dreiecke abc und cd e berecb
net, daB der Widerstand des 
Luftscbraubenelementes gleicb 
A sin c + R cos c ist, also 

m,(zasinc + zrcosc)F·w2. 

In diesen beiden Formeln sind 

Abb. 81. Kriiftezerlegung am 
Propellerelement. 

die Beiwerte za und zr den an dem betrefl'enden Profil gewonne
nen Versucbsergebnissen zu entnebmen. Dabei ist der Anstell
winkel a die Difl'erenz aus dem Steigungswinkel b und dem Winkel 
c. tiber die Berecbnung von b, c und wist folgendes zu sagen. 

Die Flugzeuggescbwindigkeit v werde als bekannt voraus
gesetzt, z. B. v = 30 m/sek. Dann ist der Winkel c nacb Ab
scbnitt 16 durcb das Verbaltnis von v zur Umlaufgescbwindigkeit 
u bestimmt. Diese berecbnet sich aus der Luftscbrauben-Umlauf
zahl n pro Minute fUr ein Element im Abstand r von der Achse zu 

2 rnn rnn 
U=-~--=~~· 

60 30 
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(Der Weg 2r:n wird nmal in der Minute, also n/60mal in der 
Sekunde, zuriickgelegt.) Z. B. hat bei 1350 Umdrehungen/Min. 
das Element im Abstand r = 1 m von der Achse die Umlauf
geschwindigkeit u = 141 m/sek. Bei v = 30 m/sek ergibt 
dies (nach Abschn. 16) tg c = 30: 141 = 0,212, demnach c =12°. 
Hat man die Rechnung fUr aIle Elemente einer Schraube aus
zufUhren, so geht man besser vom Fortschrittsgrad v: U aus. 
Denn da die Proportion u: U = r : R gilt, hat man auch 

v v R 
tgc=;=U· r' 

d. h. man braucht bloB das jeweilige VerhiHtnis R: r mit dem 
Fortschrittsgrad zu multiplizieren, um tg c zu erhalten. 

Das Quadrat der resultierenden Geschwindigkeit w berechnet 
sich aus dem rechtwinkli.gen Dreieck Abb. 69 zu w'.!=v2 +u2, 

also in unserem Beispiel w2 = 302 + 141'.1 = 900 + 19881 
= 20781. 

Um endlich b zu bestimmen, nehmen wir an, die Luftschraube 
habe die Steigung S = 1,8 m. Der Steigungswinkel b der Schraube 
im Abstand r = 1 mist demnach (Abschn. 16) gegeben durch 

S 1,8 
tgb = --- = -=0,29, 

2 r:n 2:n 

also (nach einer Tangens-Tafel) b = 16°. Der Anstellwinkel 
ergibt sich, wie oben erwahnt, als Differeuz von b und c, zu 
a = 16 ° - 12 ° = 4°. 

Hat das Luftschraubenelement, das wir betrachten, einen 
Querschnitt, der der Abb. 17 entspricht, so konnen wir jetzt die 
Beiwerte za und zr fUr a = 4° den Diagrammen:Abb. 19 und 20 
entnehmen. Wir finden dort die Werte 0,275 und 0,016. Es 
ist aber zu bedenken, daB diese Versuche, wie in Abschnitt 10 
bemerkt wurde, mit Modellen von einem GrundriBverhaltnis etwa 
1: 6 bis 1: 7 vorgenommen wurden, wahrend ein Propellerblatt, 
schma.ler und langer, vieIleicht einem Verhaltnis 1: 10 bis 
1: 15 entspricht, also nach Abschnitt 10 groBere Luftkrafte 
aufweisen muB. Wir wollen die VergroBerung der Beiwerte 
zu 25vH schatzen, also das mit den abgelesenen Beiwerten er
rechnete Resultat schlieBlich mit 1,25 multiplizieren. Sei endlich 
die Blattbreite der Luftschraube an der betrachteten Stelle 280 mm 
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und die Lange des von uns betrachteten Elementes 50 mm, also 
F = 0,28·0,05 = 0,014 m2, so erhalten wir fUr die Zugkraft des 
Elementes, da (nach Tafel) cos 12 0 = 0,978 und sin 1~ 0 = 0,208, 

~ (0,275 ·0,978 - 0,016.0,208)·0,014 (302 + 1412) ·1,25 = 12,1 kg 

und fiir den Widerstand dieses Elementes 

~(0,275 ·0,208 +0,016 .0,978).0,014 (302 -+ 1412).1,25 = 3,31 kg. 

Diese Krafte wirken mithin auf einen 5 cm breiten Streifen der 
Luftschraube, der sich im Abstand 1 m von der Achse befindet, 
und zwar die erste in der Richtung der Propellerachse, die 
zweite entgegen dem Umlaufsinn. Die ganz gleiche Rechnung 
kann man nun fiir samtliche Elemeute der Schraube durchfiihren. 
Die Zugkrafte aller Streifen sind einfach zu summieren und 
ergeben dann die Luftschraubenzugkraft Z. Die anderen 
Krafte, die einen Widerstand gegen die Drehbewegung bilden, 
sind jedoch erst mit ihrem Abstand von der Drehachse zu 
multiplizieren, da sie wie an einem Hebel mit ihrem Moment 
wirken. Fiir unser Element ist das in Betracht kommende 
Widerstandskraftmoment gleich 

3,3 kg· 1m = 3,3 kgm. 

Die Momente samtlicher Elemente sind zu addieren und ergeben 
das Widerstandskraftmoment M, das der Motor iiberwinden 
muB, damit die Luftschraube mit 1350 Umdrehungen/Min. bei 
30 m/sek Fluggeschwindigkeit umlauft. 

Man gelangt also auf diesem Wege zu Z und zu M. Wah· 
rend sich aber bei Benutzung der zp und der zm nur die ge
samte Zugkraft und das Moment ergaben, gewinnt man jetzt 
einen Oberblick iiber die Verteilung der Zugkraft und des Mo
mentes langs der Luftschraube. Stellt man die Flache F eines 
betrachteten Luftschraubenelementes als Produkt der Flachen
breite B' in die Lange 0,01 m dar, so braucht man nur den 
Ausdruck: 

0,01· m· (za cos C - zr sin c) B' (v2 + u2 ) 

fiir eine Reihe von r-Werten zu berechnen und die erhaltenen 
GroBen als Ordinaten zu den Abszissen r aufzutragen, um in 
der auf diese Weise entstehenden Kurve die Verteilung der Zug
kraft langs der Luftschraube zu erhalten. Diese Rechnung ist 

Mises, Fluglebre. 4. Aufl. 10 
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in der Abb. 82 durehgefiihrt worden fUr eine Luftschraube mit 
folgenden Abmessungen: 

D=2,00m; S=1,5m; B=0,16m und 11=1400. 

Ais Profil wurde das in Abb. 29 mit seinem Beiwertdiagramm 
und als Betriebszustande der Standlauf und die den Werten 
v: U = 0,1; 0,2; 0,3 entspreehenden gewahlt. Der VergroBerungs
faktor wurde schlieBlieh wieder mit 1,25 angesetzt. Setzt man 
eine konstante Umdrehungszahl 11 = 1400 voraus, so entsprechen 
den gewahlten Betriebszustanden die Gesehwindigkeiten Vo = 0, 
VI = 14,7 misek, v2 = 29,3 mjsek und t'3 = 44,0 m/sek. Wir 
werden spater sehen, daB dies eigentlieh nicht zulassig ist, da 
zu jeder Umlaufzahl eines Motors genau eine bestimmte Ge
sehwindigkeit gehort und nieht mehrere. Wir konnen uns aber 
die einzelnen Betriebszustande der Abb. 82 etwa dadurch reali
siert denken, daB die Sehraube an versehiedene Motoren an
geschlossen wird, die jeweils bei den einzelnen Geschwindig
keiten VO' VI' 1)2' Vg gerade die Umlaufzahl 1400 ergeben, was 
durchaus moglich ist. Die mit 0, 1, 2 und 3 bezeichneten Linian 
der Abb. 82 beziehen sich auf die Gesehwindigkeit.en Vo bis v g • 

Will man also z. B. wissen, welche Zugkraft auf ein 5 em langes, 
60 em yom Drehpunkt entferntes Element der vorgegebenen 
Luftschraube bei rund 30 m Sekundengesohwindigkeit wirkt, so 
hat man nur den Wert der Linie 2 an d~r Stelle 0,6 abzulesen 
und das Resultat 90 mit 0,05 zu multiplizieren. Die Zugkraft 
betragt also rund 4,5 kg. 

Die Zunahme der Zugkraft nach auBen erfolgt nicht ein
fach proportional mit wachsender Entfernung yom Drehpunkt, 
sondern nach einem viel starkeren Abstandsgesetz. Aus der 
Dberschneidung der einzelnen Kurven ersieht man, daB eine 
Luftschraube bei einem bestimmten Betriebszustand eine groBere 
Zugkraft als bei einem anderen haben kann, ohne daB da~selbe 
fUr aIle ihre Elemente einzeln geIten muB. Die Gesamtzugkraft 
ist durch die Flache gegeben, welche die betreffende Linie mit 
den Achsen einschlieBt. In der Abb. 82 ist fur jede Kurve die 
mittlere Ordinate eingezeichnet, d. h. die Ordinate, die mit 2 R 
multipliziert genau die GroBe dieser FIache ergibt. So findet man 
z. B.. als Zugkraft fiir den Betriebszustand 2: Y2· 2 R = 80·2 
-160 kg. Um fiir die Luftsehraube der Abb. 82 die zp-Linie 
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zu gewinnen, hat man nur fur die einzelnen Betriebszustande 
auf diese Weise die Zugkrafte zubestimmen, sie dann durch 

---/(~ 10m-----

das Produkt aus Luft
dichte, FlachengroBe 
der Luftschraube und 
Quadrat der Um
fangsgeschwindigkeit 
zu dividieren und die 
so gefundenen Werte 
als Ordinaten zu den 
Abszissen r aufzu
tragen. Dann ergibt 
sich die zp-Linie der 
Abb. 83, die einen 
ganz ahnlichen Ver
lauf zeigt, wie die in 
Abb. 75 dargestellte, 
durch Windkanal
rnessungen ermittel
teo Eine bessere Dber
einstimmung mit der 
experimentell gewon
nenen Kurve der 
Abb. 75 laBt sich 

, I : 

'--___ =---$ t8~i1,1om ) 

Abb. 82. Verteilung der Zugkraft iiber das 
Propeller blat t. 

schon deshalb nicht erwarten, weil Z 

die von uns gemachte Annahme, 0,1. 

daB jedes Element bei der Ermitt
lung der Zugkraft unabhangig von o,t. 

seinen N achbarn betrachtet werden qa 

" '0 
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'8 
darf, in Wirklichkeit nicht erfiillt 
ist. Fiir die Bestimmung der Mo- 0,0 
mentenverteilung und des Gesamt-
momentes gel ten ganz ahnliche o 

~ 
1\ 
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Dberlegungen. 
In dieser Weise wird die Be

rechnung einer Luftschraube voll
standig auf die Untersuchung der 

Abb. 83. Kennlinie des Propellers 
aus den Einzelwirkungen 

berechnet. 

Profileigenschaften zuruckgefiihrt. Man brauchte somit keine be
sonderen Versuche mit Propellermodellen vorzunehmen, sondern 

10* 
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konnte die zp- und zm-Linie aus den Ergebnissen der Anblasever
suche mit TragfUi,chenmodellen, deren Querschnitte denen des Pro
pellers in den verschiedenen Achsabstanden gleich sind, herleiten. 
Doch wird dies Verfahren viel ungenauere Werte liefern als der un
mittelbare Propellerversuch, weil man wie gesagt iiber die gegensei
tige Beeinflussung der Elemente, die Storung durch die Nabe, den 
Wert des oben mit 1,25 eingefiihrten VergroBerungsfaktors usw. 
nichts Genaueres weiB. Immerhin kann man sich den grundsatz
lichen Verlauf der zp- und zm-Linien sehr wohl auf Grund der jetzt 
gegebenen Herleitung erklaren, wie dies ja die Abb. 83 auch deut

lich zum Ausdruck bringt. Wir erwah
nen nur die eine, oben in Abschn. 19 
kurz gestreifte Tatsache, daBdie"efIek
tive" Steigung immer groBer ist alB 
die "geometrische", d. h. daB die Zug
kraft erst bei einem hoheren Wert 
von v: U null wird als dem durch 
S: 2 Rn gegebenen (wo S die geo
metrische Steigung bezeichnet). In 
Abb. 84 ist die Konstruktion der 
Abb. 81 fUr den Fall, daB der An
stell winkel null ist, also b = c, d. h. 
S: 2 r n = v: u wird, durchgefUhrt; 
das Verbaltnis R: A ist dabei den Abb.84. Gleichgewicht beirn 

Anstellwinkel null. Angaben der Diagramme Abb. 19 und 
20 flir a = 0 entnommen. Man sieht, 

daB hier noch eine positive Zugkraft vorhanden ist und daB es 
also noch einer weiteren Abnahme des Anstellwinkels und 
Zunahme von v: U hedarf, um die Zugkraft zum Verschwinden 
zu bringen. 

v. Der Motor. 
21. Wirkungsweise des Motors. 

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

Der Motor wirkt dadurch, daB er die Warmeenergie des 
Brennstoffes in mechanische Encrgie umwandelt; als Brenn
stoff dient in der Regel das Benzin, seltener, aber neuerdings 
in steigendem MaBe das Benzol, mitunter auch ein Gemisch von 
beiden. Benzin wird aus dem RohOl oder MineralOl durch frak
tionierte Destillation gewonnen. Es besteht aus verschiedenen 
Kohlenwasserstoffen, die in nicht immer gleichen Verhaltnissen 
vertreten sind. Das Raumgewicht des fiir Flugmotoren zumeist 
verwendeten Benzins liegt etwa zwischen 0,70 und 0,72 kg/I. 
Es ist ein vielfach verbreitetes VorurteiL daB die Giite einer 
Benzingattung an ihrem geringen Raumgewicht erkannt werden 
kann; oft enthalten schwercre Benzinsorten mehr wertvolle Be
standteile. Benzol bildet sich bei der trockenen Destillation der 
Steinkohlen, steUt also ein wichtiges Nebenprodukt der Kokereien 
und Gasfabriken dar. Es ist ein weniger ergiebiger, d. h. energie
armerer Brennstoff als das Benzin, hat aber den V orteil, daB 
seine Selbstentziindungstemperatur hoher liegt, sodaB es hohere 
"Verdichtungsgrade" (vgI. Abschn. 24) gestattet. Das Raum
gewicht betragt etwa 0,88 kg/I. In neuester Zeit geht man, 
wie erwahnt, mehr und mehr zur Verwendung von Gemischen 
aus Benzin und Benzol iiber und hat auch schon mit Erfolg 
versucht, statt des Gemisches aus Benzin und Benzol Schwerol 
zu verwenden, das den Vorzug groBerer Wirtschaftlichkeit be
sitzt und weniger leicht brennbar ist als Benzin oder Benzol. 
Jedoch sind die Versuche, die besonders bei Junkers in 
Dessau recht gute Ergebnisse gezeitigt haben, noch nicht ab
geschlossen. 

Zerstaubt und mit Luft gemischt ergibt Benzin oder Benzol 
ein explosives Gemenge, das durch einen Ziindfunken zur rasche
sten Verbrennung gebracht wird. Bei Verbrennung von 1 kg 
Benzin werden durchschnittlich 10000 bis 11000 Kalorien, je 
nach der Giite des Benzins, erzeugt. Dies driickt man mit den 
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Worten aus, der Heizwert des Benzins betrage 10000 bis 
11000 Kalorien. Genauere Angaben fUr den Heizwert sind: fiir 
durchschnittliche Benzinsorten etwa 10600, fiir Benzol 6900. 
Bei Umwandlung von Warme in mechanische Arbeit entspricht 
bekanntlich einer Warmemenge von 1 Kalorie eine Arbeit von 
427 kgm (d. i. das sog. mechanische Warmeaquivalent). Wieviel 
PS kann man nun durch Verbrennung von 1 kg Benzin in 
der Stunde gewinnen? 

Da bei Verbrennung von 1 kg Benzin, wie wir eben horten, 
rund 10000 Kalorien entstehen, und da 
einer Kalorie ein Arbeitswert von 
427 kgm entspricht, so kann 1 kg Ben
zin 4270000 kgm Arbeit hergeben. Vnter 
"Leistung" versteht man immer die Ar
beit pro Sekunde. Wenn nun in einer 
Stunde, gleich 3600 Sekunden, im ganzen 
4270000 kgm geleistet werden, so sind 
das 42700: 36 = 1188 kgmjsek, d. S. 

1188 : 75 = 15,8 PS. Fiir 1 PS braucht man 
demnach theoretisch 1: 15,8 = 0,063 kg 
= 63 g Benzin pro Stunde. Der tatsach
liche Verbrauch in unseren Flugmotoren 
ist jedoch bedeutend hoher, bis 250 g pro 
Stunde fiir 1 PS; auch bei den besten Mo
toren noch 190 bis 220 g. Es wird 

Abb. 85. Zylinder 
mit Kolben und Ventilen. daher in unseren Motoren nur etwa 

63·100: 220 = rd. 29 vH des Heiz
wertes nutzbar gemacht und in Arbeit urngesetzt; 71 vH 
gehen verloren. Der Verlust ist ein sehr bedeutender; allein man 
muB beachten, daB Benzinmotoren fast noch die wirtschaftlichstcn 
unter allen Warmekraftmaschinen sind. Eine normale Darnpf
maschinenanlage mit Kohlenkessel hat nur etwa 15 v H Wirkungs
grad und nur bei Wa~serkraftmaschinen (Turbinen) hat man 
wesentlich hohere Wirkungsgrade bis zu 80 und selbst 90 v H. 
Von den rund 70vH Verlust beirn Benzinmotor entfallen etwa 
30 bis 40 vH auf die von den Auspuffgasen mitgefiihrte 
Warmemenge, rund 20 bis 30 v H der Warmernenge gehen an 
die Zylinderkiihlung verloren, die iibrigen Verluste verteilen sich 
auf Reibung usw. Die Warrneenergie der Auspuffgase wird 
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mitunter teilweise zum Antrieb eines "Vorverdichters" (vgl. 
Abschn. 23 SchluB) ausgeniitzt. 

Der wesentlichste Teil des Motors ist der Verbrennungs
zylinder, kurz der "Zylinder" genannt(Abb. 85), derunten durch 
den beweglichen Kolben, oben durch die beiden Ventile, das 
EinlaB- und das AuslaBventil, abgeschlossen wird. In dem Zy
linder verbrennt das Benzin-Luft-Gemenge und setzt durch die 
bei der Verbrennung entstehenden hohen Gasdrucke den Kolben 
in Bewegung. Dber die einzelnen Bauteile, Zylinder, Kolben usf. 
sprechen wir noch weiter unten (Abschn. 25), hier sei zunachst 
die Wirkungsweise des Motors naher beschrieben. 

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

Die Abb.86 bis 89 geben ein Bild des Druckverlaufes im 
Zylinder wahrend der einzelnen Takte. Jedesmal ist als Ordinate 
der im Hubraum des Zylinders herrschende Druck aufgetragen, 
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als Abszisse die zugehorige Kolbenstellung. Das linke Ende der 
Zeichnung entspricht der Kolbenstellung im oberen, das rechte 
Ende der im unteren Totpunkt: Abb. 86, Saughub, erster Ab
wartsgang des Kolbens, EinlaBventil offen, Auspuffventil ge
schlossen. Der Zylinder flillt sich mit dem brennbaren Gas
Luft-Gemisch. Druck im Zylinder etwas unterhalb des Atmo-
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Abb. 89. Auspuffhub. 

spharendruckes. Abb. 87, (V erdichtungs )-Kompressionshub, 
Aufwartsgang des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Das an
gesaugte Gemisch wird komprimiert, Ansteigen des Druckes bis 
zum sogenannten Kompressions-Enddruck, der in der Regel bei 
4 bis 6 at liegt. Am Ende des Rubes Zlindung und Beginn der 
Explosion. Abb.88, Expansions- oder Arbeitshub, Abwartsgang 
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des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Zu Beginn momentane 
Drucksteigerung infolge der Explosion bis 25 at und dariiber, 
dann allmahliches Abnehmen des Druckes bis in die Nahe der 
Atmospharenspannung. Abb.89, Auspuff, Aufwartsgang des 
Kolbens, AuslaBventil offen, EinlaBventil geschlossen, Druck 
etwas oberhalb der Atmosphare. 

Der zylindrische Raumteil, den der Kolben bei einem vollen 
Hin· oderHergang bestreicht, heiBt der Hubraum desZylinders. 
Er ist gleich dem Querschnitt des (It fl' 

Zylinders mal der Hublange oder 25 

der doppelten Lange des Kurbel· 
armes. Der Raum, der bei der h6ch-

2() 
sten Kolbenstellung noch zwischen 
Kolbenboden und Zylinderkopf (bei 
geschlossenen Ventilen) vorhanden 15 

ist, heiBt Totraum. Zu Beginn des 
Verdichtungshubes erfiillt das Ge
misch den Hubraum und den Tot· 7(} 

raum, am Ende nur den letzten. 
Als "Verdichtungsgrad" bezeich-
net man das Verhaltnis s 

Hubraum + Totraum 
Totraum 

Die vier Linien, die den Dl'l,lCk-
Tolpunk/ Qben 10lpunkt un/en 

verlauf wahrend der einzelnen Ab-
schnitte des Viertaktes veranschau- Abb. 90. Indikator·Diagramm. 

lichen, k6nnen auch in ein einziges Bild, das sog. Indikator
Diagramm (Abb. 90) zusammengefaBt werden. Eine solche Figur 
zeichnet ein sog. Indikator selbsttatig auf, d. i. ein Registrier
Apparat, der an das Zylinder-Innere angeschlossen wird und 
den jeweiligen Zylinderdruck auf einen Papierstreifen, der mit 
der Kolbengeschwindigkeit abrollt, iibertragt. Aus dem Aussehen 
des Indikator-Diagramms kann man auf den Zustand des Mo
tors, auf das richtige Funktionieren der Steuerung uSW. schIieBen. 
Allerdings ist das Aufnehmen solcher Diagramme bei rasch
laufenden Flugmotoren mit sehr groBen Schwierigkeiten ver
bunden. 
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22. Zylinderinhalt, lUitteldruck, Leistung und Drehmoment. 

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

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

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

Macht der Motor z. B. 1400 Umdrehungen in der Minute, so hat 
man pro Stunde 1400·60: 2 = 42000 Fiillungsperioden; denn 
unsere Motoren arbeiten, wie schon erortert, im Viertakt, d. h. nur 
bei jeder zweiten Umdrehung wird der Zylinder mit dem an
gesaugten Gas gefiillt. Fiir' einen loPS-Motor braucht man 
somit einen Zylinder von 2780 : 42000 = 0,0661 Inhalt; fiir einen 
100-PS-Motor miiBte der Zylinderinhalt 6,6 1 betragen. Tat
siichlich ist der Zylinder eines 100-PS-Motors groBer als der 
theoretisch erforderliche, etwa gleich 8 bis 9 1. Dies riihrt 
erstens daher, daB zur Sicherung der Verbrennung ein gewisser 
LuftiiberschuB verwendet wird, dann aber auch von der un
vermeidlichen Unvollkommenheit des Ansaugevorganges: Es 
wird eben nicht jedesmal der ganze Hubraum mit Frischgas 
gefiillt. Bei groBen Motoren ist der tatsachliche Inhalt naher dem 
theoretischen Wert, etwa 0,07 bis 0,08 1 pro PS. Die Anzahl der 
PS, die man fiir jeden Liter Zylinderinhalt aus einem Motor bei 
einer Umdrehungszahl von 1400 herausholen kann, liegt somit 
zwischen 1: 0,07 = 14,3 und 1: 0,09 = 11,1. Wir merken uns dies 
als Regel: Die Leistung eines normalen Flugmotors in PS 
ist bei n = 1400 etwa gleich dem 11- bis 14 fachen Zy
linderinhalt in Liter. Die erste Zahl gilt hierbei fiir kleinere, 
altere Motoren, die letzte fiir groBere, neuere Motoren. Z. B. 
hatte der 100pferdige Mercedes-Motor (1913) 9,491 Zylinder
inhalt, der spatere 190-200pferdige Benz-Motor (1916) 13,751. 
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(V gl. Zahlentafel 7, S. 180, wo die Leistung pro Liter fiir ver
schiedene Motoren angegeben ist.) Liegt die Umlaufzahl erheb
Hch hoher als 1400, so ist der Faktor, den wir 11 bis 14 ge
funden haben, entsprechend zu erhohen. Unter Zylinderinhalt ist 
natiirlich stets der gesamte Hubraum zu verstehen, der in 
der Regel auf mehrere Zylinder verteilt ist (vg1. Abschn. 24). 
In dem ersten unserer Beispiele, dem 100-PS-Mercedes-Motor, 
haben wir 6 Zylinder von 120 mm = 1,2 dm Bohrung und 140 mm 
= 1,4 dm Hub, also den Hllbraum 

n 
V = 6.1,2 2 • ·1,4 = 9,49 1. 

4 

Wir betrachten nun nochmals die Abb. 86 bis 89, die den 
Druckverlauf wahrend je eines Kolbenhubes darstellen, urn uns 
jetzt den fiir die Berechnung der Arbeit wesentlichen Begriff 
des "mittleren Kolbendruckes" zu veranschaulichen. 

In den Abb. 86 bis 89 stellt jedesmal die durchgezogene 
wagrechte Linie den auBeren Luftdruck dar. In Abb. 88, 
die dem Druckverlauf wahrend des Arbeitshubes entspricht, 
liegt der Zylinderdruck dauernd iiber dieser Atmospharen
Linie. Das Mehr an Druck iiber 1 at heiBt der Uberdruck. Da 
auf die eine Seite des Kolbens stets der auBere Luftdruck wirkt, 
gibt der Uberdruck die GroBe der resultierenden, auf 1 cm2 der 
Kolbenflache wirkenden Kraft an. Mit der Kolbenflache multi
pliziert, stellt also das iiber der Atmospharen-Linie liegende Ordi
natenstiick die jeweilige GroBe der ganzen Kolbenkraft dar. 
Will man die wahrend des Kolbenhubes geleistete Arbeit be
stimmen, so muB man die mittlere Kolbenkraft mit dem Kolben
hub s multiplizieren; die mittlere Kolbenkraft erhalt man aber 
durch Multiplikation mit der Kolbenflache aus dem mittleren 
Kolbeniiberdruck, und diesen, indem man die mittlere Ordinate 
der Abb. 88 aufsucht. Die mittlere Ordinate ist jene, durch 
die die von der Druckkurve begrenzte Flache in ein flachen
gleiches Rechteck verwandelt wird. In der Abb. 88 ist diese 
mittlere Ordinate gestrichelt eingetragen und mit P. be
zeichnet. 

Man wiirde fehlgehen, wenn man der Berechnung der 
yom Motor geleisteten Arbeit, lediglich den mittleren Uber
druck Pa des Ar b e i ts hubes zugrunde legen wollte. Dena wah-
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rend der drei anderen Abschnitte des Viertaktes, Saughub, Ver
dichtung und Auspuff wird im Zylinder des Motors Arbeit ver
braucht. Wahrend des Ansaughubes liegt, wie Abb. 86 zeigt, 
der Druck stets etwas unter der Atmospharenlinie. Der Vber
druck Pl ist also eine (kleine) negative Zahl. Setzt man daher 
fUr die Berechnung der Arbeitsleistung PI + PI an Stelle von Pa' 
so hat man damit den Arbeitsverbrauch wahrend des Saughubes 
schon abgezogen. Die mittleren Vberdrucke Ps beirn Verdichtungs
hub und P .. beim Auspuff sind, wie die Abb.87 und 89 erken
nen lassen, positive Gro.Ben (PI. wieder sehr klein). Die Bewegungs
richtung des Kolbens ist hierbei der Druckrichtung entgegen
gesetzt. Man mu.B daher P2 und PI. abziehen und erhalt mithin als 
mittleren Vberdruck fUr den ganzen Viertakt: PI - Pz + Pa - PI.' 
Aber auch damit hat man noch etwas mehr als den ganzen 
Mitteldruck p, der fiir die Arbeitsleistung des Motors ma.B
gebend ist. Denn es wird noch im Getriebe, in den Lagern 
der Kurbelwelle usf. Arbeit verzehrt. Wir verstehen unter 
Mitteldruck P (genauer mii.Bte es hei.Ben Mittel-Vberdruck) 
jenen Vberdruck, der konstant wahrend eines Hubes (also eines 
Viertaktabschnittes) wirken mii.Bte, damit dieselbe Arbeit an der 
Motorwelle geleistet wird, wie sie sich beim tatsachlichen Druck
verlauf wahrend des Viertaktes ergibt. Aus dem Vorstehenden 
folgt, da.B der Mitteldruck P zu finden ist, indem man dem 
mittleren Druck Pa des Arbeitshubes die mittleren Drucke PI' 
Pa und PI. der anderen Viertaktabschnitte mit den richtigen 
Vorzeichen hinzufiigt und iiberdies einige Prozente fiir Lager
reibung usw. abzieht. Man iiberzeugt sich iibrigens auch leicht, 
da.B Pl - Ps + Pa - PI. nichts anderes ist, als die Hohe eines 
Rechteckes von der Grundlinie gleich dem Kolbenhub, dessen 
Flacheninhalt der Differenz der beiden in Abb. 90 durch ver
schiedene Schraffen hervorgehobenen Flachenstiicke gleichkommt. 

Bei unseren normalen Flugmotoren mit Wasserkiihlung der 
Zylinder liegt der Mitteldruck durchschnittlich zwischen 7 und 
8,5 at. Altere Motoren hatten weniger als 7, die neuesten Motor
typen haben mitunter auch mehr als 8,5 at bis 10 at Mitteldruck, 
Zweitakt-Motoren (die als Flugmotoren nur sehr selten An
wendung finden) haben 5 bis 6 at, die luftgekiihlten Umlauf
motoren (z. B. der Gnome-Motor), die im Viertakt arbeiten, 
5 bis 7 at Mitteldruck. (V gl. Zahlentafel 7, S. 180.) 
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Kennt man den Mitteldruek p eines Motors, so bietet es 
keine Sehwierigkeit seine Leistung zu bestimmen. Denn 
das Produkt von p mit der Kolbenflaehe in em 2 gibt die Kraft 
in kg. Multipliziert man diese Kraft mit dem Hub 8 in m, 
so erhalt man die wahrend des Hubes geleistete Arbeit in kgm. 
Multipliziert man weiter mit der Anzahl der Perioden in einer 
Sekunde, also mit der HaIfte (weil eine Periode = zwei Um
drehungen) der sekundliehen Umdrehungszahl, so erhalt man 
die Leistung in kgmjsek, braueht also nur noeh durch 75 zu divi
dieren, urn die Leistung in PS zu bekommen. Sei d der Kolben
durehmesser in em, so ist darnach die gesuchte Leistung eines 
Zylinders 

d2 n 1 n 1 d2 n p . n 
p·--·8· --·-·--=---·8·--. 

4 2 60 75 4 9000 

Diese GroBe ist nun noch mit der Anzahl der Zylinder zu 
multiplizieren. Die Formel kann vereinfaeht werden, wenn 
man das Volumen V des Hubraums samtlicher Zylinder ein
fUhrt. Wir wollen das Volumen in Liter, also dm3, messen; dann 
ist das Volumen eines Zylinders gleich 

d2 n 1 d2 n 8 
--·_·108=-· -
100 4 10 4 

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

wobei bedeutet: 

L-L.!'~~ 
- 900 ' 

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

Diese F ormel, die man sich leicht merken kann, besagt: die Motor
leistung ist dem Mitteldruck, dem Zylinderinhalt und der Um
laufzahl proportional. Je groBer der Motor, je rascher er umlauft 
und je starker die Kraftentfaltung in den Zylindern, urn so 
groBer die Leistung. 

Die durchschnittliche Umlaufzahl der alteren Flugmotoren 
liegt zwischen 1350 und 1450. Setzen wir fUr den Mitteldruck 
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7 bis 8,5 at, so ist p. n = 9450 bis 12300 und p. n: 900 = 10,5 
bis 13,7. Man erhalt also etwa L = 11 V bis 14 V: die Motor
leistung in PS ist das rund 11- bis 14fache Hubvolumen in 
1, ain Ergebnis, das mit dem zu Beginn des Abschnittes auf 
anderem Wege gefundenen gut iibereinstimmt. Fur die neueren 
Konstruktionen mit einer Umlaufzahl zwischen 1600 und 2000 
kann man mit 14 V bis 17 V im Durchschnitt als Leistung 
rechnen. Bei Umlaufmotoren ohne Wasserkiihlung hat man in 
der Regel geringeren Mitteldruck und geringere Umlaufzahl, 80 

daB die Leistung nur etwa 6 bis 8 V bei 1400 Umdrehungen 
und 9 bis 12 V bei 2000 Umdrehungen betragt; doch gibt es 
auch wesentlich starkere Ausfiihrungen. - Fur die Bemessung 
der Umlaufzahl ist maBgebend, daB die mittlere Geschwindigkeit 

des Kolbens, d. i. 2 8 ::0 = ;~, nicht zu groB werden dad. Ais 

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

Von den drei Faktoren p, V, n, welche die Leistung eines 
Motors ergeben, bestimmen die ersten beiden allein das Dreh
moment, mit dem der Motor auf die Luftschraube wirkt, 
wie folgende Dberlegung zeigt. Unter Drehmoment versteht 
man (vgl. auch Abschn.19) die am Radius eins wirkend ge
dachte, drehende Kraft. Zwischen Drehmoment M in kgm und 
Leistung L in PS besteht daher folgende Beziehung: Man 
muB, urn aus M die Leistung in kgmjsek zu erhalten, mit der 
Geschwindigkeit multiplizieren, die ein Punkt in Achsabstand 1 

b · d' 't 2 n n d D' L' . PS eSltzt, . 1. ml (j() 0 er 3,14 n: 30. Ie elstung m 

ergibt sich dann durch Division mit 75, also 

L-M 3,14·n 1 _ M'n 
- . -W-'-75 - 716 

und umgekehrt: 
M=716 L. 

n 

Setzt man dies in unsere Formel fiir die Leistung ein, so sieht 
man, daB 716 

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

Das Drehmoment ist somit dem Mitteldruck und dem Zylinder
inhalt proportional. 
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23. Die Bremslinie eines Motors. Hohenmotoren. 
Von den drei Faktoren p, V, 11, die nach dem Voran

gehenden die Leistung eines Motors bestimmen, sind nur die 
letzten zwei, der Zylinderinhalt V und die Umlaufzahl n, un
mittelbarer Messung zuganglich. Den Mitteldruck p kann man 
wohl beim Entwurf einer Motorbauart durch Konstruktion des 
Druckdiagramms auf Grund thermodynamischer Lehrsatze mit 
einiger Annaherung vorausbestimmen; will man aber bei einem 
vorhandenen Motor den tatsachlich erreichten Wert von p er
mitteln, so ist man auf die praktisch sehr schwer durchfiihrbare 
Aufnahme eines Indikatordiagramms (Abschn. 21) angewiesen, 
wobei man iiberdies die Reibungsverluste im Motor noch ge
sondert abschatzen miiBte. Dem Bediirfnis nach einer raschen 
und sicheren Feststellung der Leistung eines Motors wird da
her in anderer Weise abgeholfen: Man miBt auf einer sog. 
"Motorbremse" neben der Umlaufzahl n unmittelbar das vom 
Motor erzeugte Drehmoment M, so daB sich nach der am 
Schlusse von Abschn. 22 entwickelten l!~ormel die Leistung zu 
L = M· n: 716 ergibt. 

Abb. 91 zeigt das Grundsatzliche der am haufigsten vel'
wendeten elektrischen Bremse. Der umlaufende Anker A 
einer Dynamomaschine ist mit der Welle des zu untersuchenden 
Motors gekuppelt, d. h. mit ihr zu einem Stiick verbunden. Die 
Feldmagnete der Dynamo sind in dem Ring B untergebracht, 
der nicht, wie bei jeder gewohnlichen Dynamomaschine, fest 
am Boden steht, sondern derart gelagert ist, daB er um dieselbe 
Achse, um die sich der Anker dreht, mit einem gewissen, durch 
zwei Vorspriinge unten begrenzten, Ausschlag moglichst reibungs
frei hin und her schwingen kann. Der Ring tragt auBen 
den Arm C, an dessen Ende eine Wagschale D zur Aufnahme 
von Gewichten angebracht ist. Wird der Motor in Gang 
gesetzt, ohne daB vorher der Stromkreis geschlossen wurde, 
so wird die Welle mit dem Anker A, da dieser keinen 
nennenswerten Widerstand findet, vermoge des vom Motor 
entwickelten Drehmomentes in beschleunigte Rotation ver
setzt. SchlieBt man aber den Stromkreis unter Einfiigung 
geniigend groBer elektris~her Widerstande oder legt man die 
Klemmen der Dynamo an eine entsprechende Spannung, so 
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entstehen zwiEchen Anker A und Feldmagnet B magnetische 
Krafte, die der Umdrehung des Ankers einen mit seiner 
Geschwindigkeit wachsenden Widerstand entgegensetzen. 80-
bald der Widerstand die GroBe des vom Motor entwickelten 
Momentes M erreicht hat, hort die Beschleunigung der Dreh
bewegung auf, der Motor erscheint "gebremst" und bewegt 
sich mit einer bestimmten, durch einen Geschwindigkeitsmesser 
leicht feststellbaren Umdrehungszahl n weiter. Aber auch die 
GroBe von M liiBt sich jetzt ohne wei teres feststellen. Denn 
nach dem 8atz von Wirkung und Gegenwirkung muB ein gleich 

c 

Abb. 91. Elektrische Motorbremse. 

groBes Moment wie das von B auf A ausgeiibte umgekehrt von A 
auf B wirken. Da nun der Ring B, wie wir gehort haben, pendelnd 
angeordnet ist, wird er dem Drehmoment zu folgen Buchen 
(soweit es der 8pielraum unten am Anschlag gestattet) und nur 
dann in seiner Mittellage bleiben, wenn man auf die Wag
schale D so viele Gewichte auflegt, daB das von A her
riihrende Drehmoment eben ausgeglichen wird. Bezeichnen 
wir mit P die GroBe der Gewichte, die erforderlich ist, urn 
den Arm 0 in wagerechter Ruhelage zu erhalten, und mit Z den 
Achsabstand des Aufhiingepunktes von D (Abb. 91), so haben 
wir das gesuchte Moment M = p. lund daher die Leistung 

P ·n·Z ' 
L= -·--- . 

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

Diese Bremsungen haben den Nachteil, daB bei ihnen dem 
Motor die kiihlende Wirkung des Propellers entzogen bleibt, 
so daB sie fiir Motoren ohne Wasserkiihlung iiberhaupt nicht 
anwendbar sind. Ein anderes Bremsverfahren besteht daher 
darin, daB man den Motor mit seinem Propeller auf einen 
Rahmen setzt, der - so wie friiher der Ring B - pendelnd 
aufgehangt ist und an einem entsprechenden Arm eine Wag
schale tragt. Durch Auflegen von Gewichten auf diese Schale 
laBt sich, genau wie bei der elektrischen Bremse, das Dreh
moment messen. Die Messung ist jedoch hier nicht "rein", da 
das durch Wagung bestimmte Moment gleich dem ganzen, 
am Propeller und Motor durch die Luftkrafte hervorgebrach
ten Moment ist. Bei einem Umlaufmotor z. B. wird bei dieser 
Anordnung das Motormoment M abziiglich des Luftwiderstandes 
der Motorteile gemessen. 

Jede Bremse, sie mag hydraulisch, elektrisch oder wie immer 
wirken, muB eine Einrichtung besitzen, die gestattet, die GroBe 
des Bremswiderstandes zu verandern. Bei der elektrischen 
Bremse z. B. kann man in den Stromkreis groilere oder 
kleinere Widerstande einschalten usf. Dadurch wird man in 
die Lage versetzt, den Motor hei verschiedenen Umlauf
zahlen zu bremsen. Tragt man die so bestimmten Werte des 
Drehmomentes M als Funktion der Umlaufzahl n auf, so er-

Mises, Fluglehre. 4. Autl. 11 
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halt man eine sog. Bremslinie des Motors; eine zweite Bremskurve 
entsteht, wenn man statt der Momente M die Leistungen, also 
im wesentlichen die Produkte M· n auftragt. Abb. 92 zeigt die 
beiden Bremskurven fUr einen bestimmten 160-PS-Motor. 
Man sieht, daB das Moment hier erst langsam zunimmt, bei rund 
1000 Umdr.jMin. einen Hochstwert erlangt und dann ziemlich 
rasch abfallt. Nach der oben entwickelten Formel M = 0,795 p. V 
kann, da V jedenfalls unveranderlich ist, in der M-Linie, Abb. 82, 
nur die Veranderlichkeit des Mitteldruckes p zum Ausdruck 
kommen. Es ist auch leicht verstandlich, daB Vergaser und 
Steuerung eines Motors so eingestellt sein mussen, daB die 
Verhaltnisse fur eine gewisEe mittlere U mlaufzahl, Z. B. n = 1000, 
am gunstigsten liegen. Bei geringeren Umlaufzahlen sind dann 
die Querschnitte im Vergaser und in den Leitungen fUr die 
geringe Luft- und Benzinmenge zu weit, bei groBeren sind sie 
zu eng, und uberdies wachsen die Reibungswiderstande im Motor 
mit der UmlaufzahL 

Die Linie der Motorleistung L, Abb. 92, erreicht erst bei 
hoherer Umlaufzahl, etwa bei n = 1600, ihren Hochstwert. Der 
normale Betriebszustand eines Motors liegt stets in dem Gebiet 
ansteigender Leistung, also links yom Scheitel der L-Linie. -
Zumeist nimmt man bei der Dbernahme eines Motors auf 
der Bremse nur ein kurzes Stuck der Bremslinie in der Um
gebung des Punktes normaler Betriebsumlaufzahl auf. 

Wird von der Leistung eines Motors schlechthin gesprochen, 
so ist naturlich immer vorausgesetzt, daB der Gaszutritt zu dem 
Motor vollstandig geoffnet ist. Wird der Gaszutritt gedrosselt, 
so sinkt die Leistung des Motors entsprechend und man erhalt 
eine Leistungs- und eine Drehmomentenlinie, die tiefer liegen, 
als die in Abb.92 gezeichneten "Vollgas"-Linien. 

Die Leistung eines Motors ist aber auch, wenn der Gas
zutritt offen bleibt, nicht vollkommen unveranderlich, sondern 
stark yom Zustand der atmospharischen Luft abhangig, 
also einesteils von der Witterung, andrerseits von der Hohe, 
in der der Motor lauft. Die hauptsachlichste Einwirkung der 
Witterung besteht darin, daB bei Veranderung der Luftdichte 
die in die Zylinder eingesaugte Luftmenge, da ihr Rauminhalt 
derselbe bleibt, sich verandert. Wenn Z. B. der Luftdruck von 
760 auf 750 mm Quecksilber sinkt, so wissen wir aus Ab-



23. Die Bremslinie eines Motors. Hohenmotoren. 163 

schnitt 2, daB im gleichen MaBe, also um rund 1,3 vH, die 
Luftdichte verringert wird. Oder wenn die Temperatur von 100e 
auf 20 0 steigt, so folgt nach Abschnitt 2 eine Verminderung der 
Luftdichte im Verhaltnis 283: 293, also um rund 3,5vH. Doch wird 
die unmittelbare Einwirkung der Luftverdiinnung auf das an
gesaugte Gemisch von weiteren, schwer iibersehbaren Einfliissen 
iiberdeckt. Es ist noch nicht genau durch Versuche festgestellt, in 
welchem MaBe die Leistung des Flugmotors sich mit den kleinen 
Schwankungen der Luft
dichte am Boden andert. 
Aber es ist sehr wahr-
scheinlich, daB die 1\n-
derung etwas geringer ist 
als die der Luftdichte. 
Schatzungsweise kann 
man vielleicht anneh-
men, daB fUr je 4 bis 
6° Temperaturerhohung 
und je 10 bis 15 mm 
Barometerstandsernie-

drigung rund 1 v H der 
Leistung verloren geht. 

Besonders fiihlbar 
macht sich der EinfluB 
der AuBenluft auf die Mo-
torleistung bei H () hen
fliigen, da man es hier 
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Abb. 92. Bremslinien eines Motors. 

bald mit einer Luftdruckabnahme von 40 vH und mehr zu tun 
hat (vgl. Zahlentafe11) und da sehr groBen Veranderungen des 
Luftdrucks gegeniiber die Abnahme der Motorleistung erfah
rungsgemaB starker ist als die der Luftdichte. 

Die Abb. 93 und 94 zeigen die Ergebnisse von Versuchen 
iiber die Veranderung der Motorleistung mit der Luftdichte. 
1m ersten Bild sind als Abszissen die Dichten, im zweiten die 
FlughOhen gewahlt, wobei der Zusammenhang beider etwa der 
mittleren Spalte der ZahleBtafel 2 entspricht. Die eingezeichne
ten Linien beziehen aich auf einen 185-PS-Motor der Bayeri
achen Motorwerke (s. Zahlentafel 6), auf einen 300-PS-Hiapano
Suiza (Zahlentafel 7) ohne VorverdichtuDg (a. unten) UDd eiDeD 

11* 
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Abb. 93. Leistungsveranderung 
mit der Luftdichte. 

solchen mit Vorverdich
tung. Man erkennt deutlich 
in Abb.93, daB die Vermin
derung der Motorleistung 
erst etwas geringer ist als 
die der Luftdichte, dann 
starker (die Tangente an 
die Leistungskurve ist bei 
groBem m flacher, bei klei
nem m steiler als der Fahr
strahl vom Kurvenpunkt 
nach dem Anfangspunkt des 
Koordinatenkreuzes). Die 
Leistungsabnahme auf den 
km FlughOhe betragt bei 
den beiden Motoren ohne 
Vorverdichter nach Abb. 94 
etwa 7 bis 8 v H der Boden
leistung. Bei alteren Motor
bauarten mit geringeren 
Verdichtungsgraden muB 
man mit Abnahmen bis zu 
12 vH rechnen. Die Ver
wendung des Vorverdich
ters hat, wie Abb_ 94 zeigt, 
zur FoIge, daB man in 
6500 m Rohe noch einmal 
mit del' Bodenleistung be
ginnen kann. 

Die altesten Rekorde in 
Hohenfliigen von 7000 m 
und mehr sind nur da
durch moglich gewesen, 
daB man durch Mitnahme 
von fliissigem Sauerstoff 
den Motor sozusagen kiinst

o '--~'1:--;;2'---':-J-'f~---'.5=---':6'--7l:----'8:--!l-±-k-:-I1I-/l.-;;a-::;-·:fTe Iich ernahrt hat. Heute 

Abb. 94. Leistungsabnahme 
mit der Hiihe. 

erhalten die Flugmotoren, 
dam it die schadliche Wir-
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kung der Hohe auf die Motorleistung vermindert wird, ver
schiedene besondere Einrichtungen. Die Anpassung der Flug
motoren an die Flughohe bildet gegenwartig eines der wich
tigsten Probleme der Flugtechnik. Sieht man von dem eben 
erwahnten Hilfsmittel der kiinstlichen Sauerstoffzufuhr ab, so 
bleiben in der Hauptsache noch drei Verfahren, urn einen 
Benzinmotor zum "Hohenmotor" zu machen. 

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

Eine zweite Ausfiihrungsform des Hohenmotors ist der· 
" iiberverdichtete" Motor. Man kann das Verhaltnis zwischen 
zugefiihrter Warme und gewonnener Arbeit giinstiger gestalten, 
indem man den Verdichtungsgrad, d. i. das Verhaltnis zwischen 
End- und Anfangsdruck im zweiten Arbeitstakt vergroBert. 
Wird namlich der Enddruck der Verdichtung groBer, so erzielt 
man groBere Ziindgeschwindigkeit und damit bessere Ver
brennung, muB allerdings auch fiir starkere Kiihlung (s. S. 195) 
Sorge tragen. Der zulassige Verdichtungsgrad hangt im wesent
lichen von der Selbstentziindungstemperatur des Brennstoffes ab 
(s. Abschn. 21). Er wird, wie am SchluB von Abschn. 21 ge
zeigt wurde, durch die Abmessungen und die Formgebung von 
Zylinder und Kolben ein fiir allemal festgelegt. Sinkt nun 
infolge der Abnahme des auBeren Luftdrucks mit der Flug
Mhe der Anfangsdruck des Verdichtungshubes, so kann der 
Enddruck doch auf der gewiinschten Hohe erhalten werden, 
wenn man geniigend groBen Verdichtungsgrad hat. Fiir die Zeit 
des Aufstiegs oder den Flug in geringeren Hohen muB man 
dann no. tiirlich Vorkehrungen treffen, um eine tJberbelastung 
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zu vermeiden, ahnlich wie im Falle der Dberbemessung der 
Zylinder. Dbrigens sind diese beiden Gesichtspunkte auch mit 
V orteil neb en einander an wendbar. 

SchIiel3lich kommt als drittes Verfahren, das am unmittel
barsten dem schad lichen Einflu13 der Luftverdiinnung entgegen
wirkt und das nach den Erfahrungen der letzten Jahre das 
vorherrschende zu werden scheint, die schon oben erwahnte 

Verdichleleu.abgeltiihlfe Ltd' 

IIbgas
Turbil1e 

Zwlschel1kiihler 

Veralchfell' L'fJf 

L====.J 

-Frischlujf 

L 'fJfl/erd/chter 

Abb. 95. Gesamtanordnung eines Motors mit Abgas-Turbo·Kompressor. 

"Vorverdichtung" in Frage. Hier wird das dem Verbrennungs
raum zugefiihrte Gas-Luft-Gemisch durch ein besonders an
getriebenes GebJase verdichtet, also auf den normal en Ansauge
druck gebracht. Ein groBer Vorteil dieses Verfahrens ist der, 
daB man es bei beliebigen Motoren, ohne deren Konstruktion 
zu andern, zur Anwendung bringen kann, ein Nachteil der Auf
wand an Gewicht und Arbeitsleistung im GebIase. Uber die 
Verbesserung, die ein Flugmotor durch Hinzufiigung eines Vor
verdichters erfahrt, hat uns schon die Betrachtung der Abb. 93 
und 94 belehrt. Schatzungsweise kann man sagen, daB die Vor
verdichtung, wenigstens bei groBeren Motoren, die groBte er-
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reichbare HBhe urn etwa 3000 m steigert. Der Hohenweltrekord 
von 1924 auf rund 12000 mist mit einem 300 PS-Hispano
Suiza mit Rateau-Vorverdichter erzielt worden. Diese, sehr 
bewahrte Bauart ist die eines sog. Abgas-Turbo-Kompressors. 
Der Ausdruck besagt, daB es sich urn einen rotierenden Kompres
sor handelt, der in der Art einer Zentrifugalpumpe arbeitet, und 
daB zu seinem Antrieh in einem Turbinenrad die Abgase ver
wendet werden, die der Auspuffleitung des Motors entstromen. 
Da jedes Gas bei der Verdichtung nicht unbedeutend erwarmt 
wird, ist die Einschaltung eines Zwischenkiihlers erforderlich, 
der die Luft vor Eintritt in die Motorzylinder abkiihlt. Abb.95 
zeigt schematisch die Gesamtanlage eines Motors mit Abgas
Turbo-Verdichter. Rechts im Bilde sind auf gemeinsamer Welle 
die beiden Turborader angedeutet, von denen das eine als 
Motor, das andere als Generator arbeitet. Gespeist wird das 
treibende Rad, die Abgas-Turbine, von den aus den Zylindern 
austretenden heiBen Auspuffgasen, die ihre Warmeenergie an 
das Rad in Form von mechanischer Energie abgeben. Die rechts 
oben sichtbare Klappe in der Leitung ermoglicht es, wenn sie 
geoffnet wird, die Auspuffgase auch unter Umgehung des Vor
verdichters direkt ins Freie treten zu lassen. Aus dem Verdichter
rad gelangt die auf hoheren Druck gebrachte Luft zunachst in 
den Zwischenkiihler und geht von hier nach dem Verg!J.ser. 

Um ein genaueres Bild von der Leistungssteigerung eines 
Motors bei Verwendung eines V orverdichters zu erhalten, miissen 
wir auBer der an das Getriebe abgegebenen und der dem Ver
dichter entnommenen Leistung noch verschiedene andere "Hohen
einfliisse", die die Gesamtleistung beeinflussen, in Rechnung setzen. 
So verringert sich erstens der vom Motor zu iiberwindende 
Widerstand des Auspuffhubes mit wachsender Hohe, weil der 
den Auspuffgasen entgegenwirkende auGere Druck mit der Hohe 
abnimmt; das bedeutet also bei gleichbleibender Motorkraft eine 
mittelbare Leistungssteigerung. Ein indirekter Leistungszuwaehs 
wird zweitens dadurch erzeugt, daB die nach dem Auspuffhub 
im Verbrennungsraum verbliebenen Gasreste durch die im Vor
verdichter auf Atmospharendruck gebrachte Luft komprimiert, 
also auf einen kleinen Teil des Zylinderraumes zuriickgedrangt 
werden; auf diese Weise wird der Verbrennungsraum bei der 
Gaszufuhr in groBeren Hohen besser ausgenutzt. Diese beiden 
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mit der Hohe zunehmenden Leistungssteigerungen sind nicht 
unbetrachtlich. Aus Versuchen und theoretischen Vberlegungen 
ergab sich folgendes in Abb. 96 wiedergegebene Resultat 1). 
Kurve 1 stellt den durch Verminderung des Auspuffgegendruckes 
erzeugten Leistungszuwachs in Abhangigkeit von der Rohe dar, 
Kurve 2 den Zuwachs infolge besserer Zylinderfiillung. Beide 
Kurven geben die Leistung in Rundertteilen der Bodenleistung. 
Selbst wenn man die etwa bei 12 km Rohe einsetzende Leistungs
verringerung infolge geringeren Sauerstoffgehaltes der Luft -
wiedergegeben durch Kurve 3 - in die Leistungsbilanz hinein
nimmt, ergibt sich, wenn sich aIle genannten Einfliisse iiberlagern, 
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Abb. 96. EinfluB der Hohe auf die Motorleistung. 

doch bis zu der Hohe von 12 km eine betrachtliche Leistungs
steigerung (Resultierende Kurve 4). Der groBte Zuwachs liegt 
bei 12 km und betragt fast 30% der Bodenleistung. Erst in 
30 km Rohe wird der auf den genannten Einfliissen beruhende 
Leistungszuwachs gegeniiber dem Bodenwert (infolge des Sauer
stoffmangels) gleich Null. 

In der Abb. 96 ist ferner durch die Kurve 5 der Bedarf 
an Leistung dargestellt, den ein Geblase erfordert, wenn es in 
einer bestimmten Hohe mit Volldruck arbeiten, d. h. die Luft 
in dieser Rohe, der sogenannten "Volldruckhohe", auf Atmo
spharendruck bringen solI. Es ist klar, daB der Leistungsbedarf 
annahernd in dem MaBe mit der Rohe wachsen muB, wie die 

1) W. Kamm, Neuzeitliche Entwicklungsfragen fiir Flugmotoren. 
Jahrbuch der W. G. L. 1927. 
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Luftdichte abnimmtl). Das nachste Diagramm - Abb.97 -
zeigt die eflekti ve Leistung eines Motors bei V orverdichtung in 
Abhangigkeit von der Hohe und in Hundertteilen der Boden
leistung. Sie ergibt sich unter Beriicksichtigung aller in Abb. 96 
dargestellten LeistungsgroBen, wenn die Leerlau£leistung des Ge
bIases in Bodenhohe mit 25 0 / 0 der Leistung in VolldruckhOhe 
veranschlagt wird. Ein solcher Abzug ist notwendig, da die 
Geblase im allgemeinen mit dem Motor gekuppelt sind. Die strich
punktierte Kurve der Abb. 97 stellt die Motorleistung ohne 
Geblase dar, die iibrigen 
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Abb. 97. Motorleistung bei Vorverdichtung 
in Abhangigkeit von der Rohe. 

hohen nicht iiber 10 km liegen, eine Steigerung der Leistung 
bis zur Volldruckhohe erfolgt, fiir Geblase mit VolIdruckhOhen 
iiber 10 km tritt dagegen eine Steigerung der Leistung gegen
iiber dem Bodenwert nicht ein, dafiir gewinnt man den Vorteil, 
die Motorkraft in groBeren Hohen besser ausniitzen zu konnen. 
So gibt z. B. der fiir 18 km VolIdruckhOhe gebaute Verdichter 

1) Der Knick in der Schaulinie 5 riihrt von dem Urn stand her, daB 
der Wirkungsgrad des Verdichters oberhalb 10 km Rohe nicht ganz so 
groB ist wie unterhalb dieser Grenze. 
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in dieser Hohe kaum mehr als 50 0 10 der Bodenleistung her, 
aber er ermoglicht immerhin noch einen Flugzustand. der yom 
Motor ohne Verdichter bereits in etwa 6 km Hohe uberschritten 
wird. Je nach der Zweckbestimmung des Flugzeuges wird man 
daher die Konstruktion des V orverdichters den Erfordernissen 
anzupassen haben, um den Kraftverbrauch moglichst rentabel 
zu gestalten. Da in groBeren Hohen wesentlich hOhere Flug
geschwindigkeiten und damit geringere Flugzeiten und vermin
derter Brennstoffverbrauch zu erzielen sind, ist die Frage der Kon
struktion geeigneter Vorverdichter augenblicklich von besonderem 
Interesse fUr die wirtschaftliche Gestaltung des Weltflugverkehrs 
durch Ausnutzung groBerer FlughOhen und fUr die DurchfUhrung 
der in letzter Zeit rege betriebenen Stratospharenforschung. 

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

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

in zwei Hauptgruppen: die meist verwendeten Motoren mit fest-

Abb. 98. Aufbau eines 6-Zylinder-Standmotors. 

stehenden Zylindern und umlaufender Kurbelwelle (Standmoto
ren, Abb. 98,99), dann die sogenannten Umlaufmotoren, haupt
sachlich franzosischer Herkunft, mit 
einem rotierenden Stern von Zylindern 
und feststehender Kurbel (Abb. 100). 
Gelegentlich wurde auch ein Motor ge
baut, bei dem Kurbel und Zylinder 
je mit der halben Geschwindigkeit in 
entgegengesetzter Richtung rotierten 
(Siemens-Motor). Die Standmotoren 
haben meist, aber nicht immer, was s e r
gekiihl te Zylinder, bei den Umlauf
motoren begniigt man sich stets mit 
Luftkiihlung. 

Abb. 98 IaBt den Aufbau eines Stand
motors mit sechs nebeneinander an
geordneten Zylindern erkennen. Die 
linke Figur ist ein Querschnitt, der das 
Innere eines Zylinders und des Ge
hauses zeigt, die rechte im ganzen eine 

Venhlkopj" 

Abb. 99. Anordnung 
der wichtigsten Motorteile. 

Langsansicht, nur der erste Zylinder und das Gehause sind wieder 
aufgeschnitten. Einen etwas vergroBerten und durch mehrere 
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andere Motorteile erganzten Querschnitt durch einen Zylinder und 
das Gehause zeigt Abh. 99. Wir sehen zunachst in heiden Bildern 
der Abh. 98 den schon friiher erwahnten, mit Z bezeichneten 
Zylindcr, in dem der Kolben K hin und her lauft. Der Kolben 
selbst ist links in Ansicht, rechts im Schnitt dargestellt, und 
beidemal, wie auch in Abb. 99, in seiner hochsten Stellung oder 
im "oberen Totpunkt" (Umkehrpunkt) angenommen. Man kann 
sich vorstellen, daB eben, mit einem Abwartsgehen des Kolbens, 
der Viertakt beginnt. Das eine Ventil E (das rechte in der 
rechtsstehenden Abb. 99) ist schon geoffnet; hier stromt das 
Gasluftgemisch wahrend des jetzt einsetzenden ersten Taktes, 
des Saughubes, in den Verbrennungsraum. Der Kolben tragt 
an einem Zapfen, der in der Figur rechts in seiner ganzen 
Lange zu sehen ist, eine "Schubstange" S. Diese ist in den 
beiden Bildern der Abb. 98 lediglich durch einen einfachen 
Strich angedeutet. Das andere Ende der Schubstange greift 
in einen der sechs Arme (in eine "Kropfung") der Kurbel
welle W ein, die siebenmal, namlich zwischen je zwei Zylindern 
und an den auBeren Enden, in Lagern L gestiitzt wird. Der 
Hin- und Hergang der sechs Kolben iibertragt sich so unter 
Vermittlung der Schubstangen in eine drehende Bewegung der 
einen Welle W (vgl. dazu auch Abschn. 25 b). 

Der Zylinder Z endet oben in einem Zylinderkopf oder 
Ventilkopf K', der die EinlaB - und AuslaBventile tragt. In 
Abb. 99, die eine etwas andere Ventilanordnung als Abb. 98 
zeigt, erkennt man links die Zuleitung zum EinlaBventil, die 
als Saugleitung bezeichnet ist. Sie beginnt im "V ergaser", der 
dazu dient, das fliissige Benzin zu zerstallben und mit Luft Zll 
durchsetzen (Abschn. 25 d). Zum Vergaser gehOrt auch der 
"Schwimmer", der den Zustrom des fiiissigen Benzins regelt. 
Das Auspuffventil fiihrt zu einer Auspuffleitung, die in unseren 
Zeichnungen nicht naher angedeutet ist. 

Den oberen Teil des Zylinders, den Teil namlich, der von 
dem abwartsgehenden Kolben freigegeben wird und damit den 
eigentlichen Arbeits- oder Verbrennungsraum bildet, zeigen die 
Abb. 98 und 99 von einem Kiihlmantel M umgeben, der den 
in Abb. 99 deutlich sichtbaren Kiihlraum um den Zylinder 
herum abschlieBt. In diesen Kiihlraum wird durch die Kiihl
rohrleitung standig kaltes Wasser eingefiihrt, das einen Teil 
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der durch die Verbrennung entstandenen und auf den Zylinder 
iibertragenen Warme aufnimmt und, dadurch um einige Grade 
erwiirmt, wieder abflieBt. Dber die Notwendigkeit und die 
Bedeutung dieser Kiihlung sprechen wir noch in Abschnitt 25f. 
Sic ist ein Kennzeichen der sog. "wassergekiihlten" Motoren im 
Gegensatz zu den "luftgekiihlten". 

In Abb. 99 sind noch angedeutet: Ziindkerze und Ziind
leitung, deren Aufgabe es ist, im richtigen Zeitpunkt, also 
nach Beendigung der Verdichtung, das Gemisch im Zylinder 
zur Verbrennung zu bringen (vgl. Abschn.25e); dann die 01-
pumpe, am tiefsten Punkt in das Gehause eingebaut, dazu be-

Abb. 100. Aufbau eines 7 -Zylinder- Umlaufmotors. 

stimmt, an aIle gleitenden Teile standig Schmierol heranzu
bringen (vgl. Abschn.25g). In Abb. 98 findetman noch die 
mit St bezeichnete Steuerstange, die von einer unten liegenden 
Hilfswelle aus die Ventilbewegung regelt (vgl. A bschn. 25 c). 

Eine ganzlich andere auBere Erscheinung bietet ein Um
laufmotor dar, wie er in Abb. 100 in Ansicht und im Schnitt durch 
einen Zylinder und die Welle dargestellt ist. Das Getriebe 
des Umlaufmotors ist die kinematische Umkehrung des Schub
kurbelgetriebes der Standmotoren. Man betrachte zunachst nur 
einen einzelnen der sieben Zylinder, etwa den in der linken 
Figur mit Z bezeichneten, der sich gerade oben befindet. In 
ihm kann der Kolben K hin und her laufen, der durch eine 
Schubstange S mit dem festgelagerten Zapfen Z' verbunden 
ist. Der Zylinder selbst steht aber nicht fest, sondern dreht 
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sich um die Mittelachse A des ganzen Motors, so daB er hinter
einander die Lagen annimmt, in der die Linke Abbildung die 
iibrigen sechs Zylinder zeigt. Dieses Bild HWt nun deutlich 
erkennen, wie die Verschiebung des Kolbens relativ zum Zy
Linder mit der Umlaufbewegung Hand in Hand geht. Der 
Zylinder bleibt ja immer gleich weit von A entfernt, der 
Kolbenzapfen aber vermoge der unveranderlichen Lange der 
Schubstange immer gleich weit von Z'. Wahrend der Zylinder 
sich, von der obersben SteHung ausgehend, nach rechts dreht, 
kommt er zunachst dem Punkt Z' immer naher; am nachsten 
ist er ihm in seiner tiefsten Lage (in dem in der Zeichnung 
festgehaltenen Augenblick befindet sich gerade kein Zylinder 
genau in der tiefsten SteHung). Da nun der Kolben sich dem 
Punkt Z' nicht nahern kann, muB er sich im Zylinder ver
schieben, und zwar wahrend der ersten halben Umdrehung des 
Zylinders von innen nach auBen. Sobald der Zylinder seine 
oberste Stellung gewonnen hat, befindet sich der Kolben in 
der inneren Totlage, bei der tiefsten ZylindersteHung erreicht 
er die auBere Totlage. Die Entfernung der beiden Achsen A 
und Z' ist genau gleich dem halben Kolbenhub. Sie entspricht 
voHstandig dem Kurbelarm des Standmotors, der auch durch 
die Entfernung zwischen dem Drehpunkt der Hauptwelle und 
dem des unteren Schubstangenzapfens festgelegt wird. 

Hatten die Motoren nur je einen einzigen Zylinder, so 
ware grundsatzlich der Unterschied zwischen Stand- und Um
laufmotor nur der, daB beim ersten der Zylinder feststeht und 
die Kurbel umlauft, bei letzterem die Kurbel (d. h. die Ver
bindung der Achsen A und Z') fest ist, wahrend der Zylinder 
Umdrehungen vollfiihrt. Wenn man dem Zylinder, wie er in 
der linken Abb. 98 gezeichnet ist, eine Drehgeschwindigkeit um 
den Wellenmittelpunkt erteilt und dabei den unteren Endpunkt 
der Schubstange festhalt, so wird daraus der Umlaufmotor. 
In der auBeren Anordnung der mehrzylindrigen Motoren be
steht allerdings ein weit auffallenderer Unterschied zwischen 
dem Umlaufmotor und wenigstens dem bisher besprochenen 
Typus von Standmotoren, dem sog. Reihenmotor. Rier sind 
namlich die Zylinder mit parallelen Achsen nebeneinander auf
gesteUt, wahrend sie beim Umlaufmotor sternformig angeordnet 
sind. Die sieben Zylinder in Abb. 100 bilden zusammen einen 
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fest en Karper, der als ganzer die Drehbewegung vollfiihrt. 
Hierbei ergibt es sich ganz von selbst, daB in jedem Augen
blick die sieben Kolben verschiedene Punkte ihrer relativen 
Bahn im Zylinder innehaben. Man sagt, die einzelnen Vor
gange in den Zylindern sind in ihrer "Phase" gegeneinander 
verschoben. DaB stets eine ungerade Zylinderzahl beim Um
laufmotor gewahlt wird, hat seinen Grund darin, daB - wie 
man aus Abb. 100 erkennt - in diesem Fall niemals zwei Kolben 
zu gleicher Zeit eine Totlage erreichen. Beim Stand motor ge
stattet hingegen gerade die Zylinderzahl 6 eine giinstige Lasung 
der Frage der Phasenverschie
bung (vgl. Abschn. 25 b). GroBe, 
leistungsstarke Motoren sind 
meist Standmotoren, da beim 
Rotieren zu groBer Massen 
schadliche Massenwirkungen auf
treten wiirden. 

Der in Abb. 100 dargestellte 
Umlaufmotor zeigt noch einige 
weitere Besonderheiten, die hier 
erwahnt werden sollen. Die 
Hauptwelle A ist in ihrer Ver
langerung jenseits des Zylinder
kranzes hohl und enthalt in 
ihrem Innern die Saugleitung, Abb. 101. V-Motor. 
durch die Luft und Benzin an-
gesaugt werden. Ein eigentlicher Vergaser ist nicht vor
gesehen. Das Gemisch wird durch die hohle Welle nach einem 
zentralen Sammelraum gebracht und von hier durch Lei
tungen, die in der Abbildung nicht angedeutet sind, den Zy
lind ern in der entsprechenden Stellung zugefiihrt. Der Aus
tritt der verbrannten Gase erfolgt durch AuslaBventile, die in 
den Kolben angebracht sind, wie es die rechte Abb. 100 er
kennen laBt. 

Kiihlmantel und Kiihlwasser gibt es bei den Umlauf
motoren nicht. Der Umstand, daB die Zylinder fortdauernd 
mit groBer Geschwindigkeit die Luft durchschneiden, tragt eben 
zu ihrer Abkiihlung soviel bei, daB - in Verbindung mit ge
wissen noch zu besprechenden warmetechnischen Eigenschaften -
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die Wasserkiihlung iiberBiissig wird. Urn die Luftkiihlung zu 
erhohen, werden die Zylinder mit sog. Kiihlrippen versehen 
(vgl. Abschn. 25f.). 

Abb. 102. W-Motor. 

Der Standmotor hat nicht immer die einfache und ver
breitetste Anordnung, die in Abb. 98 vorausgesetzt wurde. 

Wenn die verlangte Lei
stung grosser wird und 
in sechs Zylindern nicht 
mehr untergebracht wer
den kann, geht man zu 
mehrreihigen Anordnun
gen iiber. Die gebrauch
lichste Form ist dann die 
des V-Motors, Abb.101, 
der aus dem einfachen 
Reihenmotor durch Ver
doppelung der Zylinder-

Abb. 103. X-Motor. zahl und entsprechende 
Neigung der Zylinder

achsen hervorgeht. Der Winkel der beiden Zylindermittel
ebenen liegt zwischen 40° und 90°; aIle zwolf Kolben arbei
ten auf dieselbe KurbelweIle. Zu einer we iter en VergroBerung 
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der Leistung gelangt man durch Verdreifachung des einfachen 
Reihenmotors in der sog. W -Form, die Abb. 102 andeutet. V
und W-Motoren werden geIegentIich auch mit 2 bzw. 3 mal 4 
Zylindern aU8gefiihrt. Eine seltene Anordnung stellt der X
Moto r mit 4 mal 4 Zylindern dar, dessen Queransicht in Abb.103 
erkennbar ist. NaturgemaB mach en derartige Anhaufungen von 
Zylindern grundliche Wasserkiihlung erforderlich. 

Eine Zylinderanordnung fur Standmotoren, die einerseits 
die Wasserkiihlung entbehrlich macht, andererseits auch in der 
auBeren Erscheinung 
dem Umlaufmotor nahe
kommt, ist die des 
Sternmotors,Abb.104. 
Das Bild zeigt neun im 
Kreise liegende ZyIin
der, deren Koiben ver
mitteist der Schubstan
gen auf die im Mittel
punkte Iiegende Welle 
einwirken. Hier kann 
man sich besonders deut· 
lich machen, daB der U m
laufmotor die gleichen 
inneren Bewegungen be
sitzt wie ein Standmotor; 
man braucht sich nur 
vorzustellen, daB dem 

Abb. 104. Einkranz-SterJ)IDotor. 

ganzen Zylinderstern, wahrend der Motor arbeitet, eine Dreh
geschwindigkeit erteilt wird, die der der Welle entgegen
gesetzt gleich ist. DaB ein Sternmotor mit Luftkiihlung allein 
auskommt, liegt daran, daB jeder Zylinder im Fluge dem freien 
Luftstrom unmittelbar ausgesetzt ist. Die Zylinderzahl eines 
Stern motors kann bis auf zwei heruntergehen. In dies em Fall 
hat man die beiden Zylinder mit gemeinsamer Achse auf ent
gegengesetzten Seiten der Kurbel welle liegend. 

Sowohl Umlaufmotoren wie Standmotoren in Sternanord
nung werden auch mit Doppelkranzen oder Doppelsternen aus
gefiihrt. Abb. 105 zeigt einen Sternmotor mit 2 mal 9 Zylin
dern, die durchwegs Kiihlrippen zum Zweck der Luftkiihlung 

Mises, Fluglehre. 4. Auf!. 12 
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aufweisen. Derartige mehrkranzige Standmotoren erhalten je
doeh in der Regel Wasserkiihlung, da die Luft zu den hinteren 
Kranzen nicht immer geniigend Zutritt besitzt. 

In Zahlentafel 7 sind die wiehtigsten Zahlen fiir eine Aus
wahl von 23 deutschen und auslandischen Flugmotoren zu

sammengestellt. Die Motoren sind naeh ihrer Starke ge
ordnet. Von den dreiBuchstabenbezeiehnungen, die in der 
ersten SpaIte unter dem Firmennamen angegeben sind, weist 
der erste auf die Kiihlung hin: W = Wasserkiihlung, L = Luft-

kiihlung; der zweite 
besagt: S = Standmotor, 
U = Umlaufmotor; der 
dritte zeigt die Zylinder
anordnungan: R=Rei
hen-, St = Sternmotor, 
V, W, X = Stellung der 
Zylinder. Es folgen 
in den nachsten vier 
Spalten die Angaben 
ii ber Zahl, Durehmesser 
und Hublange der Zy
linder, sowie die aus 
diesen Werten bereeh
nete GroBe des gesam
ten Hubraumes. In der 

Abb. 105. Doppelkranz-Sternmotor. seehsten und siebenten 
Spalte sind die von den 

Herstellern als "normal" bezeichneten Werte der Drehzahl und 
der Leistung angefiihrt. Diese Zahlen, namentlich die der Lei
stung, sind natiirlieh sehr unsieher. Zwei Motoren der gleichen 
Type weichen, wenn sie auf der Bremse gepriift werden, oft bis 
zu lOvH in ihren Leistungen voneinander ab, auch wenn man 
sieh bemiiht, die Betriebsverhaltnisse moglichst gleieh zu halten. 
Meist Iiegt die durehschnittliehe Leistung etwas hoher als die 
"Nennleistung", deren Erfiillung von den Herstellern garantiert 
wird. Noeh viel unzuverlassiger sind die Angaben iiber das 
Gewieht, die in die achte Spalte aufgenommen wurden. Hier 
waren wahl die Schwankungen innerhalb einer Serie gleicher 
Motoren geringer, allein die Abgrenzung dessen, was "noch zum 
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Motor gehort", ist eine recht strittige - trotz aller Normungs
bestrebungen. Soweit die Unterlagen genau genug waren, wurde 
darauf geachtet, daB Propellernaben mitgerechnet, Auspuffrohre 
dagegen nicht mitgerechnet wurden. Kiihler und Kiihlwasser
leitungen, auBer denen zwischen den Zylindern, sind niemals 
zum Motorgewicht gezahlt worden. Die Angaben iiber den Ver
dichtungsgrad (siehe Abschn. 21, SchluB) in der neunten Spalte, 
konnen im allgemeinen als genau gelten. Die Zahlen der drei 
nachsten Spalten sind aus denen der friiheren durch Rechnung 
abgeleitet. Die beiden letzten Spalten enthalten in den Zahlen 
des Benzin- und Olverbrauches pro PS-Stunde wieder Angaben, 
iiber deren Unsicherheit ahnliches gilt, wie iiber die von Nenn
leistung und Gewicht. Besonders der Olverbrauch einer Motor
type ist oft nur sehr schwer feststellbar und starken Ver
anderungen aus den verschiedensten Griinden unterworfen. Die 
beiden letzten Spalten enthalten die beiden Hauptabmessungen 
des Motors, Lange und Breite, soweit diese zuganglich waren. 

Die in der Zahlentafel aufgefiihrten Motoren sind bis auf 
einige wenige Ausnahmen Typen der letzten drei bis vier Jahre. 
Es sind auch einige etwas altere Motortypen in die Tabelle 
aufgenommen, weil es lehrreich ist, durch Vergleich ihrer Daten 
mit denen neuerer Konstruktionen sich iiber den Fortschritt 
der Motortechnik zu unterrichten. Kennzeichnend fiir die Ent
wicklung der Motoren sind vor aHem vier Angaben: Hubraum, 
Hubraumleistung, Mitteldruck und Gewicht pro PS. 
Die effektive Leistung eines Motors, die auch von seiner Zylinder
zahl abhangt, kann natiirlich nicht ein MaB seiner Giite sein. 
Dagegen sind die Angaben des Mitteldruckes, der Hubraum
leistung und des Gewichtes pro PS fiir die Beurteilung eines 
Motors von groBer Wichtigkeit; je groBer die erstgenannten und 
je kleiner die letzte dieser Zahlen ist, um so giinstiger wird im 
allgemeinen der Motor zu nennen sein. Man erkennt bei Durch
sicht insbesondere der Spalten 10 und 12, daB die mit den 
laufenden Nummern 1, 5, 9 und 21 versehenen Motoren altere 
Konstruktionen sind: als beste Konstruktionen erweisen sich 
nach diesen Gesichtspunkten die Motoren Nr. 13 Isotta Frascini 
(Italien), Nr.14 Curtiss (Amerika), Nr.1S Rolls Royce (Amerika), 
Nr.20 Packard Motor Company (Am erika) , der wassergekiihlte 
Standmotor von Hispano Suiza (Frankreich) Nr. 22 und der 
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Napier-Motor (England) Nr. 23. Wie aus der drittletzten Spalte 
hervorgeht, liegt der Olverbrauch luftgekiihlter Motoren im 
Durchschnitt sehr viel hoher, als der mit Wasserkiihlung aus
geriisteten. - Es ware aber falsch, die Giite eines Motorfabrikates 
allein nach den angegebenen Zahlen beurteilen zu wollen; die 
"Papierform" des Motors kann nie maBgebend sein ohne die 
Erfahrungen, die mit dem Motor wahrend des Fluges gemacht 
werden. 

AIle in der Zahlentafel vertretenen und vorher besprochenen 
Motorbauarten haben sich im Flugbetrieb bewahrt, ohne daB 
die eine oder andere sich den iibrigen gegeniiber als allgemein 
iiberlegen erwiesen hatte. Es ist nicht einmal leicht, An
wendungsgebiete fiir die einzelnen Bauarten gegeneinander ab
zugrenzen. Am ehesten laBt sich noch etwas Bestimmtes iiber 
das Verhaltnis von Stand- und Umlaufmotoren zueinander aus
sagen: daB die letzteren fiir klein ere Leistungen und nicht zu 
groBe Hohen vorzuziehen sind und in der ersten Zeit der £lug
technischen Entwicklung von unschatzbarem Wert waren. Die 
Fortbildung zu Motoren von groBer Leistungsfahigkeit schien sich 
lange Zeit nur auf die Standmotoren zu beschranken, neuestens 
steigert man auch die Einheiten der Umlaufbauart. Bei Stand
motoren wird jetzt allgemein die Sternbauart stark gep£legt, 
weil sie in vielen Fallen giinstigere Einbaumoglichkeiten gewiihrt, 
und weil die, aIlerdings erhebliche, Stirn£lache zu einer gleich
maBigen Kiihlung aller Zylinder ausgenutzt werden kann. 

25. Einzelteile der Motoren. 

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

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

a) Zylinder und Kolben. Der Rauminhalt der Motor
zylinder ist, wie in Abschnitt 22 gezeigt wurde, durch die GroBe 
der Motorleistung und der Drehzahl bestimmt. Es bleibt nur 
noch offen, auf wie viele Zylinder man den Rauminhalt zu 
verteilen und in welchem Verhaltnis man Durchmesser (Boh
rung) und Hub der Zylinder zu wahhm hat. Vom Standpunkt 
der Warmemechanik ist groBerer Hub auf kleinere Bohrung 
giinstig, etwa 1,5: 1, doch wahlt man in der Regel, mit Riick
sicht auf die mit dem Hub stark wachsenden Massenkrafte der 
rotierenden und der schwingenden Teile, den Hub im Verhaltnis 
zur Bohrung nicht ganz so groB. Wie weit man mit der Bohrung 
gehen kann, hangt in erster Linie von der Kolbenkonstruktion 
ab; durch die obere Grenze fur den Durchmesser bestimmt sich 
dann die erforderliche Anzahl von Zylindern. (Standmotoren 
haben in der Regel 6 oder 12, seltener 8 Zylinder). Mit der 
Normalleistung pro Zylinder pflegt man nicht iiber 50 oder 
hi:ichstens 60 PS hinauszugehen; in der Regel liegt sie heute 
zwischen 35 und 45 PS. 

Baustoff der Zylinder war friiher meist GuBeisen, seltener 
Stahl, weil Stahl auf Stahl laufend sehr leicht verreibt. Erst 
seit der heute immer allgemeiner werden den Verwendung der 
Aluminiumkolben hat sich der Stahl als Baustoff fiir den Zylinder
laufmantel durchgesetzt. Die Kiihlmantel (M in Abb. 98) der 
Zylinder sind selten aus GuBeisen, meist aus Blech, friiher aus 
Kupfer- oder Nickelblech, jetzt aus FluBeisenblech oder Alu
minium. Luftgekiihlte Zylinder erhalten zur Verbesserung der 
Warmeableitung Kiiblrippen am auBeren Umfang und werden 
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in del' Regel mit diesen Rippen aus dem V oUen herausgearbeitet. 
Das Anbringen von Rippen an Zylindern odeI' Heizkorpern 
(Zentralheizungen) bewirkt, wie man wei13, eine nicht unbetracht
liche Vergro13erung del' Oberflache und, da die Warmeableitung 
und die Warmeausstrahlung eines Korpers del' GroBe seiner Ober
flache proportional ist, eine verstarkte Kiihlung des betreffenden 
Korpers. Einen Querschnitt durch einen solchen Zylinder zeigt 
Abb.l06. Besondere Aufmerksamkeit erfordert die AusbiIdung del' 
Zylinderkopfe (K' in Abb. 98), in denen die Ventilsitze, die Off

Abb. 106. Motorzylinder 
mit Kiihlrippen fUr 

Luftkiihlung. 

nungen fUr die Ziindkerzen und die An~ 
schliisse del' Saug- und Auspuffleitung 
liegen. Bei den meisten groBeren Bauarten 
werden die Kopfe als besondere GuB
odeI' PreBstiicke hergestellt und mit dem 
Zylinder verschraubt und verschweil3t. 

Eine del' groBten Schwierigkeiten beirn 
Bau del' Flugmotoren bildet del' Umstand, 
daB die ganze Warme del' Verbrennung 
unrnittelbar auf den Kolben boden wirkt, 
del' selbst nicht leicht gekiihlt werden 
kann, sondern die iiberschiissige Warme 
erst an seinen Umfang ableiten muB, wo 
sie in das Kiihlwasser bzw. die Kiihlrippen 
des Zylinders stromt. Diese Ableitung muB 
sehr rasch erfolgen, urn eine iibermaBige 
Erhitzung des Kolbenbodens z.u vermeiden. 
Die friiher allgemein verwendeten Eisen
und Stahlkolben geniigten ihrer nicht 
groBen Leitfahigkeit wegen diesel' Forde

rung nul' ,sehr ungeniigend, weswegen man auch mit dem Kolben
durchmesser iiber eine gewisse Grenze, etwa 130 bis 140 mm, 
nicht hinausgehen konnte. Aile Motoren mit wesentlich groBerer 
Bohrung haben versagt. SpateI' ist es gelungen, eine Aluminium
legierung von hinreichender Festigkeit zu erzeugen, und da das 
Aluminium bei geringerem Raumgewicht eine mehr als viermal so 
gute Warmeleitfahigkeit wie Stahl und Eisen besitzt, ist man jetzt 
imstande, Motoren mit groBerer Bohrung herzustellen. Die Abdich
tung del' Kolben erfoIgt in del' Regel durch eine Reihe von Kolben
ringen, die sich elastisch an den Zylindermantel anpressen. 
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Die aus Aluminiumlegierungenhergestellten Kolben haben 
jedoch den Nachteil, daB sie wegen des hohen Ausdehnungs
koeffizienten des Aluminiums einen groBeren Spielraum, ein 
groBeres Kolben " spiel " haben muss en als GuBeisenkolben, und 
daher leicht sehr gerauschvoll mit "Schlag" arbeiten. Da Alu
minium auBerdem ein weiches Metall ist, fiihrt dieses Schlagen 
des Kolbens zu schnellerer Abnutzung. Man kann diese Schwierig
keiten weitgehend vermindern, indem man den Kolbenboden 
allein aus der Aluminiumlegierung herstellt, fur die ubrigen 
tragenden Teile dagegen auch weiterhin GuBeisen benutzt. 

Der Warmeableitung sind allerdings auch gewisse Grenzen 
gesetzt, will man ein Maximum an Wirkungsgrad erreichen. 
Denn es zeigt sich, daB die Wirksamkeit 
des als Schmiermittel verwendeten Oles 
von der Temperatur der Zylinderwande, an 
denen es haftet, in dem Sinne abhangt, 
daB bei hOheren Temperaturen die Rei
bung des Kolbens stark vermindert, also 
der Wirkungsgrad des Motors erhoht wird. 

Eine weitere iSchwierigkeit, die bei der 
Herstellung von Kolben sehr beachtet wer
den muB, beruht darauf, daB das an den 
Kolbenwanden haftende 01 in den Ver-
brennungsraum tritt und durch Verun-

Abb. 107. Kolben der 
Gleitschuh bauart. 

reinigung und Verolung der Zundkerzen und der Zylinderwande 
AniaB zu Detonationen und zu Fruhzundungen gibt. Die Kol
benringe wirken namlich wie eine Pumpe, indem sie beim 
Auf- und Abgang des Kolbens sich elastisch abwechselnd gegen 
die Unter- und gegen die Oberseite ihrer Nuten legen. Man 
kann den Oldurchtritt nur so verhindern, daB man die Ringe 
moglichst genau in die Nuten einpaBt und durch Einbohrungen 
unter dem letzten Kolbenring dem 01 ausreichende AbfiuB
moglichkeit verschafft. 

In letzter Zeit scheint sich, namentlich in England, ein grund
satzlich neuer Kolbentyp insbesondere fur groBe Motoren durch
zusetzen, der viele Vorzuge in sich vereint und die angedeuteten 
N achteile, die man bei den bisher ausschlieBlich verwendeten 
Kolben der Gleitschuhbauart in Kauf nehmen muBte, vermeidet. 
Die Bauart des Kolbens mit Gleitschuhen (s. Abb. 107) hat den 

(J 
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Vorzug, daB durch die Gleitschuhfiihrung viel an Lange in der 
Richtung der Langsachse des Kolbens gespart wird, und dieser 
aus der Dimensionierung erwaehsende Vorteil mag ihr in der 
Entwicklung der Motoren den Vorzug gegeben haben. Die neue 
Kolbenbauart (sogenannter Kreuzkopfkolben), der sich wieder mehr 
der klassischen Kolbenform der Dampfmaschine angleicht und 
in der Abb.108 wiedergegeben ist, besteht aus dem Kolbenboden 
(KB) mit den Kolbenringen, an den ein rohrformiger Schaft (KS) 

ansehlieBt; auf diesen wird unten mittels einiger Schraubenbolzendie 
Kreuzkopfhiilse (KE) aufgesetzt, die in einer besonderen Zylinder-

fiihrung (ZF) lauft. Diese Konstruktion 
bietet wesentliche Vorteile gegeniiber der 
Gleitschuhbauart. Vor aHem ermoglicht 
die Trennung des Kolbens und des Kreuz
kopfes eine getrennte Olbehandlung und 

KS z,r damit Olersparnis und sauberes Arbeiten 

Abb. lOS. Kolben mit 
Kreuzkopf-Fiihrung. 

des Kolbens. AuBerdem lauft der Kreuz
kopfkolben ohne Schlag, da das Spiel der 
Kreuzkopfhiilse in der Fiihrung ihrer ge
ringen Temperatur wegen niedrig be
messen werden kann, und mit sehr ge
ringen Reibungsverlusten, so daB die 
Zylinderwande weitgehend geschont und 
ein Fressen der Kolbenringe verhindert 
wird. Diesen Vorteilen des Kolbens steht 
als Nachteil eigentlich nur der Umstand 
gegeniiber, daB die Langsdimensionen des 
Zylinders urn etwa 2/3 der Hubhohe ver

groBert werden, also aueh des sen Oberflaehe und Gewicht. 
b) Kurbelgetriebe. Das mechanische Getriebe der Stand

motoren ist, wie schon erwahnt, das sog. Sehubkurbelgetriebe 
(Abb. 109). Der irn Zylinder hin und her gehende Kolben treibt 
unter Vermittlung der Sehub- oder Pleuelstange (8 in Abb. 98) 
die in festen Lagern rotierende Kurbelwelle (W in Abb. 98) 
an. Da die Flugrnotoren durchwegs rnehrzylindrig sind, liegt 
ein zusamrnengesetztes Schubkurbelgetriebe vor, d. h. mehrere 
(in der Regel sechs) Schubst.angen greifen an den Ausladungen 
(Kropfungen) der einen Kurbelwelle an (vgl. Abb. 98 u. 110). Die 
Kropfungen sind bairn 6-Zylinder-Motor urn je 120 0 gegenein-
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ander versetzt, je zwei stehen also parallel. Die Steuerung und 
Ziindung ist so eingerichtet, daB die von zwei parallel stehenden 
Kurbelarmen bedienten Zylinder immer entgegengesetzte Takte 
durchmachen; wahrend z. B. der eine ansaugt, 
steht der andere gerade im Arbeitshub usf. Da
mit wird erreicht, daB wahrend zweier ganzer 
Kurbelumdrehungen sich der Viertakt sechs
mal derart abspielt, daB der Beginn jedesmal 
um ein Drittel Umdrehung verschoben ist; 
welche Bedeutung dies fUr die Wirksamkeit 
des Motors besitzt, zeigt folgende Dberlegung. 

Die Kraft, mit der ein Kolben den zuge
horigen Kurbelarm durch Vermittlung der 
Schubstange antreibt, ist nur wahrend des 
Arbeitshubes positiv, drei Viertel der Zeit aber 
negativ, wie dies Abb. 111 andeutet (vgl. auch 
das S. 156 iiber die Kolbenkraft Gesagte). Die 
Ordinaten dieser Linie stellen den auf die 

I 

~ 

KurbeIgetriebe. 
Kurbel von einer Schubstange ausgeiibten sog. 
"Tangentialdruck" dar, der sich in einfacher Weise aus dem 
Kolbeniiberdruck rechnen laBt, die Abszissen geben die zugehorige 
Kurbelstellung wahrend zweier aufeinander folgender Umdre
hungen. (Dem oberen Totpunkt entsprechen die Winkel 0°, 

z 5 

Abb. 110. Kurbelwelle eines 6-Zylinder-Standmotors. 

360° und 720°.) Dadurch nun, daB sechs in der Phase ver
schobene Kolbenkrafte ihre Wirkungen iibereinanderlagern, 
entsteht das viel gleichmaBigere Bild der Kurbelkrafte, wie es 
Abb. 112 aufweist. Hier stellt die stark ausgezogene Linie die 
Summe der sechs einzelnen, in der Phase verschobenen Kurbel
druck-Anteile dar. Natiirlich bewirken die immer noch iibrig
bleibenden f>chwankungen der Drehkraft, daB die Drehbewegung 
der Welle und damit der Luftschraube keine ganz gleichformige 
wird. Stehen die Schwankungen der Antriebskraft einmal fest, 
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so hangt die GleichfOrmigkeit der Drehung, die fiir den Wir
kungsgrad des Propellers wichtig ist, noch von dem Verhaltnis 
zwischen den rotierenden Massen einerseits, den schwingenden 

tl 780 

Abb. 111. 

(Kolben undSchubstange beim 
Standmotor) andererseits abo 
Hier zeigt sich eine groBe 
Dberlegenheit der Umlaufmo
toren, die reichlich rotierende 
Schwungmassen besitzen und 
infolge der dadurch bewirk
ten groSeren Gleichformigkeit 
der Drehung den Propeller bes
ser auszunutzen gestatten. -
Manchmal wird das Kurbel-

720 Q getriebe "desachsiert", d.h.der 
Drehpunkt der Kurbel aus 

Kurbeldruck von einer Schubstange. der Zylinderachse verschoben. 
Dies hat den Zweck, die Ab

niitzung der Zylinder- und Kolbenwande, die durch den quer
gerichteten Riickdruck der Schubstange entsteht, gleichmaSiger 

auf den Umfang del' Zylinder 
zu verteilen. Die Richtung der 
Desachsierung muS natill'lich 
mit der Drehrichtung umge
kehl't werden. 

Schubstange und Kurbel
welle sind auBel'st hoch bean
spruchte Konstl'uktionsteile 
und besondel's durch die fort
wahrenden Erschiitterungen, 

"tl denen der Motor ausgesetzt 
~~~~~~~~~sl'~~~ ist, gefiihl'det. Die Zusammen-

tl fZtl 000 72(70 setzung des Kurbelwellenma
terials muS auf das sorgfal-

Abb. 112. . 
Kurbeldruck von sechs Schubstangen. tlgste erwogen werden. Sehr 

starknickelhaltige Stahlsorten 
haben sich weniger gut bewahrt als Stahl mit geringel'em Nickel
zusatz. Die Dimensionierung der Getriebeteile muS auf die 
Erschiitterungen, die durch ungleiche Explosionen in den ein-
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zelnen Zylindern hervorgerufen werden, Riicksicht nehmen. Be
sondere Schwierigkeiten erwachsen in neuerer Zeit aus der 
sog. Schwingungsbeanspruchung. Die Kurbelwelle, wie auch 
jeder andere Getriebeteil, ist ein elastischer Korper, der be
stimmter Eigenschwingungen fahig ist, wie etwa eine gespannte 
Klaviersaite. Wenn nun die Umlaufzahl des Motors mit einer 
der moglichen Eigenfrequenzen der Welle iibereinstimmt, so tritt 
die bekannte Erscheinung der "Resonanz" ein: Die Welle ge
rat in Schwingungen, die ein erhebliches AusmaB annehmen 
konnen. Begreiflicherweise nimmt dabei ihre Festigkeits-Be
anspruchung sehr zu und tatsachlich sind viele Kurbelwellen
briiche der letzten Zeit auf diesen Vorgang zuriickzufiihren. 

Die Umlaufmotoren haben keine eigentliche Kurbelwelle, 
sondern nur eine einzige unbewegt bleibende Kurbel, urn deren 
Kurbelzapfen (Z' in Abb. 100) sich die Pleuelstangen S drehen. 
Der Stern, den die Zylinder bilden, rotiert, wie schon in 
Abschn. 24 ausgefiihrt wurde, urn das andere Ende des Kurhel
armes (A in Abb. 100). 

c) Ventile und Steuerung. Zweck der Ventile ist das 
Freigeben und VerschlieBen des Verbrennungsraumes ent
sprechend den Bedingungen des Viertaktes. Die Bewegung 
der Ventile wird bei den Standmotoren stets zwanglaufig von 
der Kurbelwelle aus geregelt, und zwar in der Weise, daB eine 
"Steuerwelle" mit der halben Umdrehungszahl der Kurbelwelle 
bewegt wird (Abb.113), die fUr jedes Ventil eine Nocke tragt 
und mit dieser auf das Ventilgestange einwirkt. Dieses Ge
stange besteht in dem einfachen Beispiel der Abb. 113 aus einem 
zweiarmigen Hebel, der mit dem einen Ende auf der Nocke 
aufruht, und der Ventilstange, an der das zweite Hebelende 
angreift. Eine Spiralfeder, die in Abb. 113 im Schnitt zu sehen 
ist, driickt die Ventilstange nach oben (das Ventil in Richtung 
gegen den Sitz) und sorgt so dafiir, daB die Nocke mit dem 
einen Hebelende dauernd in Beriihrung bleibt. Andere Mo
toren haben die Steuerwelle unten neben der Kurbelwelle, so 
daB die Betatigung der Ventile durch Vermittlung sogenannter 
StoBstangen (Sf in Abb. 98) erfolgt .. Verlegt man jedoch die Steuer
welle nach oben (indem man die Bewegung durch zwei Kegel
raderpaare und eine vertikale Hilfswelle iibertragt), so kann 
man eine groBere Genauigkeit der Ventilbewegung erreichen. 
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Jeder Zylinder erhalt mindestens ein EinlaB- und ein Aus
puffventil; groBere Motoren haben jedoch fur den Auspuff, manch
mal auch fur das Ansaugen mehrere Ventile. Kennzeichnend 
fUr Flugmotoren (im Gegensatz zu vielen Automobilmotoren) ist, 
daB die Ventile stets oben liegen, damit das durch das Saugventil 
einstromende Frischgas unmittelbar auf den Kolbenboden auf
trifft und diesen kuhlt, wobei gleichzeitig eine gunstige Gestal
tung des Verbrennungsraumes erreicht wird. 

Bei den U mlaufmotoren werden haufig nicht aIle Ventile 
gesteuert, sondern die EinlaBventile automatisch geoffnet und ge
schlossen, wie z. B. beim Gnome-Motor, bei dem das EinlaB

ventil im Kolben sitzt. Eine spatere 
Ausfuhrungsform des Gnome-Motors 
hat an Stelle der Ansaugventile 
Schlitze im Zylinder, die durch die 
Bewegung des Kolbens freigegeben 
und geschlossen werden. 

Ein gut durchkonstruiertes Ein
laBventil muB einer Reihe von An
forderungen genugen; so ist bei der 
Konstruktion aus warmetechnischen 
Grunden sehr genau auf die Form
gebung des Ventils zu achten, ferner 

Abb. 113. Ventilsteuerung. zur Erzielung groBerer Wirkungs-
grade auf die Gestaltung der Nocke, 

die so geformt sein solI, daB sich das EinlaBventil langsam offnet 
und schnell schlieBt, endlich auch darauf, daB das Gemisch 
beim Ansaugen in starke Wirbelung versetzt wird, wodurch man 
das Auftreten von Detonationen erschwert. Die Wirkungsweise 
des Auspuffventils ist eine weit grobere. 

d) Vergaser. Der Vergaser hat den Zweck, das Benzin 
zu zerstauben, mit dem richtigen AusmaB von Luft zu ver
mengen und dieses Benzin-Luft-Gemisch dem Ansaugventil zuzu
fUhren. Die meisten Vergaser der Flugmotoren bestehen im 
wesentlichen aus einer Benzinduse, die 1 bis 2 mm Bohrung 
hat, und einer diese umgebenden Luftduse von 20 bis 30 mm 
Durchmesser (Abb.114). Die durch die Kolbenbewegung ange
saugte Luft reiBt, indem sie durch die Luftduse stromt, das Benzin 
aus der Benzinduse mit, zerstiiubt es und bildet das erforder-
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Hehe Gemiseh. Der Diise wird das Benzin aus dem Behalter 
unter Vermittlung eines Sehwimmergehauses zugefiihrt, dureh das 
der Zustromungsdruek dauernd unverandert erhalten wIrd. Die 
Hauptsehwierigkeit besteht darin, bei den versehiedenen Umlauf
zahlen des Motors, also bei versehieden starken Saugwirkungen, 
immer das riehtige Verhaltnis von Luft und Benzin zu be
kommen. Hierfiir gibt es versehiedene Losungen; am haufigsten 
ist die Anordnung einer sog. N ebenluftoffnung, die entweder 
automatiseh (Abb.114) oder, bei alteren Konstruktionen, in Ver
bindung mit der Drosselklappe geregelt wird. Die Wirkungs
weise ist folgende. Wenn die Umlaufzahl des Motors sinkt, 
so tritt weniger Luft in der 
Zeiteinheit in die Zylinder 
ein. Gabe es nur die Haupt
luftdiise, so wiirde die Dureh
gangs-Gesehwindigkeit in 
dieserim Verhaltnisder Dreh- Liftilise 

zahlen vermindert. Das hatte 8e17Zlntiits-8 

zur Folge, daB die Luft auf Regt/ltergew'c~ 
das aus der Diise ausstro- E!nlr,lId 

A/ebe/1/tj! 
mende Benzin nur noch sehr 
geringe Wirkung ausiibt und 
die von einer bestimmten 
Luftmenge mitgenommene 

"At/str/It z.d 
Z!Jltntier 

B · t k h b Abb. 114. 
enzmmenge s ar era - Schnitt durch einen Mercedes-Vergaser. 

gesetzt, ja bald auf Null ge-
braeht wiirde. Nun ist es so eingerichtet, daB nur ein Teil der 
Luft bei normalem Betriebzustand dureh die Hauptdiise geht 
und zur Forderung des Benzins herangezogen wird, wahrend die 
iibrige Luft durch eine Nebenoffnung eintritt. Zugleieh mit der 
Drosselung des Motors wird die Nebenoffnung mehr und mehr 
versehlossen, so daB ein verhaltnismaBig groBerer Anteil der 
gesamten Luft die Benzindiise bestreiehen muB. Der allmah
liehe AbschluB der N ebenluftoffnung erfolgt in dem Beispiel 
der Abb. 114 automatiseh mit Hilfe eines ringformigen Re
guliergewichtes, das bei groBerer Motordrehzahl dureh die star
kere Saugwirkung angehoben wird, bei Verminderung der Dreh
zahl und der Saugwirkung langsam fiiIlt. Eine zweite Konstruk
tion sieht ganz analog eine doppelte Zufiihrung von Brennstoff 
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vor, und zwar in der Weise, daB eine Zusatzduse, die unter dem 
Drupk der AuBenluft steht und aus dem Schwimmergehause 
unter natiirlichem Gefalle gespeist wird, immer die gleiche Menge 
an Brennstoff liefert im Gegensatz zur Hauptdiise, die von den 
Schwankungen des Unterdruckes in der Luftdiise abhangig ist. 
Der Anteil der Hauptdiise an der gesamten Brennstoffabgabe 
nimmt daher mit wacbsender Saugwirkung, d. h. bei Steigerung 
der Leistung, zu, wabrend der Anteil der Zusatzdiise an der 
Gesamtabgabe abnimmt. Durch Feinregulierung kann man es 
nun gerade erreicben, daB diese beiden entgegengesetzten Einfiiisse 
sich annahernd aufheben; auf diese Weise erzielt man eine gleich
maBige, von dem Betriebszustand des Motors nahezu unabhangige 
Brennstoffabgabe. Dieser Vergaser hat gegeniiber dem erst
erwahnten den V orzug, daB er keine beweglichen und allzu 
empfindlichen Teile besitzt, wodurch ein einwandfreies, sicheres 
Arbeiten gewahrleistet wird. Andere Vergaser.Konstruktionen 
bestehen z. B. darin, daB in die Benzindiise gleichzeitig mit der 
Drosselung des Motors eine feine Nadel eingefiihrt wird, die 
die Diisenoffnung in dem MaBe verringert, das dem geringeren 
Bedarf an Brennstoff entspricht. Gelegentlich wird auch mit 
einer geeigneten Veranderung des Benzin-Zustromungsdruckes 
gearbeitet. - Wie der Vergaser zum Zylinder und den anderen 
wesentlichen Motorteilen liegt, zeigt die fruher besprochene 
Abb.99. 

Der altere Gnome-Motor besaB iiberhaupt keinen Vergaser, 
er saugte einfach das Benzin durch eine Bobrung der Kurbel
welle in einen Frischgasraum ein, aus dem die Zylinder gespeist 
werden. Dies hatte einen viel ungiinstigeren Benzinverbrauch 
zur Folge, etwa 300 gjPS-Std. gegeniiber rund 225 bei den 
Standmotoren. 

1m Zusammenhang mit der Vergaserfrage tau chen immer 
wieder neue, zum Teil recbt phantastische Vorschlage zur 
"Umwalzung" des gesamten Flugmotorenbaues auf. Aber man 
muB sich stets vor Augen halt en, daB Verbesserungen an den 
Flugmotoren in erster Linie konstruktiven bzw. Material
schwierigkeiten begegnen und nicht leicht durch grund
satzliche Anderungen in der Art der Brennstoffausniitzung 
erreichbar sind. Erst in weiter Ferne sieht man Moglich
keiten zu weitausgreifenden Reformen, etwa den trbergang zu 
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Gasturbinen oder sogar Dampfturbinen mit lwntinuierlicher 
Dampferzeugung durch Gasverbrennung usf. 

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

Urn einen Flugmotor in Gang zu setzen, ist ein besonderer 
AnlaBmagnet erforderlich, d. i. eine kleine Dynamomaschine, 
die von Hand aus in Bewegung gesetzt wird und noch 
bei stehendem Motor Ziindfunken in den Kerzen erzeugt. 
Aber auch mit einem sol chen AnlaBmagnet ist das Inbetrieb
set zen noch zuweilen sehr schwierig, da ein Benzin-Luft-Gemisch 
nur dann explosibel ist, d. h. unter dem EinftuB eines Funkens 
in rasche Verbrennung iibergeht, wenn das Verhaltnis zwischen 
Benzin und Luft ziemlich genau gewisse Grenzen einhalt. Die 
Grenzen des Benzin-Luft-Verhaltnisses, bei dem auf Explosion 
mit einiger Sicherheit zu rechnen ist, sind rund 1: 9 bis 1: 16. 

Mises. Fluglehre. 4. Aufl. 13 
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N ach der oben gegebenen Beschreibung der Wirkungsweise eines 
Vergasers ist aber klar, da.6 dieser erst wahrend des normalen 
Motorlaufes richtig arbeiten kann. Es sind daher besondere Ein
richtungen erforderlich, um ein entziindbares Gemisch schon in die 
Zylinder einzubringen, bevor noch der Motor in Gang ist. Mit
unter verwendet man sog. Azetylenanlasser, das sind Pump en, 
die fiir den Anfang ein leicht ziindbares Azetylengemenge in 
die Zylinder f6rdern usf. 

f) K iihlung. Die au.6erordentlich hohen Explosionstem
peraturen des Benzins zwingen im Interesse der Erhaltung 
des Zylindermaterials dazu, durch besondere Kiihleinrichtungen 
dem Zylinder wahrend des Arbeitshubes Warme zu ent
ziehen. Man k6nnte es vieIleicht zunachst fiir vorteilhafter 
halten, eine Verbrennung bei geringerer Temperatur anzu
streben und dafiir mit den Warmeverlusten im Kiihlwasser 
auch aIle Kiihleinrichtungen zu ersparen. Allein es stellt 
sich heraus, da.6 der thermodynamische Gewinn durch 
die Ausniitzung des hohen Warmegefalles gegeniiber der Au.6en
luft viel bedeutender ist als der Verlust durch die Kiiblung. 
Bei Motoren mit Wasserkiihlung geht, wie schon in Abschn. 21 
erwiihnt, ungefiihr so viel Warmemenge, wie vom Motor in Arbeit 
umgesetzt wird, im Kiihlwasser verloren. 

Das Kiiblwasser wird durch eine Wasserpumpe, die von der 
Kurbelwelle aus betatigt wird, durch den sog. Kiibler getrieben 
und kehrt von hier in die Zylindermantel zuriick. Der Kiibler 
ist in der Regel ein R6hrchensystem, das von Luft durchstr6mt und 
von Wasser umspiilt wird. DerTemperaturabfall, den das Wasserim 
Kiihler erfahrt, liegt zwischen 5 und 15° C. Die Wassermenge fiir 
einen 160-PS-Motor betragt etwa 1,20 ljsek. Der Kiibler solI so kon
struiert sein, da.6 er bei guter Kiihlwirkung m6glichst geringen 
Luftwiderstand bietet. Er wird entweder am Stirnende des 
Flugzeugrumpfes oder oberhalb des Motors an der Vorderkante 
des oberen Tragdecks, seltener an den Seitenwanden des Rumpfes 
angebracht. Sehr wichtig ist es, namentlich bei tiefliegendem 
Kiihler, darauf zu achten, da.6 etwa sich bildender Dampf leicht 
ins Freie gelangen kann. Abb.115,zeigt schematisch den Wasser
kreislauf bei einem Reihenmotor mit tief angeordnetem Kiihler. 

Bei luftgekiihlten Motoren, namentlich bei Umlaufmotoren, 
erspart man wohl den Kiihler und das Kiihlwasser, was zu-
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sammen rund 0,3 kgjPS ausmacht, man muB aber, urn eine gute 
Luftkiihlung zu erzielen, groBe Luftwiderstande in Kauf nehmen. 
Bei kleinen Umlaufmotoren betragen die Widerstande infolge der 
Rotation der ZyIinder 10 his 15 v H der Motorleistung. Dazu 
kl)mmt die ErhOhung des Stirnwiderstandes durch die bei jedem 
luftgekiihlten Motor erforderlichen Kiihlrippen der Zylinder (vgl. 
Abb.106). 

Die Frage, oh Luft- oder Wasserkiihlung den Vorzug ver
dient, ist noch sehr umstritten. Beide Kiihlungsmoglichkeiten 

DamPfaus!riff 

t 
Dampfsamm/er 

-Abb. 115. Beispiel einer Kiihleranordnung. 

hahen, wie hereits erwahnt, eine Reihe von Vor- und Nach
teilen. Wahrend die Gewichtsvermehrung die Leistungsfahigkeit 
einer Maschine bei Wasserkiihlung stark herahsetzt, ist der Ol
und Brennstoffverbrauch bei luftgekiihlten Motoren wieder groBer; 
denn die Temperaturen aller Metallteile des Motors liegen natiir
lich bei luftgekiihlten Motoren hetrachtlich hOher als bei solchen 
mit Wasserkiihlung, was reichliche Olzufuhr erfordert. Ebenso 
darf man aus diesem Grunde das Verdichtungsverhaltnis nicht 
iibermaBig steigern, was groBeren Brennstoffverbrauch zur Folge 
hat. SchlieBlich wirkt die groBe schadliche Flache luftgekiihlter 
Motoren noch geschwindigkeits- also leistungsvermindernd. Luft
gekiihlte Motoren haben einen weiteren NachteiI, dessen Bedeu-

12* 
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tung nicht unterschatzt werden darf. Bei nicht absolut ein
wandfreiem Arbeiten des Motors konnen - z. B. infolge von 
Fehlziindungen - ortlich iiberhitzte Stellen entstehen, die iiber 
der normalerweise zuIassigen Mitteltemperatur liegen und den 
Sicherheitsgrad der Maschine herabsetzen. Wahrend die Warme
leitung in nur ungeniigender Weise den Warmetransport von den 
Uberhitzungsstellen iibernehmen kann, verdampft bei Wasser
kiihlung das Wasser an der betrefIenden Stelle und entzieht 
dem Metall eine groBe Menge an Verdampfungswarme. 

Es ist sehr naheliegend, durch eine geeignete Kombination 
der Wasser- und der Luftkiihlung die Vorziige beider zu ver
einen und ihre Nachteile soweit wie moglich auszugleichen. 
Zu diesem Zwecke wurden in jiingster Zeit Versuche mit HeW
kiihlung angestellt 1). Man ging dabei davon aus, daB das Auf
treten von heiBen Stellen nur durch eine Wasserkiihlung ver
hindert, im iibrigen aber diese durch Luftkiihlung ersetzt werden 
konne. Die Dimensionen des gewohnlichen Wasserkiihlers wurden 
daher so verkleinert, daB die Kiihlfiache nur noch etwa ein 
Viertel der urspriinglichen betrug. Die Folge davon war natur
gemaB ein Ansteigen der Kiihlfliissigkeitstemperatur auf etwa 
145°, weswegen man statt Wasser Kiihlfliissigkeiten mit hohem 
Siedepunkt verwenden muBte. Die Vorteile dieser HeiBkiihlung 
liegen darin, daB eine erheblich geringere Warmemenge durch 
den Kiihler dem Motor entzogen wird, daB andererseits beim 
Entstehen ortlicher Uberhitzungen die Fliissigkeit durch Ent
ziehen der Verdampfungswarme fUr die von der Luft in solchen 
FaIlen nur unvollkommen geleistete Kiihlung sorgt, und daB 
die durch den HeWkiihler bewirkte Gewichtsvermehrung wegen 
dessen stark verkleinerten Dimensionen unbedeutend ist. 

g) Schmierung. Besonders groBe Sorgfalt ist bei allen 
Flugmotoren im Hinblick auf ihre hohe Umlaufzahl der Schmie
rung zuzuwenden. Man unterscheidet FrischOl- und Umlauf
schmierung; im ersten FaIle fordert die Olpumpe aus einem 
Olbehiilter dauernd frisches 01 zu den einzelnen Schmierstellen, 
im zweiten FaIle wird dieselbe Olmenge, die von den Schmier
§tellen ablauft, durch eine Pumpe wieder in Umlauf versetzt. 

I) H. Weidinger, Versuche mit HeiBkiihlung am Flugmotor. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, 18. Heft. 
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Die neueren Motoren haben fast durchwegs kombinierte FrischOl
und Umlaufschmierung: es sind zwei Pumpen vorhanden, von 
denen die eine das alte lH in Umlauf versetzt, wahrend die 
andere einen gewissen Teil FrischOl zufiihrt. Der Olverbrauch 
ist im Laufe der Entwicklung der Flugmotoren erst sehr stark 
gestiegen bis 20 und 25 g/PS-Std., dann aber durch veranderte 
Einrichtungen wieder stark herabgedriickt worden. Einen be
sonders hohen Verbrauch hat naturgemaB der Umlaufmotor, bei 
dem auch die groBen Lager flir den umlaufenden Zylinderkranz 
geschmiert werden miissen. 

Eine der haufigsten Beanstandungen der Flugmotoren bildet 
das VerOlon der Ziindkerzen. Es entsteht dadurch, daB infolge 
zu starker Schmierung oder fehlerhafter Konstruktion des Kolbens 
allzuviel 01 in den Verbrennungsraum gelangt. Eine gewisse 
Olmenge wird an den Elektroden leicht verbrannt; wird aber 
die Zufuhr zu stark, so setzt sich das 01 an und verhindert 
die Wirksamkeit der Ziindkerze. Andrerseits kann durch Ver
brennung von zu viel 01 die Temperatur der Ziindkerzen so 
sehr steigen, daB Friihziindungen, d. h. Ziindungen vor dem· 
in der Konstruktion des Magneten vorgesehenen Zeitpunkt, ein
treten. VerOlen, wie iiberhaupt Verunreinigung des Verbrennungs
raumes, entstehen Ieichter bei ausschlieBlicher Verwendung von 
tierischen und pflanzlichen Olen, die zwar einen groBeren Gehalt 
an "Oligkeit" aufweisen, andererseits zur Bildung klebriger 
Sauren neigen, welche Verunreinigung und Verolung verursachen 
konnen. Man gebraucht daher vorwiegend MineralOle mit einem 
kleinen Zusatz an tierischen oder pflanzlichen Olen zur Steige
rung der Oligkeit. Umlaufmotoren aber, bei denen die Wahl 
des Schmiermittels besondere Beachtung erfordert, konnen wegen 
der hohen Reibungsbeanspruchung nur Ole von groBer Olig
keit - z. B. RizinusOl - vertragen 1 ). 

1) Dem Leser, der sich iiber die im Flugmotorenbau auftretenden 
Probleme naher unterrichten will, seien folgende Werke empfohlen (die 
beide nicbt Lehrbiicher fUr Anfiinger sind): H. Dechamps u. K. Kutz
b a c h , Priifung, Wertung und Weiterentwicklung von Flugmotoren. 
Berlin:R. C. Schmidt 1921. H. R. Ri c ar do, Schnellaufende Verbrennungs
maschinen, deutsch von A. Werner u. P. Friedmann, Berlin: JuliuB 
Springer 1926. Namentlich daB letztere Buch, das sich nicht auf Flug
motoren allein beschriinkt, gewiihrt einen vorziiglichen Einblick in die 
Schwierigkfliten des MotorbauB. 
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VI. Zusammenwirken von TragfHiche, Luft
schraube und Motor. 

26. Luftschraube und Motor. 

Wir knupfen zunachst an die Dberlegungen des vierten 
Kapitels uber die Luftschraube an. 

Nach Abschnitt 18 hat das zur Drehung einer Luftschraube 
erforderliche Moment, das" Widerstandskraftmoment", die GroBe 

M=zm·m.R·F·U2, 

wobei R den Halbmesser, F die Flache, U die Urn fangs
geschwindigkeit der Luftschraube, zrn einen entsprechenden 
Beiwert bedeuten. Die Umfangsgeschwindigkeit U ist, wie 

bereits fruher (Abschn. 18) angeschrieben, gleich 6nO 2 R:n, also 

proportional der Drehzahl n. Es ist demnach das Widerstands· 
kraft moment, wenn sonst alles unverandert bleibt, dem Quadrat 
der Drehzahl n proportional. 

Tragt man in einem rechtwinkligen Achsenkreuz als Abszissen 
die U mlaufzahlen 11, als Ordinaten die Widerstandskraftmomente 
auf, so erhalt man fur einen festen Wert von zm eine gewohnliche 
Parabel (Abb. 116). Denn diese ist bekanntlich dadurch definiert, 
daB die eine Koordinate dem Quadrat der andern proportional 
wachst. Wahlt man einen Beiwert zm' der groBer ist als der 
zuerst verwendete, so entsteht eine andere Parabel, deren 
Ordinaten hoher liegen als die der ersten usw. 

Wie an Hand der Abb. 76 erortert wurde, nimmt der Bei
wert zm mit wachs end em Fortschrittsgrade v: U ab, wobei 
v die Flugzeuggeschwindigkeit, U die Umfangsgeschwindigkeit 
der Luftschraube bezeichnen. Da, wie bereits erwahnt wurde 
und auch noch ausfiihrlicher besprochen werden wird, beim 
Steigen der Fortschrittsgrad v: U stets kleiner als beim Wag
rechtflug ist, haben wir beim Steigen ein groBeres zm als 
beim Wagrechtflug. Am groBten ist zrn am Stand, fUr die 
Flugzeuggeschwindigkeit Null. In Abb. 116 sind entsprechend 
drei verschiedenen Beiwerten zm drei Parabeln eingetragen, 
die den Verlauf des Widerstandskraftmoments in Abhiingig
keit von der Drehzahl n darstellen. Die stark ausgezogene 
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Linie mit den groBten Ordinaten gilt fiir Standlauf der Luft
schraube, die gestrichelte Linie mit den kleinsten Ordinaten fiir 
Wagrechtflug; die zwischenliegende Kurve entspricht dem Steigen. 

Wir bringen nun diese Dberlegungen iiber die Luftschraube 
in Verbindung mit dem, was wir in Abschnitt 23 iiber das vom 
Motor erzeugte Drehmoment gelernt haben. In Abb. 92 
war das Drehmoment eines Motors fiir verschiedene Umlauf
zahlen n dargestellt worden. Tragen wir diese "Bremslinie" in 
unsere Abb. 116 ein, so entsteht mit den Kurven fiir die 
Widerstandskraftmomente der Luftschraube die Abb. 117. Der 
Schnittpunkt der Motor- und der Luftschraubenlinie ergibt die 
U mlaufzahl, mit der die 
Luftschraube Hi-uft. Denn kgmtM 
sobald der Motor in Gang 
gesetzt wird, tritt eine 
Beschleunigung des Pro
pellers ein, die so lange 
wahrt, als ein DberschuB 
von Motorkraftmoment 
iiber Widerstandskraft
moment der Schraube 
vorhanden ist; werden 
dann beide Momente ein
ander gleich, so bewegt 
sich die Luftschraube 
mit konstanter Drehzahl 
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Abb. 116. Zusammenhang von Dreh

moment und Umlaufzahl. 

gleichformig weiter. Es zeigt sich nun aus der Abbildung 
deutlich, daB die Drehzahl am Stand kleiner ist als beim 
Steigen, und diese wieder kleiner als beim Wagrechtflug, weil 
eben die drei Schnittpunkte der Motorlinie mit den Parabeln 
in dieser Reihenfolge liegen. Man sagt: Eine Luftschraube "holt 
an Touren auf", sobald das Flugzeug in Bewegung kommt. 
In der erst en Zeit des Fliegens, als man noch keine geniigend 
zuverlassigen Geschwindigkeitsmesser fiir das Flugzeug hatte, 
wurde ausschlieBlich "nach Tourenzahler" geflogen, d. h. man schlo/3 
aus der Erhohung bzw. Verminderung der Umlaufzahl auf die Er
hohung bzw. Verminderung der Flugzeuggeschwindigkeit. Dieser 
SchluB ist jedoch nur so lange zulitssig, als der Motor ganz 
unverandert bleibt. So bald ein Motor Schaden genommen hat, 
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oder sobald er gedrosselt wird, sinkt natiirlieh seine Bremskurve 
und damit aueh die Umlaufzahl bei unveranderter Flugzeug
gesehwindigkeit. Das Fliegen naeh Umlaufzahlen ist daher un
sieher und soIl womoglieh vermieden werden. 

Wenn ein Motor, im iibrigen unverandert, mit geringerer 
Umlaufzahl lauft, so hat er, wie wir aus Absehnitt 23 (Abb. 92) 
wissen, aueh geringere Leistung. Es folgt also aus unseren 
Dberlegungen, daB man beim Steigen weniger Arbeit aus dem 
Motor herausholt als beim Wagreehtflug. Dies ist sieherlieh 
nieht erwiinscht; man mochte viel eher beimSteigen den Motor 
starker ausniitzen. Um das zu erreichen, richtet man es in der 
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Regel so ein, daB man im 
W agrechtflug den Motor dros
selt und nur beim Steigen 
V ollgas gibt. J edenfalls ist 
es aber von V orteil, solche 
Luftschrauben zu verwen
den, die moglichst wenig 
an Touren aufholen. Je 
weniger die Umlaufzahl (bei 
konstanter Stellung des Dros
selhebels) beim Dbergang 

Il ..?Ill!? /ffJ1!? 6'llfl 8flfl 7flfll!? ~fl&' 7¥flfl ll- vorn Standlauf zurn Fluge 

Abb. 117. Luftschraube und Motor. zunimmt, um so giinstiger ist 
die Ausniitzung des Motors. 

Wir wollen nun folgende Frage beantworten: Wi e gro B i st f ii r 
einen gegebenen Motor und eine gegebene Luftschraube 
die Zugkraft bei einer bestim mten Fluggeschwindig
keit? Als gegeben wird angesehen: die Bremslinie des Motors, 
also das Motordrehmoment fiir jede Umlaufzahl, und von der 
Luftschraube die Flache F, der Halbrnesser R und die GroBe 
der Beiwerte zp und zm fUr jeden Fortschrittsgrad v: U. Die 
Brernslinie des Motors sei in Abb. 118 eingetragen. Die Luft
schraube habe einen Radius R = 1,4 m und eine Flaehe 
F=0,4 m 2, ihre Beiwerte seien dureh Abb. 75, 76 bestimmt. 

Nehmen wir zunachst an, das Verhaltnis v: U sei beispiels
weise 0,2. (Wie groB es beim Fluge wirklieh ist, wissen 
wir noch nicht.) Aus Abb. 76 ergibt sich fiir diesen Wert 
von v: U fiir den angenommenen Propeller zm zu 0,032. Man 
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ist nun imstande, die Momentenlinie fur die Luftschraube, 
also die Parabel nach Abb. 116, mit diesem zm zu kon
struieren. Wir hatten ja oben M = zm . m . R . F· U2 , wobei 

n R 2·3,14 4 n Al h"lt f" d' U U=-2n =n-~-·l, =--. soer a man ur Ie m-
60 60 6,82 1 10002 

laufzahl n = 1000 das Drehmoment M = 0,032'"8' 0,4 ·1,4· 6,82 2 

= 48,2 kgm. Tragt man zu der Abszisse n = 1000 die Oro. 
dinate M = 48,2 in Abb. 118 auf, und ebenso zu anderen Wert en 
von n die analog berechneten Parabelpunkte, so erhalt man 
eine Linie, welche die Bremslinie des Motors in einem be
stimmten Punkt schnei-
det. Die Abb. 118 . zeigt, 
daB der Schnittpunkt die 
Abszisse n = 1400 besitzt. 
Aus n = 1400 folgt 
U =n: 6,82 = 205,3 m/sek. 
Da v: U = 0,2 angenom
men war, haben wir da
her weiter v = 0,2 . 205,3 
= 41,1 m/sek. Das heiBt 
also: Wenn die Luft
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schraube 1400 Umdrehun- Abb. 118. Zur Berechnung der Zugkraft. 
gen in der Minute macht, 
so betragt die Flugzeuggeschwindigkeit mnd 41 mjsek. 

N ehmen wir jetzt einen anderen Wert von v: U an, z. B. 
0,15, so folgt aus Abb. 76 der Beiwert zm = 0,040. Man zeichnet 
nun wieder wie fruher die Momentenkurve, jetzt mit dem 
Wert zm = 0,040, also mit Ordinaten, die gegenuber denen der 
ersten Parabel im Verhaltnis 0,040: 0,032 vergroBert sind. Der 
Schnittpunkt mit der Motorkurve ergibt sich nach Abb. 118 bei 
n = 1300 Touren. Dem entspricht die Umfangsgeschwindigkeit 
U = 1300: 6,82 = 191 misek, also wegen v: U = 0,15 die Flug
geschwindigkeit v = 0,15··191 = 28,8 misek, d. h.: macht die 
Schraube 1300 U mdrehungen in der Minute, so ist die Fluggeschwin
digkeit 28,8 m/sek. Auf diese Weise ist es moglich, eine Kurve 
zu zeichnen, welche die Umlaufzahlen n der Luftschraub.e 
und die Geschwindigkeiten v des Flugzeuges in Be 
ziehung bringt. Abb. 119 zeigt eine solche Linie, in der 
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die eben errechneten Werte v = 41,1 mjsek bei n = 1400 und 
v = 28,7 m/sek bei 11 = 1300 und die fur die Fortschrittsgrade 
0,05, 0,10, 0,25 in gleicher Weise berechneten v = 8,65 fUr 
n = 1180, v = 17,9 fur n = 1220 und v = 46,9 fur n = 1550 
eingetragen sind. Man versteht auf Grundlage dieser Zeichnung 
das oben erwahnte "Fliegen nach Tourenzahlen", da wirklich 
jeder Anderung der Fluggeschwindigkeit eine solche der Um
laufzahl der Luftschraube entspricht. Eine Beantwortung un
serer oben gestellten Frage nach der Zugkraft fiir jede Ge
schwindigkeit v ist jetzt auch nicht mehr schwer. 

v 
m/sek 

/--so ___ U ='1-6,9 mlse'_---,---~ 

500 

Abb. 119. Fluggeschwindigkeit 
und Propellerdrehzahl. 

N ehmen wir beispiels
weise wieder an, der 
Fortschrittsgrad v: U be
trage 0,2. Abb. 75, die 
fiir unsere Luftschraube 
die GroBe von Zp dar
stellt, ergibt fiir v: U 
= 0,2 den Beiwert der 

Luftschraubenzugkraft 
zp = 0,115, somit ist 
die Luftschraubenzug
kraft, da bei v: U = 0,2 
oben U = 205,3 mJsek 
gefunden wurde: 

Z=zp.m.F. U2 = 0,115·~·0,4. 205P= 242 kg. 

Fiir v: U = 0,15 erhaIt man aus Abb. 75 zp = 0,15, und daher 
nach der Formel Z=0,153·~·0,4·1912=280 kg, weil wir fiir 
v: U = 0,15 die Umlaufgeschwindigkeit U zu 191 m/sek be
stimmt hatten. Oben haben wir aber noch weiter ausgerechnet, 
daB fiir v: U = 0,2 die Tourenzahl n = 1400 und die Flug
geschwindigkeit v = 41,1 mjsek betragt, fUr v: U = 0,15 aber 
n = 1300 und v = 28,7 mjsek. Somit ist tatsachlich erreicht, 
was wir wollten: Wir wissen, daB bei einer Fluggeschwindig
keit v = 41,1 mjsek eine Zugkraft von 242 kg erzeugt wird, 
bei v = 28,7 mJsek jedoch eine Zugkraft Z = 280 kg. Nach 
dem gleichen Vorgang kann man Z fiir die anderen Annahmen 
v: U gleich 0,05, 0,10 und 0,25 rechnen und bekommt Z = 292 
288 und 158 kg. Auf diese Weise entsteht die gesuchte Kurve, 
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die die vom Motor und der Luftschraube erzeugte Zugkraft 
Z fiir jeden Wert der Flugzeuggeschwindigkeit v angibt, 
Abb.120. Rier sind zu den Abszissen v = 28,7 bzw. v = 41,1 
die Ordinaten Z= 280 bzw. Z= 242 eingetragen usw. Die 
im Bild angebrachte Bezeichnung "Linie II" wird im foJgenden 
ihre Erklarung finden. 

In der so abgeleiteten Linie kommt das Zusammenarbeiten 
von Motor und Luftschraube zum Ausdruck. Indem wir jetzt auf 
die Ergebnisse des zweiten Kapitels iiber die Wirkungsweise der 
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Abb. 120. Motorkraft-Propeller-Linie. 

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

27. TragfUiche, Luftschraube und Motor. 

1m zweiten Kapitel dieser Vorlesungen, Abschnitt 12, haben 
wir die Zugkraft bestimmt, die ein Flugzeug von gegebenem 
Gewicht, mit gegebenen Tragflachen, bei verschiedenen Geschwin
digkeiten erfordert. Wir hatten dort die beiden Gleichungen: 

Z=Z ·m·Yv2 +065·m·f·v2 r , , 

d. h. erforderliche Zugkraft = Tragflachen-Widerstand + schad
Hcher Widerstand des Rumpfes usf. (F Tragflache, f schadliche 
Flache, zr Beiwert des Tragflachen-Riicktriebes) und 

G=A=za· m · F ·v2 , 

d. h. Gewicht = Auftrieb (za Beiwert des Tragflachen-Auftriebes). 
Da za und zr vom Anstellwinkel a abhangen, muI3ten wir bei 
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der Rechnung so vorgehen, daB wir einen Anstellwinkel zuerst 
willkiirlich annahmen, dazu za aus der fUr das Profil ermittelten 
Abb. 19 bestimmten und v aus der zweiten GJeichung berechneten. 
Setzt man die zweite Gleichung in die erste ein, so erhalt man: 

Indem man also auch zr aus der Kurve der Abb. 20 ent
nimmt, erhalt man leicht den zu dem angenommenen a und dem 
berechneten v gehi:irigen Wert von Z. So waren z. B. in Abschnitt 12 
fiir ein Flugzeug von 1200 kg Gewicht mit 35 m2 Tragflache, 
0,9 m2 schadlicher Flache und Profil nach Abb. 17 berechnet 
worden: 

fiir a=2° v = 36,6 misek, Z= 176 kg 

" 
a=4° v=31,4 

" Z=146 " 

" 
a=6° v= 28,0 

" Z=133 " 

Hierzu fligen Wlr noch die III gleicher Weise berechneten 
Werte: 

fUr a= 0° v = 44,2 misek, Z= 263 kg 

" 
a= SO v= 25,8 

" z= 136" 

" 
a= 12° v= 22,8 

" Z= 150" 

" 
a= 16° V= 22,2 

" Z= 169" 

Tragen wir, wie das auch schon in Abb. 51 geschehen war, 
in Abb. 121 diese Werte von Z als Ordinaten zu den ent
sprechenden v auf, so erhalten wir eine Linie, welche die 
erforderliche Zugkraft fUr jede Geschwindigkeit darstellt. 
Die Linie ist, wie wir gesehen haben, wesentlich durch. das 
Gewicht und durch die T ragflacheneigenschaften, daneben 
auch durch die schadliche Flache bestimmt. Wir wollen sie 
weiterhin, der Kiirze wegen, als die "Linie I" bezeichnen. 

Die im vorangehendenAbschnitt 26 abgeleitete Linie Abb.120 
ist im Gegensatz zu Linie I von Gewicht und Tragflache ganz 
unabhangig und lediglich durch die Motor kraft und die Luft
schraube bestimmt. Sie stellt die fiir jede Geschwindigkeit 
verfligbare Zugkraft dar und solI, wie schon angedeutet, 
kurz als "Linie II" bezeichnet werden. 
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Wagrechter gleichformiger Flug ist nur moglich, wenn 
erforderliche und verfugbare Zugkraft gleich groJ3 sind. 
Dbertragen wir daher die Linie II in ein einziges Bild mit der 
Linie I, Abb.122, so kommen fUr den Wagrechtflug nur die beiden 
Schnittpunkte A und B der Kurven in Betracht.. Es gibt nur 
z w ei ganz bestimmte, durch Gewicht, Tragflache, schadliche 
Flache, Luftschraube und Motor festgelegte Geschwindig
keiten, mit denen das Flugzeug wagrecht fliegen kann. Von 
den beiden Geschwindigkeiten scheidet, wie wir spater noch 
zeigen werden, die kleinere, die dem links gelegenen Schnitt
punkt entspricht, aus gewissen Grunden aus, und es bleibt 

Z, kg 
500 

'loa 

300 LinieI 263 kg 

Abb. 121. Gewicht-Tragflachen-Linie. 

nur die grol3ere, die in unserm Beispiel der Abb. 122 etwa 
42 mjsek betragt, giiltig. Wir erhalten so als Ergebnis der 
ganzen Untersuchung dies: 

Die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges lal3t 
sich fur ein Flugzeug eindeutig berechnen, sobald be
kannt sind: sein Gewicht G, die schadliche Flache {, 
die Grol3e Fund die Profileigenschaften (Auftriebs
und Rucktriebsbeiwerte) der Tragflache, die Brems
leistung des Motors fur aIle Umlaufzahlen, endlich 
Grol3e, Durchmesser und Profileigenschaften(Zugkraft
und Widerstandsbeiwerte) der Luftschraube. 

In diesem Satz und dem, was dazu gefiihrt hat und was 
daraus folgt, liegt das wichtigste Ergebnis, zu dem wir in 
unseren Vortragen gelangen. 
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Neben der Geschwindigkeit ergibt die Rechnung auch ein
deutig den Wert des Anstellwinkels, der bei wagrechter Fahrt 
eintritt. Man muB nur in der obenstehenden Tabelle den Wert 
von a aufsuchen, der dem abgelesenen v entspricht. In unserm 
Falle haben wir ungefahr a gleich 0°. 

Die in Abb. 122 eingetragene Linie II entspricht, wie aus 
der Ableitung (Abschnitt 26) hervorgeht, der Leistung des Motors 
bei Vollgas. Wird der Motor gedrosselt, so ist die Zugkraft 
bei derselben Luftschraube naturgemaB kleiner. An Stelle der 
bisher betrachteten Linie IT treten andere, tiefer liegende, von 
ungefahr gleichem Verlauf. Man erhalt sie, indem man von den 
Bremslinien des Motors fiir bestimmte Drosselstellungen ausgeht. 

Z,kg 

'100 

300 

-200 

100 

B II 

Abb. 122. Zusammenstellung beider Zugkraft-Linien. 

Je starker gedrosselt der Motor, urn so tiefer die zugehorige 
Linie II. Man erkennt aus dieser Vberlegung deutlich, daB der 
Motor nicht etwa beliebig weit abgedrosselt werden darf, wenn 
man noch horizontal fliegen will: wenn die Linie II tiefer sinkt 
als dem tiefsten Punkt der Linie I entspricht, so gibt es iiber
haupt keinen Schnittpunkt mit der Linie I mehr. 1m Gegen
satz etwa zu einem Automobil, dessen Motor man beliebig weit 
drosseln kann, wenn man auf jede Geschwindigkeitsforderung 
verzichtet, gibt es beim Flugzeug eine bestimmte Grenze fiir 
die Stellungen der Gasdrossel und dementsprechend eine be
stimmte kleinste Geschwindigkeit des Wagrechtfluges. 
Diese liegt, wie man aus der Figur entnimmt, nicht sehr viel 
tiefer als die Gesch windigkeit bei V oIl gas. Dazwischen liegt der 
verhaltnismaBig enge Bereich, in dem man mittels Zwischen
stellurigdes Drosselhebels die Fluggeschwindigkeit verandern kann. 
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Was bei weiterer Abdrosselung der Motorkraft geschieht, 
werden wir spater an Rand genauerer Besprechung der Abb. 122, 
zugleich mit verschiedenen anderen Folgerungen, erfahren. 

28. Steig- und Sinkbewegung. Umkehrung del' 
Steuerwirkung. 

Wenn die erforderliche Zugkraft Zl groBer oder kleiner 
ist alB die verfiigbare Z2' so ist ein Wagrechtflug auf die 
Dauer nicht moglich. Es muB sich ein anderer Zustand ein
stell en. Welches ist dieser? 

N ehmen wir zunachst an, es ware Zl kleiner als Z2' also 
ein DberschuB an Motorkraft vorhanden. Bezeichnen wir mit 
v' die Geschwindigkeit, die einem solchen Zustand (Punkt Al bzw. 
A2 in Abb. 122) entspricht, so ist Zl . v' die Arbeitsleistung, die die 
Flugzeugwiderstande verzehren, und Z2· v' die Leistung, die 
der Motor durch die Luftschraube abgibt. Es bleibt ein Dber
schuB an Leistung, der auf nichts anderes verwendet werden 
kann, als auf ein Reben des ganzen FIugzeuges. Nennen wir, 
wie friiher, G das Gesamtgewicht und bezeichnen wir mit w 
die Steiggeschwindigkeit, d. i. die in einer Sekunde gewonnene 
Rohe, so stellt das Produkt G· w die auf das Reben verwendete 
Leistung dar. Man sieht, es muB 

G.w=Z~v' -Zlv' =(Z2 -ZJ)v' 

sein, und daher Z2- Z1 , 
W = --- -- ---. v . 

G 

In unserm Beispiel der Abb. 122 haben wir v' = 35 m/sek ge
wahlt (Abszisse von Al und A2 ) und lesen hier ab: Z2 = 265, 
Zl =165 kg; daher wird mit G =1200 kg die Steiggeschwindigkeit 
35:12=2,92 m/sek. Je groBer derDberschuB an Zugkraft, umso 
groBer die Steiggeschwindigkeit; daraus erkennt man, wie sich der 
Vorgang beirn Steigen abspielt. Wir miissen uns erinnern, daB 
den verschiedenen Punkten der Linie I nach Abschnitt 27 ver
schiedene Anstellwinkel entsprechen, und zwar kleineren Geschwin
digkeiten groBere Anstellwinkel und umgekehrt. Will man also 
steigen, so muB man der Tragflache groBeren Anstellwinkel 
geben, d. h. das Flugzeug etwas aufrichten. (Dber den Verlauf 
de.s Dberganges unter Einwirkung des Rohenruders vgl.Abschn. 38.) 
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Dadurch gelangt man zu eine~ Zustand kleinerer Geschwindigkeit 
(vom Punkt A nach A1 ,A2 ) und daher in ein Gebiet, in dem Z2 
groBer ist als Zl' Der trberschuB wird auf Steigleistung ver
braucht. VergroBert man den Anstellwinkel weiter und weiter, 
so wachst zuerst die DifferenzZ2-Z1 , siewachst aber nicht un be
schrankt. Man erkennt in Abb.122, daB bei Annaherung an den 
Punkt B die Differenz Z2 - Zl abzunehmen beginnt und dann ganz 
auf Null sinkt. Hiermit haben wir ein iiberaus wichtiges und 
fiir das Flugzeug hOchst charakteristisches Ergebnis gefunden: 
Man kann nicht beliebig rasch steigen, etwa indem man 
das Flugzeug mehr und mehr aufrichtet. 1m Gegenteil: wenn 
der Anstellwinkel iiber ein gewisses MaB vergroBert wird, sinkt 
die Steiggeschwindigkeit, ja sie wird gleich Null, sobald man all
zuviel "aufgezogen" hat. Dies ist eine beim Fliegan sehr gut 
beobachtbare Erscheinung. Es Jiegt eine groBa Kunst darin, 
ein Flugzeug so zu lenken, daB man gerade die beste Steig
geschwindigkeit herausholt. Etwas zu steiles Einstellen fiihrt 
notwendig zu einer Verminderung der Steigleistung. 

. Unsere Betrachtung lehrt jetzt auch deutlich, daB die 
Flugzeuggeschwindigkeit beim Steigen eine kleinere ist als 
beim Wagrechtflug - was schon wiederholt in diesen Vor
tragen erwiihnt worden ist. Denn das Gebiet, in dem Zl 
kleiner ist als Z2' liegt stets links von dem Schnittpunkt A, 
d. h. bei kl eineren Geschwindigkeitswerten. Umgekehrt hat 
man natiirlich Zustande des Abwartsfliegens mit Vollgas bei 
groBeren Geschwindigkeiten als der des Wagrechtfluges. Denn 
wenn in unserer obenstehenden Formel fiir w die erforderliche 
Zugkraft Zl groBer wird als die verfiigbare Z2' so wird die 
Differenz Z2 - Zl und damit w selbst negativ, d. h. aU's der 
Steiggeschwindigkeit wird eine Sinkgeschwindigkeit. Das Gebiet, 
in dem Zl groBer als Z2 ist, liegt aber rechts vom Schnitt
punkt A der beiden Linien I und II, also dort, wo die Ge
schwindigkeit groBer ist als die des wagrechten Fluges 
NaturgemaB kommen diese Zustande rechts von A praktisch 
weniger in Betracht als die links von A, da man nur selten 
mit Vollgas nach abwarts fliegt. Wenn gedrosselt wird, 
sinkt die Linie II, wie wir oben besprochen haben, und man 
kann schon bei kleineren Geschwindigkeiten einen negativen 
Wart der Differenz Z2 - Zl erhalten. 
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In Abb.12 2 ist ein bestimmter Teil des zwischen den Linien I 
und II liegendenRaumes schraffiert. Er reicht vom rechten Schnitt
punkt A der beiden Linien nach links, so weit, als die nach obiger 
Formel berechnete Steiggeschwindigkeit w wachst. Mit weiterer 
Annaherung an B muB w abnehmen, da ja im Punkt B selbst 
die Differenz Z2 - Zl Null ist. Es ist nun ein sehr bemerkens
wertes, fUr uns jetzt leicht zu erklarendes Ergebnis der prak
tischen Erfahrung, daB man bei Geschwindigkeiten, die links 
vom schraffierten Gebiet liegen, insbesondere auch mit der Ge
schwindigkeit, die durch den Punkt B dargestellt wird, iiber
haupt nicht fliegen kann. Oder rich tiger gesagt: Man kann 
wohl fliegen, aber unter Umstanden, die auBerst sonderbar 
und unbequem sind. 

Nehmen wir z. B. an, das Flugzeug hatte die Geschwindig
keit, die dem Punkte B entspricht, und befande sich dem
gemaB, da ja hier Zl = Z2' erforderliche Zugkraft = verfiigbare 
Zugkraft, in wagrechtem Fluge. Will nun der Fiihrer in die 
Hohe gehen, so wird er naturgemaB die Flugzeugachse durch 
entsprechende Betatigung des Hohensteuers etwas aufrichten. 
Dadurch wird unmittelbar der Anstellwinkel vergroBert, und, 
wie wir wissen, gehoren zu groBeren Anstellwinkeln kleinere 
Geschwindigkeiten, also Punkte links von B. Links von B liegt 
aber die Linie I iiber Linie II, d. h. es ist kein DberschuB an 
Zugkraft vorhanden, der auf ein Heben des Flugzeuges ver
wendet werden konnte, sondern im Gegenteil: das Flugzeug 
muB jetzt, in aufgerichteterSteIlung, zu sinken beginnen, da 
der Motor weniger Zugkraft entwickelt, als der Wagrechtfiug 
erfordert. Man sagt, "das Flugzeug sackt durch". Man kann 
diesem Sinken nur dadurch Einhalt tun, daB man das Hohen
steuer nach unten driickt, also eigentlich das unternimmt, was 
sonst normalerweise geschieht, urn das Abwartsfliegen einzu
leiten. Die Franzosen haben hierfiir den Ausdruck "inverse
ment des commandes", was so viel heiBt wie "Umkehrung 
der Steuerwirkung". Dasselbe, was fUr Wagrechtfiug im 
Punkte B gilt, gilt analog fur alIe Zustande des Steigens 
bzw. Sinkens in dem nicht schraffierten Teil rechts und 
links von B. Auf ein Aufrichten des Flugzeuges folgt ein 
Zustand geringerer Steiggeschwindigkeit. Es ist jetzt ganz 
deutlich, daB von den beiden Schnittpunkten der Linien I 

Mises, Fluglehre. 4.Aufl. 14 
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und II nur der rechts gelegene A fiir den WagrechtBug In 

Betracht kommt. 
Man muB nun allerdings beachten, daB die "Umkehrung", 

von der hier die Rede ist, sich nur auf den nach Betatigung 
der Steuerung eintretenden Gleichgewichtszustand bezieht. Es 
kann sehr wohl sein, daB beirn Aufziehen des Rohensteuers 
eine augenblickIiche, ganz kurze Aufwartsbeschleunigung einsetzt 
- diese wird dann von einern umso starkeren Durchsacken gefolgt 
sein, wenn man sich schon in dem Gebiet der Steuerungsum
kehr befunden hat. Auf jeden Fall ist die Folge eines· "Uber
ziehens", d. h. eines Vberganges in das nicht schraffierte Ge
biet der Abb. 122, eine schadliche I). 

Wir haben wiederholt schon erwahnt, daB, sobald der Motor 
gedrosselt wird, an Stelle der bisherigen Linie II eine tiefer 
gelegene tritt; dabei muB dann das zu schraffierende Gebiet der 
praktisch moglichen Steiggeschwindigkeit kleiner und kleiner 
werden. Drosselt man so weit ab, daB die Linie der verfiigbaren 
Zugkraft die Linie I iiberhaupt nicht mehr schneidet, so gibt 
es keine Moglichkeit mehr, wagrecht zu Biegen, noch weniger 
eine Moglichkeit zu steigen. Es ist dann durchwegs Z2 kleiner 
als ZI' das w also negativ, d. h. es gibt nur eine Abwarts
bewegung. Von besonderem Interesse ist noch der Fall des 
ganzlich gedrosselten Motors oder, wie man sagen kann, des 
motorlosen Fluges. Rier sinkt die Linie II bis zur Abszissen
achse herab, da Z2 null zu setzen ist. Aus der Formel 
fUr w folgt, daB die Sinkgeschwindigkeit dann gleich ZI' v': G 
wird, also das Verhiiltnis Sinkgeschwindigkeit zu Fluggeschwin
digkeit gleich ZI: Gist. Die N eigung der Bahn, in der das 
Flugzeug sinkt, ist durch diesel'> Verhaltnis bestimmt. Wir 
erhalten die flachste Bahn, wenn die Geschwindigkeit des 
Flugzeuges gleich jener eingestellt wird, die dem tiefsten 
Punkt C der Linie I entspricht. J e tiefer diese Linie gegen 
die Abszissenachse hinabreicht, um so Bacher kann demnach 
das Flugzeug gleiten. 

In Abb.123 haben wir ein Bild zusammengestellt, das 
gegeniiber Abb. 122 zwar nichts grundsatzlich Neues bietet, aber 

1) Eine etwas abweichende Auffassung des "Vberziehen.s" vertritt 
L. Hopf in dem Aufsatz "Der iiberzogene Flug" in Beiheft 1 d. Zeitschr. 
f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1920. 
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zur Veranschaulichung der Steig- und Sinkgeschwindigkeiten 
noch besser geeignet ist. Die Linien I und II in Abb. 123 sind 
aus denen der Abb. 122 dadurch abgeleitet, daB jede Ordinate Z 
mit der zugehOrigen Abszisse v multipliziert wurde. Wiihrend 
also friiher die erforderliche und verfiigbare Zugkraft auf
getragen wurde, sind es jetzt die erforderliche und verfiigbare 
Zugleistung an der Luftschraube. Die verschiedenen an 
Abb.122 gekniipften Betrachtungen lassen sich ebensogut hier 
anstellen. Insbesondere kann man deutlich folgende vier be
merkenswerte Punkte herausgreifen, die in Abb. 123 der Reihe 

Z, V 
kgm/sek 
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10 20 30 IIO m/se v 

AlJb. 123. Erforderliche und verfiigbare Zugleistung. 

nach, von rechts nach links auf der Linie I gekennzeichnet sind. 
t. Geschwindigkeit des Wagrechtfluges bei Vollgas - rechter 
Schnittpunkt der Linien I und II. 2. Kleinste Geschwindigkeit 
des Wagrechtfluges bei gedrosseltem Motor - Beriihrungspunkt 
zwischen lund der durch entsprechende Drosselung herab
gedriickten Linie II. 3. GroBte Steiggeschwindigkeit - Stelle, an 
der der Abstand zwischen I und II am groBten ist. 4. Kleinste 
Sinkgeschwindigkeit bei abgestelltem Motor - tiefster Punkt der 
Linie I. (Dann kommt noch ganz links der zweite Schnitt 
der Linien I und II.) Man sieht, daB die unter 2. bis 4. 
genannten Punkte nicht weit voneinander entfernt liegen. 
Die zugehorigen Ordinatenstiicke, z. B. die Entfernung zwi
schen I und II bei Punkt 3 oder die Hohe von I 
iiber der Abszissenachse bei Punkt 4, geben, wenn sie durch 
das Flugzeuggewicht G geteilt werden, unmittelbar die Wertc 

14* 
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der Steig- bzw. Sinkgeschwindigkeit. So erhalt man z. B. in 
Abb.123 bei G = 1200 kg die groBte Steiggeschwindigkeit gleich 
4200: 1200 = 3,50 m/sek und die kleinste Sinkgeschwindigkeit 
gleich 3600: 1200 = 3,00 m/sek. In der ublichen Ausdrucksweise 
wird die Steig- oder Sinkgeschwindigkeit durch die zur Dber
windung von 1000 m erforderliche Zeit in Minuten angegeben. 
Man hat in unserm Beispiel eine Steig zeit von 1000: 3,50 
= 286 sek = 4,8 Min. auf 1000 m und eine Sinkzeit von 
1000: 3,00 = 333 sek = 5,7 Min. auf 1000 m. 

Die groBte Ordinatendifferenz zWIschen den Linien I und II 
(in der Darstellung der Abb. 123) nennt man auch die Steig
reserve. Sie betragt bei den heutigen Flugzeugen ungefahr 
20 bis 30, manchmal auch bis 50vH der Normalleistung des 
Motors. Aus der gem essen en Steigzeit auf 1000 m kann man 
leicht die Steigreserve berechnen. Z. B. habe ein Flugzeug von 
1150 kg Gesamtgewicht mit lOO-PS-Motor 1000 m in 10 Minuten 
erreicht. Die Steiggeschwindigkeit ist dann 1000: 600 = 1,6 7 misek, 
daher Steigreserve 1150 ·1,67: 75 = 25,5 PS. Ersetzt man in 
diesem Flugzeug den 100-PS-Motor durch einen Motor von 
160 PS, ohne das Gesamtgewicht oder sonst etwas zu verandern, 
so erh6ht sich die Steigreserve, wenn ein Propellerwirkungsgrad 
von 75 v H angenommen wird, urn 0,75· 60 = 45 PS, betragt also 
jetzt 70,5 PS; die Steigzeit auf 1000 m vermindert sich von 10 Mi
nuten im Verhaltnis 70,5 zu 25,5 auf 3 Minuten 36 Sekunden. 

Auf eine gewisse, praktisch allerdings ganz unbedeutende 
Ungenauigkeit der Dberlegungen dieses Abschnittes werden wir 
spater (Abschnitt 43 und 44) zuruckkommen. Sie besteht darin, 
daB wir bei Konstruktion der Lillie I von der Annahme A = G 
ausgegangen sind, die eigentIich nur fur Wagrechtftug gilt, 
wahrend bei geneigter Bahn der Auftrieb nur jener Kompo
nente des Gewichtes gleichzusetzen ware, die senkrecht zur 
Bahnrichtung liegt. Bei ftachen Bahnen macht dieser Fehler 
fast nichts aus. 

29. Hohenflug. 

Die in den vorausgehenden Abschnitten erkIarten Schau
bilder sind auch fUr viele andere Zwecke, zur Beurteilung ver
schiedener Einftusse auf das Verhalten des Flugzeuges, gut 
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verwendbar. Wir wollen uns vor aHem ein Urteil daruber 
verschaffen, in welchem MaBe der Aufstieg in gro.Bere 
Hohen die Geschwindigkeit und Steigfahigkeit eines Flug
zeuges beeinflu.Bt. Bekanntlich nimmt ja die Steiggeschwin
digkeit mit der Hohe standig ab, bis sie auf null sinkt, d. h. 
bis daB Flugzeug uberhaupt nicht weiter steigt. Der Grund 
fUr die Anderung des Verhaltens beim Aufstieg liegt naturlich 
in der Abnahme der Luftdichte, von der wir im ersten Kapitel 
ausfuhrlich gesprochen haben. Wollen wir jetzt die Flug
leistungen in groBen Hohen untersuchen, so brauchen wir nur 
die Linien I und II der Abb. 122 fur den entsprechend herab
geminderten Wert der Luftdichte m neu zu konstruieren. 

N ehmen wir als Beispiel eine Hohe von 3000 m; die 
Bodentemperatur sei 10 0 , der Barometerstand am Boden 
762 mm und der Temperaturgradient (Abschnitt 1) habe den 
normalen Wert 0,5 0 auf 100 m. Dann zeigt unsere Zahlen
tafel 2, daB die Dichte in 3000 m Hohe m = 0,093, d. i. 74vH 
des als normal angenommenen Wertes 0,125, betragt. Wir 
konstruieren zunachst die veranderte Linie I nach dem in 
den Abschnitten 12 und 27 dargelegten Verfahren. 

In Abschnitt 12 wurde gezeigt, daB man zu jedem Anstell
winkel a die Geschwindigkeit v nach der Formel 

v= VZa'~'F 
bestimmen kann, indem man den Wert von za fUr jeden An
stellwinkel den Ergebnissen der Anblaseversuche entnimmt. 
Wir wollen jetzt dasselbe Flugzeug, das in den Abschn. 12, 27 
und 28 behandelt wurde, mit G = 1200 kg, F= 35 m2, f= 0,9 m2 

und dem Tragflachenprofil nach Abb. 17 (das die Beiwerte nach 
Abb.19 und 20 besitzt) wahlen, damit wir die Ergebnisse unmittel
bar vergleichen konnen. Die Formel zeigt, daB v der Wurzel aus 
m umgekehrt proportional ist. Daraus folgt, daB, wenn m im 
Verhaltnis 74: 100 kleiner wird, die Werte von v fUr den 
gleichen Anstellwinkel im Verhaltnis 10: "\1'74 = 1,16 wachsen 
mussen. Dagegen ist die GroBe der erforderIichen Zugkraft 
nach der zweiten Formel des Abschnittes 27, namlich 

Z = ~ (Zr + 0,65 ;) 
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von m iiberhaupt unabhangig. Wir erhalten demnaeh die 
Punkte der neuen Linie I, indem wir in der TabeHe, die zu 
Anfang von Absehnitt 27 angefUhrt ist, die Zahlen der mitt
leren Spalte mit 1,16 multiplizieren, die ubrigen aber unver
andert lassen. So ergibt sieh, da z. B. 36,6 ·1,16 = 42,5 ist, 

fur a = 0° v = 51,4 mjsek Z= 263 kg 

" 2° 42,5 " 176 " 

" 4° 36,5 " 146 " 
" 6° 32,5 " 133 " 

" SO 30,0 " 136 " 

" 12° 26,5 " 150 " 

" 16° 25,8 " 169 " 
Die zusammengehorigen Werte von Z und v riehtig aufgetragen 
ergeben die in Abb. 124 dargesteHte neue Linie I. 
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Abb.124. 

Urn nun aueh die Linie II fUr die Verhaltnisse in 3000 m 
Rohe zu erhalten, mussen wir uns vor aHem ein Urteil uber die 
A bnahme der Motorleistung mit der Hohe bilden. Naeh 
unseren Bemerkungen am SehluB von Absehnitt 23 hangt diese 
Abnahme hauptsaehlieh von den Einriehtungen ab, die der 
Motor zur Anpassung an Hohenfluge besitzt. Nehmen wir einen 
gunstigen Fall an, also einen Motor mit H6henanpassung, bei 
dem die Leistungsabnahme etwas sehwacher ist, als dem Ver
haltnis der Luftdiehten entsprieht. Es sei bekannt, daB bei 
einer Abnahme der Diehte auf 74 vH ihres ursprungliehen 
Wertes das Drehmoment des Motors ungefahr auf 80 v H £aUt. 
In Abb. 125 ist das Motormoment M als Funktion der Um
drehungszahl n mit Ordinaten, die denen der Abb. 118 gegeniiber 
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urn 20 vH verrnindert sind, eingezeichnet. Man kann jetzt die 
Linie II nach dem Verfahren von Abschn.26 Punkt fur Punkt 
ableiten. Wir wahlen jedoch hier einen etwas kurzeren Weg, 
der natiirlich auch schon in dem friiheren Fall hatte einge
schlagen werden konnen. 

Fur das Widerstandskraftmoment des Propellers hatten wir 
in Abschnitt 26 (und friiher in Abschn. 18) die Formel 

M=zm·m·R·F.U 2 

oder, wenn fiir die Um
fangsgeschwindigkeit U 

nn 
der Wert 30 R einge-

setzt wird, 
3 n 2 

<") 

lvI=z ·m·YR --n". 
m 900 

Wahlen wir dieselbe 
Luftschraube, die bisher 
in unserem Beispiel be
handelt wurde, mit dem 
Halbmesser R = 1,4 m, 
der Flache F= 0,4 m2 

Z, kg 

500 

1100 

300 

200 

100 

500 TZ 

Abb. 125. Zeichnerische Bestimmung der 
Linie II fur Abb. 110. 

und den in den Abb. 75 und 76 WIe-

dergegebenen Beiwerten, so wird mit m = 0,093 

M = zm' 0,093.0,4.1,43 9~20 n2 = zm (1~0) 2: 0,090. 

Dieses Moment muG dem vom Motor abgegebenen gleich sein. 
Rechnen wir daher zu jeder einen M-Wert darstellenden Ordinate 
in Abb. 125 den Wert 

009 M: (~ __ ) 2 
, 100 

(z.B. bei n=1000, M=87,Wert87·0,09:100=O,0783)und 
tragen diese Werte fUr aIle n auf, so miissen die neu ent
stehenden Ordinaten den jeweiIigen zm gleich sein. Diese 
Hilfslinie, die zu jedem n das zugehorige zm liefert, ist in 
Abb. 125 gestrichelt dargestellt 1 ). Nun ist beispielsweise fiir 

1) Wenn die Verhiiltnisse fUr Bodennahe schon nach dem jetzt be
schriebenen Verfahren mittelst einer solchen Hilfslinie berechnet worden 
sind, so kann man die Ordinaten der neuen Hilfslinie aus denen der 
alten durch. Multiplikation mit dem Leistungsverhaltnis und Division 
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v: U = 0,05 nach Abb. 76 der Beiwert zm = 0,051. Unsere eben 
gezeichnete Rilfslinie erreicht die Rohe 0,051, wie man sich 
durch Auftragen uberzeugt, bei n = 1240; es gehort also zu 
v: U = 0,05 die Umlaufzahl n = 1240. In gleicher Weise findet 
man die ganze Folge zusammengehoriger Werte von v: U und n 

und kann aus der Gleichung 

V nn V n 
v=--·-R=----

U 30 U 6,81 

die Geschwindigkeit v in Abhangigkeit von n berechnen. In 
Abb. 125 ist die so gefundene v-Linie, die an Stelle der fruheren 
Abb. 119 tritt, eingezeichnet. 

Beachtet man die Formel fUr die Propellerzugkraft Z, die 
in Abschnitt 18 gegeben wurde, Z = zp' m· F· U2 , so sieht man, 
daB sich Z von M nur durch den anderen Beiwert und den 
Faktor R unterscheidet, d. h. es ist: 

Z=M.~. 
R zm 

Diese Gleichung enthalt die Dichte nicht, man kann also die 
zu einem der v: U-Werte gehorige Zugkraft Z fur den Hohen
flug in 3000 m Hohe ermitteln, indem man die friiher ge
fundenen Bodenwerte von Z (vgl. Abb. 120, wo die Werte 292, 
288, 280,' 242, 158 eingetragen sind) im Verhaltnis der M, 
also auf 80 v R verkleinert. Die folgende Tabelle enthaIt die aus 
Abb.125 abgelesenen Werte von n, die daraus berechneten v, 
endlich die in der angegebenen Weise reduzierten Z-Werte zu 
den Fortschrittsgraden 0,05, 0,10 usw. 

v: U = 0,05 n = 1240 V = 9,11 mjsek 
0,10 1280 18,8" 
0,15 1345 29,6" 
0,20 1440 42,3" 
0,25 1540 56,5" 

Z=234 kg 
230 " 
224 " 
194 " 
126 " 

Tragt man zu den in der vorletzten Spalte stehenden Wert en 
von v die in der letzten stehenden Z als Ordinaten auf, so 

durch das Dichteverhaltnis ableiten. In unserem Fall sind die neuen 
Ordinaten 0,80: 0,74 = 1,08 mal griiBer als die aIten. Nimmt die Leistung 
genau in dem MaBe der Dichte ab, so bleiben die Ordinaten der Hilfs
linie unverandert. 
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ergibt sich die in Abb. 124 eingezeichnete Linie II. Del' rechte 
Schnittpunkt von I und II liegt bei v = 44 misek, also noch 
etwas hoher als in Abb. 122, die dasselbe Flugzeug fiir Boden
nahe behandelt. Die Geschwindigkeit ist in 3000 m Rohe 
noch um ein Geringes hoher als unten, was auf die verhaltnis
maBig gering angenommene Abnahme del' Motorleistung, also auf 
die gute Rohenanpassung des Motors zuriickzufiihren ist. Da
gegen sieht man schon auf den ersten Blick, daB die Steig
fahigkeit des Flugzeuges ganz bedeutend zuriickgegangen ist. 
Del' groBte Abstand zwischen den beiden Linien, also del' 
groBte KraftiiberschuB, betragt nur noch 90 kg gegeniiber etwa 
150 kg im FaIle del' Abb. 122. Die groBte Steiggeschwindigkeit 
tritt ungefahr bei del' mit C bezeichneten Stelle ein. Es rechnet 
sich aus del' Abszisse v' = 30,1 m/sek und del' Ordinatendiffe
renz von 90 kg die Steigleistung zu 2790 kgm/sek gegeniiber 
dem friiheren Wert von 4200 kgm/sek (aus Abb. 123). Dem
nach ist die gro13te Steiggeschwindigkeit beim Aufstieg 
auf 3000 m Hohe auf 2/3 des Anfangswertes gesunken. 

Wollte man die Verhaltnisse in noch groBeren Rohen 
untersuchen, so wiirde man schlieBlich eine Rohe find en, bei 
der die Linien I und II einander gerade beriihren, also gar 
keine Steigreserve mehr vorhanden ist. Diese Rohe bildet die 
Grenze, bis zu der das Flugzeug iiberhaupt noch gelangen kann, 
die sog. "Gipfelhohe". Ein Verfahren, die Gipfelhohe rech
nerisch zu bestimmen, ohne Verwendung del' hier besprochenen 
Schaubilder, werden wir in Abechn. 31 kennen lernen. Rier 
sei nur noch folgende Bemerkung eingeschaltet. 

Man hort oft die Meinung vertreten, der Aufstieg eines 
Flugzeuges in die Rohe sei nur dadurch begrenzt, daB die 
Motorleistung mit abnehmender Luftdichte zuriickgeht; es ware 
also moglich, unbegrenzt hoch zu steigen, und dazu noch bei 
wachsender Fluggeschwindigkeit, wenn es nur gelange, das 
Arbeiten des Motors von der Rohenlage uriabhangig zu machen. 
Diese Meinung ist nicht richtig, wie folgende Oberlegung zeigt. 
Fiir die Moglichkeit eines stationaren Wagrechtfluges ist das 
Bestehen von drei Gleichungen maBgebend: 
1. Gewicht = Auftrieb; 
2. Riicktrieb + schad!. Widerstand = Propellerzugkraft; 
3. Widerstandsmoment d. Propellers = Drehmoment d. Motors. 
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1st der Motor von der Luftdichte unabhangig, so tritt die 
GroBe m, die Luftdichte, viermal in dies en Gleichungen als 
Faktor auf, und zwar auf der rechten Seite der ersten, auf 
beiden Seiten der zweiten und auf der linken Seite der dritten. 
An den zwei erst en Stell en, also rechts in der ersten und links 
in der zweiten Gleichung erscheint m multipliziert mit dem 
Quadrat der Fluggeschwindigkeit v2, an den beiden anderen 
Stellen mit dem Quadrat der Umfangsgeschwindigkeit der Luft
schraube U2. Wachsen bei abnehmender Dichte m beide Ge
schwindigkeiten wie 1: Ym, so bleiben die Ausdriicke m· v2 und 
m· U2 (wie auch der "Fortschrittsgrad" v: U) un verandert, und 
die Gleichungen waren immer erfiillt, wenn auch das erste und 
letzte Glied der Kette, namlich Gewicht und Drehmoment des 
Motors, unveranderlich waren. Vom Gewicht des Flugzeuges kann 
dies wohl behauptet werden, allein das Motormoment hangt, wenn 
es schon von m unabhangig ist, wie wir aus Abschn. 23, Abb. 92 
wissen, von der Drehzahl, also von U, abo Es ist unmoglich, 
einen Motor zu bauen, der bei belie big hoher Drehzahl auch nur 
annahernd das normale Drehmoment abgibt. Seine Leistung 
muBte ja dabei ins Unendliche steigen. Nur fur einen solchen 
Motor wiirde die oben beschriebene Konstruktion der Linie II fUr 
Hohenflug zu einer Kurve fUhren, deren Abszissen gegeniiber 
denen fiir Bodenflug einfach mit der Wurzel aus dem Dichten
verhaltnis (im Beispiel mit 1,16) zu multiplizieren waren, so 
daB das Ordinatenverhaltnis zu Linie I unverandert bliebe. 
Nun kann man sich bei einer Steigerung der Umlaufzahl um 
16 vH vielleicht noch vorstellen, daB das Motormoment 
wesentlich das gleiche bleibt. Kommt man aber in eine Hohe 
von 10000 m, wo die Luftdichte nur noch 1/3 der Dichte am 
Boden betragt, so miiBte, damit die Gleichungen erfiillt bleiben, 
die Drehzahl im Verhaltnis 1: "YS, also urn rund 70 vH groBer 
sein als am Boden,. statt 1400 etwa 2400. Es ist ganz aus
geschlossen, daB ein Motor bei 2400 Umdrehungen noch das 
gleiche Dnihmoment zur Verfiigung stellt wie bei 1400; von 
allem andern abgesehen miiBte schon die stark erhohte Reibung 
der gegeneinander bewegten Motorteile und des Gases in den 
Leitungen einen erheblichen Betrag der im Zylinder erzeugten 
Antriebskraft verzehren. Tatsachlich find en H6henfliige niemals 
mit so weit erh6hten Flug- und Umlaufgeschwindigkeiten statt, 



30. Einfluf3 der Belastung. Propellerauswahl. 219 

wie ja auch die im vorangehenden durchgcfiihrte, auf die 
Bremslinie des Motors Riicksicht nehmende Dberlegung ge
zeigt hat. Das Ergebnis der ganzen Betrachtung ist, daB schon 
in dem Vorhandensein von mit der Geschwindigkeit wachsenden 
Reibungs-(Drosselungs-) Widerstanden eine Begrenzung fiir 
den menschlichen Hohenflug liegt_ 

30. EinfluH der Belastung. Propellerauswahl. 

Eine weitere Untersuchung, die man zweckmaBig an die Be
trachtung der in den letzten Abschnitten entwickelten zeichneri
schen Darstellungen ankniipfen kann, ist die iiber den EinfluB 
der Belastung auf die Flugleistungen. Andert sich das Gesamt
gewicht des Flugzeuges, ohne daB sonst irgendeine Veranderung 
eintritt, so bleibt die Linie II unverandert, die Linie I andert 
sich allein. Zu einem beliebig angenommenen Anstellwinkel a 
rechnet sich die Geschwindigkeit v nach der zu Beginn von 
Abschn. 29 angeschriebenen Formel, aus der hervorgeht, daB 
v mit der Quadratwurzel aus dem Gewicht G wachst. Die 
GroBe der erforderlichen Zugkraft Z ist jedoch, wie man aus der 
zweiten dort verwendeten Formel ersieht, dem Gewicht G selbst 
direkt proportional. Nehmen wir, urn ein recht deutliches 
Resultat zu erhalten, an, die Belastung des im friiheren Bei
spiel behandelten Flugzeuges wiirde um 200 kg vermehrt, so 
daB das Gesamtgewicht G = 1400 kg gegeniiber bisher 1200 kg 
betrage. In unserer Tabelle fUr a, v und Z sind dann die 
Werte von v mit V1400: 1266- 1,08, die von Z mit 1400: 1200 
= 1,16 zu multiplizieren. Daraus ergibt sich nach S. 204 fiir 
Flug in Bodcnnahe: 

a= 0° v = 47,7 mjsek Z = 307 kg 

2° 39,5 " 205 " 
4° 33,9 " 170 " 
6° 30,2 " 155 " 
8° 27,9 " 159 " 

12° 24,6 " 175 " 
16° 24,0 " 197 " 
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In Abb.126 ist die entsprechende Linie I entworfen und dazu 
die Linie II aus Abb. 122 heriibergenommen. Der Schnittpunkt A 
liegt wieder bei rund 42 m/sek; ein merklicher Abfal1 an Ge
schwindigkeit durch Aufnahme der Belastung tritt also in unserm 
Fall nicht ein. Sehr merklich ist dagegen die Abnahme der Steig
fahigkeit; der Abstand der beiden Linien an der Stelle C, die un
gefahr der groBten Steiggeschwindigkeit entspricht, d. h. der 
maBgebende trberschuB an Zugkraft ist von 145 kg auf 120 kg, 
also urn mehr als 17vH gesunken. Da die Abszisse von C etwa 
30,2 mjsek betragt, ist die groBte Steigleistung jetzt 120·30,2 
= 3620 kgmjsek gegeniiber dem friiheren Wert 145·28,9 
= 4200 kgmjsek, also urn fast 14vH kleiner. Nun hangt aber 
die Steiggeschwindigkeit nicht nur vom LeistungsiiberschuB, 

Z,kg 
1100 

300 292 kg 307 kg 

200 1i 
"? 
t:: 

100 ~ 
~ 

19'7 

" 
C " " ~ '" ::t- <::> ~ '" ""' 

10 20 30 
v 

110 5. m/sek 
Abb. 126. Zugkraftlinien fUr erhOhte Belastung. 

sondern auch vom Gewicht ab und ist dies em umgekehrt 
proportional; somit betragt der Gesamtverlust an Steigfahig
keit 14 vH + 16 vH = 30 vH (wegen 16vH Gewichtsvermeh
rung). Man wird durchschnittlich sagen konnen, daB bei kleinen 
Belastungsveranderungen eines Flugzeuges de r Verlust an 
Steiggeschwindigkeit prozentual ungefahr doppelt so 
groB ist, als die Anderung des Gesamtgewichtes. In 
unserem Beispiel hatten wir in Abschnitt 28 eine Steigzeit von 
4,8 Min. auf 1000 m gefunden. Eine Vermehrung der Be
lastung urn 200 kg wiirde nach der eben durchgefiihrten Be
rechnung die Steigzeit ungefahr urn 30vH, d. i. auf 6,2 Min. 
erhohen. Dif' genauen Werte der groBten Steiggeschwindig
keit erhalt man am besten, indem man aus Abb.126 das der 
Abb.123 entsprechende Leistungsdiagramm entwickelt und darin 
den groBten Ordinatenabstand aufsucht. 



30. EinfluB cler Belastung. Propellerauswahl. 221 

Ohne weiteres liiBt sich auch der gleichzeitige Ein
fluB von Mehrbelastung und Luftverdunnung (Hohenflug) fest
stellen. Wenn wir in der zu Beginn dieses Abschnittes ge
gebenen Tabelle fur Hohenflug in 3000 m die Werte von v mit 
1,08, die von Z mit 1,16 multiplizieren, so erhalten wir: 

a = 0 0 v = 55,5 m/sek Z = 307 kg 
2 ° 45.9 " 205" 
4° 39,4 " 170 " 
6° 35,1 " 155 " 
8° 32,4 " 159 " 

12° 28,6 " 175 " 
16° 27,9 " 179 " 

2,kg 
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300 
307kg 

23'1 kg 
200 

100 
.... 
<l'i 

10 20 30 110 50m/sek V 

Abb. 127. Zugkraftlinien fUr H6henflug bei erh6hter Belastung. 

Diese.n Zahlen entspricht die Linie I in Abb. 127, in der 
dazu die Linie II von Abb. 124 eingetragen wurde. Man 
sieht, daB hier beim Flug in 3000 m Hohe der EinfluB der 
Gewichtsvermehrung noch bedeutender ist. Der Ordinatenab
stand bei C weist einen KraftuberschuB von 58 kg bei der Ge
schwindigkeit v' = 35 m/sek auf, also eine Steigleistung von 
2030 kgm/sek, d. i. urn 27vH weniger als oben ohne Mehrbe
lastung gefunden wurde. Beim Aufstieg von 3000 m hat sich 
jetzt die Steigleistung von 3620 auf 2030 urn 44 vH verringert, 
fruher betrug die Abnahme von 4200 auf 2790nur 34vH. 
Die groBte erreichbare Hohe nimmt mit zunehmender Belastung 
sehr stark abo 

In ganz ahnlicher Weise lassen sich Betrachtungen uber 
den EinfluB der Flachenbelastung, also der Belastung pro m2 

der Tragflache anstellen. Insbesondere ist es, gerade fur die 
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Konstruktion von Flugzeugen (s. Abschn. 32) von Wichtigkeit 
zu wissen, wie sich die Wagerechtgeschwindigkeit mit der 
FHichenbelastung andert. Urn diese Frage zu beantworten, gehen 
wir wieder von Abb. 122 aus, in der die Kurve II, als von der 
Flachenbelastung unabhangig, unverandert bleibt. Die Kurve I 
ist das mathematische Bild der Beziehung: 

Z =!i (Z + 0,65L) = G.!r + 0,65 C G 
Zu r F za za F 

G 
oder, wenn wir fiir die Flachenbelastung F den Buchstaben p 
einfUhren: 

Z=G.~+0,65L.p. 
Zu za 

Dazu tritt die erste der Gleichgewichtsbedingungen, bereits 
nach v aufgelOst: 

¥p 
v=--==. 

Yzu· m 
In dem Beispiel der Abb. 122 betrug p = 1200: 35 = 34,3 kgjm2 • 

Wir wollen jetzt ein Flugzeug wahlen, das unter sonst genau 
gleichenBedingungen eineFlachenbelastung von 42 kgjm2 besitzt. 
Da wir das Gewicht 1200 kg unverandert lassen, wiirde das be
deuten, daB die Tragflache statt 35 m2 jetzt 28,6 m2 groB ist. 
Setzen wir die Tiefe der Tragflache gleich 2 m, dann wiirde 
eineyergroBerung'der FHichenbelastung von 35 auf 42 kgjm'2 eine 
VergroBerung des Seitenverhaltnisses t: b von rund 1: 9 auf 1: 7 
zur Folge haben. Streng genommen muBten wir jetzt die Ande
rung der Beiwerte za und zr' die durch das geanderte Seiten
verhliJtnis hervorgerufen wird, berucksichtigen. Diese Anderungen 
sind aber so gering, daB sie vernachlassigt werden konnen. Wir 
erhalten dann die neuen v-Werte durch Multiplikation der auf 

V 42 ,/---
S. 204 angegebenen mit -- = V 1,225 = 1,108 "-' 1,11. also 

34,3 
z. B. fur a=2° v=1,11·36,6=40,6 misek, und ebenso die 
anderen Wel'te. Die Werte der erforderlichen Zugkraft mussen 
wir dagegen direkt berechnen. Es ist nach der oben angegebenen 
Formel fUr Z: 

zr 0,9 zr 24,57 
Z=1200.-+ 0,65·-·42 = 1200.--+ ---. 

~ ~ ~ ~ 
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Entnehmen wir wieder den Abb. 19 und 20 die fiir die Anstell
winkel a=Oo, 2°, 4°, 6°, 8°, 12°, 16° und 18° aufgetragenen 
Werte za und zr' so konnen wir fiir diese Anstellwinkel Z be
rechnen und erhalten schliel3lich folgende Zuordnung: 

a = 0°; v = 48,n m.'sek; Z = 304 kg 
2°; = 40,G" = 196 " 
4°; = 34,7" = 160 " 
GO; = 31,0" = 147 " 
8°; = 148" = 28,fi " 

= 12°; = 158 " = 25,2 " 
=16°; =213 " =24,6 " 
=18°; = 282 " =24,4 " 

In Abb. 128 ist Z als Funktion von v aufgetragen. Das ergibt 
die Linie 1. Linie II ist unverandert aus Abb. 122 entnommen, 

(~I I 
I 

II 

/I 1/1 

Abb. 128. Zugkraftlinien bei veranderter Flachenbelastullg. 

desgleichen (gestrichelt gezeichnet) Linie (1) der Abb. 122, 
welche die erforderliche Zugkraft bei einer FIachenbelastung 
von 34,3 kg/m2 darstellt. Man erkennt, daB der Einflu13 der 
geanderten FIachenbelastung sich in dem Schaubild durch eine 
Verschiebung der Linie I gegeniiber der Linie (1), und zwar 
nach rechts, auswirkt. Das hat fUr unseren Fall eine VergroBe
rung der Wagerechtgeschwindigkeit von etwa 42 m/sek auf 
44 m/sek zur Folge. Die Gebiete, in denen ohne "Uberziehen" 
geflogen werden kann, iiberschneiden sich in (1) und 1. Es 
sind deshalb nur die beiden Gebieten nicht gemeinsamen Teile 
schraffiert. Man erkennt, daB das Geschwindigkeitsgebiet, in 
dem geflogen werden kann, im FaIle der gro13eren Flachen
belastung kleiner ist. 
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Urn den EinfluB der Flachenbelastung auch in 3000 m Rohe 
zu untersuchen, ubertragen wir die Linie II der Abb. 124 oder 
127 nach Abb.129. Da die Ordinaten der Linie 1 ungeandert 
bleiben, die Abszissen aber mit dem Verhaltnis der Wurzel aus 
den Luftdichten multipliziert werden mussen, erhalt man 1, in-

dem man die v-Werte der letzten Tafel mit ,/i,25 = 1,16 r 0,93 
multipliziert und zu diesen neu gewonnenen Werten die Z -Werte 
aus der letzten Tafel auftragt. In die so entstehende Abb. 129 
ist auBerdem wieder die aus Abb. 124 entnommene Linie (1) 
vergleichshalber eingezeichnet. Man erkennt, daB in einer Robe 
von 3000 m der EinfluB der Flachenbelastung auf die Anderung 
der Fluggeschwindigkeit nahezu unwirksam bleibt, wogegen ein 
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Abb.129. Zugkraftlinien bei veranderter Flachenbelastung und H6he. 

"Dberziehen" in dieser Rohe sehr viel leichter eintritt als bei 
einem Flugzeug mit geringerer Flachenbelastung. Fur ein Hohen
flugzeug ist also zu groBe Flachenbelastung in jedem Falle un
gunstig, bei einem Streckenflugzeug dagegen ist wegen der 
Erhohung der Fluggeschwindigkeit die Flachenbelastung, so
weit nicht andere Grunde dagegen sprechen, moglicbst hoch 
zu wahlen. 

Man kann schlieBlich an den hier in Rede stehenden Dia
grammen noch eine weitere, im praktischen Flugbetrieb sehr 
wichtige Frage studieren, namlich die der A us wahl de sri ch
tigen Propellers fUr ein Flugzeug. Es ist selbstverstandlich, daB 
man Luftschrauben von moglichst hohem Wirkungsgrad verlangt. 
Aber da wir an un serer Abb. 77 erkannt haben, daB der Wirkungs
grad vom jeweiligen Wert des Fortschrittsgrades v : U abhangt, sich 
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also fur die verschiedenen Flugzustande verschieden ergibt, so folgt, 
daB die Frage nicht so einfach zu losen ist. Wie viel der U nter
schied in den Wirkungsgraden ausmachen kann, wollen wir uns an 
dem Beispiel, das in Abb. 124 und 125 zum Ausdruck kommt 
(also Flug in 3000 m Hohe bei G = 1200 kg), klarmachen. Die 
Abb. 124 zeigt, daB der dem Wagrechtflug entsprechende Punkt 
A bei rund 44 m/sek liegt. Sehen wir in der Tabelle von 
Seite 216 fUr die zusammengehorigen Werte von v: U, n, v, Z 
nach, so finden wir, daB einem v = 42,3 ein v: U = 0,20 ent
spricht. Bei diesem Fortschrittsgrad hat nach Abb. 77 die Luft
schraube einen Wirkungsgrad von ungefahr 72 v H. Dagegen hat der 
Punkt 0 in Abb. 124, der ungefahr den Zustand starksten Steigens 
bezeichnet, eine Abszisse von rund v = 31 mIsek, was nach der 
eben angefiihrten Tabelle einem Wert v: U = 0,15 entspricht; 
hierfUr zeigt Abb. 77 einen Propellerwirkungsgrad von nur etwa 
57vH. Der Unterschied, der also beim Steigen gewissermaBen 
verloren geht, betragt rund 15 v H, d. i. einen ganz betrachtlichen 
Teil der Motorleistung. 

Beachtet man, daB nach Abb. 77 der Wirkungsgrad der 
Luftschraube erst bei etwa v: U = 0,25 seinen Hochstwert er
reicht, so wird man verstehen, daB diese Luftschraube fur 
unser Flugzeug, wenigstens beim Flug in 3000 m Hohe, nicht 
geeignet ist. Denn ihr gunstigster Wirkungsgrad liegt auBer
halb des ganzen Bereiches der Betriebszustande zwischen Wag
rechtflug und starkstem Steigen. Aber die Frage bleibt offen: 
Wie solI man die Luftschraube in jedem Fall wahlen, wann soIl der 
Hochstwert des Wirkungsgrades erreicht sein, beim Steigen oder 
beim Wagrechtflug? Die Antwort darauf laBt sich nicht allgemein 
geben, sondern man erkennt, daB hier gerade eine gewisse Frei
heit in der Verwendungsmoglichkeit eines Flugzeuges besteht. 
Je nachdem man den Propeller so wahlt, daB er bei groBerem 
oder geringerem Wert von v: U den hochsten Wirkungs
grad erreicht, hat man die Motorleistung mehr zur 
Erzielung von Wagrechtgeschwindigkeit oder zur 
Erreichung von Steigfahigkeit ausgenutzt. Man spricht 
im ersten Fall von einem "Geschwindigkeits-", im letzten Fall 
von einem "Steigpropeller". 

An dieser Stelle ist es angebracht, nochmals auf den Wen 
des Propellers mit verstellbarem Blatt hinzuweisen (vgl. S. 122). 

Mises, Fluglehre. 4. Auf!. 15 
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Wir haben in Abschnitt 19 gezeigt, daB der Wirkungsgrad des 
Propellers durch die Beziehung: 

zp v 
"1=-'-

zm U 
dargestellt wird. Die Ausfuhrungen in Abschnitt 20 haben dann 
das Ergebnis gebracht, daB die Luftschraubenbeiwerte, also auch 
ihr Quotient, von den Beiwerten za und zr des Profils der ein
zelnen Luftschraubenelemente abbangen. Fur Propeller mit un
veranderlicher Steigung gehoren zu jedem Element fur einen 
bestimmten Fortschrittsgrad ein ganz bestimmtes za und zr' also 
fur jeden Fortschrittsgrad ein ganz bestimmtes zp und zm der 
Luftschraube. Zu einer solchen Luftschraube gehort daher nur 
eine Kurve, welche den Wirkungsgrad in Abhangigkeit yom 
Fortschrittsgrad darstellt. Der Propeller ist dann dem Ver
lauf der Kurve entsprechend ein fUr aIle Mal auf eine ganz be
stimmte Anwendungsmoglichkeit festgelegt. Hat aber eine Luft
schraube verstellbare Blatter, so gibt es fur jedes ihrer Elemente 
eine Heilie von za- und zr-Werten, der jeweiligen Neigung ent
sprechend. Es gibt dann fur eine solche Luftschraube auch eine 
Schar von "I -Kurven, die den verschiedenen Neigungen der 
Schraubenblatter entsprechen. SolI ein Flugzeug als Hohen- und 
als Streckenflugzeug Verwendung finden, so muB es bei zwei 
verschiedenen Wagerechtgeschwindigkeiten - im Beispiel der 
Abb. 122 sind es die Geschwindigkeiten vl = 41,9 m/sek und 
vI! = 29 misek - hochste Leistungsfahigkeit entwickeln. Den 
Geschwindigkeiten vl und vI! entsprechen die Fortschrittsgrade 
v v If und r}' Sucht man jetzt in der Schar der "I -Kurven die 

b:iden, w!lche bei ;1 und ;; ihr Maximum baben, so bat man 
1 I! . 

in den diesen beiden Kurven zugeordneten N eigungen des Pro-
pellerblattes diejenigen gefunden, welche die Motorleistung bei 
Hohen- und bei Wagerechtfiug am besten auszunutzen gestatten. 
Diese Andeutungen mussen hier geniigen; weitere AusfUbrungen 
bierzu findet man in der umfangreicben Literatur iiber Propeller
auswahl 1). 

1) Ein sehr verwendbares zeichnerisches Verfahren zur PropeJIer
auswabl hat erstmals G. Eiffel in seinem Werk: Der Luftwiderstand 
und der Flug, dtsch. von F. Buth, Berlin: R. C. Schmidt 1912 ange-
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31. Steiggeschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit. 
Die Kurvenbilder, wie sie in den voraufgehenden Abschnitten 

entwickelt wurden, geben zwar den vollstandigsten und einen 
fiir aile praktischen Zwecke hinreichend genauen Einblick in 
die Verhaltnisse des stationaren Wagrecht- und Steigfluges, sie 
haben aber den Nachteil, daB sie nur nach verhaltnismaBig 
groBer Miihe die Ergebnisse, nach denen gesucht wird, zu finden 
gestatten. Daher wird es manchmal erwiinscht sein, eine, wenn 
auch nur iiberschlagige, dafiir aber kiirzere und rascher zum 
Ziele fiihrende Berechnung anstellen zu ki:innen. Zu einer sol
chen gelangt man, unter mehr oder weniger vollstandiger Aus
schaltung des zeichnerischen Verfahrens, in folgender Weise. 

Wir gehen wieder von den Gleichgewichtsbedingungen: 
Auf trieb = Gewicht, erforderliche Zugkraft=Riicktrieb + schiid
lichem Widerstand, aus: 

G= za·m.F·v2, 

Z =Z ·m·F·v2 + ° 65 m·f·v2 = (Z +065 .i).m.F.v2 
r , r' F . 

Es ist fiir uns jetzt bequem, fUr den Klammerausdruck, der 
sich aus dem Beiwert des Riicktriebs und einem von der schiid
lichen FIache bestimmten Anteil zusammensetzt, ein einziges 
Zeichen, etwa zw' zu setzen. Es bedeutet also von jetzt an 

f 
zw=zr+O,65 F 

einen "Widerstandsbeiwert", der allen Widerstanden des Flug
zeugki:irpers und der Tragfliiche Rechnung tragt. Die Gleich
gewichtsbedingungen lauten dann 

G=za·m.F.v2 und Z=zw·m.F.v\ 

woraus wir durch Dividieren ableiten: 

Z: G = zw: za oder 

geben. Verschiedene Verbesserungen und Variant en sind in zahlreichen 
Zeitschriftenaufsiitzen veroffentlicht worden. Man vgl. a. F. Fuchs u. 
L. Hopf, Aerodynamik. Berlin: R. C. Schmidt 1922. Eine sehr gute 
Dbersicht vermittelt auch der Bericht von G. Madelung, Beitrag zur 
Theorie der Luftschrauben, Jahrbuch 1928 d. Dtschen. Versuchsanst. f. 
Luftfahrt, S. 27. 

15* 
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wahrend wir die Geschwindigkeit v, wie schon wiederholt friiher, 
aus der ersten Gleichgewichtsgleichung zu 

v= VZa'~'F 
bestimmen. Soweit liegt noch nichts Neues gegeniiber dem 
Friiheren vor. Der Quotient z",: za heiBt auch "Gleitzahl des 
Flugzeuges", ahnlich der "Gleitzahl der Tragflache", die in 
Abschn. 7 als der Quotient zr: za definiert war. 

Nun gehen wir dazu iiber, die beim Steigflug erforderliche 
Leistung zu berechnen. Beim Wagrechtflug hat die Leistung, 
wie auch schon friiher angegeben wurde, einfach den Wert Z· v. 
Wenn der Motor gerade diese Leistung hergibt, findet wag
rechter Flug statt, ein etwaiger VberschuB kann dazu dienen, 
einen Anstieg zu bewirken. Nennen wir, wie oben, die Steig
geschwindigkeit w, so wird auf Hebearbeit der Leistungs
betrag G· w verwendet und die gesamte vom Propeller auf 
das Flugzeug iibertragene Leistung L verteilt sieh auf Zug· 
leistung Z· v und Steigleistung G· w. Wir haben also 

L=Z.v+G·w, 

woraus die Steiggeschwindigkeit sich rechnet zu 

L Z L Zw 
w=--- ·v=---·v 

G G G za ' 

oder, wenn Wlr fiir v den vorhin ermittelten Wert einsetzen: 

w= ~ --::VZa.~.F= ~ - V;:;'~ .~. 
Bis hierher ist noch keinerlei willkiirliche Annahme zur Ver
einfachung der Rechnung gemacht worden; die Formel ist noch 
ebenso genau richtig, wie alles, was in den friiheren Abschnitten 
gerechnet wurde. 

Wollen wir aber die abgeleitete Gleichung wirklich an
wenden, urn die Steiggeschwindigkeit w in einem bestimmten 
Fall zu berechnen, so finden wir zunachst, daB rechts noch 
sehr viel Unbekanntes steht. Unveranderlich oder als gegeben 
anzusehen sind von den GroBen auf der rechten Seite nur G 
und F, Gewicht und Tragflache, wobei wir den Quotienten G : F 
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auch durch die "Flachenbelastung" p ersetzt denken konnen. Die 
Beiwerte Zw und za' die in der charakteristischen Verbindung 
zw2 : za3 auftreten (vgl. auch Abschn.13), sind, wenn das Trag
fliigelprofil festliegt, noch Funktionen des Anstellwinkels, 
und wir wissen vorerst noch nicht, mit welchem Anstellwinkel 
geflogen wird. Die Luftdichte m, die von der augenblicklichen 
Hohenlage h abhangt, diirfen wir als gegebene VeranderIiche be
trachten. Die groBte Schwierigkeit steckt aber in der GroBe L. 
Schon die yom Motor abgegebene und von der Luftschraube aufge
nommene Leistung ist, ganz abgesehen von dem EinfluB der Hohen
lage, von der Umlaufzahl (entsprechend der Bremslinie des 
Motors, Abschnitt 23) abhangig, und diese bestimmt sich eben 
aus der Gesamtheit der Gleichgewichtsbedingungen. Unser L 
bezeichnet aber die von der Schraube abgegebene Leistung 
die aus der eben genannten durch Multiplikation mit dem 
Luftschraubenwirkungsgrad 1] hervorgeht. Dieser ist wie
der, wie in Abschnitt 19 gezeigt wurde, Funktion des Fort
schrittsgrades der Luftschraube, dessen Wert uns auch nicht 
von vornherein bekannt ist. Es gibt kein anderes Mittel, aIle 
diese Einfliisse und Abhangigkeiten richtig in Rechnung zu 
stelIen, als eben die Durchfiihrung des zeichnerischen Verfahrens 
unserer Abschnitte 27 bis 30. Fur eine iiberschlagige Unter
suchung sieht man sich genotigt, eine Reihe von vereinfachen
den Annahmen einzufiihren, die naturgemaB die Sicherheit und 
Genauigkeit der Ergebnisse beeintrachtigen. 

Vor allem wollen wir annehmen, daB wahrend des ganzen zu 
untersuchenden Fluges die Umlaufzahl des Motors ungefahr 
gleich der normalen bleibt (ohne daB an der Gaszufuhr etwas 
geandert wird), so daB die Motorleistung nur Funktion einer 
unabhangig Veranderlichen, namlich der Flughohe h, wird. 
Ebenso setzen wir voraus, daB die Fluggeschwindigkeit v, daher 
wegen der Konstanz der Drehzahl auch der Fortschrittsgrad, 
und damit der Wirkungsgrad der Schraube, annahernd feste 
Werte haben. Es wird dann L, die Leistung am Propeller bei 
normaler Drehzahl, lediglich Funktion der Hohenlage h. Urn 
das gleiche auch in dem letzten Glied der Formel zu erreichen, 
fiigt man noch die Annahme hinzu, daB der Anstellwinkel un
veranderlich ist, oder wenigstens, daB der EinfluB des Winkels 
auf den Quotienten zw2 : za3 vernachlassigt werden darf. In 
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diesem Sinn aufgefaBt liefert die oben abgeleitete Gleichung 
in der Tat die Steiggeschwindigkeit w fur jede Hohe h, wenn 
die Flachenbelastung G: F, das Gewicht G, die Motorleistung 
bei normaler Drehzahl fur jede Hohe und die notwendigen 
Konstanten gegeben sind. Wir bringen dies in der Formel zum 
Ausdruck, indem wir an Stelle von L die Normalleistung des 
Motors am Boden, die in PS ausgedruckt No heiBen moge, 
einfiihren. Fur die Leistung in der H6he h schreiben wir 
N = No . a, wobei a eine von h abhangige "Abminderungszahl" 
bezeichnet. Fur List dann 75 YJ • No . a zu setzen, wobei in 
dem "Wirkungsgrad" YJ streng genommen nicht nur der Unter
schied zwischen der vom Propeller aufgenommenen und abge
gebenen Leistung, sondern auch noch die eventuelle Leistungs
verminderung des Motors infolge des Tourenabfalls beim Steigen 
steckt. Fur die Steiggeschwindigkeit w erhalten Wlr so: 

W=75YJ.~O.a- V~:;-·~·~. 
Als gute, aber bei Flugzeugen normaler Bauart gerade 

noch erreichbare Werte fiir YJ und den Quotienten zw2 : za3 

(dessen Quadratwurzel zw: za l'z~ auch manchmal als "Flugzahl" 
bezeichnet wird), konnen wir annehmen: 

YJ '" 0,67, also 75 YJ '" 50 und 
Z 2 

--'T '" 0,030, 
za 

also Zw 
---.:1= '" 0,173. 
za y za 

Die Gleichung fur die Steiggeschwindigkeit lautet dann: 

No l/G-{ 
W= 50 0 ·a-- 0,173 r F'm . 

Hier treten auf der rechten Seite nur noch 4 GroBen auf: die 
beiden Flugzeugkonstanten 

G 

und die 

die Wlr 

FHichenbelastung in kgjm2, 
F 
G 

"Leistungsbelastung" m kgjPS, 
No 

beiden mit der Flughohe veranderlichen Gr6Ben 
Abminderungszahl der Motorleistung a, 

Reziproke Wurzel aus der Luftdichte i~' 
beide als v.on vornherein gegeben ansehen mussen. 
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Die so vereinfachte Gleichung fur die Steiggeschwindigkeit 
benutzen wir zunachst dazu, die Gipfelhohe, d. i. die groBte 
vom Flugzeug erreichbare Hohe, zu berechnen. Sie ist ja da
durch gekennzeichnet, daB in ihr w = 0, die Steiggeschwindig
keit gleich Null ist. Es muB also fUr die Gipfelhohe gelten: 

No l/G 1 
50 0 ·a=0,173 rF'm' 

oder, wenn wir beiderseits quadrieren und kurzen: 

G (G)2 m·a2 = 0,0000120 F' N 
o 

Man erkennt daraus, daB fur die Gipfelhohe eines Flugzeuges das 
Produkt aus Flachenbelastung und Quadrat der Lei
stungsbelastung maBgebend ist. Je kleiner dieses Produkt, 
um so kleiner wird der Wert von m· a2 in der Gipfelhohe, um 
so groBer also diese Hohe selbst. Ein Beispiel wird das sofort 
klar machen. 

Es seien die Verhaltnisse zugrunde gelegt, wie sie bei 
einem BMW III-Motor (Zeile 8 in Zahlentafel 7) bestehen. 
Unsere Abb. 93, die die Leistung N als Funktion der Luft
dichte m angibt, kano auch unmittelbar als eine Darstellung 
der Abminderungszahl a aufgefaBt werden: Man braucht die 
Ordinaten der Kurve nur durch den Wert der Bodenleistung 
No = 207 zu dividieren. So liest man bei m = 0,08 ab: N = 150, 
daraus a = N: No = 0,725, m·a2 = 0,08.0,7252 = 0,042, 
schlieBlich m·a2 : 0,000012 = 0,042: 0,000012 = 3500. Nach 
unserer Zahlentafel 2 entspricht der Dichte 0,08 eine Hohe 
von ungefahr 4000 m. Also ist 4000 m die. Gipfelhohe eines 
mit BMW III ausgerusteten Flugzeuges, weno sein Produkt 
aus Flachenbelastung und Quadrat der Leistungsbelastung 
3500 betragt, wenn es z. B. bei 40 kg(m2 Flachenbelastung 
9,3 kgjPS tragt (40.9,32 = 3500). Um eine FoIge zusammen
gehoriger Werte zu bekommen, benutzt man am besten Abb. 94, 
die N als Funktion der Hohe zeigt, und nimmt gleich Zahlen
tafel 2 hinzu. Fur h = 5000 m zeigt die Abbildung N = 135, 
also a = 135 : 207 = 0,652 und die mittlere Spalte der Zahlen
tafel m=0,074; mithin ist m'a2 =0,0314 und das gesuchte 
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Produkt 0,0314: 0,000012 = 2610. In dieser Weise ist die 
nachfolgende Tafel berechnet, die in der erst en Spalte die 
Gipfelhohe, in der zweiten den Gipfel wert der Luftdichte, in 
der dritten das zugebOrige Produkt aus Flachenbelastung und 
Quadrat der Leistungsbelastung, gleich dem Quotienten 
m a'J : 0,000012, angibt. 

G (Gr h= 2000 m m=0,104 -. - =6910 

3000 0,093 F No 5200 

4000 0,083 3860 
5000 0,074 2700 

6000 0,066 1850 
7000 0,059 1150 
8000 0,052 715 

Diese Zahlenwerte sind nochmals in Abb. 130 zur Darstellung 
gebracht, in der sowohl h wie m 

h 
km 

9 

als Funktionen des Produktes in 
der letzten Spalte aufgezeichnet 

0,0.90 sind. Man entnimmt beispielsweise 
der Figur, daB einer Flachenbela
stung von 40 kg/m'J und der Lei
stungsbelastung 8,5 kgjPS mit 
40.8,52 = 2890 eine Gipfelhohe 

8 

7 

6 

J 

'I 

2 

0.080 

0.070 

0,060 

o,oso von 4850 m entspricht. Naturlich 
gilt dies nur fUr Motoren, deren 
Leistungsabnahme mit der Rohe 
der des BMW III -Motors ent-
spricht, und unter der Vorausset
zung, daB unsere uberschlagigen 
Annahmen iiber die Motorumlauf-

Abb.130. Gipfelhiihe und Gipfel- zahl, den Luftschraubenwirkungs-
wert der Luftdichte. grad 1] und den Wert von zw2 : za3 

einigermaBen zutrefien. Hat man 
genauere Anhaltspunkte fur die beiden letzteren GruBen, so muB 
man bedenken, daB in der dritten Spalte unserer Tafel die Werte 
von m· a2 : 0,000012 stehen, wahrend allgemein fur w = ° 

G ( G)2 "( '.Q Za 3 
-F N =ma-· 75 1])" ~i 

o Zw 
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gilt. Man muB alw die Zahlen der letzten Spalte mit 
Z S 

0,000012 (75 'YJ)2 ~ 
Zw 

oder mit 

multiplizieren, urn die allgemeiner giiltigen Werte des Produktes aus 
FHichenbelastung und Quadrat der Leistungsbelastung zu erhalten. 

m/sek 
6 

5 

J 

2 

1 

'l,8.fkm }z, 

o 7 2 J ¥ S 6 7 8~ 

Abb. 131. Berechnung der Steiggeschwindigkeit. 

Kehren wir nun zu der Formel fiir die Steiggeschwindig
keit zuriick, die wir oben abgeleitet haben: 

W=75'YJ~O.a- V:::·;·~. 
Wir wollen wieder den Schraubenwirkungsgrad 'YJ und das Ver
haltnis zw2 : zas als unveranderlich und gegeben betrachten. 
Dann stellt sich w als Differenz zweier GroBen dar, von denen 
die erste mit zunehmender Flughohe h abnimmt, die zweite 
(wegen des Faktors m im Nenner) mit h wachst. In Abb.131 
ist zur Flughohe h als Abszisse zunachst der Verlauf des ersten 
Gliedes (WI) angegeben, und zwar entspricht die Bezifferung der 
Ordinaten der Annahme 'YJ = 0,67, No: G = 1: 8,5, also Leistungs
belastung 8,5 kgjPS. Die Kurve, die dieses erste Glied darstellt, 
wird in ihrer Gestalt ausschlieBlich durch den Verlauf des Ab-
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minderungsfaktors a bestimmt. Wenn wir wieder den fruher 
ins Auge gefa13ten BMW III-Motor voraussetzen, so ist die 
Kurve, von dem MaBstabe der Ordinaten abgesehen, genau 
gleich der in Abb. 94. Unsere Abb. 131 zeigt aber auch noch 
den Verlauf des zweiten Gliedes (W2 ), das umgekehrt proportional 
der Quadratwurzel aus der Luftdichte mist. :Fur die Zeichnung 
sind die Werte zw'.l:za3=0,030 und G:F=40kgJm'.l gewahlt, 
so daB als Ordinaten die Werle von yo,0f6-:-40: m = 1,095: Ym 
aufgetragen wurden. Die Werte der Luftdichte sind dabei 

hinkm 

,/' 
'l,5km 

./ Ll,0 

/ J,5 

~ 
J 3,0 

V 
/ 

Z,J 

2,0 

pJ 
/ 1,5 

/ 1,0 

/ 0,5 

I tmln 

o 10 20 30 '10 50 60 70 

Abb. 132. Konstruierte Steiglinie. 

wieder der mittleren Spalte der Zahlentafel 2 entnommen. 
Man erkennt, daB die beiden Linien sich bei h = 4850 m 
.schneid en ; dies ist die (schon fruher bestimmte) Gipfelhohe in 
unserem Fall. :Fur jedes h unterhalb 4850 m haben wir in der 
Ordinatendifferenz der beiden Linien den Wert von w. Teilen 
wir die gesamte durchflogene Hohe in StUcke von beispielsweise 
je 500 m, so konnen wir fUr jedes Stuck die mittlere Steig
geschwindigkeit ablesen und daraus die Steiglinie, wie sie ein 
richtiggestelltes Barogramm (vgJ. Abschnitt 2) Hefem muBte, 
entwickeln. In Abb. 132 ist dies durchgefuhrt. 

Ais Abszissen sind in Abb. 132 die Zeiten, als Ordinaten 
die zu jeder Zeit erreichten Hohen aufgetragen. Der Linienzug, 



31. Steiggeschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit. 235 

der aus einer Aufeinanderfolge kurzer, geradliniger Stucke be
steht, ist so zustande gekommen, daB zuerst die Wagrechten in 
Abstanden von 500 zu 500 m gezogen wurden. Dann ist aus 
Abb. 131 die mittlere Geschwindigkeit fur den ersten Abschnitt 
herubergenommen, auf der Ordinatenachse vom Nullpunkt aus 
nach oben aufgetragen und ihr Endpunkt mit dem festen 
Punkt p auf der Abszissenachse verbunden worden. Parallel 
zu dies em Strahl verIauft das erste Stuck der Steigkurve und, 
indem man mit der zweiten, dritten ... Abschnittsgeschwindig
keit ebenso verfahrt, jedesmal den Endpunkt mit p verbindet 
und zu dem Strahl ein paralleles StUck in der Hauptfigur zieht, 
erhalt man die ganze Steigkurve bis zur Gipfelhohe. Man kann 

a, 

1,0 

0,9 5,0 

0,8 '1,5 

0,1 
'1,0 
3,5 

0,6 
3,0 

0,5 2,5 
0,'1 z,o 
O,J 1,.5 
0,2 - 1,0 
0,1 0,5 Iv 

0 1 2 J 'I 5 6 7 8km 

Abb. 133. Niiherungslinien fUr a und 1 : fm. 

aus Abb. 132 entnehmen, daB unser Flugzeug in 25 Minuten 
die Hohe von 3000 m, in 44 Minuten 4000 m erreicht. Hat 
man andere Werte als die von uns angenommenen fUr Wirkungs
grad 1] und Leistungsbelastung G: No, bzw. fur zw2 : za3 und 
Flachenbelastung G: F, so llluB man nur die OrdinatenmaBstabe 
der Linien in Abb. 131 anders wahlen und dann in der gleichen 
Weise verfahren. Hat man einen Motor mit andersartigem 
Veri auf des Abminderungsf81ktors a, so ist auch die Gestalt 
der erst en Linie entsprechend zu verandern, wahrend die zweite 
- bis auf den MaBstab - sich immer gleichbleibt. 

Oft will man, unter Vermeidung jeder zeichnerischen Er
mittlung, einen kurzen formelmal3igen Ausdruck fUr Steig-
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geschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit haben. Dies gelingt, 
wenn man in der Vereinfachung und Schematisierung noch einen 
Schritt weiter geht. Man muB fiir die Abhiingigkeit der Ab
minderungszahl a und der Luftdichte m von der Hohe h mog
lichst einfache Formein einfiihren. In Abb. 133 haben wir zu 
diesem Zwecke den Veriauf von a fUr den BMW III-Motor 
entsprechend der untersten Linie von Abb. 94 noch einmal 
aufgezeichnet und ebenso die aus Zahlentafel2 (mit dem Tem
peraturgradienten 0,5 und der Bodentemperatur 10°) berech-

neten Werte von 1: fffl, beides in Abhiingigkeit von der Hohe h. 
Zu diesen beiden Kurven sind in der Abbildung gerade Linien an
gegeben, die sie mit einiger Annaherung ersetzen konnen. Die 
Gleichung der ersten dieser Geraden lautet 

a = 1- 0,07 h, allgemein a = 1 - a h (h in km), 

wenn mit a die Abnahme der Motorleistung pro 1 km Aufstieg, 
bezogen auf die Bodenleistung bezeichnet wird (nach Abschnitt 23 
Abb. 94 liegt a zwischen 0,07 und 0,12), die der zweiten 

1 
fffl=2,75+0,20h (h in km). 

Setzt man dies in den Ausdruck fUr w ein, so erbiiIt man: 

N liz 'J G 
W= 75 n GO(l-ah) - r z:s 1'(2,75 +0,20h). 

Hieraus laBt sich die Gipfelhohe durch Nullsetzen von w rein 
rechnerisch bestimmen. Kiirzt man namlich durch 75 n No: G 
und schreibt zur Abkiirzung 

1 z 'J G (G)2 
l75 n?'z:3'Y No =x'J, 

so erhalt man 

0= 1-ah-x(2,75 +0,20h) oder h(a+ 0,20x)=1- 2,75x 

und daraus 

Gipfelhohe in km: h = ]._=-2,75 x . 
a + 0,20 x 

Den Wert von a (Leistungsverminderung pro 1 km Hohenanstieg 
im Verhaltnis zur Bodenleistung) muB man aus der Kenntnis 
des Verhaltens des Motors in groBen Hohen schOpfen, der Wert 
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von x ist durch das Flugzeug bestimmt. N ehmen wir fiir 
zw'" : za S und 'YJ die friiheren Durchschnittswerte, so bedeutet x'" 
die GroBe 0,000012· (G : F). (G : No)"', also 

l/G G 
x= 0,00346 r F' No' 

Fiir eine Fiachenbelastung von 40 kg/m'" und eine Leistungs
belastung von 8,5 kg/PS wird x=0,00346.1'40.8,5=0,186, 
daher mit IX = 0,07 

h= 1-0,513 = 0,487 =455 km 
0,07 + 0,037 0,107 ' 

gegeniiber dem friiher aus der Zeichnung bestimmten Wert 
von 4,85 km. 

Den Ansatz fiir w konnen wir unter Verwendung der Ab
kiirzung x auch so schreiben 

N 
w = 75 'YJ -rJ [1- IX h - x (2,75 + 0,20 h] 

oder Steiggeschwindigkeit in mJsek: 

N 
w=75'YJ GO[1-2,75x-h(a+O,20x)]. 

Nach den Regein der Differentialrechnung ist w gleich dem 
Differentialquotient des Weges nach der Zeit, d. i. Differential 
der Rohe durch Differential der Zeit. Unsere Gleichung lautet 
daher, da wir mit h die Rohe in km bezeichnet hatten, unsere 
Langeneinheit aber das Meter ist: 

dh N 
1000 dt = 75'YJ G [1- 2,75 x - h (IX + O,20x)] 

oder 
dt=~ 1000 dh 

No 75'YJ 1- 2,75 x- h(IX+ 0,20 x)' 

Der Ubergang vom Zeitdifferential zu einem endlichen 
Zeitintervall erfolgt nach den Regeln der Integralrechnung, die 
hier ergeben: 

Steigzeit in sek: t= __ ~303 __ ~ -~ log -~. 
IX + 0,20 x No 75 'YJ hg - h 
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Dabei bezeichnet t die Steigzeit, die zur Erreichung der Hohe h 
erforderlich ist und hg die Gipfelhohe, die vorher aus x nach 
der oben angegebenen Formel 

h =L=-2,75x (in km) 
g a+O,20x 

gerechnet werden kann. N atiirlich miissen h und hg in gleichen Mafi
einheiten eingesetzt werden; x bedeutet die oben genau bezeich
nete Abkiirzung fiir die durch das Flugzeug bestimmten Grofien. 

hinkm 'f,Skm 

'1;0 

:/ 
V 

],5 

3,0 

II 2,5 

/ 2,0 

[7 
1,S 

I 
7 

1,0 

0,5 

Die Gleichung fiir die Steig
zeit gibt eine brauchbare An
naherung nur flir h-Werte, 
die wenigstens 10 v Hunter 
der GipfelhOhe liegen. Die Gip
felhohe selbst wird nach der 
Formel erst in unendIich Ian
ger Zeit erreicht. Abb. 134 
zeigt die der Formel entspre
chende Steigkurve fiir die 
oben angenommenen Verhiilt
nisse x = 0,186, a = 0,07 , 
1'}=0,67, G:No=8,5kg/PS, 
hg = 4,55 km. Der Verlauf ist 

n ganz ahnlich dem des Poly
o 10 20 JO '10 .50 60 70 gonzuges von Abb.132. Die 

If tmi 

Abb. 134. Berechnete Steiglinie. Herstellung der Abb. 134 ist 
einfacher, aber sie gibt den 

Sachverhalt ungenauer wieder, weil sie auf einer schematisier
ten Annahme iiber den Verlauf der Abminderungszahl und der 
Luftdichte beruht. Fiir die meisten praktischen Zwecke wird 
man je nach Geschmack nach dem einen oder dem andern 
Verfahren arbeiten diirfen. 

Urn die besondere Eignung eines Flugzeuges fiir Hohen
fliige zu beurteilen, kann man von dern S. 212 eingefiihrten Be
griff der Steigreserve ausgehen. Man versteht darunter den
jenigen Teil der Motorleistung, der im giinstigsten Fall zur Er
zielung von Steiggeschwindigkeit ausgeniitzt werden kann. Das 
Verhaltnis der Steigreserve zur Gesamtleistung des Motors nennt 
man auch den "Steigieistungsanteil ". Er ist in jeder Hohen-
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lage verschieden; urn einen vergleichbaren MaBstab zu haben, 
benutzt man am besten zur Kennzeichnung des Flugzeuges fiir 
Rohenfiiige den "Steigleistungsanteil in Bodennahe". Kennt man 
neben den festen Daten des Flugzeuges aus einem Barogramm 
die groBte Steiggeschwindigkeit w, mit der es in der Rohe h 
noch steigen kann, so laBt sich der "Steigleistungsanteil in Boden
nahe" berechnen, wofern man annimmt, daB oben und unten 
- was naherungsweise zutrifft - der gleiche Anstellwinkel fur 
den schnellst-steigenden Flug in Betracht kommt. Leistung L, 
Zugkraft Z, Wagrecht- und Steiggeschwindigkeit v bzw. w sind 
nach S. 228 durch die Gleichung: 

L=Zv+Gw 

miteinander verknupft. Bezeichnet man die Werte, die L, Z, v, w 
in Bodennahe annehmen, mit Lo; Zo' vo' wo' so gilt hier: 

Lo=Zo vo+ Gwo· 

Aus den beiden Formeln von S.228 

v= YZ~~F 
geht hervor, daB bei unverandertem Anstellwinkel, also bei un
veranderten Beiwerten za' zw' die Zugkrafte Z und Zo gleich 

sind, wahrend v: Vo = -ymo: -y m, die Wagrechtgeschwindigkeiten 
sich umgekehrt wie die Quadratwurzeln aus den Luftdichten 
verhalten. Nun rechnet sich aus der obenstehenden GIeichung 
fUr Lo der Steigleistungsanteil in Bodennahe zu 

G~~=1-~1~=1-i:·~=1-Y:o ~:. 
Andrerseits liefert die zuerst angegebene Gleichung fur L, wenn 
man sie durch Lo dividiert 

Zv L Gw 

und da L:Lo nichts anderes als unser Abminderungsfaktor von 
S. 231 ist, fUr den S. 236 naherungsweise a = 1- a h (a = 0,07 
bis 0,12; h in km) gesetzt wurde, so erhalten wir 

~ioJ1=1- y~(1--ah- ~~). 
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Druckt man Lo durch die Nennleistung No des Motors in PS 
aus, also Lo = 75 fJ No, setzt schatzungsweise wie oben 75 fJ '" 50, 
so gewinnen wir schlieBlich fUr den "Steigleistungsanteil in Boden
nahe" die Formel 

GWo=l_ l/m(l-ah--~'~)' 
Lo y~ No 50 

worin die maBgebende Bedeutung der "Leistungsbelastung" 
G:No in Erscheinung tritt. Hat beispielsweise ein Flugzeug in 
h = 2000 m Hohe zum Anstieg um weitere 180 m zwei Minuten 
gebraucht, so daB w = 180: (2.60) = 1,5 misek, so gilt bei einer 
LeistungsbelastungG:N=8,5kg/PS, beia=0,07undm:mo=O,81 
(Zahlentafel 2, S. 15): Steigleistungsanteil in Bodennahe = 

1- 0,90 (1- 2·0,07 - 8,5·0,03) = 0,46. 

Auf diese Weise kann man, wenn die Steiggeschwindigkeit in 
irgend einer Hohe bekannt ist, den Steigleistungsanteil in Boden
nahe berechnen, aber es lli.Bt sich natiirlich auch umgekehrt, so
bald diese letztere GroBe - eine charakteristische Flugzeugeigen
schaft -- bekannt ist, auf die Steiggeschwindigkeit w schlieBen. 

32. Berechnnngen beim Entwurf eines Flugzeuges. 
(Dieser Abschnitt kann ohne Schaden fiir den Zusammenhang iiber

gangen werden.) 

Wir wollen jetzt die wichtigsten derjenigen rechnerischen 
Uberlegungen kurz zusammenfassen, die man beim Entwurf eines 
neuen Flugzeuges in der Regel anzustellen hat. Dabei kann 
es sich nicht darum handeIn, hier eine vollstandige Anweisung 
fUr die Berechnung einer neuen Type zu geben, sondern es soIl 
nur auf die Punkte, die fiir eine solche Berechnung die wesent
lichsten sind, hingewiesen werden. 

Es sei z. B. ein zweisitziges Flugzeug fUr einen 185-PS
Motor mit einer Zuladung (d. i. Besatzung, Nutzlast und Be
triebsstoffe) von 380 kg und mit einem Gewicht der Motor
anlage (d. i. Motor mit Kuhler, Luftschraube, Behalter, In
strumenten) von 320 kg zu entwerfen. Zunachst wird man 
das voraussichtliche Gesamtgewicht abzuschatzen haben, 
das man naturlich erst nach vollstandiger Konstruktion 
genau ermitteln kann. Als erst en Anhaltspunkt kann man bei 
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einem normalen Gebrauchs-Flugzeug annehmen, daB das Kon
struktionsgewicht, d. i. das Gewieht des ganz unbelasteten Flug
zeuges ohne Motoranlage, oder, wie man heute sagt, das "Flug
werk-Leergewieht", etwa in der Mitte zwischen dem Gewicht 
der Motoranlage und dem der Belastung, also hier bei 350 kg 
liegt. Mit anderen Worten: das Gesamtgewicht des belasteten 
Flugzeuges ist, roh geschatzt, das Anderthalbfache der Summe 
von Belastung und Gewicht der Motoranlage, in unserem FaIle 
1050 kg. Ungefahr das gleiche besagt die oft empfohlene 
Faustregel, die das Gewicht des Flugwerks gleich 30 bis 40 v R 
des Gesamtgewichtes setzt. Auch dies fiihrt in unserem Fall 
zu einem Fluggewicht VOll rund 1050 kg. Mit dieser ersten 
Schatzung kann man in die Rechnung eintreten, muB aber 
naehher, wenn die dureh die Reehnungsergebnisse mitbestimmte 
Konstruktioll erfolgt ist, noehmals mit dem riehtigen Gewicht 
nachrechnen. 

Als Ausgangspunkt del' Bereehnung nehmen wir die Wahl 
del' FHichenbelastung, d. i. des auf 1m2 TragfHiehe ent
fallenden Anteils an Gesamtgewieht (vgl. Absehn.10). Die Flaehen
belastung liegt fiir unsere heutigen Flugzeuge durehsehnittlieh 
bei 40 kg(m2 • Flugzeuge mit geringerer Flaehenbelastung sind im 
allgemeinenleiehter zu fliegen, d. h. sie sind gegen Fehler, Versaum
nisse und Ungenauigkeiten in del' Betatigung der Steuerung 
(Abschn. R8) weniger empfindlieh; sie gleiten auch flaeher und 
haben geringere Landungsgeschwindigkeit. Oberhaupt auBert 
sieh, wie wir in Absehn. 30 bereits festgestellt haben, die 
Wirkung hoherer Flaehenbelastung darin, daB die Linie I del' 
Abb.122 etwas weiter nach reehts und hoher hinauf riiekt. Wie 
in Absehn. 30 und 31 ausfiihrlieh gezeigt wurde, wird das Steig
vermogen und namentlieh die groBte erreiehbare Rohe unter 
sonst gleichen Umstanden mit Waehsen der Flaehenbelastung 
kleiner. Da wir mit G = 1050 kg und No = 185 PS eine 
Leistungsbelastung von 1050: 185 = 5,7 kgjPS haben, gibt 
p=40 kgjm2 ein Produkt (G:F).(G:No)2=1290, und dies 
wiirde, wenn wir mit den Annahmen del' Tabelle in Absehn. 31 
rechnen diirften, eine Gipfelhohe von 6800 m bedeuten. Die 
weitere Reehnung wird zeigen, daB die wirkliehen Verhaltnisse 
etwas ungiinstiger liegen, so daB ein hoheres p nicht ohne weiteres 
zu empfehlen ware. Weit iiber p = 40 kg/m 2 p£legt man jeden-

Migeg Fluglehre. 4. Aufl. 16 
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falls in der Regel nicht zu gehen (auBer bei reinen Sport
flugzeugen), obwohl in ErhOhung von p (s. Abschn. 30) das ein
fachste Mittel zur VergroBerung der Wagrechtgeschwindigkeit, 
wenigstens in Bodennahe, liegt. Wahlen wir fUr unser Beispiel 
etwa p = 42, so muB das TragflachenausmaB 

F= 1050 = 25 m2 

42 

betragen. Diese GroBe ist gegebenenfalls auf die oberen und 
unteren Fltigel des Doppeldek

~ kers zu verteilen. Die Verwin

Abb. 135. Profil mit Polare. 

dungsklappen (Abschn. 33) kon
nen so weit zur Tragflache mit
gerechnet werden, wie sie sich 
dem Profil und dem GrundriB 
der Tragfliigel anschmiegen. 

Eine schwierige und bedeu
tungsvolle Frage ist die nach 
dem passenden Flachenpro
fil (vgl. Abschn. 9). Man wird 
nattirlich heute nur solche Pro
file wahlen, deren Kennlinien 
schon bekannt sind oder durch 
eigens angestellte Versuche be
stimmt werden. Die wichtigste 
Grundlage fUr die Wahl von 
Profilen bilden die schon in 

Abschn. 9 angefUhrten Werke (Gottinger Versuchsergebnisse, 
Prandtl und die alteren Veroffentlichungen von Eiffel), in 
denen ftir sehr zahlreiche Profile die Kennlinien angegeben sind. 
Abb. 135, die dem Buche von Eiffel "Neue Untersuchungen 
tiber den Luftwiderstand und den Flug" entnommen ist, stellt 
das Polardiagramm (Abschn. 9) ftir das von Eiffel als "Pro
fil 32" bezeichnete, in Abb. 135 angedeutete Profil dar. Die Be
zeichnungsweise ist eine etwas andere als die von uns frtiher 
gebrauchte und solI kurz erkliirt werden. Eiffel setzt 

so daB ky und kx nul' mit Flache Fund Geschwindigkeitsquadrat 
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zu multipIizieren sind, urn Auftrieb bzw. Riicktrieb fiir den nor
malen Dichtewert 1/8 zu ergeben. Er zeichnet dann ganz ahn
lich wie wir es in Abb. 23 getan haben, die Linie, deren Koor
dinaten zusammengehorige Werte von krlJ und ky sind; der 
jeweilige Wert des Anstellwinkeis wird dem Kurvenpunkt bei
geschrieben. Jeder Geraden, die durch den Ursprung des Koor
dinatensystems gezogen wird, entspricht ein bestimmter Wert 
des Quotienten kr1J: k", also der Gleitzahl, der am oberen bzw. 
am rechten Rand des Bildes angeschrieben ist. Die kleinste 
Gleitzahl weist der Punkt auf, in dem die vom Ursprung aus 
gezogene Tangente die Polare beriihrt. 

1m allgemeinen wird man zunachst ein solches Profil suchen, 
bei dem die Gleitzahl moglichst klein ist, da mit deren 
Wachsen der Leistungsbedarf fUr eine gegebene Geschwindigkeit 
zunimmt. Da aber die Gleitzahl mit dem Anstellwinkel verander
lich ist, muB man darauf sehen, daB der Kleinstwert wirkIich 
bei jenen Winkeln eintritt, auf die es ankommt. Hier liegt eine 
ahnliche Unbestimmtheit vor, wie bei der am SchluB des voran
gehenden Abschnittes besprochenen Propeller-Auswahl. Man 
kann eben auch die Tragflache mehr fiir Steigleistung oder 
mehr fiir Geschwindigkeit entwerfen, indem man ihren giin
stigsten Wirkungsgrad bei groBerem oder kleinerem AnstelI
winkel herbeifiihrt. Ob die in jedem Fall gestellte Bedingung 
richtig erfiilIt ist, sieht man erst nach Ausfiihrung der ganzen Be
rechnung. 1m allgemeinen kann man sich folgendes iiber
legen. Da aus der Gleichheit von Gewicht und Auftrieb die 

Gleichung G=k .v2 .F=l z .v2 .F 
y 8 a 

folgt, wobei der Quotient G : F= p, die FIachenbelastung, schon 
friiher festgelegt wurde, so erkennt man, daB groBe Geschwindig
keit nur bei kleinen Auftriebsbeiwerten moglich ist. Es 
sind also nur solche Profile fUr schnelle Flugzeuge giinstig, die 
kleine Gleitzahlen mit kleinen Auftriebsbeiwerten 
verbinden. 

Hat man einmal die Flachenbelastung p und das Profil 
gewahlt, so kann man die Geschwindigkeit v fUr aIle AnstelI
winkel aus der Gleichung 

v= Yk:F=Yiy 
16* 
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berechnen. In Abb. 136 ist fiir alle Anstellwinkel zunachst der 
Wert von ky , d. i. ein Achtel des Auftriebsbeiwertes za' und 
die Gleitzahl, beides nach den Angaben der Eiffelschen Po
laren, eingezeichnet. Die dritte Linie, die wir als G e
schwindigkeitskurve bezeichnen konnen, zeigt dann die 
nach der Formel berechneten Werte von v mit der Annahme der 
Flachenbelastung p = 42. 

Urn jetzt unsere Linie I von Abschnitt 27 zu bestimmen, 
tragen wir in einer neuen Abb. 137 zu den Abszissen v die 

h.!f l ~~ v lm/sk Ordinaten G.~:.v, d. h. 

das Produkt aus Gewicht, 

j8() Gleitzahl und Geschwin-
7{/ digkeit, auf. Z. B.: Fiir 

5t1 

so 

- ----.-- --.---- M 

v = 40 m/sek zeigt Abb. 
136 die Gleitzahl 0,055 
bei dem Anstellwinkel 
a = 3°, also ist die Or
dinate zur Abszisse 40 
in Abb. 137 gleich 

-r z 3 5 1t1 15" 

Abb. 136. Geschwindigkeitskurve. 

Ztl 

10 

a 

1050·0,055·40 
= 2310 kgmjsek. 

Die so bestimmten Or
dinaten stellen nach 
dem V orangehenden die 
zur Uberwindung des 

Tragflachen-Riicktriebes erforderliche Leistung dar. 
Die richtigen Ordinaten der Linie I erhalt man aber erst, 

wenn man zu den eben gefundenen noch die zur tJberwindung 
des schadlichen Widerstandes erforderlichen LeistungsgroBen 
hinzufiigt. Jetzt muB man also die schadliche Flache des 
zu entwerfenden Flugzeuges abschatzen. Hat man keine ge
naueren Grundlagen, etwa aus der nachtraglichen tJberpriifung 
bereits gebauter ahnlicher Flugzeuge, so kann man wie folgt 
vorgehen, urn einen ganz vorlaufigen Anhaltspunkt zu ge
winnen. Man rechnet den groBten Rumpfquerschnitt - er be
trage etwa 0,80 ·1,20 = 0,96 m2 - bestimmt die diesem ent
sprechende schadliche Flache, die nach Abschn. 5 etwa als das 
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0,3fache des Querschnittes, also hier rund 0,3 m2 anzunehmen 
ist, und beriicksichtigt, daB die iibrigen Teile des }1~lug

zeuges ungefahr ebensoviel ausmachen, daB also im ganzen 
(=0,6 m 2• Natiirlich ist dieser Vorgang nur ein ganz roher 
Behelf, der in jedem Fall, in dem dies moglich ist, durch ein
gehendere Dberlegungen ersetzt werden muB. rst der Entwurf 
des Flugzeuges einmal 80 weit fertig, so kann man den Wider
stand der hierfiir wesentlichsten Teile, Streb en, Kabel, Rader usw. 
unmittelbar berechnen (vgl. Abschn. 5). 

k.9'm,ftJ 

10'<70171 

I 

SI7I7I7 

(J 

I 
I 

I 

~ I 
" I 0)1 

1 , 

l. 
Ztl S(J Sf) tf(J 

Abb. 137. Berechnungsdiagramm fur ein Flugzeug. 

Hat man nun die schadliche Flache (, so ist nach Abschnitt 4 
der schadliche Widerstand 0,08· (·v2 , also die zu seiner Dber
windung aufzuwendende Leistung 0,08· r v3• Die darnach zu 
rechnenden Ordinaten sind zu den bereits in Abb. 137 ein
getragenen zu addieren, z. B. fUr v = 40 der Wert 0,08·0,6· 6400 
= 3072 kgm/sek. Man erkennt aus dem Verlauf der in 
Abb. 137 dargestellten Linien, daB bei groBen Geschwindig
keiten die neu hinzukommenden Werte den friiheren Or
dinaten gegeniiber stark iiberwiegen. Es kommt also bei 
groBen Geschwindigkeiten viel mehr auf den schad-
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lichen Widerstand als auf die Eigenschaften der 
Tragflache an. 

Das erste, was man der Linie I entnehmen kann, ist das 
MaB des Gleitvermogens, namlich die GroBe der kleinst
moglichen Sinkgeschwindigkeit. Sie wird nach Abschnitt 28 be
rechnet, indem man die kleinste Ordinate der Linie I durch 
das Gewicht G dividiert. In unserem Faile zeigt sich die 
kleinste Ordinate gleich 3800, daher die Geschwindigkeit des 
langsamsten Sinkens gleich 3800: 1050 = 3,6 m/sek oder 200 m 
in 55 sek. 

Es ist ferner nicht schwer, die Geschwindigkeit des Wag
rechtfluges bei Vollgas zu bestimmen. DerMotorleistungvon 
185 PS entsprechen 185·75 = 13875 kgm/sek, und wenn man 
einen Luftschrauben-Wirkungsgrad von 0,70 annimmt, eine ver
fiigbare Leistung von 0,70 ·13875 = 9700 kgm/sek. Sucht man 
den Punkt der Linie I auf, dessen Ordinate diesen Wert hat, 
so erhalt man in der Abszisse v = 52 m/sek = 187 km/Std. 
den Wert der gesuchten Horizontalgeschwindigkeit. Der zuge
horige Anstellwinkel ist, wie Abb.136 lehrt, fiir v = 52 ungefahr 
a=l°, der zugehorige Wert der Gleitzahlliegt sehr nahe dem 
Kleinstwert. 

Der hier verwendete Punkt A der Linie I ist nichts 
anderes als ihr Schnittpunkt mit der Linie II, deren Verlauf 
selbst wir noch nicht kennen. Dieser hangt, abgesehen vom 
Motor, von der Wahl der Luftschraube abo Wir diirfen 
aber ohne weiteres voraussetzen, daB eine Luftschraube ge
funden werden kann, die bei der berechneten Geschwindigkeit 
von rund 52 km/Std. einen Wirkungsgrad von wenigstens 0,70 
aufweist. 

Um endlich die Steigleistung zu ermitteln, muB man 
noch etwas mehr vom Verlauf der Linie II wissen. Wir konnten 
nun allerdings, so wie es in Abschn. 26 beschrieben wurde, 
aus Motor- und Luftschrauben-Kennlinien, unter Verwendung 
von Angaben iiber friihere Motorbremsungen und Anblasever
suche mit Luftschrauben, eine Linie II wirklich konstruieren. 
Allein wenn wir nur das Flugzeug und nicht die Luftschraube 
(namlich ihre Blattbreite, Steigung usf.) berechnen wollen, 
geniigt es, die Linie II so anzunehmen, wie wir sie haben 
wollen, vorausgesetzt natiirlich, daB die Annahme nicht 
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irgendwelche unmogliche Forderungen an den Propeller 
enthalt. Es kann - fUr eine erste Orientierung liber die 
Steigleistung - als moglich gelten, daB die Zugkraft einer 
Luftschraube etwa um 10 vH wachst, wenn die Flugzeugge
schwindigkeit um 10 m/sek gegeniiber der normalen gesunken 
ist. Ware die Zugkraft konstant, so wiirde die Linie II nichts 
anderes sein als die Gerade, die den Ursprung des Koordinaten
systems mit dem bereits verwendeten Schnittpunkt von I und II 
verbindet. Denn die Linie II stellt ja das Produkt Z·v, Zug
kraft mal Ges('hwindigkeit, dar. Zieht man diese Gerade OA und 
vergroBert deren Ordinate an der Stelle v = 52 -10 = 42 m/sek 
um 10vH, so erhalt man den in Abb.137 gekennzeichneten Punkt 
und kann dann durch diesen und den friiher gefundenen Punkt A 
einen flachen Bogen legen, der fiir Linie II zu nehmen ist. 
Der groBte Ordinatenunterschied zwischen I und II erweist sich 
in der Abb. 137 zu 3620 kgm/sek, daher die groBte Steigge
schwindigkeit zu 3620: 1050 = 3,45 misek, also 4 Min. 40 Sek. 
auf 1000 m. Die Flugzeuggeschwindigkeit hierbei ist 33,2 mjsek 
= 119 km/Std., was auch als Naherungswert fiir die kleinste Ge
schwindigkeit des Wagrechtfluges gelten kann. Geht man auf 
Abb.136 zuriick, so erkennt man, daB dem v = 33,2 ungefahr 
5° Anstellwinkel und eine Gleitzahl, die nicht weit vom Kleinst
wert abliegt, entsprechen, d. h. die Tragflache istauch fUr Steig
leistung glinstig gewahlt. 

Die Berechnung der Steiggeschwindigkeit nach dem iiber
schlagigen Verfahren, das in Abschnitt 31 dargelegt wurde, fiihrt 
zu viel zu giinstigen Ergebnissen. Nehmen wir die dort ver
wendeten Zahlenwerte fiir 1] und z,/: za3 an, so erhalten wir 
fUr die S. 237 mit x bezeichnete GroBe in unserem Fall 

x = 0,00346 ¥42. 5,7 = 0,128 . 

Danach ware die Steiggeschwindigkeit am Boden (mit h = 0) 

50 
w=-(l- 2,75x)=5,69 m/sek 

5,7 

gegeniiber dem aus dem Kurvenbild ermittelten Werte von 
3,45 m/sek. Der Unterschied klart sich in folgender Weise auf. 
Der von uns ermittelten Fluggeschwindigkeit beim Steigen, 
v = 33,2 mjsek, entsprechen die Tragflachenbeiwerte za = 0,304 
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und zr = 0,0176. Da die schadliche Fl1iche zu f= 0,6 m2 an
genommen war, haben wir 

+ 0,6 
Zw = 0,0176 0,65 25 = 0,332 

und daher 
Z2 03322 

--"'--- = ~-- = ° 0393 
z 3 03043 ' , 

a ' 

also nicht unerheblich mehr als der in Abschnitt 31 gewahlte, 
giinstigste Wert von 0,030. Andererseits ist auch die Luft
schraubenleistung im Steigen nach Abb. 137 weit geringer als 
67 v H der NormaHeistung des Motors. Die Ordinate der 
Linie II ist an der Stelle starksten Steigens um 21,5 vH kleiner 
als im Punkte A, der dem Wagrechtflug entspricht. Da wir 
hier schon ein 1] = 0,70 angenommen hatten, ist beim Steigen 
nur mit 0,70·0,785 = 0,55 der Volleistung zu rechnen. Dabei 
geht die Leistungsabnahme nur zum Teil auf verschlechterten 
Wirkungsgrad der Schraube, im iibrigen auf die im Steigen 
unvermeidIiche Abnahme der Umlaufzahl zuriick. Mit 1] = 0,55 
und zw2:za3=0,0393 ergibt sich nach S.237 

x= -7! 1]' Za}~ -V~ :0 =75.~,55 yO~(Y393-:-42.5,7 =0,177 

und fiir h=O 
N 

w = 75 1]<1 (1- 2,75 x) = 3,72 m/sek. 

Dieser Wert stimmt schon hinreichend genau mit dem zuerst 
ermittelten 3,45 iiberein. (DaB iiberhaupt noch ein Unterschied 
auf tritt, liegt an versehiedenen Kiirzungen der Rechnung, vor 

aHem an dem Ersatz von 1: -ym durch 2,75). Immerhin konnen 
wir eine Korrektur der oben gegebenen Abschatzung der Gipfel
hohe vornehmen, indem wir den besseren Wert fiir x, namlich 
x = 0,177 benutzen. Er ergibt naeh der Formel S. 237 mit 
a=0,07 

h =1-2,75x=0,~1~=489km. 
9 a+ 0,20 x 0,105 ' 

Dieser Wert kann schon als einigermaBen sieher gelten, voraus
gesetzt, daB die Leistungsabnahme mit 0,07 pro km riehtig be
urteilt ist. Erhoht sieh die Abnahme auf a = 0,12, so erhiilt 
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man statt 4,8 km nur 3,31 km GipfelhOhe. Auch in die Formel 
fiir die Steigzeit, S. 237, diirfen wir mit x = 0,177, 'YJ = 0,55 ein
gehen und erhalten beispielsweise fiir den Aufstieg bis zur Hohe 
k= 2,40 km (der halben Gipfelhohe) 

2303 G 1 2303 5,7 
t = a + 0,20 x No 75 'YJ log 2 = 0,105 41,25,0,301 = 910 sek, 

wenn a = 0,07 gesetzt wird. Fiir a = 0,12 muB man in die 
Formel kg = 3,31 einsetzen, also kg - k = 3,31- 2,40 = 0,91, 
und man entnimmt der Logarithmentafel log 3,31-log 0,91 
= log 33,1-log 9,1 = 1,5198 - 0,9590 = 0,561. Demnach wird 
t = 1150 sek. Die Steigzeit auf 2400 m wachst, wenn man von 
dem giinstigeren Motor zu dem ungiinstigeren iibergeht, von 
15 Min. 10 Sek. auf 19 Min. 10 Sek., also urn 4 Minuten. 

Damit sind die wichtigsten Elemente der Flugleistungen 
auf Grund der eingangs gemachten Annahmen gefunden. Man 
muB nun die ganze Konstruktion des Flugzeuges durchdenken, 
namentlich die notwendigen Festigkeitsberechnungen anstellen, 
urn die Abmessungen aller wesentlichen Teile festzulegeu. Daraus 
gewinnt man einen naheren Anha1tspunkt fiir die Annahme des 
Gewichtes und der schadlichen Flache und kann eine besser 
begriindete Untersuchung in der Art der Abb. 137 vornehmen. 
Was sonst noch aus Abb. 137 bzw. der genaueren Konstruktion 
abgeleitet werden kann, ist in den Abschnitten 28 und 29 ausge
fiihrt worden. Zur Sicherung der Ergebnisse hinsichtlich der 
Steiggeschwindigkeit und der Gipfelhohe darf man nie ver
saumen, die ganze zeichnerische Ermittlung nach Art der Abb.136 
und 137 noch wenigstens fiir eine zweite Hohenlage in unserem 
Fall etwa fiir 2000 m, zu wiederholen (Abschn. 29). 

VII. tTher Steuerung, Stabilitat und 
Stabilisierung. 

33. Allgemeine Obersicht. 
Wir haben bisher nur von solchen Betriebszustanden des 

Flugzeuges gesprochen, die man als dauernde oder stationare 
bezeichnen kann. Dies gilt sowohl fiir den Horizontalflug als 
auch fiir das geradlinige Ansteigen oder Abwartsfliegen. Ein 
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voHstandiges Flugzeug bedarf abel' noch solcher Einrichtungen, 
die beim Obergang aus einem Dauerzustand in einen 
anderen odeI' bei Storung eines stationaren Zustandes zur 
Wirkung kommen. AIle diese Einrichtungen haben in ihrer 
heutigen Gestalt das Gemeinsame, daB sie - ahnlich wie die 
Tragflachen odeI' die Luftschraubenelemente - durch die Be
wegung entstehende Luftkrafte aufnehmen und in geeigneter 
Weise auf das Flugzeug iibertragen. Die Organe, die unmittel
bar fUr die Aufnahme diesel' Luftkrafte bestimmt sind, heiBen 
Flossen odeI' Rudel', je nachdem sie in ihrer Lage am Flug
zeug fest odeI' beweglich (durch den Fiihrer wahrend des 
Fluges verstellbar) sind. 

Die Storungsbewegungen eines Flugzeuges, die zu einem 
stationaren geradlinigen Flug hinzutreten konnen, pflegt man in 
zwei Gruppen zu zerlegen, indem man von Langsbewegung und 
Querbewegung spricht. Wir denken uns das Flugzeug in gel' adem 
Wagrechtfiug, wobei die Flugzeugachse (Luftschraubenachse 
Langsachse, Abb. 138) die Bewegungsrichtung anzeigt. Die ver
tikale Ebene, die durch diese Achse geht, heiBe Mittelebene odeI' 
Langsebene. Dann kann eine Storungsbewegung darin bestehen, 
daB die Mittelebene, ohne aus ihrer Lage herauszutreten, von del' 
normalen Bewegung abweicht: das Flugzeug kann sich dabei um 
eine Querachse (Senkrechte auf die Langsebene) drehen und 
eine Kursabweichung in del' Vertikalebene aufweisen. Diese 
Storungsbewegungen rechnet man zur Langsbewegung. Dem
gegeniiber versteht man unter Querbewegung die etwaige 
Verschiebung des Flugzeuges langs del' Querachse, also senk
recht zur Langsebene, und seine Drehungen, erst ens urn die 
Vertikale, zweitens urn die Langsachse (Luftschraubenachse). 
Die in diesem Kapitel zu besprechenden Einrichtungen miissen 
getrennt fiir Langs- und Querbewegung untersucht werden. 

Es ist VOl' aHem notig, sich ein klares Bild iiber die ver
schiedenen Zwecke del' einzelnen Einrichtungen zu machen. 
Wir unterscheiden drei Gruppen, die durch die drei Schlag
worte del' Kapitel-Dberschrift gekennzeichnet sind. 

Die erste Gruppe bilden die Organe derSteuerung. Man 
versteht unter Steuerung eines Flugzeuges aIle jene Einrich
tungen, die den FlugzeugfUhrer instand setzen, den Kurs des 
FI ugzeuges, d. i. die FI ugrichtung, willkiirlich zu andel'll. 
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Die Anderung wird dadurch eingeleitet, daB man das Flugzeug 
zunachst entsprechend verdreht; und zwar muB man es sowohl um 
die lotrechte Achse als auch um die Querachse schwenken 
konnen. Nach dem oben Gesagten gehort die erstere Ver-

K Kielflosse oder Seiten· 
flosse 

Q Qllerruder (Vcr
windllngsklappe) 

/J 

'5 

bL-----------,r-----~a : 

D Diimpfllngsfliiche oder 
Hiihenflosse 

H Hiihenruder 
S Seitenruder 

Abb. 138. Dbersicht der Achsrichtungen und der Leitwerkteile. 

anderung zur Querbewegung, die letztere zur Langsbewegung. 
Begriff, Wirkungsweise und Ausfiihrung der Steuerorgane hat 
der Flugzeugbau dem Schiffbau entlehnt. Das zur Seiten
steuerung dienende S e i ten r u d e r ist unmittelbar das gleiche wie 
das Steuerruder eines Schiffes: eine um eine vertikale Achse 
drehbare ebene Flache am hinteren Ende des Flugzeuges in 
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geniigender Entfernung vom Schwerpunkt, deren Anstellwinkel 
vom Fiihrer geregelt wird (siehe Abb. 138). Je nachdem das 
Ruder einen Ausschlag nach rechts oder links, in der Flug
rich tung gesehen, bekommt, erfiihrt es eine Luftkraft von rechts 
oder links her, so daB das Schwanzende des Flugzeuges nach 
links bzw. rechts gedreht wird. In ganz gleicher Weise geschieht 
die Liingssteuerung durch das sog. Hohenruder, eine ebene 
Fliiche, die (Abb. 138) urn eine wagrechte quer zur Flugrichtung 
stehende Achse drehbar ist und deren Anstellwinkel gleichfalls 
durch die Hand des Fiihrers geregelt wird. Weist der Aus
schlag des Hohenruders nach oben, so erhiilt dieses Druck 
nach unten und driickt damit das Schwanzende des Flugzeuges 
abwiirts. Uber die GroBen der hier auftretenden Kriifte uSW. 

/ ---,. 
IV r \ , , 

, S' 

" i [ " I I I 

\ L 1'"-

Ie 
Abb. 139. Abb. 140. 
Stabiles Unstabiles 

Gleichgewicht. 

sprechen wir in Abschn. 36, iiber 
die Wirkungsweise der Steuerung 
in Abschn. 38. 

Schwieriger ist zu erkliiren, 
was man unter Stabilitiit bzw. 
unter Einrichtungen zur Erzie
lung der Stabilitiit versteht. Man 
nennt ganz allgemein einen Be
wegungs- oder Ruhezustand "sta

bil" , wenn er die Eigenschaft hat, nach Eintritt iiuBerer Sto
rungen ohne wei teres Zutun sich selbst wieder herzustellen. 
Zum Beispiel ist der Ruhezustand eines aufrecht stehenden 
prismatischen Korpers (eines Wiirfels oder eines geraden 
Zylinders, Abb. 139) stabil; denn wenn eine iiuBere Storung 
eintritt, die ibn urn eine Kante nach links umzukippen sucht, 
ihn also in die gestrichelt gezeichnete Lage bringt, so wirkt, 
wie man in der Zeichnung erkennt, die Schwerkraft darauf 
hin, diese Drehung wieder aufzuheben (da die Angriffslinie 
der Kraft rechts am Unterstiitzungspunkt vorbeigeht). Das 
drehende Moment, das die Schwerkraft entwickelt, hat hier stets 
den entgegengesetzten Sinn wie die Storung selbst (wofern nur 
diese nicht iibermiiBig groB ist). Betrachten wir jedoch ein auf 
die Spitze gestelltes Ei (Abb.140), das sich auch im Gleich
gewicht befindet, weil der Schwerpunkt und Unterstiitzungspunkt 
in eine Lotrechte fallen, so erkennt man sofort, daB dieser Zu
stand nicht stabil ist. Denn jede noch so kleine Starung bringt 
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den Schwerpunkt des Eies in eine 801che Lage (s. Abb. 140), 
daB das drehende Moment, das die Schwerkraft entwickelt, 
.die durch die Starung eingeleitete Drehung noch zu vermehren 
sucht (da nach der links gerichteten Drehung die Angriffslinie 
der Schwerkraft noch links yom Unterstiitzungspunkt verHiuft). 
Man weiB aus Erfahrung, daB es praktisch unmaglich ist, ein 
Ei auf die Spitze zu stellen. Dies riihrt eben daher, daB dieser 
Zustand des Gleichgewichts ein nicht stabiler ist und es unter den 
iiblichen Versuchsbedingungen ganz ausgeschlossen ist, alle 
Starungen auch nur durch noch so kurze Zeit fernzuhalten. 
Natiirlich gibt es verschiedene Grade der Stabilitat, je nachdem, 
wie groBen Starungen gegeniiber noch das Streben zur Riick
kehr in den friiheren Zustand besteht. Denken wir uns z. B. das 
Prisma der Abb. 139 sehr hoch bei kleiner Grundftache, so wird 
nicht viel dazu geharen, urn es doch zum Kippen zu bringen; 
nur sehr klein en Starungen gegeniiber verhalt es sich dann stabil. 
Das auf die Spitze gestellte Ei ist jedoch gegeniiber keiner noch 
so kleinen Starung stabil. 

Wir haben in den vorhergehenden Kapiteln eigentlich stets 
nur berechnet, unter welchen Bedingungen ein Flugzeug im 
Gleichgewicht ist, namlich, wann die von der Luft auf die 
Tragftachen, die Luftschraubenelemente und die sonstigen Flug
zeugteile ausgeiibten Luftkrafte dem Gewicht und der Motor
kraft das Gleichgewicht halten. Eine Erganzung der abgeleiteten 
Gleichgewichtsbedingungen bringen wir noch in den folgenden 
beiden Abschnitten. Ob aber diese Ergebnisse iiberhaupt irgend
welche praktische Bedeutung haben, hangt davon ab, ob der so 
berechnete Gleichgewichtszustand ein stabiler ist oder nicht. 
Denn fUr einen ruhenden eifarmigen Karper ergibt sich auch 
keine andere Gleichgewichtsbedingung als die, daB Schwerpunkt 
und Unterstiitzungspunkt auf einer Vertikalen liegen miissen. 
Trotzdem wissen wir, daB ein Zustand, der dieser Bedingung 
geniigt, praktisch gar nicht erreichbar ist. Fiir das Flugzeug 
liegt nun die Sache so: wenn man Tragftachen, Motor und 
Luftschraube etwa noch mit den zur Unterbringung des Fiihrers 
und der Nutzlast erforderlichen Bauteilen vereinigt, so erhalt 
man tatsachlich ein System, dessen von uns berechneter Zu
stand zwar ein Gleichgewichtszustand ist, aber ein vollstandig 
un s tab i 1 e r. Es ist ebensowenig maglich, mit einem solchen 
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Flugzeug zu fiiegen wie ein Ei auf die Spitze zu stellen. Dies 
ist auch der Grund, warum erst in verhaltnismiiBig neueter Zeit 
das Fliegen praktisch moglich geworden ist, obwohl die einfachen 
Dberlegungen, die wir in den friiheren Kapiteln vorgefiihrt 
haben, dem mit den Grundlagen der Mechanik Vertrauten sicher 

Abb. 141. Pfeilform, von unten gesehen. 

schon seit langem nichts Unerreichbares waren. Es fehlte eben 
die erst in unserer Zeit erworbene Kenntnis derjenigen Einrich
tungen, die dazu dienen, ein Flugzeug zu einem, wenig
stens in hohem Grade, sta bilen System zu machen. 

Abb. 142. Dunne-Flugzeug. 

Die Stabilitat eines Flugzeuges fiir die Langsbewegung, 
d. h. Stabilitat gegeniiber Storungen, die zur Langsbewegung 
gehoren, wird bei allen heute in Gebrauch stehenden Flugzeugen 
erreicht durch Anbringen der sogenannten Dampfungsfiache oder 
Hohenfiosse (s. Abb. 138), auch Stabilisationsfiache genannt, 
am hinteren Ende des Flugzeuges. Die Hohenfiosse ist eine meist 



33. Allgemeine Dbersicht. 255 

ebene, ganz oder nahezu wagrecht gestellte Fliiche, die in der 
Regel vor dem Hohenruder angeordnet ist. Wie in der Ein
leitung erwahnt, ist die Hohenflosse wohl zum erst en Male von 
Penaud angewendet worden. Naheres iiber die Wirkungsweise 
solI spater in A bschn. 39 gesagt werden. A.hnliche Wirkung 
wie mit der Hohenflosse erzielt man auch, aber in schwache
rem MaDe, dadurch, daD man die Tragflachen pfeilformig 
nach hinten zieht (Abb. 141). Bei geniigend starker Pfeilstellung 
kann man uberhaupt die Dampfungsflache ersparen; ein der
artiges Flugzeug ist gelegentlich von dem Schotten Dunne 
nicht ohne Erfolg versucht worden (Abb. 142). Aber auch heute 
- und zwar gerade in jungstcr Zeit - ist der Pfeilfliigel und 
das "schwanzlose Flugzeug" wieder in erhohtem MaDe Gegen
stand des Interesses der Flugtheorie und -praxis (s. Abschn. 39). 

Abb. 143. V-Stellung der Fliigel. 

Stabilitat in der Querrichtung, d. i. Stabilitat gegen 
StOrungen, die zur Querbewegung gehoren, laDt sich nicht in 
so vollstandigem MaDe erzielen, wie es bei der Langsstabilitat 
der Fall ist. Hilfsmittel zur Erzielung der Querstabilitat sind 
ein Aufwartsbiegen der ganzen Tragflache, sogenannte V-SteHung 
der Fliigel (in Abb.143 etwas ubertrieben dargestellt), oder ein 
starkes Aufwartskriimmen der Fliigelenden. Fast vollstandig 
stabil in der Querrichtung war die friiher vielfach verwendete 
Taube, deren Fliigel sehr stark -aufwarts gekriimmt waren. 
A us bestimmten Grunden ist man von dieser Bauart jedoch 
wieder abgegangen und verwendet jetzt Flugzeuge, deren Quer
stabilitat weit geringer ist (vgl. Abschn. 40). Vielfach findet 
man heute auch Flugzeuge mit geknickten Fliigeln, bei denen 
nur die an den Rumpf grenzenden Enden in starke V-SteHung 
ausgezogen sind, die Fliigel aber von der nahe am Rumpf ge
legenen Knickstelle aus wagerecht verlaufen. 
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Der Umstand, daB die heutigen Flugzeuge als nur maBig 
stabil in der Querrichtung bezeichnet werden mussen, leitet 
zu der dritten Gruppe der in der Dberschrift genannten Ein
richtungen uber. Da namlieh ein Flugzeug sowohl in der Langs
wie in der Querrichtung doch immer nur eine be s e h ran k t e Stabi
litat besitzen kann - beliebig groBen Storungen gegenuber kann 
man nie auf Stabilitat rechnen -, so muB, will sich der Flieger 
nieht unmittelbarer Lebensgefahr aussetzen, noeh etwas vor
handen sein, was dem FI ugzeugfiihrer ermoglieht, groBeren Sto
rungen gegenuber selbst einzugreifen. Wir verstehen unter 
Stabilisierung aIle Einrichtungen, die den Flugzeugfuhrer 
instand setzen, den gelegentlieh auftretenden Sto
rungen des Gleiehgewichtszustandes mit Erfolg ent
gegenzuarbeiten. Aus dem oben Gesagten geht schon her
vor, daB man die Stabilisierung hauptsaehlich fUr die Quer
bewegung braucht. Tatsachlich war, wie in der Einleitung er
wahnt, der entscheidende Schritt zur Ermoglichung des Fliegens, 
neben der Einfuhrung der Hohenflosse dureh Penaud, die 
Erfindung der Flachenverwindung durch die Bruder Wright. 
Stabilisierung in der Querrichtung wird durchgangig bei allen 
Flugzeugen naeh dem von den Brudern Wright angegebenen 
Verfahren durch Verwindung der Tragflachenenden, bzw., 
was auf dasselbe hinauslauft, durch Betatigen von Klappen 
an den Tragflachenenden, sog. Querruder, bewirkt. Daneben 
dient aueh bis zu einem gewissen Grade das Seitenruder selbst 
als Stabilisierung in der Querrichtung. Fur Stabilisierung in der 
Langsrichtung gibt es iiberhaupt keine eigenen Organe; man 
verwendet hierzu lediglich das Hohenruder. 

Die hier folgende kleine Tafel gibt eine anschauliehe Dber
sicht iiber das bisher Gesagte. Dber die Wirkungsweise der ein
zeIn en Einrichtungen wird noch in den weiteren Absehnitten 
ausfUhrlieh gesproehen werden. 

Bewegung Steuerung Stabilitat Stabilisierung 

Langs Hiihenruder I Hiihenflosse, I Hiihenruder 
I PfeiIform der Fliigel I 

Quer II Seitenruder [I Aufbiegen der Trag-i Verwindung (Quer-
. evtI. Querruder flaehenenden, I ruder), Seitenruder. 
i V-Form I 
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Hohenruder und Hohenflosse zusammen werden als Hohen
Leitwerk, Seitenruder und Seitenflosse als Seiten-Leitwerk 
bezeiehnet. Das Gesamt-Verhalten eines Flugzeuges gegenuber 
den verschiedenen Storungsmoglichkeiten macht das aus, was 
man seine Flugeigenschaften (in Gegenuberstellung zu den 
Flugleistungen) zu nennen pfiegt. 

34. Schwerpunkt und Druckmittel. 
Bevor wir auf die Wirkungsweise der Leitwerke naher. 

eingehen, mussen wir eine kurze Vberlegung nachtragen, die 
wir fruher ubergangen haben, die ab.er eigentlich noch zu 
den Bedingungen des G lei c h g e w 1 c h t e s, also des statio
naren Fluges, gehort. Wir sprachen namlich in den fruheren 
Kapiteln immer nur von der Gleichheit der Krafte: Auftrieb 
= Gewicht, Widerstand = Zugkraft, und hatten auf diesen 
beiden Bedingungen die ganze Berechnung des Flugzeuges 
(Abschn. 27 bis 32) aufgebaut. Nun genugt es aber fur das Gleich
gewicht eines Korpers nicht, daB die Krafte sich der GroBe 
nach aufheben. Wie bekannt, bezeichnet man zwei ent
gegengesetzt gerichtete gleieh groBe Krafte, die an zwei 
versehiedenen, parallelen Wirkungslinien angreifen, als ein 
Kraftepaar oder Drehpaar und bringt damit zum Ausdruek, 
daB sie den Korper, auf den sie wirken, nieht im Gleiehgewicht 
lassen, sondern zu verdrehen suchen. Es muB eben nicht nur 
die Summe der Kraftkomponenten in jeder Richtung null sein, 
sondern ebenso aueh die Summe der "Momente" aller Krafte, 
d. i. der jeweiligen Produkte Kraft mal Hebelarm, mit den 
V orzeiehen entsprechend der Drehriehtung. Diese G leichgewiehts
bedingung, die zu den schon erorterten noch hinzukommt, spielt 
zwar keine Rolle bei der Bereehnung der Flugleistungen 
(die den Hauptinhalt der bisherigen Vortrage bildete), sie wird 
aber fUr die Fragen der Flugeigensehaften, die wir in diesem 
Kapitel zu behandeln haben, ausschlaggebend. 

Die auf das Flugzeug von auBen her einwirkenden Krafte, die 
wir jetzt alIe zugleieh ins Auge fassen mussen, sind die Schwer
kraft, der Auftrieb und Riicktrieb der Tragflachen, der schadliche 
Widerstand, die Zugkraft und das Widerstandskraftmoment der 
Luftschraube. Die Krafte, die im Motor spiel en, Kolbenkraft und 

Mises, Fluglehre. 4. Autl. 17 
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Drehmoment auf die Kurbelwelle, Lagerreibung usf. haben als 
"innere Krafte" keinerlei Bedeutung fiir das Gleichgewicht des 
Flugzeuges als Ganzes. (Dber die sog. Kreiselwirkung der um
laufenden Teile sprechen wir in A bschnitt 40.) 

Aile hier genannten Krafte sind eigentlich nur der Klirze 
wegen eingefiihrte Zusammenfassungen je einer Gesamtheit 
stetig verteilter, an allen Punkten des ganzen Flugzeuges, bzw. 
der Tragflache oder der Luftschraube angreifender Krafte. Zu
nachst die Schwere (oder das Gewicht): sie wirkt an allen Teilen 
des Flugzeuges und der darin befindlichen Belastung usf. ver
tikal abwarts una ihre Resultierende, also das, was wir kurz als 
Schwerkraft bezeichnen, geht stets durch einen ganz bestimmten, 
der Lage nach festen Punkt des Flugzeuges, der sein Schwer
punkt heiBt (8 in Abb. 144). Die Lage des Schwerpunktes kann 
man ermitteln, sobald man die Lage und das Gewicht aller 
Bauteile des Flugzeuges und aller zur Belastung gehorenden 
Teile kennt, und zwar nach den bekannten Regeln liber die 
Zusammensetzung paralleler Krafte. Denkt man sich in der 
Langsebene des Flugzeugs zwei zueinander senkrechte Achsen, 
und seien die Abstande der einzelnen Flugzeugbestandteile 
von den beiden Achsen mit a, b, e,... bzw. mit a', b', e', ... , 
die Abstande des Schwerpunktes mit k bzw. k' bezeichnet, so ist, 
wenn die einzelnen Flugzeugbestandteile die Gewichte A, B, ° ... 
haben: 

A.a+B.b+O·e+ ... k- .. 
- A+B+O+... ' 

, A.a'+B.b'+O.e'-+- ... 
k=· ---

A+B+O... . 

Aus diesen beiden Beziehungen laBt sich die Lage des Schwer
punktes bestimmen. Wenn das Flugzeug schon gebaut ist, 
findet man sie durch Auswagung. Zu diesem Zweck stellt 
man das Flugzeug auf zwei gesonderte Waagen, Abb.145; 
erst einmal in normaler Ruhelage, dann mit moglichst hoch 
gehobenem Schwanzende, und jedesmal so, daB eine Waag
schale unter den Fahrgestellradern, eine unter der Schwanz
kufe steht. Hat man bei der ersten Wagung vorn das 
Gewicht 860 kg und hinten 190 kg erhalten, so weiB man, 
daB der Schwerpunkt auf der Linie AA liegt, die die Ent-
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fernung zwischen den durch die beiden Auflagepunkte gehenden 
Vertikalen im Verhiiltnis 19: 86 teilt. Ergibt die zweite 
Messung die Gewichte 950 kg und 100 kg, so hat man als 
zweiten Ort fur den Schwerpunkt die Linie BB, die in der 
rechtsstehenden AbbiIdung, die beiden Vertikalen durch Rad-

Ko I( 1(' 

s --

Abb. 144. Lage der Krafte am Flugzeug. 

auflager und Schwanzkufe im Verhaltnis 95: 10 teilt. Tragt 
man beide Linien in dieselbe Figur ein, so erhalt man in ihrem 
Schnitt S die Lage des Schwerpunktes (vgl. a. Abschn. 41). 

A B 

A B 
Abb. 145. Schwerpunktbestimmung durch Auswagen. 

Die Luftkrafte, die auf die Teile der Tragftache wirken, 
geben, wie wir aus dem zweiten Kapitel wissen, eine ResuItierende, 
die annahernd senkrecht zur Flachensehne gerichtet ist. Vber die 
Lage ihrer Wirkungslinie kann man zunachst nur sagen: Sie 
muB der Symmetrie wegen in die Langsebene des ganzen Flug
zeuges fallen, also in der Abb. 144, die einen Langssehnitt des 
Flugzeuges darstellt, als eine gegen die Lotrechte schwach ge
neigte Gerade erscheinen. Die genaue Richtung ist, wie eben-

17* 
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falls schon bekannt, durch das Verh1iJtnis der Beiwerte zr: za 
die sog. Gleitzahl, bestimmt. Aber damit ist die Lage der 
Wirkungslinie noch nicht vollstandig gegeben. Es muB noch 
irgend einer ihrer Punkte, z. B. ihr Schnittpunkt, mit der wag
rechten Flugzeugachse bekannt sein. 

In Abb. 146 ist nochmals, ahnlich wie in Abb. 18, das 
von uns schon wiederholt betrachtete Tragflachenprofil aus 
Abb. 17 herausgezeichnet, und zwar unter einem An stell
winkel a = 4°. Dabei haben wir jetzt die resultierende Luft
kraft K nicht nur der GroBe nach, sondern auch der Lage 
nach so eingezeichnet, wie sie bei den Versuchen gefunden 
wurde. Man sieht, daB es am einfachsten ist, die Lage dadurch 

t --' r-

-~- .- 1a = '1 0 II 

e': 06'z t 
e=tJ,JB t -

l-

I( 

J 
Abb. 146. Lage der Luftkraft-Resultierenden. 

festzulegen, daB man etwa den Schnittpunkt der Resultierenden 
mit der Fliichensehne durch seinen Abstand e vom Vorderrand 
bestimmt. Jedesmal, wenn ein Profil auf seine Eignung fiir 
eine Tragfliiche untersucht wird, muB man auBer den beiden 
Beiwerten za und zr des Auftriebs und Riicktriebs auch noch 
den Abstand e fur aIle Anstellwinkel, am besten gleich 
im Verhiiltnis zur Fliichentiefe t, bestimmen (Abb. 146). Die 
Abb. 22 zeigt fur das in Abb. 17 dargestellte Profil die Lage 
der Resultierenden oder, wie man auch sagt, des Druck
mittels, an. Die Ordinaten der Kurve, von der oberen Ab
szissenachse an, nach der rechts stehenden Skala abgelesen, 
geben die in Prozenten ausgedruckte Entfernung e vom V order
rand, im Verhiiltnis zur ganzen Tiefe t des Pro fils. Rechnet 
man die Ordinaten von unten nach oben und liest nach der 
links stehenden Skala ab, so erhalt man analog die Entfernung 
e' vom H interrand der Flache. In den Abbildungen 24 bis 27 
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sind zu den einzelnen Profilen in den gestrichelten Linien der 
linksstehenden Diagramme die Abstande e in ihrem Verhiiltnis 
zur Flachentiefe t angegeben. In den Polardiagrammen stellen 
die gestrichelten Kurven zusammengehorige Werte der Ordi
nat en ca (Auftriebszahl) und der Abszissen cm (Momentenzahl) 
dar, wobei cm nichts anderes als eca : t ist. 

Besitzt das in Abb.144 im Langsschnitt dargestellte Flugzeug 
zwei gleich groBe rechteckige Tragfiachen, deren Rander senkrecht 
zum Langsschnitt (keine Pfeilform!) stehen, so liegt die Gesamt
resultierende der Luftkrafte K fUr den oberen und unteren Fliigel, 
so wie eingezeichnet, gerade in der Mitte zwischen den Kraften 
Ko und Ku' die den oberen bzw. unteren Fliigeln allein ent
sprechen. Sind die obere und untere Fliiche ungleich groB, so 
verschiebt sich, wie bekannt, die Resultierende mehr gegen die 
del' groBeren entsprechende Teilkraft. Sind die Begrenzungen 
nicht senkrecht zum Langsschnitt (sog. Pfeilform, vgl. Abb. 141), 
so muB man schon bei Bestimmung der Teilkriifte Ko und Kit 
darauf achten, daB die Projektionen del' einzelnen Tragflachen
abschnitte nicht iibereinander liegen. In jedem Fall aber kann 
man an Hand der Abb. 22, bzw. der analogen, fiir das be
trefIende Profil giiltigen, die Lage der Resultierenden K ein
deutig festlegen, wobei sich im allgemeinen fUr jeden Anstell
winkel eine andere Lage ergeben wird. 

Sehr oft hort oder liest man von dem sog. "D rue k -
mit tel pun k t " eines Flugzeuges, der, wie behauptet wird, 
womoglich mit dem Schwerpunkt zusammenfallen solI u. dgl. 
Gemeint ist dabei, daB es einen Punkt gibt, der eine ahnliche 
Bedeutung fUr die Tragfiachenkrafte hat, wie der Schwer
punkt fUr die Schwerkrafte. Dies ist aber im allgemeinen 
ein Irrtum. Die einzelnen Schwerkrafte, die an den Teilen 
eines beliebigen Korpers angreifen, sind stets untereinander 
parallel und sie behalten ihre GroBe und Richtung un
verandert, wenn der Korper irgendwie verdreht wird. Fiir 
eine Gesamtheit von Bolchen, aber n ur von solchen Kraften 
gilt der Satz, daB die Resultierende durch einen bestimmten, 
im Korper festen Punkt, der eben der Schwerpunkt heiBt, hin
durchgehen muB. Die Luftkrafte an den einzelnen Teilen der 
Tragflache sind aber ganz anderer Art: sie sind nicht aIle 
untereinander parallel, sie andern auch ihre GroBe, wenn der 
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Korper verdreht wird und seine Geschwindigkeitsrichtung bei
behalt. Es gibt daher im allgemeinen keinen von vornherein 
bestimmten Punkt, durch den die Resultierende hindurchgehen 
muB; wenn man die Resultierenden fUr die verschiedenen An
stellwinkel in der richtigen Lage einzeichnet, haben sie im all
gemeinen keinen Punkt gemeinsam. Man konnte nur von einem 
fUr jeden Anstellwinkel anderen Druckmittelpunkt sprechen und 
das auch nur dann, wenn man ihn irgendwie willkiirlich 
definiert, z. B. als Schnittpunkt der jeweiligen Resultierenden 

. mit der Luftschraubenachse oder ahnlich. In Wahrheit gibt es 
nur eine Wirkungslinie der resultierenden Luftkraft, die wir 
auch als Druckmittellinie bezeichnen. Nur bei besonderer Form
gebung des Fliigelprofils kann man es erreichen, daB die An
griffslinien bei verschiedenem Anstellwinkel durch einen Punkt 
gehen. Solche Profile, die in der Regel hinten S-fOrniig aufge
bogen sind, nennt man dann "druckpunktfeste" Profile 1). In 
jiingster Zeit sind fUr die Versuche mit Nurfliigelflugzeugen druck
punktfeste Profile konstruiert und mit Erfolg verwendet worden. 

Zu dem Tragflachenauftrieb und -riicktrieb kommt nun 
noch der in Abschn.4 und 5 behandelte schadliche Wider
stand hinzu. Er ist der Bewegung entgegengesetzt, also beim 
normalen Flug in Abb. 144 wagrecht nach rechts gerichtet und 
greift an allen Teilen der Rumpfoberflache, des Fahrgestells, 
der Tragflachenverspannung usf. an. Wo die Resultierende 
Iiegt, laBt sich kaum genau berechnen; man kann es mehr 
oder weniger gut abschatzen, wenn man sich iiberlegt, welche 
Teile den hauptsachlichsten Widerstand bieten. In Abb. 144 ist 
angenommen, daB die Wirkungslinie W etwas unterhalb der 
Luftschraubenachse liegt. Verlangert man die Wirkungslinie 
bis zum Schnitt mit der Tragflachenkraft K, so kann man sie 
mit dieser nach dem Parallelogrammgesetz zu einer Resul
tierenden zusammensetzen, deren Angriffelinie durch den Schnitt
punkt hindurchgeht. Wir haben die so entstandene Kraft in 
Abb. 144 mit K' bezeichnet; sie ist natiirlich gegen die Lotrechte 
starker geneigt als K. Man erkennt iibrigens leicht, daB ein 
Fehler in der Annahme der Hohenlage von W die Lage von K' 
nur unbedeutend verandert. 

') Die Theorie dieser Profile ist entwiokelt von R. v. Mises, Zeitschr. 
f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1920, S. 68-73 u. 87-89. 
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Die letzte noch in diesem Zusammenhang zu betrachtende 
Kraft ist die Zugkraft Z der Luftschraube, denn das Wider
standskraftmoment scheidet fUr das Langsgleichgewicht, wie 
wir noch sehen werden, aus. Die Wirkungslinie von Z £alIt, 
der Symmetrie der LuftschraubenBiigel wegen, mit der Dreh
achse der Luftschraube zusammen, solange wir annehmen diirfen, 
daB die Flugrichtung die Richtung der Propellerachse ist. 
Beim Wagrechtflug wird das stets mindestens mit groBer An
naherung zutrefien. 

35. Erhaltung des Gleichgewichtes unter Einwirkung 
der Ruder und Flossen. 

Wir gehen jetzt daran, die zu Beginn des Abschnittes 34 
erwahnte Gleichgewichtsbedingung - wonach die Summe der 
Kraftmomente bei jedem in Ruhe oder gleichformiger Bewe
gung verharrenden Korper null sein muB - auf 
die Verhaltnisse beim Wagrechtflug eines Flug
zeuges anzuwenden. 

Wirhaben im ganzen drei Kriifte zu betrachten: 
Schwere G vertikal durch den Schwerpunkt, Zug- --- \ le. 

kraft Zlangs der LuftschraubenachseundendlichRe· ~ 
sultierende K' aller Luftkriifte des Flugzeuges (ohne Abb. 147. 
Luftschraube) mit der eben besprochenen Wirkungs· Drei Kriifte in 
linie. N ach einem bekannten Satz der Statik konnen der Ebene. 
drei Krafte nur dann im Gleichgewicht sein (nur dann 
die Momenten-Bedingung erfiillen), wenn ihre Wirkungslinien sich 
in einem Punkttreffen. Fiir drei Kraft.e K l , K2 und Ka, die in einer 
Ebene wirken, liiBt sich das ohne weiteres einsehen (Abb. 147). 
Denn Kl und K'J geben immer eine Resultierende durch den Schnitt
punkt, und wenn Ks nicht ebenfalls durch diesen geht, kann 
es hochstens der Resultierenden von Kl und K'J entgegengesetzt 
gleich sein, wiirde aber dann ein Kriiftepaar geben. Fiir drei 
Krafte im Raum folgt daraus, daB die Projektionen auf irgend
eine Ebene stets durch einen Punkt gehen miiBten, damit sie 
im Gleichgewicht sind. Das ist aber nur dann der Fall, wenn 
die drei wirklich einen Punkt gemeinsam haben. Daraus folgt also; 
Damit das Flugzeug mit gleichformiger Geschwindig
keit wagrecht fliegen kann, muB die Resultierende K' 
der Luftkrafte (TragBachenauftrieb und -riicktrieb samt schad-
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lichem Widerstand) die Luftschraubenachse in demselben 
Punkte schneiden wie die durch den Schwerpunkt 
gehende lotrechte Gerade. Diese Bedingung ist in Abb. 144 
als erfiillt angenommen. 

Man sieht, daB die Resultierende X' nicht etwa durch 
den Schwerpunkt gehen muB. Diese Forderung wird oft als 
eine notwendige bezeichnet; sie besteht aber, wie man sieht, 
nur dann zu Recht, wenn auch die Luftschraubenachse den 
Schwerpunkt enthalt, eine Anordnung, die man meist vermeidet. 

.5cl7werptll7kl 

Liegt namlich die Achse etwas tie
fer, so wie es Abb.144 zeigt, so 
sucht der Luftschraubenzug das 
Flugzeug urn seinen Schwerpunkt 

.5t'17rt7t1omt7cl7.se derart zu verdrehen, daB die Spitze 
A gehoben, der Schwanz gesenkt wird 

Abb. 148. Die Angriffslinien 
der Krafte. 

Dieses Bestreben wird natiirlich 
beim Wagrechtflug durch das ent
gegengesetzte der Luftkraft K' auf
gehoben. Wird aber der Motor ge
drosselt oder ganz abgestellt, so 
iiberwiegt das Drehmoment von K', 
so daB sich jetzt die Spitze des 
Flugzeuges tatsachlich senkt und 
damit eine gute Dberleitung zum 

Gleitflug hergestellt wird. Der umgekehrte Fall einer weit 
ii ber dem Schwerpunkt liegenden Schraubenachse ware gefahr
lich, da sich das Flugzeug beim Versagen des Motors augen
blicklich aufbaumen wiirde. 

In Abb.148 ist die Lage der Krafte G, K' und Z in der Um
gebung des Schwerpunktes nochmals, vergroBert, herausgezeich
net, wobei auch die Dbereinstimmung von Z mit der wagrech
ten und von G mit der lotrechten Komponente der Resultieren
den X' zur Anschauung gebracht ist. Diese Dbereinstimmung 
war ja die Grundlage der namentlich im sechsten Kapitel eror
terten Beziehungen. Den Abstand der Wirkungslinie K' vom 
Schwerpunkt haben wir mit k', den von Z mit z bezeichnet. Da 
die beiden rechtwinkligen Dreiecke ABC und ADS den Winkel 
bei A gemeinsam haben, sind sie.ahnlich, und es folgt daraus: 

z: k' = K' : Z oder z· Z = k' . K'. 
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Nun ist aber z· Z das Moment, mit dem die Zugkraft der Schraube 
das Flugzeug urn den Schwerpunkt mit der Spitze aufwiirts 
zu drehen sucht, k' . K' das Moment, mit dem die Luftkraft um
gekehrt drehen will. DaB beide Ausdriicke gleich sind, besagt, 
daB bei der Anordnung der Abb. 148 die Summe der Momente 
null ist, mit anderen Worten: die in Abb. 144 oder 148 ange
nommenen Verhiiltnisse, wonach die Wirkungslinien von G, Z 
und K' durch einen Punkt gehen, erfiillen gerade die eingangs 
des Abschnittes ausgesprochene Gleichgewichtsbedingung. 

Wenn bei einem Flugzeug der Abstand k' kleiner ist, als es 
die Bedingung z· Z = k' . K' verlangt, also so, daB K' links vom 

, 
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Abb. 149. Schwanzlastige 
Anordnung. 

Schwer
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K' 

achse 

Abb. 150. Kopflastige 
Anordnung. 

Schnittpunkt der Luftschraubenachse mit der Vertikalen durch 
den Schwerpunkt, der Angriffslinie der Schwerkraft, vor
beigeht, z. B. wie in Abb. 149, wo k' sogar negativ angenom
men wurde, dann bleibt jedenfalls infolge des groBeren Z·z 
ein Moment iibrig, das die Spitze zu heben, den Schwanz 
zu senken sucht. Man sagt in diesem FaIle, das Flugzeug sei 
schwanzschwer oder schwanzlastig. 1m umgekehrten Fall 
eines zu groBen Hebelarmes k! (Abb. 150) nennt man das Flug
zeug kopfschwer oder kopflastig. Das einfachste, aber bei 
einem fertigen Flugzeug nicht immer durchfiihrbare Mittel zur 
Behebung der Kopf- oder Schwanzlastigkeit besteht darin, durch 
veriinderte Anordnung der Lasten den Schwerpunkt zu verlegen. 
Oft wird man gezwungen sein, die Tragfliichen dem Rumpf gegen
iiber zu verschieben, wobei K' das ganze Stiick der V ('r
schiebung mitmacht, der Sehwerpunkt aber nur urn einen ge-
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ringeren Weg, entsprechend dem Verhaltnis des Tragflachen
gewichts zum Gesamtgewicht, verschoben wird. 

Nicht immer wird es moglich sein, die Tragflachen von vorn
herein so einzustellenoder nachherzu verschieben, daB das Flugzeug, 
wie man sagt, vollig "ausgeglichen" oder "ausbalanciert", d. h. weder 
kopf- noch schwanzlastig ist. Ein Mittel, den Ausgleich der Mo
mente zu unterstiitzen hat man nun in der Hohenflosse. Wir 
haben bisher noch gar nicht von den Kraften gesprocben, die Ruder 
und Flossen aufnehmen. Setzt man voraus, daB bei wagrechtem 
Fluge Hohenruder und Hohenflosse genau wagrecht eingestellt 
sind, so tragen sie hochstens etwas zum schadlichen Widerstand 
des Flugzeuges bei, ohne sonst nennenswerte Luftkrafte zu er
fahren. Es hindert aber nichts, der Hohenflosse einen kleinen, 
zum Beispiel positiven Anstellwinkel zu geben. Sie erhalt 
dann einen Auftrieb, iiber dessen GroBe wir noch im folgenden 
Abschnitt sprechen werden. Der Auftrieb der Flosse addiert 
sich zu dem der Tragflache und bewirkt vor allem, daB die 
Resultierende X' der Luftkrafte weiter nach hinten riickt. 
War das Flugzeug schwanzlastig, so kann es durch "positives" 
Einstellen der Hohenflosse ausgeglichen werden. Umgekehrt 
kann man eine Kopflastigkeit durch "negatives" Einstellen 
der Hohenflosse beseitigen, d. h. dadurch, daB man der Flosse 
einen geeigneten negativen Anstellwinkel gibt. Diese Heran
ziehung der Hohenflosse zur Ausbalancierung solI man jedoch 
nur in engen Grenzen halten. Denn mit dem Auftrieb bzw. Ab
trieb ist stets auch ein Riicktrieb verbunden, der im Verhaltnis 
zum Auf- bzw. Abtrieb bei der Flosse im allgemeinen groBer 
sein wird als bei der Tragflache, deren Profil sorgfaltig mit 
Riicksicht auf giinstige Gleitzahl ausgebildet ist. Wird von 
vornherein bei der Konstruktion eines Flugzeuges mit einer 
"nicht neutralen", sondern "tragenden" Hohenflosse gerechnet, 
so wird man sie vorteilhaft nicht als ebene Fliiche ausbilden, 
sondern ihr ein geeignetes Profil geben. 

Aber selbst bei sorgfaltigster Einstellung der Tragflachen und 
der Hohenflosse kann der "Ausgleich" der Momente kein voll
standiger sein. Denn man muB mit kleinen Schwankungen der Be
lastung - z. B. durch Verminderung des Benzins, das nicht immer 
genau im Schwerpunkt liegt, infolge Bewegung der Mitfliegenden 
usf. - rechnen. Da hilft nun in gleicher Weise, wie es friiher von 
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der Hohenftosse gezeigt wurde, das Hohenruder, das der Fuhrer 
je nach Bedarf einstellen kann. 1st ein Flugzeug kopflastig, so 
auBert sich das darin, daB der Fuhrer "ziehen", d. h. einen Steuer
druck im Sinne des Steigens ausuben muB, um wagrecht zu 
ftiegen. Ein schwanzlastiges Flugzeug muB man im Wagrechtftug 
"drucken", d. h. man muB das Hohensteuer in dem Sinn wie beim 
Abwartsftiegen betatigen. Bei einem vollkommen ausgeglichenen 
Flugzeug kann man das Hohensteuer frei lassen. Oft sind auch 
Einrichtungen vorhanden, die dem Fuhrer gestatten, die Steue
rung in einer bestimmten Lage, die eben dem augenblicklichen 
Belastungszustand des Flugzeuges entspricht, festzusteUen. In 
diesem Fall wirkt das Ruder - solange es festgestellt bleibt
als Flosse. 

Ein Flugzeug, das im Wagrechtftug ausgeglichen ist, kann 
beim Steigen oder Gleiten kopf- oder schwanzlastig sein, da 
ja der Anstellwinkel und damit die Lage des Tragftachen
auftriebes sich mit der Flugrichtung andert. In der Regel 
verlangt man den Ausgleich nur fur den Wagrechtftug und 
fUr ein motorloses Gleiten bei einem passenden Gleitwinkel. 
Dies ist auch leicht zu erreichen, wenn man die oben schon 
erwahnte Anordnung trifit, wonach die Propellerachse unter 
dem Schwerpunkt vorbeigeht. Denn hort hier - infolge Ab
stellens des Motors - die Zugkraft auf, so fallt ein Moment 
aus, das den Kopf des Flugzeuges zu heben suchte. Nun muB 
sich beim ftachen Gleiten eine Geschwindigkeit einstelIen, die 
kleiner als die des Wagrechtftuges ist (Abschn. 27, Punkt C 
bzw. A in Abb.122), also ein Zustand mit groBerem Anstell
winkel. Wir sehen aber beispielsweise aus Abb. 22, daB die 
Auftriebslinie bei VergroBerung des Anstellwinkels nach vorne 
ruckt, daB also ein den Kopf hebendes Moment hinzukommt. 
Dieses kann an Stelle des ausgefallenen Momentes des Propeller
zuges treten und so das Gleichgewicht wieder herstellen. Bei 
einem derart richtig konstruierten Flugzeug kann man beim 
Wagrechtftug und beim Gleiten das Hohensteuer frei lassen. 

Wir wollen nun untersuchen, welche Steuerkrafte aufge
wendet werden muss en, wenn ein Flugzeug bei einer Geschwindig
keit v ausgeglichen sein solI. Wir machen dabei die Voraussetzung, 
daB die fUr die Krafte geltende Gleichgewichtsbedingung erfullt 
ist, oder mit anderen Worten, daB fUr das untersuchte v das 
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Flugzeug gerade den Zustand des Steigenf', Sinkens oder Wage
rechtfliegens einnimmt, der ihm fUr dieses v nach Abb. 122 
Abschn. 27 zukommt. Zu jedem v gehort dann ein bestimmtes 
Z (verfiigbare Zugkraft), ein bestimmtes K' und k', also auch 
ein bestimmter Wert des Ausdrucks: 

k'·K'-z ·Z. 

Bei derjenigen Geschwindigkeit, bei welcher dieser Ausdruck 
verschwindet, ist das Flugzeug ohne Steuerbetatigung ausge
glichen. Bei einem richtig konstruierten Flugzeug soIl das gerade 
die Geschwindigkeit des Wagerechtfluges sein. lndem man nun 
fur die einzelnen v die Werte des A usdrucks k'· K' - z· Z be-
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rechnet, findet man die Steuer
krafte in kg, welche zum Aus
gleich bei den verschiedenen 
Geschwindigkeiten notwendig 
sind. Betrachten wir jetzt die 
Steuerkrafte einmal bei VoU
gas und einmal bei gedrossel
tem Motor, jedoch beidemal 
fUr dasselbe v, so haben in 

190 beiden Fallen die K' und die 
k' denselben Wert, die Z da
gegen nicht. Denn bei ge-

Abb. 151. Momentenausgleich durch 
Steuerkrafte. 

drosseltem Motor sinkt die 
Kurve II der Abb. 122, os wird also bei Motordrosselung Z 
kleiner und dam it werden die zur Ausgleichserzielung erforder
lichen Steuerkrafte groBer. Bei Leerlauf sind sie unmittelbar 
dem Produkt k' K' gleich. In Abb. 151 sind die Steuerkrafte in Ab
hangigkeit von der Geschwindigkeit fur einen Heinkel-Hochdecker 
(HD 32) bei Vollgas (1) und bei Leerlauf (2) dargestellt. Zwischen 
den beiden Linien hat man sich zur Vervollstandigung noch die 
anderen zu denken, welche den verschiedenen Zwischenstellungen 
des Drosselhebels entsprechen. Man sieht, daB fur Vollgas der 
Ausgleich bei einer Geschwindigkeit von 83 km/Std., fur Leerlauf 
bei einer Geschwindigkeit von fast 190 km/Std. hergestellt wi rd. 

Um den Gleichgewichtszustand in den normalen Geschwindig
keitsbereich zu legen, hat man die Lage des Schwerpunktes zu be
riicksichtigen. Verlegt man den Schwerpunkt zu wait nach hinten, 
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so kann unter Umstanden fur den gesamten normalen Anstell
winkelbereich die Resultierende K' so liegen, daB das Flugzeug 
schwanzlastig ist. Bei den neueren Bauarten der Ietzten Jahre 
liegt er etwa 24010 bis 35 0 10 der mittleren Flugeltiefe von der 
vorderen Flugelkante aus gerec-hnet nach hinten. Es hat sieh 
auch gezeigt, daB bei einer Verruekung des Schwerpunktes noch 
mehr nach hinten das Flugzeug aus gewissen unstabilen Lagen 
(Trudelflug, s. spater) nicht mehr mit Sicherheit abgefangen 
werden kann. 

Es bleibt noeh zu uberlegen, welche Bedeutung dem 
Widerstandskraftmoment M der Luftschraube fur das 
Gleichgewicht des Flugzeuges zukommt. Dieses Moment sucht 
das Flugzeug entgegen dem Drehsinn der Luftschraube um 
die zur Luftschraubenachse parallele Schwerpunktachse (Ss in 
Abb. 144) zu drehen. Eine solche Drehung £alit in das Ge
biet der Que r bewegung im Sinne der Erkliirung in Abschnitt 33, 
wahrend die KraJte G, Z und K' und ihre Momente durchaus 
auf die Langsbewegung wirken. Man ist also berechtigt, M ganz 
gesondert zu betraehten. Zunachst wollen wir uns ein Urteil 
uber das AusmaB von M verschaffen. 

Da M der GroBe nach gleieh dem Antriebsmoment des 
Motors ist, konnen wir die am SehluB von Ab/whn. 22 abgeleitete 
Beziehung: 

n 

verwenden, wobei L die Motorleistung in PS, n die Umdrehungs
zahl in der Minute bezeiehnen. Nun hat etwa das in Absehnitt 32 
als Beispiel behandelte Flugzeug von 1050 kg Gewicht einen Motor 
von L = 185 PS Leistung, des sen Drehzahl wir mit n = 1400 
annehmen durfen. Daraus ergibt sich M = 716 ·185: 1400 
= 95 kgm. Mit diesem Moment sucht die Luftschraube in 
Abb.152 das Flugzeug so zu drehen, daB der rechte Flugel (in der 
Flugrichtung rechts) sich hebt, der linke sich senkt. Nun lastet 
rechts und links auf den Fliigeln je das halbe Gewicht, also 525 kg. 
Nehmen wir die Spannweite des Flugzeuges zu rund 10 man, 
so betragt die Entfernung der Tragflachenmitten links und rechts, 
d. h. der Stellen, an denen man die je 525 kg Auftrieb an
greifend den ken kann, rund 5 m. Denkt man sich jetzt den 
Auftrieb am linken Fliigel urn 95: 5 = 19 kg vergroBert, am 
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reehten um ebensoviel vermindert, so gibt die Sum me immer 
noch 1050 kg, aber die Drehmomente der beiden Krafte in 
bezug auf die Luftschraubenachse heben einander nicht auf, son
dern geben 2,5 (525 + 19) in der Drehrichtung der Luftschraube 
und 2,5 (525 - 19) entgegengesetzt, so daB 5· 19 = 95 kgm ent
gegen dem Sinn von M iibrigbleiben. Man sieht also, daB 
eine ganz geringfiigige Verschiebung in der Verteilung 
dcs Auftriebes auf die beiden Fliigelseiten hinreicht, um die 
Wirkung von M auszugleichen: Das Widerstandskraftmoment der 
Luftschraube wird aufgehoben, wenn der eine Fliigel in unserem 
FaIle um etwa 7 v H mehr tragt als der andere. Solche Unterschiede 
werden praktisch sehr leicht dadurch erreicht, daB man die Fliigel 

recl7fr!rl'7iige/ 

Abh. 152. Aufnahme des Luftschrauben-Drehmoments durch die Fliigel. 

nicht ganz gleich einsteIlt, sondern ihnen etwas verschiedene An
stellwinkel, wenigstens an einzelnen Teilen, gibt. Das MaB der 
Verschiedenheit muB in jedem einzelnen Fall durch Versuche fest
gestellt werden. Vbrigens kann man etwaige Fehler in dieser 
R,ichtung durch Betatigen der V crwind ung (Querruder) wett
machen, in dcr gleichen Weise wie Fehler im Langsausgleich durch 
das Hohenruder beseitigt werden. Die Anordnung von zwei gegen
laufigen Schrauben, die die Briider Wright bei ihren ersten 
Flugzeugen zur Aufhebung der Wirkung von M angewandt 
hatten, ist jedenfalls nicht notwendig. Selbst bei Flugzeugen 
mit zwei parallel stehenden Motoren, wo es ein Leichtes ware, 
die Drehsinne entgegengesetzt zu machen, sieht man in der 
Regel davon ab, da die geringe GroBe von M nicht einmal 
diese kleine Unbequemlichkeit rechtfertigt. 

SchlieBlich ist in diesem Zusammenhang noch zu erwahnen, 
daB das Seitenrud er und die - - analog der HohenfioE'se vor 
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dem Seitenruder angebrachte - Seitenflosse (Abb.138), ent
sprechend eingestellt (d. h. urn die Vertikale gegeniiber der 
normalen Lage verdreht), zum Ausgleich von Unsymmetrien 
in der Wirkung der Fliigel, von kleinen Abweichungen in der 
Richtung des Schraubenzuges usf. herangezogen werden konnen. 
Es liegt auf der Hand, daB eine solche "aktive" Einstellung 
des Seiten-Leitwerkes nur als ein notwendiges Obe1 angeEehen 
werden kann. 

Werden Symmetriefehler, die nicht durch irgendwelche 
feste Einrichtungen ausgeglichen sind, wahrend des Fluges 
durch Auslegen der Ruder in ihrer Wirkung aufgehoben, 
so liegt immer schon ein mangelhafter Betriebszustand vor. 
Man sagt, ein Flugzeug "zieht rechts" oder "zieht links", 
wenn eine Betatigung des Seitenruders nach links bzw. rechts, 
und es "hangt rechts" oder "hangt links", wenn eine ent
sprechende Betatigung des Querruders beim normalen Fluge 
erforderlich ist. 

36. Die Krafte an Rudern und Flossen, Tragheitsmoment. 

Die Berechnung der durch die Ruder und Flossen auf
genommenen Luftkriifte erfolgt nach demselben allgemeinen 
Gesetz (Abschn. 6), das fUr aIle anderen bisher behandelten 
Luftkrafte Geltung hatte. Die Flossen, Hohen- und Seiten
ruder sind fast stets, Querruder haufig, e ben e oder fast ebene 
Flachen. lhr Querschnitt entspricht etwa einem sehr flachen 
und hinten zugespitzten Profilrohr (Abb. 154). Die Kraftever
haltnisse an ebenen Fliichen, die mit verschiedenen Anstell
winkeln durch die Luft bewegt werden, sind schon seit den 
friihesten Zeit en der Flugtechnik untersucht worden; sie liegen 
allerdings nicht so einfach, wie man zunachst angenommen hatte. 
Bezeichnen wir mit P die Kraft in kg, mit v die Geschwindig
keit in mIsek, mit F die tatsachliche GroBe der ebenen Flache 
in m2, mit m die Dichte der Luft (normal1!8), endlich mit ze 
einen entsprechenden Beiwert, so diirfen wir ansetzen: 

P=m·ze ·F.v2 • 

Die Frage ist wieder nur die, wie sich der Beiwert ze in ver
schiedenen Fallen verhalt. Er ist natiirlich abhangig vom An-
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stellwinkel, unter dem die Fliiche gegen die Luft bewegt wird, 
auBerdem aber von der Gestalt der Flache, namentlich, wenn 
sie ein Rechteck ist, von dem Verhaltnis ihrer Tiefe zur Breite. 
Unsere Abb. 153 stellt nach Veroffentlichungen der Gottinger 
Versuchsanstalt den Verlauf des Beiwertes ze fiir die Anstell
winkel a gleich 0° bis 90° fiir rechteckige Fliichen von 
verschiedenen Seitenverhaltnissen dar, und zwar, wie die bei
geschriebenen Zahlen zeigen, fur ein Verhiiltnis Breite zu Tiefe 
gleich 3, gleich 1,5, gleich 1 und gleich 0,5. Verfolgt man 

.rb:-.. 
>-----

// :'~~ 
/7 , 

, , , 
qa 

7 

/ I "-

: 1· 1 V 
6' 

/1;\/ -~ iJ--":: 
A.-- ry.--

q 

qs 

q 

f----------,; ~ /l / 7 

?-m"h'~ 9 ':.~«~ ~~<;Y ~.~ ~. ~~ 

3 ~fA// 
z ~f/~V 

tl, 

T!77 
?tl Ztl .JO Stl 6'0 70 80 

Abb. 153. Winddruck auf ebene, schriiggestellte Platten 
von verschiedenem Seitenverhiiltnis. 
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etwa die Linie fiir das Verhaltnis 3, so sieht man, daB der 
Beiwert zunachst proportional dem AIlI,tellwinkel wiichst, dann 
aber bei rund 12 ° fast vollstandig zu wachsen aufhort und 
erst bei viel groBeren Winkeln wieder groBer wird. Fiir ein 
Ruder, dessen Abmessungen ungefahr dem Verhaltnis 3: 1 ent
sprechen, folgt daraus, daB ein Einstellen der Steuerung auf 
mehr als 12° A usschlag keinen Wert besitzt, wenn man nicht durch 
eine besondere Einrichtung dafiir sorgt, daB die Kurve gegen
iiber der Abb.153 verbessert wird. Erhohung der Steuer
wirkung ist, wenigstens bei einem freistehenden ebenen Ruder
blatt, nicht durch groBe Ausschlage zu erreichen. Zahlen
maBig betragt der Beiwert in unserem FaIle rund 0,4 fiir 10° 
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Ausschlag; man kann also, wenn der Winkel a in Bogengraden 
gem essen wird, ze gleich 0,04 a setzen. Bei einer Geschwindig
keit von 30 misek, das sind 108 km/Std., wurde die Kraft, die 
1 m2 des Ruders erfiihrt, fur einen Maximalausschlag von 12° 

p= ~·0,04.12. 302 = 54 kg/m2 

betragen. Die Seitenruder sind oft tiefer, etwa dem Verhaltnis 
1: 1 entsprechend. Man erkennt aus Abb. 153, daB die Wirkung 
einer derartigen Flache bei dem gleichen Anstellwinkel etwa 
nur halb so groB ist, also ze rund 0,02 a; aber der Beiwert 
steigt dafiir noch ziemlich geradlinig bis zu einem Anstellwinkel 
von etwa 36°, so daB er einen Maximalwert von rund 0,9, d. i. 
mehr als das Doppelte des Hochstwertes bei der weniger tiefen 
Flache, erreicht. 

Die in Abb. 153 wiedergegebenen Versuchsresultate be
ziehen sich auf ebene Flachen, die allein, ohne anschlieBende 

c 
Abb. 154. 

Fiihrungsfiachen, dem Luftstrom ausgesetzt werden. Die Ruder 
un serer Flugzeuge arbeiten aber in der Regel unter anderen 
Bedingungen. Dem Hohenruder ist die Hohenfiosse, dem Seiten
ruder die Seitenfiosse vorgeschaltet, vgl. et·" a Abb. 138. Wird 
das Ruder ausgelegt, ihm also ein Anstellwinkel a gegehen, 
(Abb.154), so bildet es mit der zugehorigen Flosse einen stumpfen 
Winkel, gleich 180° - a. Die Luftkraft, die auf eine in dieser 
Weise dem Luftstrom ausgesetzte Flache wirkt, kann nicht 
ohne weiteres derAbb. 153 entnommen werden. Es ist klar, 
daB die Fiihrung, die der Luftstrom an der Flosse findet, seine 
Wirkung im allgemeinen erhohen muB. Flosse und ausgelegtes 
Ruder zusammen verhalten sich einigermaBen so wie eine ein
zige gekriimmte FJache. SachgemaBe Versuche iiber die Ruder
krafte miissen daher notwendigerweise das ganze aus Ruder 
und Flosse bestehende Leitwerk umfassen. N ach den bisherigen 
Beobachtungen kann man den EinfluB der Flosse auf den Wert 
des Beiwertes ze annahernd beriicksichtigen, indem man das 
Seitenverhiiltnis der Flache entsprechend berichtigt, d. h. zu 

Mises, Fluglehre. 4. Autl. 18 
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der Tiefe des Ruders einen betrachtlichen Teil der Flossentiefe 
hinzufiigt. Abb. 155 zeigt den Verlauf von 100 C e = 200 z. fur das 
schmale Ruder des daneben skizzierten Leitwerks, wobei noch zu 
beach ten ist, daB die unterhalb der Flosse liegenden spitz zu
sammenlaufenden Rumpfwande wesentlich wie eine Fortsetzung 
der Flosse wirken. Man sieht, daB es ungefahr der Verlauf einer 
zwischen den Linien 1: 1 und 1: 0,5 der Abb. 153 gelegenen 
Linie ist, abgesehen von dem starken Anstieg, den die letzteren 
zwischen etwa 30° und 40° aufweisen. Mit den hier auftretenden 
besonders hohen Werten wird man in der Praxis ohnehin nicht 
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Abb. 155. Luftkraftbeiwert eines Ruders im Leitwerk. 

rechnen konnen, da es sich dabei ofl'enbar urn eine sehr wenig 
stabile Stromungsform handelt. 

Ist eine Hohen- oder Seitenflosse nicht "neutral" ein
gestellt (Abschn. 35), so beeinfluBt sie das Ruder in wesentlich 
der gleichen Weise wie eine neutrale. N euestens ist auch eine 
Ausfiihrung versucht worden, bei der die Seitenflosse bei Aus
legen des Seitenruders in dem gleichen Sinne, aber nur um 
einen Bruchteil des Ausschlagwinkels, rnitgedreht wird; darnit 
werden die Ruderkrafte noch besonders erhOht. 

Die H ohenruder zweisitziger normaler Flugzeuge haben 
etwa 1 bis 2 m 2 FlachenausmaB. Selbstverstandlich ist aber ihre 
Wirksamkeit nicht nur von der FlachengroBe, sondern - ab
gesehen von der Geschwindigkeit des Flugzeuges - auch von 
dem Abstand des Ruders vom Flugzeugschwerpunkt abhangig. 
Denn die Wirkung des Hohenruders besteht ja darin, daB die 
auf das Ruder ausgeiibte Luftkraft ein drehendes Moment um 
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den Schwerpunkt ergibt. Dieses Moment ist gleich dem Pro
dukt aus der GroBe der auf das Ruder wirkenden Luftkraft 
mal dem Abstand ihrer Wirkungslinie vom Schwerpunkt des 
Flugzeuges. Bei klein en Ausschlagen und bei geringer Tiefen
erstreckung des Hohenruders 'kann man als Hebelarm der Kraft 
annahernd den Abstand der Ruderdrehaehse vom Flugzeug
Sehwerpunkt nehmen. Ais Paustregel bei der Konstruktion 
eines Flugzeuges gilt oft, daB der Sehwerpunktsabstand der 
Hohenruder-Achse gleieh der halben Spannweite des Flugzeuges 
gemaeht wird; diese Regel ist naturgemaB keine bindende. 

Fiir die Bemessung des erforderliehen Steuerkraft
momentes, also fiir die Frage, wie groB man das Ruder und 
wie weit man seinen Abstand vom Sehwerpunkt wahlen soll, er
scheint neben der GroBe des Flugzeuges vor allen Dingen aueh die 
Art, wie die Belastung auf dem Flugzeug verteilt ist, maB
gebend. Flugzeuge, deren Belastung mehr beim Sehwerpunkt zu
sammengedrangt ist, haben geringere Drehungs-Tragheit, folgen 
leichter auf das Steuerund konnen daher mit geringeren Ruder
groBen ausgestattet werden. 

Das Hohensteuer solI der Anforderung geniigen, daB bei 
vollkommen abgedrosseltem Motor der Anstellwinkel des groBten 
Auftriebes eingestellt werden kann, damit bei N otlandungen in 
geringer Hohe iiber dem Boden zur Herabsetzung der Landege
schwindigkeit ein moglichst groBer Auftriebsbeiwert erzielt wird. 
Andererseits darf keine Steuerung so bern essen werden, daB durch 
ihre Betatigung, auch bei groBtem Kraftaufwand des Fiihrers, un
zulassige Beanspruchungen im Tragwerk entstehen. Fliigelbriiche, 
die durch heftige Steuerbetatigung herbeigefUhrt werden, weisen 
auf prinzipielle Konstruktionsfehler hin. 

Ais maBgebende GroBe, durch die die Tragheit des Flug
zeuges gegeniiber Drehungen bestimmt wird, ist der sogenannte 
Tragheitsradius bzw. das Tragheitsmoment anzusehen. Den 
Tragheitsradius eines Flugzeuges fiir irgendeine bestimmte, durch 
den Schwerpunkt gelegte Achse kann man berechnen, EObald 
man die einzelnen GewichtsgroBen und die Lage der einzelnen 
Teile in bezug auf die Achse kennt. 'Bezeiehnet man mit 
A, B, C, D, . .. die Gewichte der einzelnen Flugzeugbestandteile 
und Belltstungen, mit a, b, c, d, . .. die Abstande dieser Teile von 
der betreffenden durch den Schwerpunkt des Flugzeuges gelegten 

18* 
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Achse, so bilde man den Ausdruck A a.2 + B b2 + C c2 + ... , divi
diere diese Summe durch das Gesamtgewicht G=A + B + C+ ... 
und ziehe aus dem Quotienten die Quadratwurzel: 

1/Aa2 + Bb~ + Cc2 + ... 
r= r ... _- ·--G·~--·---

Dieses r heiBt der Tragheitsradius des Flugzeuges fUr die be
treffende Achse. 

Experimentell bestimmt man den Tragheitsradius durch 
einen Schwingungsversuch. Man hangt das Flugzeug so 
auf, daB es urn eine Achse, parallel derjenigen durch den 
Schwerpunkt gehenden Achse, fUr die man den Tragheits
radius haben will, schwingen kann. rst s der Abstand des 
Schwerpunkts von der Schwingungsachse in Meter und t die 
Dauer einer ganzen Schwingung (Hin- und Hergang) in Sekunden, 

so ist der Tragheitsradius r = _t_ y'~, wobei 9 = 9,81 m/sek2 , 
2:n: 

:n: = 3,14. Dem Produkt aus Gesamtgewicht in das Quadrat des 
Tragheitsradius, also G r2 , soIl unter sonst gleichen U mstanden 
die GroBe des Steuerkraft-Momentes proportional sein. Unter 
Tragheitsmoment (nicht zu verwechseln mit dem in der Festig
keitslehre vorkommenden Flachenmoment zweiten Grades, das 
oft auch als Tragheitsmoment bezeichnet wird) versteht man 
das Produkt: Masse mal Quadrat des Tragheitsradius, also G r2 : g. 

Bei zweisitzigen Flugzeugen durchschnittlicher GroBe hat 
der Tragheitsradius fiir die durch den Schwerpunkt gehende 
Querachse, die fiir die Hohenruderwirkung in Betracht kommt, 
ungefahr den Wert 1,3 bis 1,8 m. Es ist wichtig, zu beachten, 
daB bei GroBflugzeugen, die mehrere Motoren und eine auf ent
fernte Punkte des Flugzeuges verteilte Besatzung haben, der 
Tragheitsradius im Verhaltnis zu dem gewohnlicher Flugzeuge 
viel starker wachst als aus den Abmessungen zu erwarten ware. 
Daher miissen GroBflugzeuge verhaltnismaBig besonders groBe 
Ruder erhalten. 

Die S e i ten r u d e r zweisitziger normaler Flugzeuge haben 
etwa 1 m2 FlachenausmaB. Uber den EinfluB des Abstandes 
yom Schwerpunkt gilt dasselbe wie bei der Hohensteuerung. 
Die Achse, urn die das Flugzeug durch Auslegen des Seiten
ruders gedreht wird, ist die Vertikale (Lotachse). Der Tragheits-
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radius fiir die lotrechte, durch den Schwerpunkt gehende Achse 
wird hauptsachlich dann vergroBert, wenn das Flugzeug mit 
auBerhalb des Rumpfes liegenden Motoren ausgestattet ist. Der
artige Flugzeuge miissen aber besonders groBe Seitenruder noch 
aus einem anderen Grunde erhalten. 

In Abb. 156 ist ein GroBflugzeug mit vier auf den Fliigeln 
angeordneten 175 PS-Motoren skizziert. Der Zweck der Zer
legung der Antriebskraft auf vier Einheiten ist hauptsachlich der, 
daB beim Versagen eines Motors oder eines Teiles der Motoren 
noch mit den iibrigen, wenn auch nur mit verminderten Flug-

Abb. 156. Viermotoriges 
GroBflugzeug. 
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Abb.157. VerI auf des Seitenmoments. 

leistungen weitergeflogen werden kann. Hier istaber zu beachten, 
daB die Zugkraft jedes einzelnen der vier Propeller eine Angriffs
linie besitzt, die durchaus ni<1ht mit der Langsachse des Flugzeuges 
zusammenfallt. N ur solange aIle vier Motoren oder wenigsten je 
zwei gleich weit von der Mitte entfernte, gleich stark arbeiten, 
falIt die Resultierende der Zugkrafte in die Langsachse durch 
den Flugzeugschwerpunkt und wir diirfen unsere friiheren Gleich
gewichtsbetrachtungen (Abschn.35) als giiltig ansehen. Was ge
schieht aber, wenn z. B. der erste Motor links ausfallt? Die Zug
kraft seines Propellers mnltipliziert mit dem Abstand seiner Achse 
von der parallel en Flugzeugachse, im Beispiel 4,5 m, gibt ein 
Drehmoment urn die Vertikale, das vom Augenblick des Versagens 
des Motors an zur ErhaItung des Gleichgewichts fe hit. Das 
Flugzeug beginnt "rechts zu ziehen", d. h. es wird ein Aus
legen des Seitenruders nach rechts erforderlich, wenn ein Links
drehen des Flugzeuges verhindert werden solI. Die GroBe des 
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erforderlichen Rudermomentes ist von der Fluggeschwindigkeit 
abhii.ngig. Da, wie wir aus Abschnitt 18 wissen, die Zugkraft 
einer Luftschraube mit wachsender Fluggeschwindigkeit v ab
nimmt, faUt, wie es Abb. 157 ·andeutet, das zur Erhaltung des 
Gleichgewichts bei Versagen. eines auBeren Motors erforder
liche Moment mit zunehmendem v abo In Abb. 157 ist auch 
eine zweite abfaUende Linie zu sehen, die das Moment der Zug
kraft eines inneren Motors darsteUt, und aus der frtiheren durch 
Verkleinerung der Ordinaten im Verhaltnis der Motorabstande, 
im Beispiel 4,5 : 1,9, hervorgeht. Andererseits ist das bei einem 
gegebenen Seitenleitwerk und gegebenem groBten Ausschlag ver
fiigbare Rudermoment dem Quadrate der Fluggeschwindig
keit direkt proportional (wie dies in erster Annaherung fiir jede 
Luftkraft gilt). Denkt man die zugehorige Momentenlinie, die eine 
Parabel mit wachsenden Ordinaten ist, in die Figur eingetragen, 
so erkennt man, daB ein Weiterfliegen nach Motorausfall nicht 
bei jeder Geschwindigkeit moglich ist. In den Schnittpunkten 
der Parabel mit der oberen bzw. unteren Motorlinie liegt die Ge
schwindigkeitsgrenze fiir Ausfall eines AuBenmotors bzw. eines 
Innenmotors. Je groBer die Ruderflache, der Ruderabstand 
yom Schwerpunkt und der Luftkraftbeiwert des Ruders bei 
groBtem Ausschlag, um so niedriger sind die Geschwindigkeiten, 
bei denen der Ausfall eines seitlich liegenden Motors iiberwun
den werden kann. Nattirlich muB man auch bedenken, daB, 
wenn man nach Versagen eines Motors nicht nur geradeaus 
fliegen, sondern vorgeschriebene Bahnen zuriicklegen will, noch 
ein gewisser VberschuB an Rudermoment tiber das zur Er
haltung des Gleichgewichts notwendige MaB hinaus vorhanden 
sein muB. 

Wenn wirwieder die Geschwindigkeitsverhaltnisse der Abb.12 2 
des Abschn. 27 ftir ein Flugzeug mit der Motoranordnung der 
Abb.156 zugrundelegen und annehmen, der Schwerpunktsabstand 
der Achse seines 1 mll groBen Seitenruders mit dem Seitenver
haltnis 1: 1 betrage 7 m, so ist das von dem Ruder erzeugte 
Moment: 

M=~. 7 .1.z .. v2 

oder, da nach Abb. 153 fiir das Seitenverhaltnis 1: 1 bis zu einem 
Anstellwinkel von etwa a = 40° 

z.=0,027 a 
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gesetzt werden kann: 
M = 0,0236 av'J. 

Das hochste, bei einer Geschwindigkeit V erreichbare Moment: 

M = 0,0236·40 v2 = 0,0945 v2 

ist durch die gestrichelte Linie in Abb. 157, eine Parabel, dar
gestellt. Man erkennt, daB bei Ausfall eines inneren Motors der 
Geschwindigkeitsbereich nunmehr seine untere Grenze bei etwa 
85 km/St. hat. Da aber 85 km/St. Fluggeschwindigkeit einer 
Sekundengeschwindigkeit von ungefahr 24 m entspricht, und 
diese Geschwindigkeit etwa dem tjefsten Punkt der Linie I der 
Abb. 122 in Abschn. 27 zugeordnet ist, sehen wir, daB unter 
den hier zugrundegelegten Verhaltnissen eine Steuerflache von 
1 m2 gerade noch ausreicht, urn bei Ausfall eines inneren Motors 
das Flugzeug mit jeder Geschwindigkeit seines normalen Flug
bereiches zu fliegen. Wie aber steht es mit der Steuerbarkeit? 
Wir wissen, daB ein Wagerechtflug mit den verschiedenen Ge
schwindigkeiten nur bei entsprecbender Drosselung des Motors 
moglich ist. Die in Abb. 157 gezeichneten Kurven fiir den 
inneren und den auBeren Motor gelten wie die Linie II der 
Abb.122 fUr Vollgas, bei Anderung der Drosselstellung miiBten 
sie durch tiefer gelegene von ungefahr gleicbem Verlauf ersetzt 
werden. Das wiirde bedeuten, daB im ganzen moglichen Flug
bereicb, d. h. also zwischen ungefahr 25 m/sek und 42 m/sek 
oder 85 km/St. und 150 km/St. die Ordinaten der Parabel immer 
groBer sind als die der Momentenlinie des inneren Motors. Die 
Ordinatendifferenz ist ein MaB der bei Motorausfall noch vor
handenen Steuerfahigkeit des Seitenruders. Wir sehen also, da!3 
bei den zugrundegelegten Annahmen ein Seitensteuer von 1 m 2 

Flache ausreichen wiirde, urn bei Ausfall eines inneren Motors 
das Flugzeug obne Einschrankung des Geschwindigkeitsbereicbes 
manovrierfahig zu erhalten. DaB der Flugbereich nach unten 
hin nicht zu wesentlich eingeschrankt wird, ist von Bedeutung, 
da der Fiibrer bei Ausfall eines Motors, urn weitere Havarie 
infolge Oberbeanspruchung der Motoren zu vermeiden, durch 
Drosselung die Motoren schonen und damit zu kleineren Flug
geschwindigkeiten iibergehen wird. Der Ausfall eines a uBeren 
Motors ist des groBeren Momentes wegen durch Seitensteuer
regulierung nicht so leicht wettzumachen, in unserem FaIle nur 
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dadurch, daB in der Niihe der Hochstgeschwindigkeit geflogen 
wird, wobei natiirlich fraglich bleibt, ob diese Hochstgeschwin
digkeit nach dem Motorausfall noch erreicht werden kann. 
Andererseits kann der Fiihrer bei Ausfall eines Motors dadurch, 
daB er den symmetrisch liegenden ganz oder teilweise abdrosselt, 
unter entsprechendem Geschwindigkeitsverlust fur Geradeflug 
und Steuerbarkeit bis zu einem gewissen Grade sorgen. 

Bei der Bemessung des Hohenruders kommen derartige 
erschwerende Gesichtspunkte im allgemeinen nicht in Frage. 
Die den Verhaltnissen nach erforderliche Ruderflache wird bei 
GroBflugzeugen oft auf zwei und mehr nebeneinander- bzw. uber
einandergestellte Einzelruder verteilt (vgl. die Abb. 161). 

Bei der Konstruktion des Seitensteuers ist weiterhin darauf 
zu achten, daB seine Wirksamkeit auch bei groBen Anstellwinkeln 
der Tragflache erhalten bleibe. Denn gerade bei groBen Anstell
winkeln beginnt das Gebiet des Dberziehens, das oft die Ein
leitung des Trudelfluges ist, wo jede querstabilisierende Wirkung 
zur Herstellung des normalen Flugzustandes von groBter Be
deutung ist. Andrerseits wird bei groBen Anstellwinkeln das 
Seitensteuer zu einem groBen Teile vom H6hensteuer abgeschirmt, 
und seine Wirkung kann nicht voll zur Geltung kommen. Man 
tragt diesem Umstand oft in der Weise Rechnung, daB man 
das Seitenruder nicht nur uber dem H6hensteuer anordnet, 
sondern es bis unter das zu diesem Zwecke geteilte Hohenleit
werk durchfuhrt, wie z. B. in Abb. 161 angedeutet. 

37. Betatigung der Ruder durch den Fuhrer. 
Die Hohen-, Seiten- und Querruder der Flugzeuge muss en 

so angebracht werden, daB ihre Betatigung, d. h. das Erzeugen 
eines beliebigen Ruderausschlages in den hierfiir vorgesehenen 
Grenzen, wahrend des Fluges moglich ist. Fur die mechani
schen Einrichtungen zur Betatigung der Ruder, die Steuerung 
im engeren Sinne, haben sich von Beginn der Flugtechnik 
an ziemIich feste Formen eingeburgert, die in allen Landern 
allgemein eingehalten werden. Hiernach wird die Seitensteue
rung durch F u 13 h e bel bewirkt, derart, daB ein Austreten des 
linken Beines auf eine Drehung nach links, ein V ordrucken 
des rechten FuBes auf Drehung rechtsherum hinwirkt. Hohen-
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und Querruderbetatigung erfolgt an einem Handgriff, wobei 
ein Vorwartsdriicken des Hebels eine Senkung des Hohenruders, 
also ein Abwartsneigen der Flugzeugspitze, hervorruft, ein 
Rechtsschwenken des Hebels (oder eine Rechtsdrehung des an 
ihm befestigten Handrades) ein solches Auslegen der Quer
ruder, aus dem eine Senkung des rechten Flugzeugftiigels sich 
ergibt. Die Zuordnung zwischen den Korperbewegungen des 
Fiihrers und den durch sie herbeigefiihrten Lagenanderungen 
des Flugzeuges ist damit so geregelt, wie es dem natiirlichen, 
instinktiven Gefiihl entspricht. 

Abb. 158 zeigt den konstruktiven Zusammenhang zwischen 
dem am Seitenruder aufgesteckten Hebel und dem vom Fiihrer 

I 
A 

Abb. 158. Gesamtbild der Seitensteuerung. 

iB 

zu betatigenden Fu/3hebel, der um die lotrechte, im Flugzeug 
fest gelagerte Achse A A drehbar ist. Die Seile gehen vom Fu/3-
hebel aus direkt (ungekreuzt) zu den Befestigungsstellen am 
Seitenruder. In Abb. 159 sind die analogen Teile fiir Hohen
und Quersteuerung skizziert, wobei fiir die Quersteuerung die 
bei gro/3eren Flugzeugen meist iibliche Anordnung des Hand
rades (Volant) an genom men wurde. V ordriicken des Hebels, 
der das Handrad tragt, dreht die beiden in ihrer Ruhestellung 
lotrechten Hebel AA um die quer zum Flugzeug liegonde Achse. 
Die auf dem Hohenruder angebrachten Hebel sind in Ruhe
lage ebenfalls lotrecht und durch gekreuzte Seile mit den 
ersteren verbunden, so da/3 sie die entgegengesetzte Drehung 
machen. Auf der Achse des Handrades ist ein Drahtseil be
festigt, das iiber mehrere RoHen laufend zu den beiden Hebeln 
an den Querrudern fiihrt. Wird das Rad rechtsherum gedreht, 
so hebt sich das rechte und senkt sich das linke Querruder, 
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wobei sich beide urn die Achse C C in entgegengesetztem Sinn 
drehen. 

An Stelle des Handrades wird oftmals der "Knuppel", 
Abb,. 160, verwendet. Der Fuhrer halt nun den Griff des 
Knuppels in einer Hand und fiihrt ihn je nach Bedarf rechts 
und links, vor- und ruckwarts. Die seitliche Bewegung wirkt 
auf die Querruder, die Vor- und Ruckwartsbewegung auf das 
Hohenruder. Bei der in Abb.160 dargestellten Bauart wird uber
dies die Ubertragung der Steuerbewegung vom Fuhrer zu den 

Abb. 159. Gesamtbild der H6hen- und Quersteuerung mit Handrad. 

Rudern nicht durch Seile, sondern nur durch feste Stangen und, 
Wellen vermittelt. Man nennt die Teile wie FuBsteuer, Hohen
steuersaule, Handrad bzw. Knuppel, kurz die Innensteuerung 
die nach den Rudern fiihrenden Seile, Stangen usw. mit etwaigen 
Zwischenhebeln die Steuerleitung. 

Da zur Einleitung eines bestimmten Kurvenfluges ganz be
stimmte Ausschlage des Seiten- und Querruders erforderlich sind, 
hat man auch - und wie es scheint, nicht erfolglos - die 
beiden Steuerungen zu kombinieren versucht, wobei eine Marke 
auf einer festen Scheibe mit Gradeinteilung die jeweilige Kurven
krummung bzw. den Geradeausflug anzeigt. Eine solche, an ita
lienischen Flugzeugen erstmalig versuchte Einrichtung sieht auch 
zur Entlastung des Fuhrers ein Feststellen der Steuerung vor. 
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Durch St ahlfederziige ist aber dafiir gesorgt, daB eine gewisse 
Elastizitat der Steuerung erhalten bleibt, damit sie etwaigen 
Storungen (Boen usw.) nachgeben und in ihre Arretierungslage 
zuriickkehren kann. 

Unter Vermittlung der Steuerleitung werden die von den 
Rudern aufgenommenen Krafte auf die betreffenden Teile der 
Innensteuerung iibertragen. Die Arbeit, die der Fuhrer bei 
der Betatigung der Steuerung zu leisten hat, ist gleich der 
gegen die Ruderkrafte zu leistenden Ar
beit, vermehrt urn die in der Leitung, 
auf Rollen und in Lagern, verzehrte Rei
bungsarbeit. Man wird durch ent
sprechende Konstruktion immer ver
suchen, die Rei
bungskrafte mag
lichst gering zu 
halten. Die Ar
beit, die an einem C 

Ruder bei einer /' 
bestimmten Ver
drehung urn einen 
Winkel w geleistet 
wird, rechnet sich 
zu p·p·w, wenn 
P die auf das Abb.160. Gesamtbild der Hohen- und Quersteuerung 

mit Kniippel. 
Ruder wirkende 
Luftkraft, p den Abstand ihrer Angriffslinie von der Ruderachse 
bezeichnet. Die Werte von P und p sind durch Versuche, die 
mit dem gesamten Leitwerk (nicht dem Ruder allein) oder 
einem entsprechenden Modell angestellt werden mussen, zu be
stimmen (vg1. dazu Abschn. 36). 

N ennen wir p' die vom Fuhrer aufzu wendende Kraft, p' den 
Abstand ihres Angriffspunktes von der Drehachse des Innen
steuers (vgl. z. B. Abb. 159, wo der Abstand p' fUr die Hohen
steuerung eingezeichnct ist), 10' den Winkel, urn den das Innen
steuer verdreht werden muE, damit das Ruder den Winkel w 
zurucklegt, so ist 

p' . p' . w' = p. p . w + Reibungsarbeit 
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oder, wenn durch p' . w' geteilt wird: 

, p . w + Reibungsarbeit p-p.--- i'~ i'~ . 
Das VerhliJtnis p.w:p'.w' nennt man die Dbersetzung der 
Steuerung. Da fur P' nur ein bestimmter Hochstwert, ent
sprechend der korperlichen Leistungsfahigkeit des Fuhrers mog
Hch ist, andrereeite ein zu kleiner Wert von p' eine ubermaBige 
Empfindlichkeit der Steuerung zur Folge hatte, so muB man 
die Obersetzung in allen Fallen sorgfaltig wahlen. Nun ist p' 
wenig veranderlich, da die Abmeeeungen der Innensteuerung 
durch die KorpergroBe des Fuhrers ungefahr bestimmt sind, 
ebenso iet das Verhaltnis w : w' in enge Grenzen eingeschlossen, 
weil einerseits der Hochstausschlag der Ruder durch die Be
diirfnisse des Flugzeuges, andrerseits der der Innensteuer 
durch die Bewegungsmoglichkeit des Fiihrers bestimmt wird. 
Es bleibt also eigentlich nur p, der Abstand zwischen AngrifIs
linie der Luftkraft und Drehachse des Ruders, in weiten 
Grenzen wahlbar. Man verfiigt uber p durch die Wahl der 
Lage der Ruderachse. 

In der Regel, namentlich bei kleineren Flugzeugen, bildet die 
Drehachse zugleich die vordere Begrenzung des Ruders (z. B. in 
Abb.138 bei Hohen- und Querruder, beim Seitenruder nur teil
weise). Bei dieser Anordnung wird p jedenfalls einen positiven 
Wert haben, der sich einigermaBen zuverlassig durch Anblase
versuche mit dem ganzen Leitwerk finden laBt. Wenn nun P' 
bei diesem Wert von p zu groB ausfallt, so ruckt man die Dreh
achse des Ruders mehr nach innen oder laBt das Ruder die Achse 
teilweise ubergreifen, wie es beim Seitenruder in Abb. 138 und 158 
der Fall ist. Man kann auf diese Weise p bis null abnehmen 
lassen - "entlastetes" Ruder - ja sogar negativ machen. 
Einige UmriBformen von Rudern zeigt Abb. 161. Ein Ruder wie 
das Seitenruder in den Abb. 138 oder 158 nennt man "teil
weise entlastet"; vollige Entlastung wiirde p = 0 bedeuten, 
wobei dann die vom Fuhrer aufzuwendende Kraft P' lediglich 
durch die Reibungskraft bestimmt ware. Es empfiehlt sich aber 
nicht, mit der Entlastung zu weit zu gehen, da sonst die Empfind
lichkeit des Ruders gegen unbeabsichtigte Einwirkungen zu 
groB wird. - Man erkennt aus der vorstehenden Dberlegung, 
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daB auf die GroBe von p' nur der Abstand p der Kraft von 
der Drehachse, und nicht etwa die GroBe des Hebels am Ruder 
oder dergleichen von EinfluB ist. 

Als GroBtwerte der vom Fuhrer bei auBerster Anstrengung 
zu leistenden Krafte werden nach Versuchen der Deutschen 
Versuchsanstalb fur Luftfahrt 1) durchschnittlich angesehen: Fur 
die Betatigung des Hohensteuers: Ziehen mit einer Hand 60 
bis 70 kg, Drucken mit einer Hand 50 bis 55 kg, beidhandiges 
Ziehen etwa 100 kg, beidhandiges Drucken 100 kg. Fur die Be
tatigung der Querruder am Kniippel Hegen die GroBtwerte viel 
tiefer, namlich: Ziehen mit einer Hand 35 kg, Driicken mit einer 

Abb. 161. Hohen- und Seitenruder-Umrisse. 

Hand 35 kg, Ziehen beidhandig 40 kg. Die Werte gelten fUr einen 
nicht im Sitz angeschnallten Fuhrer, anderenfalls sind die Werte 
des einhandigen Ziehens etwas kleiner, bei beidhandigem Ziehen 
etwas groBer. Fiir langeres Halten des Steuers - namlich fiir 
die Zeit von etwa 5 Minuten - ergaben die Versuche folgende 
GroBtwerte: Hohensteuer einhandig ziehen 18 kg, Hohensteuer 
einhandig driicken 14 kg, Hohensteuer beidhandig ziehen 37 kg, 
Hohensteuer beidhandig driicken 33 kg, Querruder einhandig 
ziehen 6 kg, Querruder beidhandig ziehen 9 kg. Bei sehr groBen 
Flugzeugen wird es wohl nicht immer moglich sein, pI durch 
Entlastung der Ruder geniigend klein zu halten, da schon die Rei
bungskriifte allein zu viel ausmachen. In diesem FaIle muB man 
zur "Hilfssteuerung", sog. Servo-Motoren, greifen, wie sie schon 
seit langem bei der Steuerung groBer Schiffe Verwendung finden. 

1) H. Hertel: Ermittlung der groBten aufbringbaren Steuerkriifte. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930. S. 36. 
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38. Wirkungsweise der Steuerung. 

Die Wirkungsweise der Hohensteuerung ist verhaltnis
maBig einfach zu verstehen. Gibt man im Wagrechtflug demHohen
ruder durch Anziehen der Steuersaule einen Ausschlag nach oben 
(Abb. 162), so erfahrt das Ruder eine nahezu lotrecht abwarts ge
richtete Kraft und diese iibt ein Drehmoment auf das Flugzeug aus, 
das die Spitze zu heben und den Schwanz zu senken sucht. In 
dem Augenblick, in dem dies geschieht, hat das Flugzeug noch 
GeschwindigkeitsgroBe und -richtung des Wagrechtfluges. Da nun 
durch die Drehung des Flugzeuges eine VergroBerung des An
stellwinkels entsteht, wird der Auftrieb - bei gleichgebliebener 

0,. Geschwindigkeit - vergroBert; der Vber-

~(? schuB tiber das Gewicht wird zu einer Auf-
Po::....... warts-Beschleuni-

gung, d. i. zur Erzeu-
1IIft"=:;;... gung einer auf warts 

~=:::~:::~:S=~~~~a:. gerichteten Ge-
schwindigkeitskom-

ponente, verwendet, 
bis sich vermoge der 
in Abschnitt 28 dar-

Abb. 162. Wirkungsweise des Hiihenruders. 
gestellten Beziehun

gen ein neuer Gleichgewichtszustand mit ansteigender Bahn, 
vergroBertem Anstellwinkel und etwas verminderter Ge
schwindigkeit einstellt. Ob und in welchem MaBe ein fort
dauernder Druck auf das Hohensteuer erforderlich ist, urn 
diesen Zustand der gleichfOrmigen, geradlinigen Steigbewegung 
aufrecht zu erhalten, hangt von der Lage der Druckmittellinie 
und von der Hohenflosse ab (Abschn. 35). 1m iibrigen kann der 
Zustand des Steigens stationar bleiben, soweit er nicht durch 
die mit groBerer Hohe eintretende Luftverdiinnung beeintrach
tigt wird (vgl. Abschn. 29). 

Weit weniger einfach liegen die Verhiiltnisse bei der 
Seitensteuerung. Wohl kann man auch hier durch Aus
treten des FuBsteuers dem Ruder einen Ausschlag z. B. nach 
links geben, dadurch eine wagrechte, ungefahr senkrecht 
zur Flugrichtung von links nach rechts wirkende Luftkraft auf 
das Ruder hervorrufen und so ein Drehmoment erzeugen, 
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das die Spitze des Flugzeuges nach links, den Schwanz 
nach rechts driickt. Aber mit dieser Verdrehung des Flug
zeuges ist der Zweck des Steuerns keineswegs erreicht. Das 
Ziel ist die Einleitung eines Kurvenfluges, in unserm Fall 
des Fluges in einer Linkskurve. Dazu gehort vor aHem eine von 
rechts nach links wirkende Kraft, die den Geschwindigkeits
Vekt.or ablenkt. Dies wollen wir uns an Abb. 163 klarmachen. 

SolI sich ein Flugzeug in dem Kreis K (Abb. 163) von a 
nach b bewegen, so muB die in a herrschende Geschwindig-
keit gleich MAin die zu b ge- f( 

horige Geschwindigkeit M B durch 
Hinzufiigung der links gerichteten 
BeschleunigungsgroBe A B iiber-
gefiihrt werden. Denn die Ge
schwindigkeit nach Ablauf eines 
kurzen Zeitraumes t ist immer 
gleich der geometrischen Summe 
aus der Anfangsgeschwindigkeit 
und der mit t multiplizierten 
Beschleunigung. N ennen wir R 
den Halbmesser des Kreises K 

m 

Abb. 163. Fliehkraft. 

und t die Zeit, in der der Weg a b zuruckgelegt wurde, also 
a b = v· t , so folgt aus der Ahnlichkeit der Dreiecke m a b 
und MAB 

R : (v. t) = v : A B, 
v~ 

AB=--t R' 

d. h. die erforderliche Beschleunigung oder Geschwindigkeits
anderung pro Zeiteinheit ist v2 : R. Hat das Flugzeug das Ge
samtgewicht G, also die Masse G: g, so ist die fUr das Fliegen 
in der Linkskurve vom Radius R erforderliche Kraft (Maese mal 
Beschleunigung) gleich G . v2 : g . R, wirkend von rechts nach links, 
oder besser gesagt, in zentripetaler (nach dem Zentrum des 
Kreises gewendeter) Richtung. Woher solI nun diese Kraft, 
wir wollen sie mit C bezeichnen, 

G v2 
C=~·~ 

g R 

herkommen? Bek{1nntlich nennt man die der Kraft C ent
gegengesetzte, nach auBen gerichtete Gegenkraft von gleicher 
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GroBe die Fliehkraft. Ware das Flugzeug durch ein Seil an 
den Kreismittelpunkt gefesselt, so wiirde die Fliehkraft in dem 
Seilzug in Erscheinung treten. 

Wenn wir ein Flugzeug ansehen, das tatsachlich in einer 
Linkskurve fliegt, so konnen wir nicht lange im Zweifel dariiber 
bleiben, wie es sich mit der Kraft C verhalt. Denn wir sehen, 
daB das Flugzeug in der Kurve eine ganz bestimmte Schief
stellung einnimmt, etwa so, wie es Abb. 164 andeutet. Nun 
wissen wir, daB die Luftkrafte immer annahernd senkrecht zu 

den Angriffsflachen wirken. Dar~ 

aus folgt, daB hier die resultierende 
ir;><O--r---7"/ Luftkraft infolge der Schiefstellung 

ebenfalls geneigt sein muB, und 
zwar so, daB sie in unserer Zeich
nung von rechts nach links weist. 
Diese Kraft hat also neben den 
in die Vertikalebene fallenden 
Komponenten Auftrieb und Riick
trieb (von denen der letztere in der 
Abbildung nicht zu sehen ist, weil 

Abb. 164. Schiefstellung in er senkrecht zur Bildebene wirkt) 
der Kurve. 

noch eine nach links gerichtete 
wagrechte Komponente. Damit Gleichgewicht im Kurvenflug 
herrscht, muB diese wagrechte Kraft den oben berechneten 
Wert C haben, woraus folgt, daB die Neigung des Flugzeuges 
gegen die Vertikale gleich C: G, also zufolge der oben ab
geleiteten Formel gleich 

v2 

C:G=
g·R 

sein muB. Wir haben durch diese Dberlegung das Ergebnis 
gewonnen: Um in einer Kurve zu fliegen, muB das Flugzeug 
eine Schiefstellung annehmen, bei der die Neigung der 
urspriinglich vertikalen Flugzeugachse proportional dem 
Quadrat der Geschwindigkeit und umgekehrt proportional 
dem Halbmesser der Kurve ist. 

Jetzt ist aber auch klar, was geschehen muB, damit ein 
Flugzeug in Kurvenflug iibergeht: Es geniigt nicht, durch 
Auslegen des Seitenruders eine Drehung der Langsachse um 
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die Vertikale hervorzurufen, man muB auch die Schief
stellung des Flugzeuges herbeifiihren. 

Bei den alteren Flugzeugen mit geringerer Geschwindig
keit und verhaltnismaBig groBer Spannweite war die Drehung 
um die Vertikale in Verbindung mit der Wirkung einer groBen, 
hochgelegenen Seitenflosse schon ausreichend, um die Schief
stellung herbeizufiihren. Denn eine Drehung des in Fahrt befind
lichen Flugzeuges nach links besteht doch darin, daB die vorerst 
gleichen Geschwindigkeiten v der beiden Fliigel verschieden wer
den: die rechte Fliigelspitze erhalt eine gewisse Zusatzgeschwin
digkeit zu v, die linke bleibt etwas gegen v zuriick. Bedenkt 
man nun, daB die Luftkrafte an jedem Teilchen eines Korpers 
dem Quadrat der Geschwindigkeit proportional sind (Abschn. 6), 
so versteht man, daB durch die vom ausgelegten Seitenruder 
herbeigefiihrte Verdrehung die rechte Tragflache etwas gehoben, 
die linke etwas gesenkt wird. Dazu kommt der EinfluB der 
Seitenflosse. Wenn das Flugzeug mit nach rechts abgedriicktem 
Schwanz im ersten Augenblick noch in der alten Rich
tung vorwarts fliegt, so erhalt die Seitenflosse Druck von rechts 
nach links. Wenn diese wagrechte Kraft 0 b er hal b des Schwer
punktes liegt, so ergibt sie ein drehendes Moment, das das 
Flugzeug um seine Langsachse in dem Sinn, wie es die er
forderliche Schiefstellung verlangt, zu verdrehen sucht. Man 
sieht, daB es darauf ankommt, die Seitenflosse in die richtige 
Hohenlage gegeniiber dem ganzen Flugzeug und dem Seiten
ruder zu bringen. (Fiir die Hohenflosse ist die Hohenein
stellung unwesentlich, da die Lage der vertikalen Kraft sich 
durch vertikale Verschiebung nicht andert.) 

Bei den modernen Flugzeugen mit groBer Geschwindigkeit 
und kleiner Spannweite tritt eine Schiefstellung infolge der Ge
schwindigkeitsunterschiede der Fliigelenden kaum ein. Die durch 
die Verdrehung entstehende Zunahme und Abnahme der Auf
triebskrafte an den beiden Fliigelseiten sind eben im Ver
haltnis zu der GesamtgroBe des Auftriebs viel zu gering. 
Auch die Wirkung der Seitenflosse ist nicht ausreichend, hochstens 
bei sehr groBen Abmessungen. Demnach bleibt nichts anderes iibrig, 
ala zur Erreichung eines Kurvenfluges das Flugzeug mittels 
der Verwindung (Querruder) in die Kurve zu "legen". 
Man gibt gleichzeitig mit der Betatigung des Seitenateuers 

Mises, Fluglebre. 4. Auf!. 19 
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nach links dem Querruder den A usschlag in dem Sinn, daB die 
Klappe rechts gesenkt, links gehoben wird. Dadurch vergroBert 
man die Fliigelflii.che und somit den Auftrieb rechts, vermindert 
ihn links und erzielt die Schiefstellung in dem gewiinschten 
AusmaB. (Niiheres iiber die Wirkungsweise der Querruder vgl. 
in Abschn.40). Das Betiitigen des Querruders im Kurvenflug 
ist heute in der Regel wichtiger als das des Seitensteuers. 

1m iibrigen ist die Aufgabe der Querruder, wie schon in 
Abschn. 33 erwahnt, die Stabilisierung in der Querrichtung, 
woriiber noch in den folgenden Abschnitten gesprochen 
werden wird. 

39. Liingsstabilitiit. 
Was unter Liingsstabilitiit verstanden wird, ist bereits 

in Abschn. 33 ausgefiihrt worden. Wir wollen jetzt zeigen, 
warum ein Flugzeug, das lediglich aus Tragfliichen, Motor, 
Luftschraube und Belastung besteht, unstabil ist und wie es tat
siichlich durch Hohenflosse und Hohenruder fiir die Liings
richtung stabil gemacht wird 1). 

In Abschnitt 34 ist im AnschluB an Abb. 22 die Lage der 
Druckmittellinie einer Tragfliiche erortert worden. Sehen wir uns 
diese Zeichnung oder eine der Abb. 23 bis 27 nochmals an, so 
erkeunen wir, daB bei zunehmendem Anstellwinkel die Resultie
rende der Tragfliichenkriifte nach vorn, gegen den Anblaserand 
oder die Vorderkante des Fliigels zu, riickt. In dieser Erschei
nung, der sog. Wanderung des Druckmittels, liegt vor 
allem die U rsache fiir das unstabile Verhalten einer belasteten 
Tragfliiche. 

In Abb. 165 haben wir fur die Anstellwinkel 0°, 2 0, 

4° usw. die Richtung und Lage der Luftkraft entsprechend 
den Abb. 19 bis 22 fiir das in Abb. 17 dargestellte Profil 
genau eingezeichnet. Nehmen wir nun z. B. an (Abb. 165), das 
Flugzeug arbeite im Wagrechtflug mit einem Anstellwinkel 
von 4 ° und es trete eine plotzliche Storung ein, etwa ein Wind-

1) Weitergehende Ausfiihrungen zu diesem Gegenstand machen 
R. Fuchs und L. Hopf in zwei Aufsatzen nMomentenausgleich und 
statische Liingsstabilitat", sowie "Die statische Stabilitat des Doppel
deckers" in den Technischen Berichten der Flugzeugmeisterei, Bd. I 
bzw. Bd. II, Berlin: R. C. Schmidt 1917. 
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stoB von vorn, der das Flugzeug et
was aufriehtet, also den Anstellwinkel 
fur den Augenbliek auf, sagen wir, 
50 erhoht. Die bei 50 Anstellwinkel 
wirksame Luftkraft greift, wie die 
Abb. 165 und 22 zeigen, urn etwa 
1,5 v H der Tiefe, also bei einer Flaehe 
von 1,40 m Tiefe urn rund 2 em naher 
dem Vorderrande an. Da das Flug
zeug vor der Storung im Gleiehgewieht 
war, so muB die Sehwerkraft mit Luft
sehrauben-Zugkraft und sehadliehem 
Widerstand der fruheren Luftkraft das 
Gleiehgewieht gehalten haben. Jetzt, 
naeh der Storung, wirken die Sehwer
kraft und die anderen genannten 
Krafte an der gleiehen Stelle we iter, 
die Luftkraft ist aber urn 2 em naeh 
vorn geriiekt; es ergibt sieh also ein 
dureh die Storung hervorgerufenes ver
drehendes Moment von der GroBe Ge
wicht mal 2 em Hebelarm, wirksam 
in dem Sinne, der eine VergroBe
rung des Anstellwinkels, demnach 
wei teres Aufbaumen des Flugzeuges, 
herbeizufiihren sueht. Wir haben hier 
den in Abschnitt 33 erwahnten Fall 
vor uns, daB die durch eine Storung 
hervorgerufenen Krafte (hier ein 
Kraftepaar, das in dem eben bezeich
neten Sinne zu drehen sucht) auf eine 
VergroBerung der Storung hinwir
ken. Das ist aber gerade das, was 
oben als Kennzeichen eines unstabi
len Zustandes angefiihrt wurde. 

In welcher Weise werden nun 
durch Anordnung der Hohenflosse die
se Verhiiltnisse verandert? Abb. 167 
zeigt uns ein aus Tragflache und 
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hinten angeordneter "neutraler" Dampfungsflache oder H6hen
Hosse bestehendes System. 1m normalen Zustand, fiir den wir 
einen Anstell winkel der Tragflache von 4 0 vorausgesetzt 
haben, steht die H6henflosse wagrecht und erfahrt somit weder 
Auftrieb noch· Abtrieb. Biiumt sich nun das Flugzeug infolge 
einer Storung auf, so entsteht zwar in der oben beschriebenen 
Weise ein (in der Abbildung linksdrehendes) Moment, das die 
Aufbaumung zu vergroBern sucht; gleichzeitig aber erhalt jetzt 
die H6henflosse einen Anstellwinkel gleich dem Aufbaumungs
winkel und empfangt infolgedessen eine aufwarts gerichtete 
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Abb. 166. Wirkung einer kleinen St6rung auf die Tragtlache. 
1 Luftkraft vor der St6rung. 
2 Schwerkraft + Propellerzug + schadlicher Widerstand. 
2' Luftkraft nach der St6rung. 

Vor der St6rung wirken Kraft 1 und 2 (Gleichgewicht), 
nach der St6rung wirken Kraft 2' und 2 (linksdrehendes Kraftepaar). 

Kraft. Diese Kraft ergibt, wie man sofort sieht, ein drehendes 
Moment mit dem Hebelarm gleich dem Abstand der H6hen
flosse vom Flugzeugschwerpunkt, und zwar ein Moment, das 
rechts dreht und daher der Aufbaumung entgegenwirkt. 
Wenn man die auf die Hohenflosse wirkende Kraft 3 (Abb. 167) 
mit der auf die Tragflache wirkenden 2' zusammensetzt, ent
steht eine Resultierende 4, die gegen 2' soviel nach links ver
schoben ist, als dem Moment von 3 entspricht. Die Auf
gabe besteht daher nur darin, die Hohenflosse so groB zu 
machen, daB das rechtsdrehende Moment, das durch die H6hen
flosse bestimmt wird, gr6Ber wird als das linksdrehende, das 
von der Druckmittelwanderung herriihrt. Nehmen wir an, daB 
der Auftriebsbeiwert fiir die ebene Flache bei 10 Anstellwinkel 
0,02 betragt (Abschn. 36), so muB die Bedingung erfiillt sein: 

m· 0,02· r v2 ·l gr6Ber als 0,015· t· G. 
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Hierin bedeuten f die GroBe der H6henflosse , ihren 
Abstand vom Schwerpunkt, so daB also der erste Ausdruck 
gleich dem Moment der von der DampfungsfHiche herruhrenden 
Kraft ist, ferner G das Gesamtgewicht, t die Tiefe der Trag
flache und 0,015 die Zahl, welche die Druckmittelwanderung 
nach Abb. 22 fur den vorliegenden Fall bestimmt (d. i. 
1,5 vH fur 1°). Aus dieser Bedingung ersieht man z. B., daB 
fUr die erforderliche Rumpflange, die wesentlich durch l be
stimmt wird, vor allen Dingen die Flachentiefe t maBgebend 
ist, keineswegs aber etwa die Spannweite der Flugel. Wenn 
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Abb. 167. Wirkung einer kleinen Starung auf die mit einer Hohenftosse 
verbundene Tragftache. 

1, 2, 2' wie in Abb. 166. 
3 Luftkraft auf die Hahendosse nach der Starung. 
4, Resultante von 2' und 3. 

Nach der Starung wirken 4 und 2 (rechtsdrehendes Kriiftepaar). 

man daher einen Doppeldecker durch einen Dreidecker gleicher 
FlachengroBe und gleicher Spannweite ersetzt, so kann man 
die Rumpflange im Verhaltnis 2: 3 verkleinern, sobald man die 
GroBe der Hohenflosse f unverandert lassen will. 

Bei der hier angestellten Dberlegung ist es zunachst 
gleichgiiltig, ob die als Hobenflosse bezeichnete Flacbe 
dauernd unbeweglich ist oder durch die Hand des Fuhrers 
in ihrer Stellung gehalten wird, d. h. man darf in der obigen 
Bedingung fur f die Sum me aus H6henflossen- und 
Hohenruderflache einsetzen. Dberdies erkennt man jetzt 
auch, welche Bedeutung fiir die Stabilisierung der Langsbewe
gung das Hohenruder besitzt. Wenn namlich der Fiihrer, so
bald eine StOrung eintritt, das Hohenruder nicht unverandert 
festhalt, sondern im richtigen Sinne beeinfiuBt, d. h. abwarts 
steuert, falls das Flugzeug sich aufbaumt, so wird natiirlich die 
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Behebung der Storung dadurch beschleunigt. Welchen Teil der im 
ganzen erforderlichen GroBe f man un veranderlich und welchen 
man verstellbar macht, hangt von anderen Gesichtspunkten abo 
Das Flugzeug wird lenksamer, wenn man das Ruder auf Kosten 
der Flosse grOBer bemiBt, aber weniger stabil. Es gibt auch 
Flugzeuge, die uberhaupt keine feststehende Hohenfiosse, 
sondem nur ein entsprechend groBes Hohenruder haben. Das 
erfordert allerdings sehr viel Achtsamkeit des Fuhrers, gewahrt 
aber dafur den Vorteil groBer Lenksamkeit. 

Wenn die Hohenfiosse von vornherein nicht "neutral" 
eingestellt ist, sondem zur Erhaltung des Gleichgewichts einen 
positiven oder negativen Anstellwinkel fUr den Wagrechtfiug 
erhalten hat (Abschn. 35), so andert das nicht viel an der 
vorstehenden Dberlegung. Man darf nur bei "tragender" H6hen
fiosse nicht vergessen, daB das Wachsen der Luftkrafte mit 
zunehmendem Anstellwinkel eine gewisse Grenze hat. 1st die 
Grenze erreicht, so verliert die Flosse ihre stabilisierende Wir
kung (vgl. die Abb. 153 und die daran geknupften Bemerkungen, 
Abschn. 36). - Bei Verwendung gewolbter Flossen oder Ruder gilt 
naturlich das Gleiche wie fur ebene Fliichen, man muB nur in der 
Rechnung die Auftriebsbeiwerte des betreffenden Profils einsetzen. 

Da Hohen- und Seitenleitwerk zum schadlichen Widerstand 
des ganzen Flugzeuges groBere Beitrage liefem und daher im 
Sinne einer Verschlechterung der aerodynamischen Eigenschaften 
wirken, steht einer Verbesserung der Flugeigenschaften oft eine 
Verschlechterung der Flugleistungen gegenuber. Am besten ware 
es zweifellos, wenn man das Hohenleitwerk so klein wie mog
lich bemessen konnte, ohne damit die Langsstabilitat zu beein
trachtigen. Das ist aber nur moglich, wenn die durch Anderung 
der Geschwindigkeit, d. h. des Anstellwinkels hervorgerufenen 
drehenden Momente sehr klein gehalten werden konnen, oder, 
was auf dasselbe hinauslauft, wenn die Wanderung des Druck
mittelpunktes moglichst eingeschrankt wird. Dies ist der Wert 
druckpunktfester oder nahezu druckpunktfester Profile 1). 

DaB ein Flugzeug mit starker Pfeilstellung der Flugel 
ohne H6henfiosse (Abb. 142) langsstabil sein kann, ist jetzt auch 
unschwer einzusehen. Man muB sich nur vorstellen, daB die 
Flugelflachen derart gestaltet werden, daB die hintenliegenden 

') s. FuJ3note S. 262. 
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Fliigelspitzen den Anstellwinkel Null haben, wahrend das Flugzeug 
wagrecht fliegt. Tritt eine Storung ein, so wirken diese Fliigel
spitzen genau so wie eine neutral eingestellte Hohenflosse, deren 
Abstand vom Flugzeugschwerpunkt eben dem Abstand entspricht, 
in dem die Fliigelenden hinter dem Schwerpunkt zuriickliegen. 

Mit den vorstehenden Betrachtungen ist die Theorie der 
Langsstabilitat keineswegs erschopft. Was wir hier vorgebracht 
haben, ist nur eine Andeutung der sogenannten s tat i s c hen 
Stabilitatsbedingung, weil wir ja nur jene Krafte betrachtet haben, 
die durch Veranderung der Flugzeuglage bei einer Storung ent
stehen. Es gibt aber auch Krafte, die durch die Veranderung der 
Gesch windigkeitsverhaltnisse geweckt werden, und iiberdies 
sind auch dieverschiedenen Komponenten der Massentragheit 
in Rechnung zu stellen. Diese weiteren Erorterungen gehoren 
in das Gebiet der sog. dynamischen Stabilitat, die ohne 
hohere mathematische Hilfsmittel nicht erortert werden kana. Es 
muB hier geniigen festzustellen, daB unsere normalen Flugzeuge 
meistens so viel Hohenflossen- und Hohenruderflache besitzen, 
daB die statische Stabilitatsbedingung ganz oder annahernd 
erfiillt ist. Die Theorie der dynamischen Stabilitat lehrt, daB 
man mit Riicksicht auf die bei jeder Drehung auftretenden 
Dampfungskrafte auch mit einem etwas geringeren MaB von 
Stabilisierungsflache das Auslangen finden kann und daB dies 
fiir die Beweglichkeit (Wendigkeit in bezug auf die Hohen
richtung) des Flugzeuges vorteilhaft ist. Jedenfalls darf die 
statische Stabilitat nicht zu groB gemacht, also die Hohenflosse 
nicht zu reichlich bemessen werden 1). 

1) Die Grundlagen der dynamischen Stabilitatstheorie wurden von 
G. H. Bryan entwickelt in seinem Buche "Die Stabilitat der Flugzeuge", 
deutsch von H. G. Bader, Berlin: Julius Springer 1914. Wertvolle Er
gebnisse iiber die Langsstabilitiit erzielten H. Rei B n e r in seiner in 
den Jahresber. d. Deutsch. Mathern. Ver. 1908 abgedruckten Arbeit und 
Th. v. Karman und E. Trefftz in ihrem Aufsatz im Jahrbuch der 
Wissensch. Gesellsch. fUr Luftfahrt, Bd. III, Berlin: Julius Springer 1915. 
Eine gute Zusammenfassung der fiir die Praxis verwendbaren Rechnungs
resultate findet man in dem Buche von H. G. Bader, Grundlagen der 
Flugtechnik. Leipzig: B. G. Teubner 1920. Dber Stabilitiitsfragen und 
Stabilitatsuntersuchungen am Flugzeug s. auch "Berichte der deutschen 
Versuchsanstalt fiir Luftfahrt" (W. Hiibner), fortlaufend in Zeitschr. f. 
Flugtechn. u. Motorluftsch., z. B. 1!l29. S. 521 und 1930. S. 529. 
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Uber die Versuche, die Langsstabilitat durch Kreiselwir
kung oder andere "kiinstliche" Stabilisierungsmittel zu fardern, 
vergleiche den folgenden Abschnitt. 

40. Querstabilitat. Kreiselwirkung. 
Weit weniger einfach zu untersuchen und zu iibersehen 

als die Verhaltnisse der Langsbewegung hinsichtlich Stabilitat 
und Steuerung sind die der Bewegung in der Querrichtung. 
Es ist oben in Abschn. 38 auf die Rolle hingewiesen worden, 
die der hochliegenden Seitenftosse bei der Seitensteuerung zu
faUt. Dagegen ware es irrig anzunehmen, daB die Seitenftosse 

Abb. 168. Verdrehung urn die 
Lotachse. 

fiir die Querstabilitat des Flug
zeuges dieselbe entscheidende 
Bedeutung hat wie die Hahen
ftosse fiir die LangsstabiIitat. 
N ur dann, wenn eine auBere Sta
rung lediglich eine Verdrehung 
des Flugzeuges um seine Lot
achse herbeiflihrt (Abb. 168), 
wirkt die Seitenftosse (und das 
festgehaltene Seitenruder) der 
Starung entgegen. 1st das Flug
zeug mit seiner Langsachse 
urn den kleinen Winkel b gegen 
die Bewegungsrichtung nach 

links gedreht, so steht die im normal en Flug neutrale Kiel
ftosse unter dem Anstellwinkel b und erhalt dabei eine wesent
lich von rechts nach links gerichtete Luftkraft. Man erkennt 
in der Zeichnung, daB eine solche Kraft das Flugzeug in dem 
Sinne zu drehen sucht, der den Winkel b zwischen Flugrich
tung und Langsachse des Flugzeuges wieder aufhebt. Allein 
nicht derartige Verdrehungen um die Lotachse sind die wich
tigsten und gefahrlichsten Querstarungen, sondern die Drehun
gen urn die Langsachse und, in Verbindung damit, das even
tuelle seitliche Abrutschen. Dagegen hilft die Kielftosse kaum, 
hochstens dadurch, daB' sie die Bewegung etwas dampft. Das 
einzige konstruktive Hilfsmittel zur Erzielung einiger automati
scher Gegenwirkung gegen die Gefahr des Abrutschens bildet 
die V-Stellung der Flligel (Abb. 143) oder von Teilen der Flligel. 
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Man muB sich zunachst klar machen, welche unmittelbare 
Bedeutung der V -Stellung der Fliigel zukommt. Wenn eine 
Trag£lache ohne V - Winkel unsymmetrisch angeblasen wird, 
(Abb. 169), also so, daB die Richtung des Luftstroms einen 
Winkel b mit der Symmetrieebene (Langsebene des Flugzeuges) 
einschlieBt, so werden hiervon die beiden Fliigel, von den 
auBersten Spitzen abgesehen, in ganz gleicher Weise betrofien. 
Der Anstellwinkel bleibt gegeniiber dem Fall des symmetrischen 
Anblasens ziemlich unverandert, Ganz anders bei der Trag
£lache, Abb. 170, deren Flogel aus der gemeinsamen Ebene, um 

Abb. 169. Seitlich angeblasener 
Fliigel ohne V-Stellung. 

Abb. 170. Seitlich angeblasener 
Fliigel mit V-Stellung. 

die Mittellinie der Flache, gegeneinander zu, soweit verdreht 
sind, daB sie einen Winkel, der kleiner als 180 ° ist, mitein
ander bilden. Hat der Luftstrom wieder die Neigung b gegen 
die Langsebene in dem in der Abb. 170 angedeuteten Sinn, so 
wird der in der Zeichnung rechts liegende Fliigel unter einem 
grBBeren Anstellwinkel getrofien, als der linke. Man erkennt 
dies am deutlichsten, wenn man sich die Anblaserichtung noch 
starker gedreht denkt, etwa bis zu 90°. Dann bekommt der 
eine Fliigel sogar nur Luft von oben, d. h. er steht ganz unter 
negativem Anstell winkel, wahrend der andere noch immer von 
unten angeblasen wird. Betrachten wir nun wieder statt des 
ruhend angeblasenen Fliigels den in ruhender Luft bewegten, 
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so finden wir die Wirkung del' V-Stellung auf ein Flugzeug, 
das gegen seine Bewegungsrichtung urn die Lotachse verdreht 
ist; sie besteh t darin, daB del' voraneilende Fliigel unter ver
groBertem, der zuriickliegende unter verkleinertem Anstellwinkel 
steht. Das Anwachsen des Tragflachenriicktriebes mit dem An
stell winkel hat jetzt zur Folge, daB ein riickdrehendes Moment 
entsteht, das ebenso wie das von der Kielflosse herriihrende 
Kursrichtung und Flugzeugachse wieder in Ubereinstimmung zu 
bringen sucht. Abel' dies ist nicht das Wesentliche an del' 
Wirkung des V-Winkels. 

Wenn ein in geradem Flug begriffenes Flugzeug aus irgend
einer Ursache eine Verdrehung urn die Langsachse erfahren hat 
(Abb. 171), so daB del' linke Fliigel abwarts hangt, so dreht sich 

auch die Luftkraft mit aus der 
Vertikalebene heraus und er
halt eine linksgerichtete Wag
rechtkomponente. An den An
stellwinkeln hat sich dabei na-
tiirlich nichts geandert, gleich

Abb. 171. "Hangendes" Flugzeug. giiltig ob die Fliigel in V-Stel-
lung stehen oder nicht. Nun 

bedeutet aber die wagrechte Kraftkomponente eine wagrechte 
Beschleunigung nach links und erzeugt in kurzer Zeit eine 
kleine linksgerichtete Zusatzgeschwindigkeit. Damit wird die 
Fluggeschwindigkeit aus del' Langsebene herausgedreht, und 
zwar nach links, so daB der linke Fliigel der voraneilende ist. 
Dieser hat also nach dem eben Ausgefiihrten vergroBerten An
stell winkel und daher vermehrten Auftrieb, und diese Vermehrung 
zusammen mit der Auftriebverminderung des rechten Fliigels 
liefert ein Drehmoment urn die Langsachse, das die linke Flug
zeugseite zu heben sucht. Es wird also in del' Tat durch die 
V-Stellung ein Moment herbeigefiihrt, das del' urspriinglich an
genommellen Verdrehung urn die Langsachse entgegenwirkt. 

Besonders wertvoll wird diese Wirkung, wenn das Flug
zeug in der Kurve liegt und aus irgendeinem Grunde starkere 
Schiefstellung angenommen hat als del' Fliehkraft entspricht 
(Abschn.38). Der UberschuB an Querkraft vergroBert die Ab
lenkung del' Geschwindigkeitsrichtung, erhoht also die Kriim
mung der Kurve, die das Flugzeug beschreibt. Dabei kann 
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unter U mstanden wieder die Schiefstellung zunehmen und, in
dem das so fortgeht, entsteht die oft beobachtete gefiihrliche 
"Trudelbewegung" oder der "Korkzieher". Starke V-Stellung 
der Fliigel schiitzt bis zu einem gewissen Grade vor dem Tru
deln. Gleich wohl werden viele Flugzeuge ohne V-Winkel mit 
ganz glatten TragfHichen gebaut. Dies liegt zum Teil an dem 
Umstand, daB man die VorteiIe der Wendigkeit gegeniiber einem 
doch nicht ausreichenden Grad von automatischer Querstabilitat 
voranstellt, hauptsachlich aber daran, daB man in der (nicht 
automatischen) Stabilisierung durch die Querruder ein praktisch 
ausreichendes Hilfsmittel zur Beherrschung der Querstorungen 
erblickt. Man muB ja auch bedenken, daB, wenn die Anstell· 
winkelvergroBerung iiber einen gewissen Bereich hinausgeht, 
sie keine Vermehrung, sondern sogar Verminderung des Auf· 
triebs hervorrufen kann (die Polarkurve der Fliigel, z. B. Abb.25, 
neigt sich etwas abwarts fiir groBe Werte von a), also die Wir
kung der V-Stellung geradezu umkehrt. 

Das Querruder wirkt in leicht einzusehender Weise 
(vgl. Abschn. 33) dahin, den Auftrieb auf der einen Fliigelseite 
zu vergroBern, auf der andern zu verkleinern. Nimmt man an, 
daB die Querruderflachen bei normalem Flug "neutral" sind, 
also nicht zum Auftrieb beitragen, so ist ihre Wirksamkeit genau 
so zu erklaren wie die eines neutralen Hohen- oder Seiten
ruders. Durch das Betatigen des Steuerrades oder des Kniippels 
erhalt gleichzeitig das eine Querruder positiven, das andere ne· 
gativen Anstell winkel, also das erste Druck von unten, das 
zweite Druck von oben. Sind die Querruder von vornherein 
als tragende Teile der Fliigel ausgebildet, so entstehen durch 
Veranderung der Anstellwinkel entsprechende Zusatzkrafte. 
In jedem Fall kann man die Wirksamkeit so auffassen, als 
ob die eine Fliigelseite (auf der das Querruder positiven An
stell winkel erhalt) vergroBert, die andere verkleinert wiirde. 
Natiirlich ist die Folge, wie schon in Abschnitt 33 ausgefiihrt, 
ein Kraftepaar oder Moment, das das Flugzeug urn seine 
Langsachse zu drehen sucht. Die Anwendung zur Stabilisierung 
besteht einfach darin, daB einer Storung der Flugzeuglage, 
etwa durch eine einseitige Boe, das eben erwahnte Drehmoment 
entgegengestellt wird. Hat man statt der Querruder Flachenver
windung so ist die Wirkung im wesentlichen dieselbe: Es wird 
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der Anstellwinkel des auBeren Fliigelteiles auf der einen Seite 
vergroBert, auf der anderen vermindert. 

Bei Flugzeugen von groBerer Spannweite und kleinerer 
Geschwindigkeit kann das Seitenruder ahnlich wie die Ver
windung oder das Querruder verwendet werden. Wir haben 
ja oben in Abschnitt 38 gehOrt, daB durch Auslegen des Seiten
ruders bis zu einem gewissen Grade eine .Schiefstellung des 
Flugzeuges eingeleitet wird. Wenn nun infolge einer auBeren 
StOrung, etwa einer seitlichen Boe, der eine, z. B. der linke, 
Fliigel sich hebt, so kann man das Seitensteuer nach links aus
treten und dadurch einen gewissen Ausgleich der von auBen 
herriihrenden Schiefstell ung bewirken. Die alten "Tauben " 
konnten fast vollstandig durch das Seitenruder stabilisiert 
werden. Mit dem Fortschreiten zu schnelleren und leistungs
fahigeren Flugzeugen ist ein stetiger Dbergang zu immer 
ausschlieBlicherer Verwendung der Querruder gegeniiber 
den Seitenrudern verbunden, sowohl hinsichtlich der Quer
stabilisierung wie der Seitensteuerung (vgl. Abschn. 38, SchluB). 
Die fiir Sport- und Kampfzwecke gebauten sehr schneIlen und 
kleinen Flugzeuge gestatten die Verwendung der Seitenruder 
fast nur am Boden beim Start. 

Bisher ist vorwiegend von der Querstabilitat im normalen 
Flugbereich die Rede gewesen, und es ist festgesteIlt worden, 
daB durch die V-Form der Fliigel und durch die Querruder 
bzw. durch die Verwindung der Fliigelenden geniigend stabili
sierende Wirkung ausgeiibt wird, falls sich das Flugzeug nicht 
in der Nahe oder schon im Bereich des iiberzogenen Fluges be
findet, in dem sich, wie wir sahen, aIle Wirkungen gerade um
kehren. Denn im iiberzogenem Fluge wirken alle stabilisieren
den Einrichtungen im Sinne einer VergroBerung der Storung; 
das Flugzeug kann mit Dberlagerung des durch die Schief
stellung eingeleiteten Kurvenfluges in die gefahrliche Trudel
bewegung geraten, aus der es sich oft - besonders bei flachem 
Trudeln in geringer Hohe - nicht mehr abfangen laBt. 1m 
iiberzogenen Flugbereich gibt es heute noch keine hinreichende 
Stabilisierung gegen Storungen quer zur Flugrichtung, der Sicher
heitsgrad des Flugzeuges sinkt unmittelbar beim Dberschreiten 
des zur kritischen Kleinstgeschwindigkeit gehorenden Anstell
winkels. Wir haben schon in Abschn. 28 darauf hingewiesen, 
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daB ein Fliegen im iiberzogenen Bereich nur unter sehr merk
wiirdigen Umstanden iiberhaupt moglich ist, hier zeigt sich, daB 
es nebenher gefahrlich ist. Obgleich man aus diesem Grunde 
das Dberziehen, wenn irgend moglich, vermeidet, gibt es doch 
Flugsituationen, wo es sehr vorteilhaft ware zu iiberziehen, z. B. 
kurz vor der Landung (vgl. S. 330). 

Beim praktischen Fliegen - fiir das naturgemiiJ3 diese 
Vortrage keine Anleitung sein wollen oder konnen - treten 
noch mannigfache andere N ebenerscheinungen auf, die sich 
der mit den Elementen der Fluglehre Vertraute zum Teil leicht 
wird erklaren konnen. Liegt beispielsweise ein Flugzeug schrag 
in der Kurve, so haben sich die Achsen der Hohen- und Seiten
ruder auch verdreht, und 
man erkennt, daB infolge
dessen das Hohenruder zu
gleich als Seitenruder, das 
Seitenruder zugleich als 
Hohenruder wirkt. Ein 
Aufziehen des Flugzeuges 
mit dem Hohenruder in 
der Kurve bewirkt eine 
Unterstiitzung, ein Nieder-

o 
Abb. 172. Zusammensetzung der Masse 

mal Gesehwindigkeits-Produkte. 

driicken bewirkt eine Verminderung der Seitenruderwirkung. 
Manche verwickeltere Frage bedarf aber noch eingehenderen 
Studiums, ehe sie vollig als aufgeklart wird gelten konnen. 

Von einer "Kreiselwirkung" der rotierenden Massen 
kann praktisch nur bei Flugzeugen mit Umlaufmotoren ge
sprochen werden. Die Luftschraube allein kommt in ihrem Ein
fiuB, trotz der groBen Umlaufzahl, dem groBen Flugzeuggewicht 
gegeniiber nur wenig in Betracht. Das Wesen der Kreisel
wirkung ist wie das der Fliehkraft aus dem allgemeinen Ge
setz der Meehanik zu erklaren, wonach GroBe und Richtung 
der mit der Masse multiplizierten Beschleunigung (d. i. der 
Anderung der mit der Masse multiplizierten Geschwindig
keit) stets mit der GroBe und Richtung der resultieren
den Kraft zusammenfallen muB. Dabei gilt sowohl fUr Ge
schwindigkeiten wie fur Beschleunigungen dasselbe Additions
gesetz (Parallelogramm-Gesetz, geometrische Addition) wie fur 
Krafte. 
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N ehmen wir an, der vorn liegende Motor laufe in dem 
Sinne, der dem dahinter sitzenden Fuhrer als Drehung im 
Uhrzeigersinn (also rechts herum) erscheint. Dann haben die 
einzelnen rotierenden Teile - wir konnen etwa die sieben 
Zylinder des Umlaufmotors, Abb. 172, als Reprasentanten fur 
aHe Teile des Motors und der Luftschraube nehmen - tangen
tielle Geschwindigkeiten, die mit der Masse multipliziert und 
mit ihren Anfangs- und Endpunkten aneinandergefugt wohl ein 
geschlossenes Vieleck, also die Resultierende null ergeben (vgl. 
Abb. 172, die vom Standpunkt eines vor dem Flugzeug stehen

f'eJlol'aesJm,Pulses 
WI' del' J'IPru/7g' 

Abb.173. 
Zusammensetzung der ImpulsgriiBen. 

den Beschauers gezeichnet 
ist). Trotzdem wurden sie
ben Krafte" die so liegen, 
wie diese sieben Masse-Ge-
schwindigkeits-Produkte, 

kein Gleichgewichts-System 
bilden, da ja ihr Moment 
in bezug auf die Luftschrau
benachse nicht null ist. Das 
Moment wirkt im Drehsinn 
des Motors um die Luft
schraubenachse und kann 
durch einen in diese Achse 
hineingelegten, von hin
ten nach vorn weisenden 
Vektor dargestellt werden 
(Abb. 173)_ Dieser Vektor 

liefert fur den rotierenden Korper den sog. "Impuls", oder das 
Moment der mit den Massen multiplizierten Geschwindigkeiten. 
Nun werde auf das ganze Flugzeug etwa durch Wirkung des 
Hohenruders und des Luftschraubenzuges ein derartiges Dreh
moment ausgeubt, daB der Schwanz sich hebt (wie dies z_ B. 
beim Start der Fall ist). Dieses Moment erscheint vom rechten 
Flugel aus gesehen im Uhrzeigersinn drehend, wird also in ent
sprechender Weise wie das obenerwahnte Moment durch einen 
von rechts nach links weisenden, der wagrechten Querachse 
parallel en Vektor (Abb. 173) dargestellt. Da die Kraft immer 
der Geschwindigkeitsanderung entspricht, muE man den jetzt 
konstruierten, von den auBeren Kraften herruhrenden Vektor 
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zu dem fruheren "Impuls"-Vektor hinzufugen, urn den neuen 
nach Einwirkung der drehenden Krafte geltenden "Impuls" 
zu erhalten. Dieser liegt, wie die Abbildung zeigt, jetzt gegen 
den ursprunglichen etwas nach links gedreht: in diese Lage 
sucht sich die Luftschraubenachse einzustellen. Mit 
anderen Worten: Beim Reben des Schwanzes sucht sich das 
Flugzeug infolge der "Kreiselwirkung" mit seiner Spitze nach 
links zu drehen. In derselben Weise kann man die Wirkung der 
rotierenden Massen auch bei jeder anderen Steuerbewegung be
stimmen. Dreht man z. B. den Schwanz nach links, urn in die 
Rechtskurve zu gehen, so sucht die Spitze zu tau chen, 
in der Linkskurve sucht sich die Spitze zu heben. 

Sehr oft hort man von " Erfindungen " die beabsichtigen, ein 
Flugzeug durch Kreiselwirkung 
stabil zu machen. Die Erfinder 
gehen zumeist von der naiven An
sicht aus, daB eine rotierende Masse 
jeder Anderung der Achsenrichtung 
einen Widerstand entgegensetzt. 
Nach dem, was wir eben gehort 
haben, ist es ganz klar, daB durch 
einen fest eingebauten Kreisel (wo- Abb. 174. Schiffskreisel. 
fur ja der Umlaufmotor und stets 
die Luftschraube anzusehen sind) keine stabilisierende Wirkung 
hervorgebracht wird. Die rotierende Masse bewirkt nur, daB 
ein Teil der Energie, die dem Flugzeug in Form einer anfang
lichen Drehung urn die Querachse zugefiihrt wird, sich in eine 
Drehung urn die Lotachse verwandelt usf. Will man eine 
dampfende Wirkung hervorrufen, so muB man etwa zu der 
bekannten in Abb.174 angedeuteten Anordnung des Schiffs
kreisels greifen. Rier ist der rotierende Korper C in einem 
urn die Wagrechte drehbaren Rahmen A gelagert. Der Korper 
B, der die Lager fiir A tragt, ist mit dem Schiffs- odor Flug
zeugkorper fest verbunden. Die Abbildung stellt die Lage des 
Kreisels im Schiffskorper dar, fur ein Flugzeug ware sie urn 
90 0 zu drehen, wenn man Stabilisierung gegen Langsschwingun
gen anstrebt. Hebt sich der Schwanz des Flugzeuges, so wird 
sich nach dem oben Gesagten der Rahmen A (dessen Dreh
achse also lotrecht zu denken ist) in seinen Zapfen linksherum 
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zu drehen suchen. Eine Auf- und Abbewegung des Flugzeuges 
urn die Querachse hii.tte sonach eine Schwingung des Rahmens A 
in seinen Zapfen zur Folge. Man kann nun Vorkehrungen 
treffen, urn diese Schwingung - eine Relativbewegung der 
Kreiselaufhangung gegeniiber dem Flugzeug - abzubremsen, 
und hat damit tatsachlich ein Mittel, um wenigstens einen 
Teil der von auBen zugefiihrten Schwingungsenergie zu ver
nichten. Derartige Einrichtungen sind bei groBen Ozean
dampfern gelegentlich erprobt worden, fiir Flugzeuge erscheinen 
sie in Anbetracht der sehr unvollkommenen Wirkung als zu 
schwer und zu kompliziert. - Die landlaufige Ansicht iiber die 
stabilisierende Kreiselwirkung bedarf jedenfalls, wie man sieht, 
sehr weitgehender Korrektur. 

Dberhaupt haben sich wohl mit keiner andern Frage 
des Flugzeugbaues unberufene Kopfe so viel beschaftigt, wie 
mit der Stabilitat der Flugzeuge. Immer wieder tauchen 
irgendwelche Projekte zur Stabilisierung, sei es mittels Kreisel 
oder mittels Pendel, mittels FiihlBachen oder ahnlicher Ele
mente, auf. Keines dieser "kiinstlichen" Stabilisierungsmittel 
hat sich iill Verlaufe der nun schon jahrzehntelangen Bugtech
nischen Entwicklung praktisch bewahrt. All den Vorschlagen 
liegt die Vorstellung zugrunde, daB die Flugunfalle, von denen 
man von Zeit zu Zeit hort, eine Folge der Instabilitat der be
tre£fenden Flugzeuge sind. Das ist aber durchaus irrig, und 
sicherlich weisen Flugzeugtypen, die grundsatzlich unBtabil sind, 
keine wesentlich hoheren Unfallziffern auf, als andere mit groBen 
StabilisationsBachen. Man wird das verstehen, wenn man be
denkt, daB die fortlaufende Stabilisierung des Flugzeuges Sache 
des Fiihrers ist und daB die Instinkte zur Erhaltung der Sta
bilitat dem Menschen angeboren sind: Nicht nur das Fahren 
auf dem Zweirad, auch der aufrechte menschliche Gang ist eine Be
wegungsform ohne Querstabilitat. Soweit iiberhaupt Flugunfalle 
mit Gleichgewichtsfragen in Zusammenhang gebracht werden 
konnen, handelt es' sich stets um Storungen von ungewohnlicher 
Starke, z. B. bei Sturm oder bei Versagen irgendwelcher Teile. In 
solch kritischen Fallen kann aber das Heil unmoglich von einer 
mechanischen Einrichtung erwartet werden. Hier muB der Flug
zeugfiihrerseine Eignung bewahren, indem er mit der Einsicht 
in das Wesen der Sache Mut und Geschicklichkeit verbindet. 
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VIII. Abflug und Landung. 

41. Fahrgestell und Sporn, Schwimmer, Flugboot. 

Wir haben bisher die Eigenschaften und Bewegungszustande 
eines Flugzeuges, losgelost von allen Beziehungen zur festen Erde, 
besprochen. Denn beim gleichformigen Wagrechtflug, beim 
Steigen, Sinken und Bogenfliegen, beim Eintritt und Ausgleich 
von Storungen, in all diesen Fallen gelangt das Flugzeug nur 
mit der umgebenden Luftmenge in Wechselwirkung. Ob und 
wie die Luft sich der Erde gegeniiber bewegt, bleibt dabei 
auBer Betracht (vgl. hierzu Abschn. 46 u. 47), nur in der Schwere
wirkung, die aber von Lage und Bewegungszustand der Korper 
ganz unabhangig ist, auBert sich der EinfluB der Erdmasse. In 
unmittelbare Beziehung zur Erde tritt jedoch ein Flugzeug in 
dreifacher Weise: Vor Beginn eines jeden Fluges muB noch 
auf dem Boden der Bewegungszustand hergestellt werden, der 
einem ansteigenden Flug (Abschn. 28) entspricht, am Ende 
des Fluges muB das Flugzeug allmahlich in den Ruhezustand 
iibergehen, endlich muB wahrend des Fluges ein vorgeschriebener 
Weg gegeniiber der Erde eingehalten werden; solI das Flug
zeug praktisch iiberhaupt verwendbar sein. Von diesen drei Auf
gaben wollen wir in diesem Kapitel die beiden ersten behan
deln, indem wir von Abflug und Landung sprechen; auf die 
Fragen der Kurshaltung gegeniiber der Erde kommen wir im 
letzten Kapitel zuriick. 

Die ersten Flugzeuge der Briider Wright bedurften zum 
AbBug von der Erde einer besonderen Einrichtung, die an der 
AbBugstelle zuriickblieb. Sie bestand in einem sog. Katapult, 
der durch die freiwerdende Energie eines aufgezogenen und 
dann herabfallenden Gewiehtes dem Flugzeug eine gewisse An
fangsgesehwindigkeit erteilte. Mit dieser Gesehwindigkeit begann 
das Flugzeug seinen Anlauf, bei dem es dureh die Wirkung 
des Propeller.t.uges allmahlieh in den Zustand kam, der das 
Verlassen des Bodens ermoglichte. Sehr bald hat man 
diese "kiinstliche" Bewegungseinleitung als iiberBiissig erkannt. 
Heute starten ausnahmslos aIle Flugzeuge zu Wasser und zu 
Lande aus eigener Kraft. Nur beim Abflug von Schiffen aus 
und gelegentlich bei Segelfliigen finden Katapulte noch Ver-

Mises, Fluglehre. 4. Aufl. 20 
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wendung. Urn die Bewegungsvorgange, die beim Abfluge auf
treten, zu verstehen, miissen wir uns nun zunachst die der Be
wegung am Boden dienenden Teile der heutigen Flugzeuge, 
das Fahrgestell und die Schwanzkufe, ansehen. 

Die bei Landflugzeugen durchaus allgemeine Anordnung 
zeigt unsere Abb. 175. Das Fahrgestell besteht meist aus zwei, 
seltener mehr Radern, die an einer Achse, oder an mehreren 
in einer Geraden liegenden Achsen, laufen. Jedenfalls bietet 
das Fahrgestell, im Langsschnitt gesehen, dem Flugzeug nur 
e i n e n Unterstiitzungspunkt, der stets urn eine gewisse 
Strecke v 0 r dem Schwerpunkt liegt. Steht das Flugzeug am 
Boden, so findet es einen zweiten Unterstiitzungspunkt am 

Abb. 175. Normale Fahrgestell-Anordnung. 

Schwanzende, in dem sog. Sporn oder der Schwanzkufe. Dies 
ist ein geeignet geformtes Gleitstiick, das mit einem elastischen 
Zwischenglied an den Rumpf anschlieBt. Die Spornkufe bremst 
dadurch, daB sie sich in den Boden eingrabt, den Auslauf des 
Flugzeugs, was bei groBen Verkehrsflugzeugen mit langer Aus
laufstrecke von Wichtigkeit ist. Andererseits ist die Verwendung 
von tief furchenden Schwanzkufen im Interesse der Flugplatz
schonung nicht moglich, will man bei dem heute schon sehr 
regen Flugverkehr auf den Flugplatzen die Flache des An- und 
Auslaufgebietes in gutem Zustand erhalten. Man hat deshalb 
zuerst versucht, die Schwanzkufe durch ein Spornrad mit Bremse 
zu ersetzen. Auf diese Weise erzielte man die gleiche Wirkung, 
ohne den Flugplatz zu beschadigen. Heute wird allerdings durch
gangig die Bremswirkung auf die Laufrader ausgeiibt, und die 
Form der Schwanzkufe so gewahlt, daB sie beim Gleiten die 
Flache nicht beschadigt. Es gibt auch urn das Spornende 
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drehbare Spornkufen, die sich automatisch dem jeweiligen Boden
profil anpassen 1). Die Lange der Schwanzkufe wird so gewahlt, 
daB bei ruhendem Flugzeug die Motorachse einen verhaltnis
maBig steilen Winkel von etwa 15° oder dariiber mit der Wag
rechten bildet, damit im Augenblick des Abfluges der Sporn 
keinesfalls mehr den Boden beriihrt. Besitzt das Flugzeug, wie es 
hie und da der Fall ist, noch ein sog. StoBrad (Abb.176), d.h. ein 
Rad mi t einer vor dem eigent· 
lichen Fahrgestell liegenden 
Achse, so ist diese stets so an
geordnet, daB das StoBrad 
nicht zugleich mit dem Sporn 
den Boden beriihrt, sondern 
erst, sobald der Sporn so weit 

~ I' ,. J 

Abb. 176. Fahrgestell mit StoBrad. 

gehoben ist, daB die Motorachse mindcstens wagrecht, besser et
was abwarts geneigt liegt. Das StoBrad hat nur den Zweck, bei 
etwaigen ungiinstigen Landungen das Vorniiberkippen des Flug
zeuges, das "Kopfstehen", zu verhindern. Zu demselben Zwecke 
wurden; namentlich friiher, oft Gleitkufen seitlich neben dem 
FahrgesteH, Abb.177 (Farman), oder vorn an der Spitze des 
Rumpfes angebracht. Bei Besprechung des Anlaufvorganges 
k6nnen diese Hilfseinrichtungen auBer acht gelassen werden, 
da sie beim normalen Betrieb 
nicht zur Wirkung kommen. 

Die in Abo. 175 ange
deutete SteHung kann das 
.Flugzeug in der Regel nicht 
mehr einnehmen, sobald der 
Motor in vollem Gang ist, 

Abb. 177. Fahrgestell mit Kufe. 

ohne daB das Schwanzende durch eine auBere Kraft nieder
gedriickt wird. Denn werden VOl' die Rader, um die Fort
bewegung zu hind ern, Hemmschuhe gelegt, so sucht der Luft
schraubenzug Z mit dem Moment z· h (h = senkrechter Ab
stand des Unterstiitzungspunktes von del' Langsachse des Flug
zeuges), das Flugzeug um den vorderen Au£lagerpunkt zu drehen. 
Das del' Drehung entgegenwirkende Moment del' Schwere, das 
als Produkt des Gewichtes G in den Abstand s (Abb.175) ge-

') F. Michael, Versuche mit einer neuen Spornform fiir Flugzeuge. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1929, S. 329. 

20* 



308 Abflug und Landung. 

messen wird, ist infolge entsprechender Wahl des Abstandes 8 

in der Regel kleiner als das Moment des Propellerzuges. Nimmt 
man an, daB die Zugkraft der Luftschraube am Stand etwa 
ein Drittel des Gewichtes, die Rohe h der Schraubenachse 
iiber dem Boden (in wagrechter Lage des Flugzeuges) etwa 
1,80 m betragt, so folgt, daB bei einem Abstand 8 = 0,6 m 
gerade Gleichgewicht bestehen wiirde. Bei den neueren, raschen 
Flugzeugen wird das Fahrgestell oIt viel weiter YorgeEChoben, 
weil dies beim Landen Vorteile bietet. 1mmer aber pflegt bei 
w agr e c h t e r SteHung des Rumpfes das Moment des Luftschrauben-

Abb. 178. Fahrgestellformen. 

zuges zu iiberwiegen, also die Strecke 8' in Abb. 175 kleiner zu 
sein als die in obigem Beispiel mit 0,6 m berechnete GroBe. 
Bei wagrechter Lage der Motorachse ist Z· h - G . 8' das Mo
ment, mit dem der Luftschraubenzug das Flugzeug um den Unter
stiitzungspunkt zu drehen sucht. 

Von der Entfernung 8 hangt die GroBe des sog. Sporn
druckes, d. i. des Gewichtsanteils, der auf dem Sporn ruht, 
abo 1st l ·die Entfernung des Spornauflagerpunktes yom Schwer-

punkt, so entfallt der Teil +8 des Gewichtes auf den 
8 l 

Sporn, also Z. B. bei l = 5 m, 8 = 0,50 m rund ein Zehntel 
des Gewichtes (vgl. auch Abschn. 34). 
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Bei der konstruktiven Ausfiihrung des FahrgesteUs wird in 
neuerer Zeit besonders stark darauf geachtet, seinen schadlichen 
Widerstand niedrig zu halten. Man vermeidet daher meistens die 
durchlaufende Achse und verlegt die erforderliche Federung in 
das Innere des Rumpfes oder in das Rad. Die Stirnansicht 
neuzeitlicher Ausfiihrungen von Fahrgestellen zeigt Abb. 178. 

Die Rader des Fahrwerks sind heute 
in der Mehrzahl, bei schneUen Verkehrsflug
zeugen fast durchgangig, mit einer so tief 
reichenden Verschalung von der Gestalt 
eines Stromlinienkorpers versehen, daB ein 
RoUen gerade noch moglich, der schadliche 

Abb. 179. Verschalte 
Fahrgestellrader. 

Widerstand aber praktisch auf Null gesunken ist (Abb. 17!J). 
Eine noch durchgreifendere Verbesserung stellt das versenkbare 
Fahrgestell dar. Die Bestrebungen, sich von den schadlichen 
Widerstanden des Fahrgestells freizumachen, gehen schon weit 
zuriick. Gegen Ende des Krieges versuchte man eine kleine 
Kampf- und Beobachtungsmaschine, den "Sperry-Messenger", 
der nach dem Start sein Fahrgestell abwerfen konnte und dann 
ohne Fahrgestell landete. Neuere Konstruktionen sehen einzieh
bare Fahrgestelle vor, die durch einen vom Fiihrer betatigten 
Mechanismus fiir die Zeit des Fluges ganz in den Rumpf hinein
gezogen werden konnen. (S. auch weiter unten: Wasserflugzeuge.) 

Abb. 180. Wasserflugzeug. 

SolI ein Flugzeug nicht vom Lande, sondern vom Wasser 
abfliegen, so muB es naturgemaB Einrichtungen erhalten, die 
es zum Schwimmen befahigen. Es sind zwei grundsatzlich ver
schiedene Losungen dieser Aufgabe durchgefiihrt worden. Die 
eine, das sog. Wasserflugzeug, besteht darin, daB an Stelle 
der Fahrgestellrader und des Spornes geeignet geformte, ge
schlossene Schwimmkorper angeordnet werden (Abb.180). 
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Manchmal erhiilt ein solches Wasserflugzeug noch neben den 
Schwimmern ein hochziehbares Landfahrgestell, so daB es auch 
zu Land abftiegen und niedergehen kann; die Rader miissen, 
wenn yom Wasser abgeflogen wird, so hoch gezogen werden, 
daB sie den Schwimmwiderstand nicht unniitz erh6hen. Neuer
dings werden auch, insbesondere bei Landftugbooten, sog. Flug
boot-Amphibien, versenkbare Fahrgestelle verwendet, die be
wegliche Gelenke besitzen und so in den Rumpf eingezogen 
werden konnen, daB die auBere Radflache einen Teil der Rumpf
wand bildet. Die in neuerer Zeit allgemeiner zur Geltung ge
kommene Losung steUt das sog. Flugboot dar, das in Abb. 181 
schematisch dargestellt ist. Rier ist der Rumpf des Landflug-

- ----- -- . _ ----=--=- ---:-_=-= - ~~ s - ==--=- -= _- -=- _::- =-= __ --= 
Abb. 181. Flugboot. 

zeuges als Wasserboot ausgebildet, die Tragflachen, der Motor 
und das Leitwerk Eegen entsprechend hoch dariiber. Wahrend 
man bisher in der Regel }'lugboote mit ftacher Kielung be
nutzte, die den Vorzug groBerer Stabilitat beim Starten, beson
ders im Seegang, haben, ist man heute dazu iibergegangen, 
maBig und stark gekielte Flugboote zu konst.ruieren, da sich 
bei den allmahlich sehr gesteigerten Fluggeschwindigkeiten die 
Landung flach gekielter Flugboote nicht immer mit der notigen 
Sicherheit durchfiihren la!3t. Stark gekielte Boote, die natur
gemliB e.ine groBere Neigung haben, seitlichen Schwankungen 
nachzugeben, werden an der Unterseite der Fliigelenden mit 
Hilfsschwimmern ausgestattet, die ein Tauchen des Fliigels bei 
seitlichem Kippen verhindern. Gelegentlich werden die Fliigel
spitzen selbst als Schwimmkasten ausgebildet. Ganz ahnlich wie 
bei Schiffskorpern ist auch bei Flugbooten durch Zellenteilung 
des Rumpfes oft dafiir Sorge getragen, daB bei Leckwerden 



41. Fahrgestell und Sporn, Schwimmer, Flugboot. 311 

immer nur eine oder wenige Zellen vollaufen, damit das Boot 
seine Schwimmfahigkeit nicht gleich verliert. 

Friiher hat man es immer als einen Nachteil angesehen, 
das gesamte Triebwerk aus dem Vorderteil des Rumpfes iiber 
die Tragflache hinauf zu verlegen, was bei Flugbooten unerlaB
lich ist. Es hat sich aber gezeigt, daB diese Motoranordnung 

Abb. 182. Neueres Wasserflugzeug: Heinkel-Tiefdecker. 

eine Reihe von V orteilen bietet, die nicht zu unterschatzen sind. 
Den schadlichen Widerstand, welcher durch die Aufstellung 
auBerhalb des Rumpfes hinzukommt, iiberwiegt bei weitem der 
aerodynamische Gewinn, den man aus dem ungestorten Verlauf 
des Schraubenstrahls fUr eine gute Ausbildung der Stromlinien 
und fUr ein sicheres Arbeiten des Leitwerkes zieht. Freilich ist 
die Unzuganglichkeit des Triebwerkes bei Motordefekten ein 
nicht leicht auszugleichender Nachteil der hochgelegten Luft
schraube. 
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Fiir die kOllstruktive AU8gestaltung der Schwimmeinrich
tung ist neben dem Gesichtspunkt moglichst geringen Luft
und Wasserwiderstandes vor aHem der der Seetiichtigkeit 
maBgebend. Man versteht darunter die Eignung des Flugzeuges, 
unter Umstanden auch langere Fahrten auf Wasser zu machen 
und vor aHem die, auch bei schwerer See abBiegen und nieder
gehen zu k6nnen. Die Abb. 182 und 183 zeigen neuere be
wahrte Ausfiihrungsformen eines WasserBugzeuges (Heinkel
Tiefdecker 1») und eines Flugbootes (Dornier-LibeHe). 

___ --=:-____ -==c_-_-_______ --_ -_ 

- - - - ----==~~ 

Abb. 183. Neueres Flugboot. 

42. Der Abflugvorgang. 
U m den mechanischen V organg, das Kraftespiel und den 

Bewegungsverlauf, beim Abftug eines Flugzeuges yom Land 
oder yom Wasser zu verstehen, zerlegen wir ihn in zwei Teile. 

Der erste Teil des AbBugvorganges yom Land besteht darin, 
daB das Flugzeug bei allmahlich eingeschaltetem Motor, mit 
den Radern roHend und mit der Schwanzkufe schleifend, sich in 
Bewegung setzt. Je nachdem, wie die Lage der Rader gewahlt 
wurde, hebt sich hierbei der Sporn entweder schon infolge 
des Luftschraubenzuges yom Boden ab, oder es bedarf hierzu 
noch einer Betatigung des H6hensteuers, das ja, sobald nur 
einige Geschwindigkeit vorhanden ist, so wirkt wie im Fluge, 
wenn auch nur in geringerem MaBe. Man muB aber be
achten, daB bei dem rollenden Flugzeug das Kraftespiel schon 
ein anderes ist als bei dem am Platz festgehaltenen. Selbst 
wenn angenommen wird, daB zunachst noch keine nennens
werten Luftkrafte auf die Tragftache wirken, und daB auch 

1) Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930, S.400. 
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die Abnahme der Zugkraft mit wachsender Geschwindigkeit (Ab
schnitt 26) noch nicht wesentlich zur Geltung kommt, so andert 
sich doch eines: Das Moment, das den Schwanz zu heben 
sucht, wird nicht mehr durch den vollen Propellerzug bestimmt, 
sondern nur durch die Gegenkraft, die als Reibung am Boden die 
Rader und den Sporn bremst. Die Reibung betragt einen Bruch
teil des Gewichtes - wir konnen schreiben: k· G, indem wir mit k 
die "Reibungszahl" des Bodens bezeichnen - und ist sicher klei
ner als die Zugkraft der Luftschraube, wenn iiberhaupt ein Start 
rnoglich sein soll. Del' 'OberschuB Z - kG wird zur Beschleulli-

Irq 

StlO 

J{}{J 
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to fI(I l/ /77/sA-

Abb. 184. KrafteverhiHtnisse beirn Anlauf. 

gung des Flugzeuges verbraucht, und nul' das Moment k· G· hi, nicht 
Z· h' wie im Ruhezustande, wobei hi die Hohe des Schwerpunktes 
iiber dern Boden ist, wirkt auf ein Heben des Schwanzes hin. 

Hat sich einmal del' Schwanz yom Boden abgehoben, so be
ginnt der zweite Teil des Abflugvorganges, der eigentliche 
Anlauf, bei dem das Flugzeug in der fUr den Flug geeigneten 
Stellung allmahlich die zurn Flug erforderliche Geschwindigkeit 
erhiUt. Wir konnen ann ehmen, daB del' Anstellwinkel, mit dem die 
Tragflache dabei gegen die Fahrtrichtung steht, (unter dem Ein
fluB des Hohensteuers) unveranderlich bleibt und jenen Wert be
sitzt, del' einem Zustand steilen Steigfluges entspricht. Auch soIl 
del' Motor bereits von eingeschaltet sain. Unter diesen Voraus
setzungen laBt sich del' Anlaufvorgang sehr gut an Hand der in 
den Abschnitten 27 und 28 verwendeten Diagramme verfolgen. 

In Abb. 184 sind die beiden Linien I und II der "erforder
lichen" und del' "verfiigbaren" Zugkraft, wie sie del' Abb. 122 
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des sechsten Kapitels entsprechen, fiir das Flugzeug, dessen An
lauf untersucht werden solI, wiedergegeben, ferner ist eine wag
rechte Gerade in der Rohe k· G = Gewicht mal Reibungszahl 
eingezeichnet. Solange das Flugzeug noch keine nennenswerte 
Geschwindigkeit hat, stellt, wie schon erwahnt, die Differenz 
Z2 - k· G, (oben nannten wir sie einfacher Z - k· G) also das 
zwischen der Linie II und der Wagrechten liegende Ordinatenstiick 
den zur Beschleunigung des Flugzeuges dienenden KraftiiberschuB 
dar. Mit zunehmender Geschwindigkeit gewinnen nun zwei 
weitere Krafte EinfluB auf die BeschleunigungsgroBe. Der Luft
widerstand W (schadlicher Widerstand und Tragflachenriicktrieb) 
ist unmittelbar von dem KraftiiberschuB abzuziehen; andrer
seits wird durch den allmahlich entstehenden Auftrieb A der 
Auflagerdruck der Rader herabgesetzt und dadurch mittelbar 
die Reibungskraft k· G urn den Betrag k· A vermindert. Die 
resultierende Kraft hat somit die GroBe 

Z2 -kG-W+kA=Z2 - W-k(G-A). 

Auftrieb und Widerstand andern sich mit derGeschwindigkeit, 
und da wir konstanten Anstellwinkel vorausgesetzt haben, sind 
die zugehorigen Beiwerte auch konstant, so daB A und W ein
fach dem Quadrat der Geschwindigkeit proportional wachsen. 
In unserer Abb. 184 muss en daher sowohl W als k· A durch 
Parabeln dargestellt werden (da eine Parabel durch die Eigen
schaft definiert ist, daB ihre Ordinaten dem Quadrat der Ab
szissen proportional sind). Die Parabel, die den Verlauf von W 
angibt, schneidet in einem bestimmten Punkt P die Linie I 
der "erforderIichen Zugkraft". Sobald die Geschwindigkeit, 
die der Abszisse von P entspricht, erreicht ist, befindet sich das 
Flugzeug in einem Zustand, der ein Fliegen gestattet, und zwar 
jenes Fliegen, das nach unseren Dberlegungen im fiinften Kapitel 
durch die Lage des Punktes P auf der Linie I genau bestimmt 
wird. Da wir den Flug nur durch eine Steigbewegung ein
leiten konnen, muB sich P innerhalb des in Abb. 122 schraffierten 
Bereiches befinden, weil nur dieser die verschiedenen Moglich
keiten des Steigens umfaBt. Bei derselben Abszisse aber, 
bei der die W- Parabel die Linie I trifft, schneidet die k· A
Linie die Wagrechte in del' Rohe k· G. Denn daB wir einen 
Flugzustand erreicht haben, heiBt ja nichts anderes, als daB 
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der Auftrieb (annahernd) gleich dem Gewicht ist. Fiir den ganzen 
Anlaufvorgang stellt somit das jeweilige Ordinatenstiick zwischen 
der Linie II und der Wagrechten in der Rohe k· G, vermindert 
um das Ordinatenstiick zwischen den beiden in Abb.184 ein
gezeichneten Parabeln, die GroBe des Kraftiiberschusses dar. 
Am Schlusse hat wegen A == G und W = Zl der KraftiiberschuB 
einfach den Wert Z2 - Zl: mit diesem Augenblick ist der Ab
flugvorgang beendet und es beginnt das eigentliche Fliegen. 

Die vorstehende Betrachtung kann dazu dienen, den EinfluB 
verschiedener U mstande, z. B. einer Veranderung der Reibungszahl 
oder einer andern Wahl des Anstellwinkels beim Anlauf, zu 
studieren. Es ist selbstverstand
lich, daB jede VergroBerung der 
Reibung den KraftiiberschuB 
vermindert, also den Anlauf un-

t?5 

giinstiger gestaltet. Dagegen ist ~-F-=r::...=..:=-=h~~~~ 0,36 
es nicht ohne weiteres richtig, 
daB man durch Verringerung 
des Anstell winkels (wodurch der 
Widerstand vermindert werden t{1 

solI) den Anlauf befordert, da 
ja die Entlastung der Rader 
durch den Auftrieb zugleich 
auch geringer wird. MiBt man 
fiir jede Abszisse die beiden in 

Abb. 185. Ermittlung der Anlauf
zeit und des Anlaufweges. 

Betracht kommenden Ordinatenstiicke, subtrahiert sie, bestimmt 
mittels Division durch die Flugzeugmasse G: g die Beschleuni
gung und tragt deren reziproken Wert zu dem Geschwindig
keitswert v als Abszisse auf, so erhiilt man (Abb.185) eine 
Linie, mit deren Rilfe man, wie aus dem Begriff der Be
schleunigung folgt, die Anlaufzeit berechnen kann. Die in 
Abb. 185 schraffierte Flache gibt unmittelbar ein MaB fiir 
die Anlauheit 1), wenn man die Grundlinie des flachen-

1) Denn ein Flachenstreifen zwischen zwei nahe benachbarten Ab
szissen steIlt das Produkt aus der Geschwindigkeitsanderung (Basis des 
Flachenstreifens) und dem Quotienten Zeit durch Geschwindigkeitsande
rung (Hohe des Streifens = reziproker Wert der Beschleunigung) dar, 
also die ZeitgroBe, in der die Geschwindigkeit vom 'Anfangswert der Ab
szissen zum Endwert anwachst. 
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gleichen Rechtecks im MaBstab der A bszissen, die Hohe in 
dem der Ordinaten abliest. In unserm Beispiel, in dem ein 
Flugzeuggewicht G = 900 kg, eine Reibungszahl k = 0,05 
(feuchter Wiesengrund oder dergleichen) angenommen wurde, 
haben wir etwa bei v = 20 m/sck in Abb. 184 abgelesen: 
Z2 - k· G = 280 kg, W - k·A = 45 kg, daher Differenz 235 kg, 
Beschleunigung 235: 92 = 2,55 mJsek2 (weil Masse = 900: 9,81 
= 92), ihr reziproker Wert 1: 2,55 = 0,394 sek2jm. Diese GroBe 
ist bei der Abszisse v= 20 in Abb.185 aufgetragen und in gleicher 
Weise die ganze Linie entworfen worden. Das dem schraffierten 
Bereich fliichengleiche Rechteck hat eine Grundlinie von 27, 
eine Hohe von 0,36 Einheiten, folglich ist die Anlaufzeit 
27.0,36 = 9,7 Sek. Auch die Anlaufstrecke laBt sich aus der 
Abb. 185 entnehmen. Man hat nur die gefundene Anlaufzeit 
mit der mittleren Geschwindigkeit zu multiplizieren, und diese 
ist nichts anderes als die Abszisse des Schwerpunktes der 
schraffierten Flache 1). In unserm Beispiel liegt der Schwerpunkt 
ungefahr bei v = 14,9 mjsek, daher ist die Anlaufstrecke 
9,7 sek·14,9 mjsek = 144 m. V"ber die Abkiirzung der Anlauf
strecke durch Anwendung besonderer Kunstgriffe sprechen wir 
noch weiter unten. 

Wird bei Wind gestartet, so andern sich die vorstehenden 
V"berlegungen. Denn die fUr den Flug notwendige Geschwindig
keit muB gegeniiber dem Wind vorhanden sein, wah rend 
die Beschleunigung gegeniiber der Erde zu mess en ist. 
Man sucht nun praktisch den Anlauf stets in der Richtung 
gegen den Wind zu nehmen. In diesem Fall ist, wenn w die 
GroBe der Windgeschwindigkeit, die sog. Windstarke, be
zeichnet, an unserer Ableitung nichts weiter zu andern, als 
daB der Anlaufvorgang nicht mit der Geschwindigkeit null, 
sondern mit der Geschwindigkeit w beginnt. Anlaufzeit und An
laufweg verkiirzen sich entsprechend, indem man in Abb.185 
FlachengroBe und Schwerpunktsabstand nicht von der ganzen 
schraffierten Ji'lache, sondern nur von dem Teil, der rechts von 
der Abszisse w liegt, zu rechnen hat. Nimmt man in unserm 

1) Denn Sohwerpunktsabstand mal Gesamtflaohe gibt das statische 
Moment, dieses aber bedeutet soviet wie nochmalige Integration (Flachen
bildung), fiihrt also von der Zeit,Geschwindigkeitskurve zur Zeit/Weg
kurve. 
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Beispiel eine Wind starke von 5 mjsek an, so ermaJ3igt sieh die 
Anlaufzeit auf 8,3 sek, del' Anlaufweg auf 95 m (in Abb. 185 ge
strichelt eingetragene Linien). 

Hat man Riickenwind beim Abflug, was nach Moglieh
keit vermieden wird, so kann von einem Anlauf mit kon
stantem Anstellwinkel keine Rede sein, da zu Beginn del' 
Anstellwinkel jedenfalls negativ ist. Erst von dem Augen
blick an, in dem die Eigengeschwindigkeit die Windstarke 
erreicht, treten dieselben Verhaltnisse ein, wie wir sie oben 
besprochen haben. Beim Start mit Seitenwind muB del' Fiihrer 
die Verwindung betatigen, um ein Kippen des Flugzeuges urn 
die Langsachse zu verhindern. Die hier auftretenden ver
wiekelten Beziehungen entziehen sieh del' einfachen Berechnung. 

Praktisch hat beim Anlaufvorgang del' Flugzeugfiihrer fiir 
die Einhaltung del' geraden Anlaufbahn und des richtigen 
Anstellwinkels zu sorgen. Das erstere erreieht er unmittel
bar dureh Betatigung des Seitenruders; seItener erhalten Flug
zeuge lenkbare Fahrgestellrader, deren Lenkung mit dem FuB
hebel des Seitensteuers oft zwanglaufig verbunden ist. Urn den 
Anstellwinkel einzuhalten, ist in del' Regel ein maBiges Vor
driicken des Hohensteuers erforderlich, da die Kraft, die wah
rend des Anlaufens zu den in del' Luft wirkenden hinzutritt, 
namlieh die Resultierende aus Auflagerdruek G - A und Rei
bung k (G - A) meist VOl' dem Schwerpunkt vorbeigeht (Abb.17 5), 
also ein den Schwanz belastendes Moment ergibt. Wann die 
fiir den Aufstieg erforderliehe Geschwindigkeit erreieht ist, 
merkt del' Fiihrer unschwer an dem leiehten Abheben und 
LoslOsen des Flugzeuges vom Boden. Denn sobald kein Auf
lagerdruck mehr da ist, folgen die Rader nicht mehr den 
Unebenheiten des Bodens, sondern hiipfen leieht iiber Mulden 
hinweg. In dies em Augenblick wird dureh Aufziehen des Hohen
steuers das Flugzeug etwas aufgeriehtet, worauf man sofort, 
um nicht an Gesehwindigkeit zu verlieren, vordriickt und, 
wenigstens fiir eine ganz kurze Streeke, W agrechtfl ug einstellt. 

Ein geiibter Flugzeugfiihrer wird gegeniiber dem bier be
sehriebenen normalen odeI' "sehulmaBigen" Anlaufvorgang ver
schiedene Vorteile gewinnen konnen. Del' hauptsaehliehste 
Kunstgriff besteht darin, daB man viel friiher vom Boden 
weggeh t, als die theoretiseh riehtige Gesehwindigkeit erreieht 
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ist, d. h. bevor der Drehzahler die fur das Steigen charakte
ristische Umlaufzahl anzeigt. Das ist deshalb moglich, weil 
man durch Aufziehen, d. i. durch VergroBern des Anstellwinkels, 
fUr den Augenblick immer den Auftrieb erhohen kann. Denn 
der Auftriebsbeiwert wachst mit dem Anstellwinkel, und die 
Geschwindigkeit ist vorerst - der Tragheit des Flugzeuges 
wegen - noch unverandert. Demnach erhalt das Flugzeug, 
wenn man etwas vorzeitig aufzieht, einen gewissen auf warts wir
kenden KraftiiberschuB, verliert allerdings sofort an Geschwindig
keit, was man dureh Vordrueken wieder wettmaehen muB. Als 
endgultiger Gewinn verbleibt hierbei, daB man einen Teil der 
am Boden zu leistenden Reibungsarbeit erspart und dadureh 
die Anlaufstreeke nieht unbetrachtlieh vermindert hatl). 

Die Tatsaehe, daB es eine kleinste Geschwindigkeit gibt, 
unterhalb derer nicht mehr geflogen werden kann (Abschn. 27), 
ist fur den Start und die Landung von besonderer Bedeutung. 
Da es nicht moglich ist (wenn nicht besondere zusatzliehe Ein
richtungen getroffen werden), die Hochstgeschwindigkeit des Flug
zeuges zu steigern, ohne gleichzeitig im selben MaBe die untere 
Grenze der Geschwindigkeit heraufzusetzen, liegt diese kleinste 
Geschwindigkeit urn so hoher, je groBer die Hoehstgesehwindig
keit ist. Eine Steigerung der Fluggeschwindigkeit muB sieh da
her ungunstig auf Start und Landung auswirken. Es wird heute 
auch allgemein als ein groBer Mangel empfunden, daB die 
Schwierigkeiten der Start- und Landemanover in gleiehem MaBe 
zunehmen, wie sieh der Flugverkehr dureh Einsetzen moderner 
Verkehrsflugzeuge mit hohen Fluggesehwindigkeiten wirtsehaft
lieher gestaltet. Aber auch fur das kleine Sportflugzeug mit 
geringerer Geschwindigkeit ist das Problem der Verkurzung von 
Start und Landung deshalb nicht bedeutungslos. Denn gerade 
fiir ein solches, dessen Aktionsradius wesentlich kleiner ist als 
der eines Verkehrsflugzeuges muB man fordern, daB es auch 
gelegentlich auf ebenem Terrain von kleinem AusmaB sieher 
zu landen imstande ist, wozu naturlieh eine auBerst geringe 
Landegeschwindigkeit Voraussetzung ist. 

1) Der Abflugvorgang ist in neuerer Zeit im Einklang mit den hier 
vorgetragenen Grundlagen naher untersucht worden von F. Z. Diemer 
und R. Prall in der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1926, S.316 
bis 326. 



42. Der Abflugvorgang. 319 

Die nachfolgenden Betrachtungen gelten fast immer in 
gleicher Weise fUr den Abflug wie fiir seine Umkehrung, den 
V organg des Landens; der Einfachheit halber beschranken wir 
uns daher in der Regel auf den ersten. Rechnerische Dber
legungen, die hier nicht naher durchgefiihrt werden soIl en, 
zeigen, daB eine Verringerung der Abflugstrecke auf verschie
dene Weise erreicht werden kann, namlich durch Herabsetzung 
der Leistungsbelastung, durch Verminderung der Flachenbelastung 
und durch Verwendung stark gewolbter Profile. Allerdings be
reitet die Anwendung dieser Mittel zur Herabsetzung der An
laufstrecke insofern gewisse Schwierigkeiten, als Leistungsbe
lastung, Flachenbelastung und W61bung des Profils nicht ohne 
weiteres frei wahlbar sind, weil andere wichtige FluggroJ3en, 
insbesondere die Fluggeschwindigkeit von ihnen abhangen. Eine 
Verringerung der Abflugstrecke durch Herabsetzung der Leistungs
belastung wird durch Erhohung der Motorleistung oder durch 
Verminderung des Gewichtes erzielt. Die Anlaufstrecke laBt sich 
auch verkiirzen, wenn man· die Flachenbelastung herabsetzt. 
Andererseits nimmt aber v, die Geschwindigkeit des Reisefiuges, 
ebenfalls mit der Flachenbelastung ab, wie man aus der erst en 
Gleichgewichtsbedingung (Abschn. 31) erkennt, so daB eine Ver
groJ3erung der Reisegeschwindigkeit notwendigerweise eine un
erwiinschte Startverlangerung nach sich zieht. Als weitere Mog
lichkeit der Startverkiirzung bleibt die Verwendung von Profilen 
mit moglichst groBem maximalen Auftriebsbeiwert ca ; Profile 
dieser Art sind stets stark gewolbt und haben aus diesem Grunde 
einen unverhaltnismaBig hohen Widerstand. Jedenfalls wird bei 
solchen Profilen das Verhaltnis cw : ca und daher nach der zweiten 
Gleichgewichtsbedingung (Abschn. 31) Z groJ3er als bei nor
malen Fliigelprofilen. Die VergroBerung der erforderlichen Z ug
kraft Z besagt aber, daB in Abb. 122 Abschn. 27 die Kurve I 
hoher verlauft und infolgedessen ihren Schnittpunkt mit der 
Kurve II bei einem kleineren Wert von v hat. Die Verwendung 
stark gewolbter Profile setzt also auch die Geschwindigkeit des 
Reisefluges herab. 

Aus vorstehenden Erwagungen erkennt man, daB es ledig
lich den aerodynamischen Bedingungen des Fliegens zuzuschrei
ben ist, wenn die Entwicklung des schnellen Flugverkehrs zu 
gewissen Schwierigkeiten bei Abflug und Landung fiihrt, und 
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daB durch konstruktive Verbesserungen diese Mangel wohl auf 
ein Kleinstmal3 beschrankt, nicht aber - oder nur auf Kosten 
der Flugleistungen - behoben werden konnen. Es entsteht da
her der Wunsch nach besonderen Einrichtungel), die bei Start 
und Landung, ohne die Flugleistungen zu beeintrachtigen, wirk
sam werden. Am naheliegendsten ist es zweifellos, das Flugzeug 
mit einer Tragflache veranderlicher Grol3e auszustatten. Dieser 
Gedanke ist nicht neu, aber erst in jtingerer Zeit wurde nach 
Ausfiihrung geeigneter Versuchskonstruktionen dieser Weg weiter 
verfolgt. Einen Querschnitt durch eine solche veranderliche Trag
flache zeigt Abb. 186 1). Das durchlaufende Fliigelprofil ist ge
strichelt eingetragen. 1m Mittelteil, nahe dem Rumpf, besteht 
der Flugel aus einem vorderen festen Teil und einem beweg

Abb. 186. Ausziehbare 
Tragflache. 

lichen Ansatz (schraffiert), der seitlich 
schwenkbar ist. Das Aus· und Ein
ziehen des schraffierten beweglichen 
Teils erfolgt durch Betatigung eines 
Handrades vomFuhrersitz aus. Bei der 

Konstruktion mul3 vor aHem darauf geachtet werden, dal3 der 
bewegliche Teil der Tragfiache gentigende Festigkeit besitzt, urn 
der Inanspruchnahme durch die ziemlich groBen LuftkrMte ge
wachsen zu sein, und dal3 das Profil im veranderten Zustande 
moglichst wenig von seiner aerodynamischen Wirksamkeit ver
liert. Das in der Abb. 186 gezeigte Profil (Gottingen Nr. 421) 
erfiillt die letzte Forderung besonders gut, es geht mit dem 
ausgezogenen Teil nahezu in ein anderes Gottinger Profil (Got
tingen Nr.545, in der Abbildung gestrichelt) tiber. Es ist auch 
fiir den vorliegenden Zweck deshalb gut geeignet, weil es durch 
seine gegentiber dem Profil in nicht ausgezogenem Zustande sehr 
verstarkte Krtimmung die schon erzielte Auftriebserhohung wirk
sa~ untersttitzt. 

Welche Wirkungen bei VergroBerung der Tragfiache und der 
Profilkrtimmung im Einzelfalle zu erwarten sind, zeigt ein Beispiel, 
fUr welches wir die bereits oft benutzten FluggroBen des Ab
schnittes 27 zugrunde legen. Fur ein Flugzeug mit einer Motor-

1) Verkehrsflugzeug der Technischen Hochschule Breslau (Professor 
Schmeidler). Siehe auch R. Jaschke, Ein Beitrag zur Losung des 
Problems der Verkiirzung von Start und Landung von Flugzeugen. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, S. 481. 
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leistung von N = 150 PS, einer maximalen Auftriebszahl ca = 1,0 
und dem Gewicht G = 1200 kg wurden fiir eine Reihe von 
Werten G: F die zugehorigen Startstrecken berechnet und in 
der iiblichen Weise als Ordinaten zu den Abszissen G: F auf
getragen. Das Ergebnis stellt die Kurve 1 der Abb.187 dar. 
ErhOht man unter sonst gleichbleibenden Bedingungen die Auf
triebszahl auf ca = 1,5, so ergibt sich Kurve 2. Die gestrichel
ten Kurven 3 und 4, die sich auf ein Fluggewicht von G = 1000 kg 
und die gleichen maximalen Auftriebsbeiwerte C a = 1,0 und 
ca = 1,5 beziehen, sind in die Abbildung eingezeichnet, urn den 
EinfiuB einer Anderung der coo 
Leistungsbelastung erken-

)Y nen zu lassen. Eine Trag- tOO 

fiache von 24m2 ergibt bei tOO 

G = 1200 ein G: F= 50, ~ti'O 
eine solche von 36m2 ein .~ 120 
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bedeutet andererseits eine Abb. 187. Startstrecke fiir verschiedene 
VergroBerung des Hochst- Flachenbelastungen. 

auftriebbeiwertes urn 50 ° / ° 
und der Vbergang von einer der Kurven 1 oder 2 zu der 
entsprechenden gestrichelten eine Verminderung der Lei
stungsbelastung urn rund 20 % , Man erkennt daher aus der 
Abb. 187, daB eine VergroBerung des Auftriebbeiwertes urn 
50 0/ 0 eine Verkiirzung der Startstrecke urn etwa 35 ° / ° (nam
lich von 115 m auf 75 m), daB eine VergroBerung der Trag
fiache urn 50 % eine Startstreckenverkiirzung urn 45 % (von 
115 m auf 63 m) und daB die Kombination beider Moglichkeiten 
eine Verkiirzung der Startstrecke urn etwa 64 0 / 0 (von 115 m 
auf 41 m) zur Folge hat. Freilich sind diese Angaben eher zu 
giinstig als zu ungiinstig, denn abgesehen von einer Reihe von 
vereinfachenden Voraussetzungen sind die Gewichtszusatze, welche 

Mises, Flugiehre. 4. AUf!, 21 
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durch den Mechanismus zur Herstellung der veranderlichen Trag
flache hinzukommen, in unserem Beispiel nicht beriicksichtigt. 
Veranschlagt man die Wirkung aller VernachHissigungen auf die 
Verlangerung der Startstrecke mit if) 0 I 0' so kann man trotzdem 
bei sorgfaltiger Konstruktion erwarten, daB sich 50 % an der 
Startstrecke sparen lassen. Die in unserem Beispiel 115 m be
tragende Startstrecke lieBe sich also sicherlich auf etwa 55 m 
bis 60 m herabdriicken. 

Eine zweite Moglichkeit zur Verkiirzung der Abflugstrecke 
und zur Herabsetzung der Landegeschwindigkeit durch Erhohung 
der maximalen Auftriebszahl bietet die Verwendung von Handley

---. 

Page-Schlitzfliigeln mit End
klappen, auf deren Bedeutung 
und Wirkungsweise schon hin-
gewiesen wurde (S. 65). 

Start und Landung wer
den offen bar urn so giinsti-
ger, je groBer der bei einer 
bestimmten Fluggeschwindig
keit erreichbare Auftrieb ist. 
Wir haben bisher festgestellt, 
daB eine VergroBerung der 
den Auftrieb bestimmenden Abb. 188. Windmiihlenflugzeug. 
Gri:iBen ca und F zu einer 

Verbesserung des Startes fiihrte. Eine VergroBerung von A bei 
gegebenem v und damit eine Verbesserung des Abfluges und 
der Landung werden aber auch erreicht, wenn die Relativge
schwindigkeit der Luft gegen die Tragflachen, von welcher die 
GroBe des Auftriebs ebenfalls abhangt, gegen v vergroBert wird. -
Ein Mittel hierzu liegt in dem Dbergang zu einem Schwingen
£lieger ~~ Nachahmung des Vogelfluges -, doch ist eine 
praktisch brauchbare Ausfiihrung bisher nicht gegeben worden. 
Ein anderer Weg, der schon mit Erfolg beschritten wurde, ist 
der, den tragenden Flachen eine rotierende Bewegung zu 
geben. Die Tragschraube, bekannt unter dem Namen "Autogyro" 
oder "Windmiihlenflugzeug", beruht auf diesem Prinzip. Vier 
rechtwinklig oder drei urn einen Winkel von 120 0 gegeneinander 
versetzte Fliigel nach Art der Windmiihlenfliigel werden so urn 
eine im Flugzeug feste Achse drehbar angebracht, daB der 
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Schraubenkreis parallel zurHorizontalebene des Flugzeugs liegt 
(Abb. 188). Abb. 189 zeigt einen solchen Tragschrauber im Fluge, 
und zwar neuerer Ausfiihrung mit kleinen starren Zusatztrag
flachen. Fliegt das Windmiihlenflugzeug, das erstmalig von dem 
Spanier de la Cierva konstruiert wurde, mit groDer Geschwindig
keit, also mit kleinem Anstellwinkel, so tritt nur sehr wenig Luft 
in der Zeiteinheit durch den Schraubenkreis und die Auftriebs
vergroDerung ist daher nur minimal. Der Auftrieb unterseheidet 
sich infolgedessen, solange mit groDen Gesehwindigkeiten geflogen 
wird, der GroDe naeh nur sehr wenig von dem eines Normalflug
zeuges mit einer dem Sehraubendurchmesser gleiehen Spannweite. 

Abb. 189. Windmiihlenflugzeug mit Zusatzflachen. 

Dagegen treten, sobald die Windmiihlenfliigel nicht senkreeht oder 
parallel zur Langsaehse stehen, infolge der Gesehwindigkeits
komponenten langs der Fliigelblatter zusatzliehe Reibungswider
stande auf, welehe den 'Gesamtwiderstand vergroDern. Dieser 
Umstand verringert die Maximalgesehwindigkeit gegeniiber der 
des Normalflugzeuges mit gleieher Leistung und dem Sehrauben
kreisdurehmesser als Spannweite urn etwa 15 0! o. Wird das Flug
zeug aufgeriehtet, was beim Abflug und bei der Landung ge
schieht, so wird die Sehraubenkreisebene gegen die Flugebene 
urn den Anstellwinkel geneigt, und es treten nun infolge des 
Lufttransportes dureh den Sehraubenkreis zusatzliehe Relativ
gesehwindigkeiten der Luftteilehen auf, welehe den Auftrieb bei 
gleiehbleibender Fluggesehwindigkeit erhOhen, und zwar bei gut 
durehkonstruierten Tragsehraubern urn so viel, daD sich die 
Landungsgesehwindigkeit zu der des vergleiehsweise heran
gezogenen Normalflugzeuges ungefahr wie 1 zu 2,5 verhalt. 
Einer Hoehstgesehwindigkeit des Normalflugzeugs von 43 mjsek 
entsprieht eine sole he des Tragsehraubers von 36,5 sek. Demnaeh 

21* 
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kann das Verhaltnis der minimalen zur maximalen Geschwindig
keit beim Windmiihlenflugzeug den Wert: 

8,8: 36,5 = 1: 4,2 

erreichen, da der Kleinstgeschwindigkeit von 22 m/sek eine 
solche von 8,8 m/sek des Tragschraubers entspricht. Dagegen 
ist die Geschwindigkeitsspanne des Normalflugzeugs kaum unter 
das Verhaltnis 1: 2,0 herabzudriicken. In der Abb. 190 sind 
die Leistungskurven I und II fiir ein N ormalflugzeug und 

.J(J, 

250 

200 

100 

o 50 

/ 
/ 

/ 

:" ---'/ 
: uinm/seK 

/ 
/ 

/ 
1/ 
I 

I 

20 : so I/O 50 

100 150 200 
vinhnjSfd 

I 
I 
I 

" I <i l 
§ I 

I 
I __ +- -ff 

II 
I I 

I I 
I I 

I I 
I 
I 
I 
I 
I 
I 
I 

250 

Abb. 190. Leistungskurven fiir Normal
flugzeug und Tragschrauber. 

ein Windmiihlenflugzeug mit 
dem Fluggewicht 1150 kg, 
der Motorleistung 300 PS 
und der Spannweite, bzw. 
dem Durchmesser des Schrau-
benkreises von 13,5 m ge
zeichnet. Die kleinsten, iiber
haupt noch moglichen Ge
schwindigkeiten, erhalt man 
als Abszissen derjenigen Par
allelen zur Ordinatenachse, 
welche die beiden Kurven I 
beriihren. Man erkennt die ge
ringe Reduktion der Hochst
geschwindigkeiten und die 
groBere, fiir die Landung 
wichtige Verschiebung der 
unteren Geschwindigkeits-
grenze. 

Die H u bschra uber sind eine Weiterentwicklung des Prinzips 
der Tragschrauber, hier werden die Fliigel nicht wie bei den letzt
genannten durch den Fahrwind, sondern durch den Motor an
getrieben. Das bringt den V orteil einer noch kleineren Start
und Landegeschwindigkeit mit sich; denn die Hubschrauber 
konnen prinzipiell ohne Fluggeschwindigkeit starten und auf
setzen, sie besitzen die Fahigkeit zu schweben. Die Hubschraube 
wirkt wie eine groBe Luftschraube, deren Zug der Richtung 
nach mit dem Auftrieb zusammenfallt; ist die Gleichgewichts
bedingung G = A fiir diesen Zug erfiillt, so schwebt das Flug
zeug. In diesem Sinne sind also die Hubschrauber noch giin-
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stiger als die Tragschrauber, bei denen als erschwerendes Mo
ment hinzukommt, daB sie sich beim Start erst dann vom Bo
den abheben kannen, wenn die Tragfliigel in die fiir den Start 
notwendige Rotation versetzt sind. Man hat deshalb fiir den 
Start die beiden Prinzipien kombiniert, und laBt die Trag
schraube, indem man durch geeignete Kuppelung 'den Motor 
zum Teil zur Erzeugung der Rotationsgeschwindigkeit heran
zieht, als Hubschraube laufen!). 

Erwahnt wurde schon die Verkiirzung des Startes durch 
Katapultvorrichtungen. Diese Starteinrichtung, deren sich bei 
Beginn der Flugentwicklung die Briider Wright bedienten, wird 
heute nur in besonderen Fallen angewendet, namlich insbesondere 
beim Start auf Ozeandampfern, da keine zur Erlangung der 
Startgeschwindigkeit geniigend lange Anlaufbahn auf Deck zur 
Verfiigung steht. 

Fiir die Untersuchung des Abfluges vom Wasser 
kommt als wesentlicher Unterschied gegeniiber dem Landflug
zeug in Betracht, daB der Wasserauftrieb und der Wasser
widerstand, die an Stelle des Auflagerdruckes und der Rei
bung beim Landstart treten, im Langsschnitt gesehen, nicht an 
einzelnen Punkten, sondern langs ganzer Linien (der ein
getauchten Begrenzung der schwimmenden Teile) angreifen. Wah
rend das Flugzeug sich vom Wasser abhebt, verandert sich, da die 
Schwimmer bzw. die Bootsteile allmahlich auf tau chen, die An
griffsflache der Wasserkrafte stetig und die Resultierende der 
Krafte wandert. Waren keine besonderen Vorkehrungen dagegen 
getroffen, so wiirde das Flugzeug, da es mit etwas schrager, 
vorn gehobemir Langsachse in die Luft gehen muB, im letzten 
Augenblick an einem verhaltnismaBig weit hinten gelegenen 
Punkt Auftrieb vom Wasser her erhalten, wodurch die Spitze 
wieder niedergedriickt wiirde. Um das zu vermeiden, ist eine 
besondere Formgebung der Schwimmerunterseite bzw. des Bootes 
erforderlich. Die haufigste Lasung ist die in den Abb.180 bis 182 
kenntliche Stu f e S in den Hauptschwimmern bzw. im Boot. 
Wenn das Flugzeug aufgerichtet wird, bleibt die Stufe immer 

1) Uber aIle hierher gehOrigen Fragen vgl. Th. v. Karman, Die 
Seitenwege der Luftfahrt. Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, 
S. 481. 
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noch im Wasser, und es wird dadurch verhindert, daB die 
Resultierende des Wasserauftriebes zu weit nach hint en riickt. 

Die Formgebung der Schwimmer beruht auf Messungen 
des Auftriebs und Widerstands, die an Modellen im Wasser
kanal vorgenommen werden. Dabei kommen flir die Vber
tragung der Ergebnisse des Modellversuches auf die Vorgange 
am Flugboot die Obedegungell in Frage, die im Schiffsbau maB
gebend sind und sich z. T. von den fiir Versuche im Luftkanal 
giiltigen unterscheiden (Reynoldssches G('setz). Neben der 
Reynoldsschen Zahl tritt die nach Froude benannte GroBe 
v2 
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Abb. 191. Schwimmerwiderstand in 

Abhangigkeit von der Geschwindigkeit. 

sche Langenabmessung 
und g die Erdbeschleuni
gung bezeichnet, als maB
gebend auf. Nur wenn 
fiir Modell und wirkliche 
Ausflihrung dieser Quo
tient,die Froudesche Zahl, 
den gleichen Wert hat, 
wenn also die Quadrate 
der Geschwindigkeiten 
sich verhalten wie die 

Langen, sind gleiche Schiffswiderstande zu erwarten. 
Der Widerstand der Schwimmer muB fiir verschiedene An

stell winkel , die man hier "Trimmwinkel" nennt, untersucht 
werden. Aus den wenigen in dieser Richtung durchgefiihrten 
Versuchen kann man entnehmen, daB die Abhangigkeit des 
Widerstandes yom Trimmwinkel in dem Augenblick, in welchem 
das Flugzeug auf Stufe geht, am ausgepragtesten ist. Diese 
Tatsache laBt slch auch leicht einsehen. Hat sich namlich das 
Flugzeug infolge des Wasserauftriebes bis auf die Stufe aus 
dem Wasser gehoben, so geniigt eine geringfiigige Erhohung 
des Trimmwinkels, urn das hintere Schwimmerende einzutauchen 
und damit den Widerstand im Augenblick erheblich zu ver
groBern. Wird andererseits der Trimmwinkel verkleinert, so 
verringert sich der Auftrieb, und die Stufe tritt wieder unter 
die Wasseroberfiache. Es wird also die benetzte Flache, und 
dadurch der Widerstand vergroBert. Wesentlich ist also eine 
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richtige Einstellung cler Flugzeuglangsachse gegen die Schwimmer. 
Man wird zu erreichen versuchen, daB der beste, d. h. der 
Trimmwinkel des geringsten Schwimmerwiderstandes mit dem 
Anstellwinkel des groBten Flugzeugauftriebes zusammenfallt, 
damit das Flugzeug beim Start sich gut yom Wasser abhebt. 
Den Verlauf des Widerstandes in Abhangigkeit von der Ge
schwindigkeit, gemessen an zwei gleichen Rohrbach-Flugboot
modellen, von denen nur das eine mit Schwimmern ausgeriistet 
war, gibt Abb.191 wieder. Mit zunehmender Geschwindigkeit 
nimmt der Widerstand zuerst rasch zu, urn dann, wenn der 
Tragfiiigelauftrieb wachst, und dadurch die Eintauchtiefe ver
ringert wird, abzunehmen. Das gestrichelte Stuck der Kurve 
bezieht sich auf die Versuchsanordnung mit seitlichen Schwim
mern 1). 

43. lUotorlandung und Gleitlandung. 

Ais Umkehrung des Abflugvorganges konnte man sich etwa 
folgendes Verfahren fUr die Landung, also fUr den AbschluB 
eines Fluges, denken. Der Fuhrer laBt das Flugzeug bis in 
die Nahe des Bodens niedergehen (Abwartsfiug, vgl. Abschn. 28), 
stellt unmittelbar uber dem Boden Wagrechtflug mit ge
drosseltem Motor, etwa mit der kleinsten noah moglichen Wag
rechtgeschwindigkeit (Abschn. 27) ein, druckt das Flugzeug in 
einem geeigneten Augenblick zu Boden und schaltet in diesem 
AUgflllblick den Motor aus, so daB ein durch Bodenreibung 
und Luftwiderstand gebremster Auslauf als Umkehrung des 
Anlaufes eintritt. Die rechnerische Verfolgung dieses Auslauf
vorganges ware an Hand der Abb. 184, soweit annahernd 
konstanter Anstellwinkel vorausgesetzt werden darf, leicht 
moglich. Man braucht nur die fruhere Endgeschwindigkeit als 
Anfangsgeschwindigkeit anzusehen und als jeweils verzogernde 
Kraft die Summe der Ordinatenstiicke zwischen der k· G-Hori
zontalen und der k· A-Parabel, sowie zwischen der W-Parabel 

1) Siehe dazu auch: G. Mat hias und A. Holzapfel: Technische 
Besonderheiten in der baulichen Entwicklung der Rohrbachflugboote. 
Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1929, S.334, und einen Bericht 
der D. V. L., an den sich die obigen Ausfiihrungen z. T. anlehnen: F. See
w aId: Dber Schwimmer und Schwimmerversuche. Ebenda, 1931, S. 265. 



328 Abflug und Landung. 

und der Abszissenachs€ abzulesen. Die Bestimmung der Aus
Iaufzeit und der Auslaufstrecke geschahe" dann in ganz der
selben Weise, wie es in Abb. 185 fiir den Anlauf gezeigt 
wurde. Fiihrt man die Rechnung tatsachlich durch, so findet 
man unter gewohnlichen Verhii.ltnissen sehr groBe A uslauf
wege, da, wie die Abb. 184 erkennen laBt, die in Betracht 
kommenden bremsenden Krafte im Vergleich zu den Kraften 
beim Anlaufvorgang sehr klein sind. 

Landungen der eben beschriebenen Art werden aber nicht 
nur des langen Auslaufes wegen, sondern hauptsiichlich wegen 
ihrer Schwierigkeit und der mit der groBen Landungsgeschwin
digkeit verbundenen Gefahren, soweit als moglich, vermieden. 
Man fiihrt derartige "Motorlandungen" heute nur aus, wenn 
sehr ungiinstiges Wetter zum Aufrechterhalten der groBen Ge
schwindigkeit bis zum letzten Augenblick des Fluges zwingt. 
Die normale Landung besteht im wesentlichen darin -
von Einzelheiten sprechen wir noch spater, -- daB man 
schon in einiger Hohe den Mot or abstellt, in immer 
flacher werdendem Gleitflug niedergeht und dann in Bodennahe 
durch "Aufziehen" eine Bewegung mit groBem Anstell
winkel, aber annahernd wagrechter Flugzeugachse 
bei moglichst geringer Geschwindigkeit herbeifiihrt. 
Ein eigentlicher Auslauf in dem friiheren Sinn tritt gar nicht 
ein, da der Schwanz sofort zu Boden sinkt, wenn er nicht 
iiberhaupt schon durch geeignetes Manovrieren noch vor den 
Radern zum Aufsetzen gebraoht wurde. Die Strecke, langs der 
das Flugzeug zum Stillstand kommt, kann in dieser Weise 
sehr stark verkiirzt werden. Der Nachteil solcher Landungen 
mit geringer Geschwindigkeit ist, wie wir bereits in Abschn. 40 
sahen, nur der, daB der Flugzustand . am Ende wenig stabil, 
wenn nicht ganz unstabil wird, so daB er bei unruhigem Wetter 
vermieden werden muB. Wir werden im folgenden auf den 
Verlauf des Gleitfluges vor dem Landen und auf die Bedeutung 
des "Aufziehens" naher eingehen und schicken hier noch eine 
kurze Bemerkung voraus. 

In Abschn. 28 ist ausgefiihrt worden, wie man an der 
Linie I der Abb. 122 in einfacher Weise die verschiedenen 
Zustande des Gleitfluges verfolgen kann. Liest man die Ordi
naten dieser Linie als Vielfaohe des Flugzeuggewichtes G ab 



43. Motorlandung und Gleitlandung. 329 

(oder dividiert man die in kg abgelesenen durch G), so stellen 
sie fUr den motorlosen Flug unmittelbar die Bahnneigung 
gegen die Wagrechte dar; der tiefste Punkt der Linie ent
spricht dem Bachsten Gleitflug usf. Fiir die Untersuchung der 
Landung interessiert uns aber neben der Bahnneigung - wir 
wollen den Winkel der Bahn oder des Geschwindigkeitsvektors 
gegen die Wagrechte jetzt mit b bezeichnen - auch die 
N eigung der Flugzeugachse gegen den Horizont, die mit dbe
zeichnet sei. Bildet die Tragflachensehne mit der Langsachse des 
Flugzeuges (Motorachse) den Winkel c, der natiirlich einen unver
anderlichen Wert hat und 
etwa "Einstellwinkel" 
genannt werden mag, so han
gen b, c und d mit dem 
Anstell winkel a (Abb.192) 
durch die Beziehung 

a-c=b-d 
Abb. 192. Zusammenhang der Winkel. 

zusammen. Wir mussen also, um unsere Aufgabe zu losen, zu 
den einzelnen Punkten der Linie I die Anstellwinkel wieder 
aufsuchen, fUr die sie konstruiert wurden (Abschn. 12 und 27). 
Statt aber dies en Weg zuriickzugehen, wollen wir lieber die 
Untersuchung des GleitBuges unmittelbar auf die Ergebnisse 
des zweiten Kapitels aufbauen, da Motor und Luftschraube hier 
keine Rolle spiel en, ahnlich wie bei dem im dritten Kapitel be
handelten SegelBug. Zugleich werden wir uns von einer bereits 
am Schlusse von Abschn.28 erwahnten, mit der allgemeinen 
Verwendung der Linie I verbundenen Un
genauigkeit befreien, die allerdings fiir die 
friiher behandelten Aufgaben als pra.ktisch 
vollig bedeutungslos gelten konnte. 

Fassen wir fiir den Augenblick noch den all
gemeinen Fall des MotorBuges ins Auge, so er
geben die vier im Gleichgewicht befindlichen 
Krafte: Gewicht G, Propellerzugkraft Z2' Auf
trieb A und Widerstand (= erforderliche Zug
kraft) Zl' aneinandergereiht das Viereck Abb. 

Abb. 193. Gleich
gewicht beim 

Motorfiug. 

193. Hier erkennt man mit Hilfe der gestrichelt eingetragenen Pa-
rallelen zu A, dal3 . Zl - Z2 

smb= G 
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also beim Gleitflug, wegen Z2 = 0: 

sinb=~ 
gilt. Dies ist die oben erwahnte Beziehung zwischen den 
Ordinaten Zl der Linie lund der Bahnneigung b. Aber die 
Abb. 194 laBt weiter erkennen - wieder mit Hilfe derselben 
Parallelen zu A -, daB 

A=G·cosb, 

wahrend wir in Abschnitt 22 der Konstruktion der Linie I stets 
die Gleichung A = G (schon bei Berechnung der zu jedem An
stellwinkel gehOrigen Geschwindigkeit, vgl. Abschn. 12) zugrunde 
gelegt haben. Genau genom men gilt also die Linie 1 nur fiir wag
rechten Flug, und fiir jede von null verschiedene Bahnneigung b 
miiBte eigentlich eine besondere Linie gezeichnet werden. 
Aber da wir uns im allgemeinen auf Bahnwinkel von weniger 
als 10° beschranken diirfen und der cos 10° noch 0,985 ist, so 
sieht man, daB der Fehler hochstens 1,5 v H. ausmacht, daB also 
das ganze Biischel der Linien 1 in un serer Zeichnung inner
halb einer Strichstarke von wenigen Zehnteln eines Millimeter 
enthalten sein miiBte. 1m folgenden Abschnitt, fUr die Unter
suchung beliebig steiler Gleitfliige, wollen wir den Fehler aus
schalten und an die eben abgeleiteten genaueren Gleichungen 
ankniipfen, obwohl die Ungenauigkeit auch hier noch fast un
merkbar ware. 

Die letzte Phase eines Fluges vor del' Landung ist oft ein 
Fliegen in iiberzogenem Zustand (Abschn. 28). Ein Flugzeug 
muD, wenn es zur Landung schreitet, seine Geschwindigkeit sehr 
verringern, was durch Motordrosselung geschieht. Del' Einfach
heit halber wollen wir annehmen, der Motor wiirde vollig ab
gestellt. Wir konnen dann, wie in Abschn.28 gezeigt wurde, 
indem wir aus Abb. 122 die Ordinaten zu den verschiedenen v 
durch G = 1200 dividieren, die tangens-Werte del' verschiedenen 
Gleitwinkel des Flugzeuges ermitteln. Wenn wir dann zu den 
v-Werten die Gleitwinkel selbst auftragen, entsteht Kurve I in 
Abb. 194. Das Gebiet des nicht iiberzogenen Fluges ist rechts 
schraffiert gezeichnet. SolI nun das Flugzeug in nicht iiberzoge
nem Fluge mit moglichst kleiner Geschwindigkeit landen, so 
kommt als kleinster Geschwindigkeitswert etwa 27 m/sek in 
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Frage; der zu diesem gehorende Gleitwinkel betragt etwas mehr 
als 6°, ist also sehr klein. Das Flugzeug muB daher, um die 
Landung ungefahrdet durchfiihren zu konnen, eine sehr lange 
Anlaufstrecke mit verminderter Geschwindigkeit durehfliegen, 
was mit den Forderungen, die man an den modernen Flug
verkehr stellt, maximale Geschwindigkeit bis zum SchluB aus
zuniitzen und das Landungsmanover zeitlich und ortlieh weit
gehend zu beschranken, nicht im Einklang steht. Wagt man 
aber das Flugzeug zu iiberziehen, so ist damit die Moglichkeit 
gegeben, mit noch mehr verminderter Geschwindigkeit, etwa 
mit v = 22 m/sek viel steiler, namlich unter ungefahr 13 0 Nei
gungswinkel zu landen. Der iiberzogene Flug wiirde jedenfails, 
wenn er absolut sic her ware, 
bei der Durchfiihrung der Lan· 
dung von groBtem Vorteil sein. 

Auch im FaIle plOtzlicher 
N otlandung ist die Herabset
zung der kritischen Kleinst
geschwindigkeit, verbunden 
mit der Moglichkeit steiler 
Landung eine der wichtigsten 
an die Flugeigenschaften und 
Flugleistungen zu steIlenden 
Forderungen. DaB in Ame

IJinm/selr 

Abb. 194. GIeitwinkel in Abhangig
keit von der Geschwindigkeit. 

rika in einem in den Jahren 1929 und 1930 durchgefiihrten 
Sicherheitswettbewerb, bei welchem gewisse Mindestleistungen im 
oben angedeuteten Sinne erreicht werden muBten, von 15 ge
starteten Flugzeugen alle bis auf zwei bereits in den Vorpriifungen 
ausfielen, ist ein Beweis dafiir, wieweit diese Fragen noch bis 
zu einer befriedigenden Losung gefOrdert werden miissen. Es ist 
aber auch bemerkenswert, daB die beiden aus dem Wettbewerb 
als Sieger hervorgegangenen Flugzeuge mit Handley-Page-Sehlitz
fliigeln und Fliigelendklappen ausgeriistet waren. Es ist schon 
in Abschn. 9 auf die Wichtigkeit der Schlitzfliigelvorrichtung 
mit Fliigelendklappen gerade im Hinblick auf Vorteile beim 
Landen hinge wiesen worden. Mit einer Fliigelpolare eines solchen 
Handley-Page-Fliigels mit Endklappen sind unter Zngrundelegung 
der zu Beginn des Abschn. 27 angegebenen Flugzeugdaten die 
dort ausgefiihrten Rechnungen wiederholt worden und es wurde 
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mit deren Ergebnis die Kurve II in Abb. 194 konstruiert, die 
fUr das gleiche Flugzeug gilt, fiir welches die Kurve I gezeichnet 
ist; nur daB Flugzeug II mit einem anderen Profil und dem 
Schlitzfliigel- und Endklappenmechanismus ausgestattet ist. Man 
erkennt, daB fiir ein solches Flugzeug das Landen wesentlich 
leichter unter den gestellten Bedingungen durchzufiihren ist. 
Bei einer Geschwindigkeit von etwa v = 26 mjsek statt 27 m/sek 
in I betragt der Gleitwinkel bereits etwa 9 0 statt 6 0 in I, und 
die Sicherheit ist gewiB groBer, da die Geschwindigkeit noch 
geniigend weit vom kritischen Kleinstwert entfernt ist, wahrend 
er in I bereits erreicht war. Um unter dem dem Punkte p' 
entsprechenden Bahnneigungswinkel ohne Schlitzfliigel und End
klappen zu landen, miiBte man es in Kauf nehmen, daB die 
Landung langsamer und weit im iiberzogenen Fluggebiet erfolgt, 
wahrend sie mit dem Handley-Page-Mechanismus rascher und 
mit groBter Sicherheit vonstatten geht. 

44. Untersuchung der Gleitlandung. 

Wir wenden uns zu einer etwas eingehenderen Unter
suchung beliebig steiIer Gleitfliige, Eoweit diese mit del' Landung 

in Zusammenhang stehen, und werden auf 
diese Weise einen Einblick in die Vorgange 
bei der Gleitlandung gewinnen. Die folgen
den Ausfiihrungen beriihren sich naturgemaB 
in vielen Punkten mit dem, was im dritten 
Kapitel iiber den Segelflug gesagt wurde. 

Abb. 195, die im FaIle des motorlosen 
Abb.195. Fluges an Stelle von Abb. 193 tritt, IaBt er-

Gleichgewicht beim kennen, daB die Bahnneigung b auch durch 
Gleitflug. tg b = Zl : A bestimmt wird. Dieee Zahl 

heiBt auch die "Gleitzahl des Flugzeuges"; sie 
ist, da Zl = R + W, Tragflachen-Riicktrieb + schadlicher Wider
stand, urn den Betra,g W: A groBer als die Gleitzahl e der Trag
flache (Abschn. 7). Nun driickt sich A nach Abschnitt 8 durch 
A=m·za ·F.v2 und Zl nach Abschnitt 12 durch 

Zl = m·zr·P·v2 + m·0,65 ·(-v2 =m· (Zr + 0,65 ~)'F'V2 
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aus, wobei m = Luftdichte, F= TragflachengroBe, f = schadliche 
FHiche, Z a bzw. Zr = Beiwert des Auftriebes bzw. Tragflachen
widerstandes. Setzt man diese Ausdrucke fUr A und Zl ein, so 
erhiilt man 

Zr+ 0,65 {IF tg b = ----------. 
za 

In Abb. 196 ist der Verlauf der Auftriebsbeiwerte fUr aIle 
Anstellwinkel a, so wie er in Abb. 19 fur das als Beispiel ge
wahlte Tragflachenprofil Abb.17 angegeben wurde, nochmals 
eingezeichnet. Darunter ist in demselben MaBstab, aus Abb. 20 
herubergenommen, der Verlauf von zr wiedergegeben, aber derart, 
daB die einzelnen Werte von zr nicht Za, z", 

von der Abszissenachse an, sondern von 
einerumO,65· 0,6: 25=0,0155daruber
liegenden Parallelen aus aufgetragen 
wurden (fUr ein Beispiel mit (= 0,6 m2, ". 

F= 25 m2). Legt man, wie dies bei 
a = 80 in der Abbildung ausgefiihrt ist, 
die Ordinate der unteren Kurve urn, so 
entsteht ein rechtwinkliges Dreieck, an 
dessen Spitze - zufolge der Gleichung 
fUr tg b - eben der Winkel b erscheint. 
Die stark ausgezogene, durch den 
Punkt p gelegte Senkrechte pq zur Hy- Abb.196. Untersuchung des 
potenuse p 8 stellt unmittelbar die Be- Gleitfluges. 

wegungsrichtung dar, die einem Gleitflug mit dem Anstellwinkel 
a = 8 0 entspricht. N ehmen wir an, die Tragflachensehne sei 
unter einem Winkel c = 4 0 gegen die Flugzeugachse eingestellt 
(etwa dem Anstellwinkel bei wagrechtem Flug entsprechend), so 
haben wir von p q aus aufwarts den Winkel a - c = 80 - 40 = 40 

abzutragen, urn die zugehorige Lage pr der Flugzeugachse zu 
erhalten. Der Winkel, den p I" mit der Wagrechten einschlieBt, 
ist der oben mit d bezeichnete. 

Urn nun auch die Gleitgeschwindigkeit genau zu be
stimmen, die fUr a = 8 0 eintritt, beniitzen wir die Ahnlichkeit 
des eben konstruierten rechtwinkligen Dreiecks in Abb. 196 
mit dem Dreieck Abb. 195. Hiernach ist, wenn wir die Hypo
tenuse p 8 in Abb. 196 mit Z bezeichnen: 

z:za= G: A= G: (m.za·F. v2), 
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also 

und daher v = Ym-:-:. Jj~ • 

Demnach ist die Geschwindigkeit der Wurzel aus z umgekehrt 
proportional. Der Unterschied gegenliber der in den Abschnitten 
12 und 27 verwendeten Formel ist nur der, daB jetzt z statt 
za steht; man erkennt in der Abbildung, daB dies nur wenig 
ausmacht, solange der Winkel b nicht groB ist. 

Tragt man auf der Verlangerung von sp (Abb. 196) eine 
feste Strecke k = pt auf, schlagt liber st den Halbkreis und ver
langert q p bis zum Schnitt u mit dem Kreis, so wird p u = Vk :z: . 
Verbindet man ferner u mit t und zieht tq senkrecht auf tu, 

so wird lr-
pq= :: = V~2.Z = r ~3. 

Mithin ist die Strecke p q der Wurzel aus z umgekehrt, also 
nach der oben abgeleiteten Gleichung der Geschwindigkeit v 
proportional und man darf sie insbesondere in dem Ordinaten
maBstab der Abb.196 ablesen, wenn man in diesem MaBstab 
k3 = G: mF macht. Wir haben in unserem Beispiel G = 1000 kg, 
m=0,125, F=25 m2, also G:mF=320 angenommen und 
k = 0,20 gezeichnet, so daB k3 = 0,0080 im Verhiiltnis 0,008 : 320 
= 1 : 4 .104 verkleinert erscheint. Es ist demgemaB p q, da es 
sich mit der Quadratwurzel aus k8 andert, in dem 200 fachen MaB
stab der Ordinaten abzulesen, d. h. 1 cm entspricht in der Ori
ginalfigur (statt 0,05 Einheiten) 10 Einheiten, d. s. 10 m/sek. Die 
Konstruktion ergibt tatsachlich p q = 27,2 mm, also v = 27,2 m/sek. 
In gleicher Weise sind Bahnneigung b, Achsenrichtung d und 
Geschwindigkeit v fiir aIle anderen Anstellwinkel aufgesucht und 
zum Teil in Abb. 196 eingezeichnet worden. Alle Ergebnisse 
wurden dann in Abb. 197 libertragen, die b, d und v in 
Abhangigkeit vom Anstellwinkel a zeigt. 

Man erkennt in Abb. 197, wie mit wachsendem Anstell
winkel die Gleitgeschwindigkeit und die N eigung der Flugzeug
achse stetig abnimmt, die letztere sogar von a=10040' an 
negativ wird (entsprechend einer aufwarts gerichteten Spitze), 
wahrend die Bahnneigung erst abnimmt und von a = 6° 50' 
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an wieder wachst. Bei kleinen Anstellwinkeln, bis zua= 60 50', 
herrscht normale Steuerwirkung: Ein Vordriicken des Hohen
steuers vermindert den Anstellwinkel, erhoht dadurch die 
Bahnneigung und die Gleitgeschwindigkeit, ein Anziehen be
wirkt Verminderung der Geschwindigkeit und Flacherwerden 
der Bahn. 1st man aber in dem Zustand des fiachsten Gleit
fiuges, also mit a = 60 50', in Bodennahe gelangt, so beginnt 
der eigentliche Landungsvorgang. Man vergroBert durch 
weiteres Ziehen des Hohensteuers den Anstellwinkel, ver
mindert dadurch die Geschwindigkeit und die Neigung der 
Flugzeugachse, diese beispielsweise bis null oder noch dariiber, 
aber die Bewegung wird da-
bei nicht £lacher, son-
dern steiler: das Flugzeug 
"sackt durch". Das Aufziehen 
tiber den flachsten Gleitflug 
hinaus ist ein Zustand der 
verkehrten Steuerwir
kung im Sinne unserer Aus
fiihrungen in Abschnitt 28. 

Abb. 197 zeigt, daB in 
unserem Beispiel bei wagrecht 
eingestellter Flugzeugachse 
eine Geschwindigkeit von etwa 
25 m/sek oder 90 km/Std. er
reicht wird. Diese GroBe muB 
man wohl nach der iiblichen 
Ausdrucksweise als die "Lan

3tl 

b,d 
20° 20 

Abb. 197. Geschwindigkeit, Bahn
neigung und Achsenrichtung beim 

Gleitflug. 

d ungsgesch windigkeit" des Flugzeuges ansprechen. Damit soIl 
aber nicht gesagt sein, daB mit demselben Flugzeug nicht auch 
bei noch kleinerer Geschwindigkeit gelandet werden kann. Denn 
erstens kann man - allerdings unter Aufgabe des stabilen Zu
standes (s. Abschn. 43) -, urn eine sog. "Schwanzlandung" zu 
erreichen, das Flugzeug we it tiber die Wagrechte hinaus auf
richten, wobei die Geschwindigkeit in unserm Fall auf wenig 
iiber 80 km/Std. sinkt. Zweitens gibt unsere Darstellung kein 
erschopfendes Bild aller VerhaltnisEe beim Landen, weil wir 
immer, wie schon in Abschnitt 42 beim "schulmaBigen" Start, 
nur Gleichgewichtszustande betrachtet und alle Einfliisse 
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der Massentragheit (oder der Beschleunigungen) vernachlassigt 
haben. 

N ur wenn das Hohensteuer sehr langsam betatigt wird, 
stimmen jederzeit Flugzeuglage, Gesch windigkeitsrichtung usf. 
entsprechend den Gleichgewichtsbedingungen miteinander iiber
ein. Durch rasches Ruderauslegen kann man fUr kurze 
Augenblicke sehr abweichende Bewegungserscheinungen hervor
bringen, Z. B. durch plOtzliches Aufziehen nach einem steilen Gleit
flug ein augenblickliches Ansteigen des Flugzeuges mit sehr starkem 
Geschwindigkeitsabfall. In den letzten Sekunden der Landung 
kann ein erfahrener Flieger durch geschickte Ausniitzung der 
Massentragheit die Verhaltnisse gegeniiber den oben dargelegten 
bedeutend verbessern, namlich die Geschwindigkeit iiber das 
errechnete MaB hinaus herabdriicken und den LandungsstoB 
mildern. Das Wesen der Sache liegt dabei immer darin, daB 
durch richtig abgestuftes Aufziehen eine entsprechende 
Verzogerung der Abwartsbewegung des Flugzeuges herbei
gefiihrt wird. 

Neuzeitliche Flugzeuge, die groBe Wagrechtgeschwindigkeit 
und hohe Flachenbelastung besitzen, erhalten oft besondere 
Einrichtungen zur Herabsetzung der Landungsgeschwindigkeit, 
iiber welche wir bereits in Abschn. 42 und 43 gesprochen haben. 

45. LandungsstoB. 

Bei jeder Landung, sie mag noch so sanft erfolgen, ent
steht ein gewisser LandungsstoB durch die abwarts gerichtete 
Komponente der Landungsgeschwindigkeit. Nehmen wir an, 
daB das von uns als Beispiel gewahlte Flugzeug "schulmaBig" 
mit wagrechter Achse landet, so haben wir nach Abb. 197 ein 
v = 25 mjsek und die zugehOrige Bahnneigung b = 6° 30'. 
Da sin 6,5 0 = 0,113, so ist die Vertikalkomponente der Ge
schwindigkeit VI = V . sin 6,5 0 = 25 ·0,113 = 2,7 mJsek. Dem ent
spricht eine Fallhohe V12: 2 g = 2,7 2 : 19,6 = 0,37 m, also von 
37 cm, d. h. der StoB erfolgt, wenn er nicht in einer der bereits in 
Absehn.42 angegebenen Arten gemildert wird, so, als ob das 
Flugzeug aus 37 cm Hohe herabfiele. Liegt die b-Linie an der 
in Betracht kommenden Stelle tiefer, so ist zwar der (rech
nungsmaBige) StoB schwacher, aber das Flugzeug besitzt den 
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Nachteil des langen Ausschwebens, d. h. es ist eine groBere 
Strecke erforderlich, langs der das Flugzeug mit wagrechter Achse 
flach gleitet, bevor es auf dem Boden aufsetzt (s. Abschn. 40). 
Bei steilerem Durchsacken, namentlich wenn mit dem Schwanz 
zuerst aufgesetzt wird, gelingt es oft, wofern der Boden nicht. 
zu hart ist, mit auBerordentlich kurzem Auslauf das Flugzeug 
zum Stehen zu bringen. Hierzu tragen wesentlich die beim StoB 
auftretenden Formanderungsvorgange sowohl des Bodens als 
der Abfederung und der Gummibereifung der Rader durch augen
blicklich sehr starke Erhohung der Reibung bei. 

Kein Fahrgestell eines Landflugzeuges konnte den Landungs
stoB ertragen, wenn nicht die dem StoB unmittelbar ausge
setzten Teile federnd oder elastisch gestaltet wiirden. Aus
nahmslos erhalten die Rader Gummibereifung mit Luftpolster, 
und iiberdies sind Radachse und Sporn durch Gummiringe 
oder Drahtspiralen gegen das iibrige Flugzeug abgefedert. 

Urn das Wesen der elastischen StoBaufnahme zu er
kennen, denken wir uns aHe federnden Teile durch eine einzige 
Spiralfeder (Abb. 198) ersetzt, und wollen uns iiberlegen, wie 
eine solche Feder, die oben durch ein Gewicht G belastet werden 
mag, sich gegeniiber der Belastung verhiilt. Eine Spiralfeder 
- und im aHgemeinen jedes elastische System - hat die Eigen
schaft, daB jeder Belastung Q eine bestimmte, ihr proportionale 
Formanderung q, 

q=k·Q, 

entspricht, bei der die inneren Krafte der Feder der Belastung 
Q das Gleichgewicht halten. Die GroBe k, die das Verhiiltnis der 
Formanderung zur Belastung angibt, ist ein MaB fiir die Harte 
oder Weichheit der Federung; je groBer k, desto "weicher" nennt 
man die Feder. Vberdies hat jedes elastische System die Eigen
schaft, daB bei den Deformationsvorgangen keine Energie ver
loren geht: was an Arbeit zur Erzielung der Formanderung 
hineingesteckt wurde, ist in der deformierten Feder als "Ar..; 
beitsfahigkeit" oder "potentielle Energie" vorhanden. Natiirlich 
hangt die GroBe der potentiellen Energie sowohl von dem 
MaBe der Zusammendriickung q als auch von der Weichheit 
der Feder, also von der Konstanten k abo 

Unsere Abb. 198 b zeigt die Feder in einem urn die Strecke 
qo zusammengepreBten Zustand, der etwa dem Gleichgewicht 

Mises, Fluglehre. 4. Auf!. 22 
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mit dem auf der Feder ruhenden Gewicht G, also q 0 = k . G, 
entsprechen mag. Um diesen Zustand herzusteHen, muB man be
kanntlich das Gewicht G langsam und aHmiihlich auf die Feder 
wirken lassen, genau genommen derart, daB in jeder Zwischen
steHung gerade nur soviel auf die Feder druckt, wie nach der 
Gleichung q = k· Q das Gleichgewicht in der betrefIenden Zwischen
steHung erfordert. Bringt man jedoch das Gewicht G unvermittelt, 
wenn auch ohne Anfangsgeschwindigkeit, auf die ungespannte 
Feder auf, so sinkt es, wie die Beobachtung lehrt, nicht nur 
um qo ein, sondern geht durch diese Gleichgewichtslage mit 
einer gewissen Geschwindigkeit hindurch, kommt erst (wie ein 

a b c 
Abb.198. Spiralfeder 

0) im undeformierten Zustand; 
b) im Gieichgewichtszustand; 
c) iu der Endloge der Schwingung. 

Pendell) bei dem doppelten 
Weg 2 qo zur Ruhe (Abb. 198 c), 
kehrt hier um und beginnt nun 
eine fortdauernde Schwingung 
mit dem beiderseitigen Aus
schlag qo' so daB b die Mittel
lage, a und c die Endlagen des 
Gewichtes darstellen. Auf Grund 
dieser Beobachtung kann man 
leicht das MaB der Arbeitsfiihig
keit der zuammengedruckten Fe
der bestimmen. Denn wenn das 
Gewicht G um die Strecke 2 qo 

sinkt, so hat es eine Arbeit von der GroBe G· 2 qo hergegeben, 
fUr die man wegen qo = k· Gauch schreiben kann: 

qo 1 ( )" G· 2 qo = k . 2 qo =2k 2 qo ", 

Die Feder enthalt diese ArbeitsgroBe als potentielle Energie 
in dem um 2 qo zusammengepreBten Zustand c. Zwischen
lagen durfen furdiese Berechnung nicht in Betracht gezogen werden, 
weil in ihnen ein Teil der Energie noch in Form von lebendiger 
Kraft besteht, Wir durfen also schlieBen, daB man die potentielle 
Energie der Feder in einem beliebigen deformierten Zustand 
erhiilt, wenn man das Quadrat der DeformationsgroBe durch 
2 k dividiert. Nunmehr liiBt sich leicht der Vorgang bei Auf
nahme des LandungsstoBes verfolgen. 

Trifft das Flugzeug mit der oben berechneten Vertikal-
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geschwindigkeit v sin b (im Beispiel 2,7 mJsek) auf den Boden 
auf, so ist noch zunachst das Flugzeuggewicht G durch die 
Luftkrafte, Auftrieb und Widerstand, ausgeglichen, wie das 
Kraftedreieck Abb. 195 zur Anschauung bringt. Von einem 
p16tzlichen Aufbringen einer Belastung auf die Federung, etwa 
wie in dem eqen behandelten Fall, kann keine Rede sein. 
Dagegen ist die lebendige Kraft, mit der das Flugzeug auf 
die Erde trifft, als Arbeitsgro13e anzusehen, die von der Fede
rung aufgenommen werden mu13. Bezeichnet h die oben be
rechnete Gesch windigkeitshohe h = V 1

2 : 2 g = 0,37 m, so ist G . h 
das Ma13 der lebendigen Kraft (namlich gleich G· V 12 : 2 g). Die 
auBerste Zusammendriickung 1, bei der die durch den Landungs
stoB eingeleitete Sch wingung umkehrt, ist daher nach dem 
obigen Resultat durch das Gleichsetzen von G· h mit 12: 2 k, 

bestimmt, wobei qo = k· G die Einsenkung unter der ruhenden 
Last G bezeichnet. Daraus folgt: 

1 = f2 10' h oder 1:10= 1/2h. r 10 

Da die Zusammendriickung 1 der Feder zugleich ein MaB ihrer 
Beanspruchung bildet, lehrt uns die letzte Gleichung, daB die Be
anspruchung infolge des StoBes ein urn so groBeres Vielfaches 
der Beanspruchung durch die ruhende Last ist, je groBer das 
Verhaltnis der Fallhohe h zu der Einsenkung der Feder bei 
ruhender Last wird. Bei der iiblichen Abfederung der Flug
zeugfahrgestelle kann man fur 10 beispielsweise 5 bis 6 cm 
annehmen, als gesamte Einsenkung der Radreifen und der 
Achsaufhangung unter dem ruhenden Flugzeuggewichte. In 
unserm Beispiel mit h = 37 cm erhalten wir bei 10 = 5 cm 

q: 10= f~37: 5 = f14,8 = 3,8, 

d. h. die Beanspruchung durch den LandungsstoB ent
spricht einer ruhenden Belastung durch das 3,8 fache 
Flugzeuggewicht. Diese Beanspruchung wird durch die 
Achse auf die Fahrgestellstreben und von diesen auf den 
Rumpf iibertragen. 

22* 
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Man kann auch leieht berechnen, was die Streben des 
Fahrgestells auszuhalten hatten, wenn keine besondere Fe
derung vorhanden ware. Denn aueh die Streben stellen ein 
elastisches System, allerdings ein solches von groBer "Harte", 
dar. Bekanntlich betragt die Elastizitatszahl von Stahl rund 
2 Millionen, d. h. ein Stahlstab von der Lange L in cm, der 
eine Druckbeanspruchung von p kg/cm'!. auszuhalten hat, er
fiihrt eine Verkiirzung um p·L: 2000000 cm. Die Fahrgestell
streb en werden mit Riicksieht auf die Knickgefahr sehr reiehlich 
dimensioniert, so daB wir mit der Annahme p = 400 kg/em2 

sieherlich schon sehr hoch greifen. Bei einer Lange der Streb en 
von 1,5 m haben wir somit die Formanderung durch das ruhende 
Gewicht qo = 400· 150 : 2000000 = 0,03 cm, also ein Bean
spruehungsverhaltnis: 

q: qo= Y2 It: qo= Y~37 :0,03 = ~2467 = 50, 

mit anderen Worten: die Streben wiirden durch den StoB 
wenn keine besondere Federung ihn aufnehmen wiirde, giinstig 
gerechnet, eine Belastung gleich dem 50fachen Flugzeuggewieht 
erfahren. Es liegt auf der Hand, daB keine Konstruktion 
solchen Anforderungen gewachsen sein kann; die iiblichen An
ordnungen entsprechen einer Bruehlast von ungefahr 10fachem 
Flugzeuggewicht. 

Da die Geschwindigkeitshohe h mit dem Quadrat der 
Geschwindigkeit waehst, folgt aus unserer Formel fiir q: qo' daB 
die Beanspruchung des Fahrgestells der Vertikalkomponente VI 

der Landungsgeschwindigkeit direkt proportional ist. In un
serm Beispiel wiirde also noch nahezu das Dreifache des 
errechneten VI innerhalb der iiblichen Festigkeitsgrenzen der 
Streben liegen. Aber gerade die federnden Teile, Radreifen 
und Gummiringe, werden in der Regel schwaeher gehalten, so 
daB sie bei harten Landungen zuerst versagen. 

Natiirlich spielen aueh hier, wie bei allen anderen Gegen
standen unserer Untersuchungen, Nebenumstande verschiedener 
Art mit, die wir - immer um ein mogliehst einfaehes Bild der 
Vorgange zu erhalten - zunaehst auBer aeht gelassen haben. Zu 
erwahnen ist etwa, daB die Aehsabfederung meist eine Hub
begrenzung erhalt, z. B. eine weite, neben die Gummiringe ge
legte Drahtseilsehlinge, die bei zu groBem Aussehlag der Fede-
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rung die Last iibernimmt, ferner, daB das Formanderungsgesetz 
q = k· Q, das wir beniitzt haben, wohl fiir die Aufhiingung 
der Achse geniigend genau gilt, fiir die Bereifung der Rader 
mit Luftschlauch aber durch ein weit verwickelteres zu er
setzen ware. Auch iiber eine auffallende Erscheinung, die man' 
bei sehr ungiinstig verlaufenden Landungen oder Stiirzen beob
achtet und die mit unseren Ergebnissen in Widerspruch zu 
stehen scheint, wollen wir nicht ganz hinweggehen. 

Es zeigt sich oft in Fallen, in denen das Fahrgestell oder 
sogar das ganze Flugzeug beim Aufprallen auf den Boden in 
Briiche geht, daB gerade die den ersten StoB au££angenden 
Teile, Radreifen und Abfederung der Achse, unversehrt 
bleiben. Dies kann man nicht erkliiren, solange man diese 
Teile als voIlkommen elastisch ansieht. Aber es gibt eben 
keine voIlkommene Elastizitat, was ja auch schon daraus hervor
geht, daB aIle elastischen Schwingungen mit der Zeit abnehmen 
und bald zur Ruhe kommen. Jeder Korper besitzt auch 
eine gewisse Zahigkeit, d. h. er setzt einer auBeren Einwir
kung auch einen Arbeit verzchrenden inneren Widerstand ent
gegen, der mit der Geschwindigkeit der eingeleiteten Form
anderung wachst. Wenn beispielsweise auf die in Abb. 198 
dargestellte Druckfeder das Gewicht G mit sehr groBer Ge
schwindigkeit auftrifft, so entsteht im selben Augenblick eine 
von der Geschwindigkeit abhiingige, sehr hohe Spannung, die 
sich durch die ganze Feder hindurch fortpflanzt, ohne daB die 
Feder schon die der Spannung entsprechende Formanderung 
angenommen hat. Denn die Formanderung bedarf infolge der 
Massentragheit der einzelnen Teile einer gewissen Zeit. Zer
storung des Materials tritt aber, wie man annehmen muB, 
immer nur dann ein, wenn sowohl Spannung als Formanderung 
cine gewisse Grenze erreicht haben. So erklart es sich, daB 
bei ungewohnlich stark en LandungsstOBen die federnden Teile 
groBe Krafte weiterleiten konnen, wahrend sie selbst, da die 
groBen Formanderungen, die ihrer Weichheit entsprechen, sich 
in der kurzen Zeit bis zum Bruch nicht ausbilden konnen, ver
schont bleiben. 

Wir wollen hier einige Bemerkungen anschlieBen, die sich 
auf den LandestoB bei Wasserlandungen beziehen. MaBgebend 
fiir die GroBe der StoBkraft ist die Dauer der Impulsiibertragung. 
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Denn nach dem Grundgesetz der Mechanik (Kraft = Masse X Be
schleunigung) ist die wirkende StoBkraft gleich der verdrangten 
Wassermasse m, multipliziert mit der Differenz ihrer Geschwin
digkeiten w unmittelbar vor und w' unmittelbar nach dem StoB, 
dividiert durch die Zeit t, in welcher der Dbergang von w zu w' 
erfolgt. Da die Geschwindigkeit des Wassers unmittelbar vor 
dem StoB Null gesetzt werden kann, so gilt die Gleichung: 

w' 
K=m--. 

t 

1st hier t beliebig klein, so muG bei endlichem m und w' die 
StoBkraft K unendlich groG werden. In zwei Fallen treten bei 
einer endlichen Aufsetzgeschwindigkeit w' endliche StoBkrafte 
auf, namlich wenn entweder der zeitliche Ablauf der Impuls
iibertragung endlich, oder wenn die Menge des verdrangten 
Wassers unendlich klein ist. Der erste Fall wird durch unsere 
friiheren Betrachtungen eigentlich schon erledigt. Denken wir 
uns einen Karper mit flachem Boden auf das Wasser auf
schlagen, so wird zunachst im Augenblick des Auftreffens die 
unterste, sehr diinne Schicht auf die Geschwindigkeit Null ge
bracht, wahrend die iibrigen Schichten noch eine von Null ver
schiedene Geschwindigkeit besitzen. Infolge des dadurch verur
sachten Zusammenpressens aller Teile werden die elastischen 
Krafte des Karpers in dem Sinne wirksam, daB sie diesem Zu
sammendriicken entgegenwirken und die unterste Schicht mit 
dem darunter befindlichen Wasser beschleunigen. Die Beschleu
nigung ist zuerst sehr klein und nimmt zu bis zu dem Augen
blicke, in welchem der Karper die starkste Deformation aufweist. 
Die Impulsiibertragung vom Augenblick des Auftreffens bis zum 
Augenblick graBter Deformation nimmt also eine bestimmte Zeit 
in Anspruch und wird um so langer dauern, je graBer die auf
tretenden Deformationen sind. Man erkennt daraus, daB die 
StoBkrafte sich um so mehr verringern, je graBer die maximalen 
Deformationen, d. h. je graBer die innere Federung des Schwim
mers ist. Flache Schwimmer miissen ein elastisches System 
geringer Harte bilden, sie miissen aus gut federndem Material 
bestehen. - Setzt dagegen ein nicht gefederter, aber stark ge
ki e I t e r Schwimmer, also ein solcher mit tief ausgezogener Spitze 
auf, so bleiben die StoBkrafte ebenfalls im Bereich unschadlicher 
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Wirkungen. Denn infolge mangelnder Federung wurden zwar 
die Deformationen und dadurch der Zeitraum der anwachsenden 
Beschleunigung sehr klein werden, aber andererseits ist hier die 
durch die Spitze verdrangte Wassermasse sehr gering, so daB 
die StoBkraft doch endlich bleibt. Wahrend bei flachen Schwim
mem der gesamten Wassermenge erst allmahlich endliche Ge
schwindigkeiten erteilt werden, ist bei stark gekielten Schwim
mem zu Beginn der Impulsubertragung der Geschwindigkeits
sprung endlich, dafiir aber die anfangs beschleunigte Wasser
masse unendlich klein. Starke Kielung ersetzt also in gewissem 
MaBe die Federung. Da aber andererseits der Widerstand eines 

Abb. 199. Landung im Seegang. 

Schwimmers mit der benetzten Flache wachst, und diese bei 
starker Kielung groBer ist als bei flacher - gleiche Wasser
verdrangung vorausgesetzt - so wird man, urn diesen Nachteil 
auszugleichen, bei der Konstruktion im allgemeinen den Mittel
weg einschlagen und maBig gekielten Schwimmern den V orzug 
vor flachen und sehr stark gekielten Schwimmem geben. Wie 
Versuche, die von der Deutschen Versuchsanstalt fur Luftfahrt 
angestellt wurden, ergaben, werden die StoBkrafte bei flachen 
und gekielten elastischen Schwimmem bis unter drei Atmospharen 
herabgedruckt 1). 

Die Behandlung des StoBvorgangcs im Seegang ist wesentlich 
komplizierter; einmal dadurch, daB eine Reihe von Faktoren 
WIe Windgeschwindigkeit, Wellenlange, Wellenhohe, Wellenge-

1) Siehe den bereits erwiihnten Bericht der D. V. L., Zeitschr. f. 
Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, S. 265, in welchem diese und ahnliche 
Gedankengange entwickelt werden. 
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schwindigkeit auf die GroBe des StoBes EinfluB gewinnen, an
dererseits dadurch, daB die mannigfachen Dberlagerungen von 
Wellen beim Seegang theoretisch schwer erfaBt werden konnen. 
Wir konnen aber unter gewissen Einschrankungen doch etwas 
iiber die GroBe der StoBkrafte aussagen. In Abb. 199 ist ein 
Flugzeug in ruhender und in anroIlender See aufsetzend ge
zeichnet. Bezeichnen wir die StoBkraft im ersten FaIle mit Ko' 
im zweiten mit K, so muB, da diese Krafte sich wie die 
Quadrate der zur Wasserflache senkrechten Geschwindigkeiten Wo 

bzw. w verhalten, die StoBkraft bei Seegang in Hundertteilen 
der StoBkraft im ruhenden Wasser durch die Beziehung: 

K w2 

Q=100 K =100-., 
o Wo" 

gegeben sein. Sind Vo bzw. v die Fluggeschwindigkeiten, bQ bzw. b 

.fa 

IJ~ 

/ va 
V z. 

I..--"" 
(}. 0 
(}. 0 0 2 1/ 6" 

Allfsefzwil7kel d 

/ 
/ 

0 

die Winkel der Flugbahn mit der 
Horizontalen und d der Winkel, urn 
den die Achse des Flugzeugs gegen 
die Horizontale geneigt ist, so liest 
man aus Abb. 199 die Beziehungen: 

Wo = Vo sin bo , 

W = v sin (b + d) 
8 abo Da bo' b und d im aIlgemei

nen kleine Winkel sind, kann man 
also fUr Q in Annaherung setzen: 

Abb. 200. StoBkraft bei Landung 
auf See. 

Q = 100 (b t2d)2 . (~~r 
Urn Q in Abhangigkeit von dem fUr den Seegang charak

teristischen Winkel d zu berechnen, legen wir die fUr das Bei
spiel S. 334 gewahlten FlugzeuggroBen zugrunde und benutzen 
die Abb.197. Wir betrachten in dieser immer drei zugehorige 
Werte v, b und d. Fiir die Landung in ruhender See ist d = 0 
zu setzen und daher bo = 0,12 (BogenmaB) und Vo = 25 m/sek 
abzulesen. Ganz entsprechend verfahrt man jetzt fiir Winkel 
d=l°, d= 2° usw. Das Resultat dieser Rechnung ist in Abb. 20') 
wiedergegeben. Man erkennt, daB die StoBkraft erheblich groBer 
wird, wenn das Flugzeug auf dem Hang einer Welle aufsetzt, 
und daB daher das Aufsetzen, wenn es bei hoher See erfolgen 
muB, tunlichst auf den WeIlenkammen und nicht auf den Hangen 
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geschieht. Allerdings muB man hervorheben, daB der obige Aus
druck nur einen ersten rohen Anhaltspunkt fur das Anwachsen 
der StoBkrafte bei verschiedenen Aufsetzwinkeln im Seegang 
ergibt; denn erstens blieben Wellengeschwindigkeit und Wind
geschwindigkeit unberucksichtigt, zweitens ist die Annahme, daB 
ein Flugzeug immer mit der ganzen Flache des Schwimmerbodens 
gleichzeitig aufsetzt, nicht erfullt und drittens, was bisher immer 
unberucksichtigt blieb, besteht der Ablauf des StoBvorganges nicht 
in einem einzigen mehr oder weniger kurzem StoB, sondern aus 
einer Reihe allmahlich abklingender EinzelstoBe. SchlieBlich 
gilt hier auch das bereits uber die schulmaBige Landung Ge
sagte, daB es namlich in der Hand des Fuhrers liegt, im Einzel
falle durch geschicktes Manovrieren auch bei nicht ruhiger See 
das Flugzeug in gunstiger Weise zu landen. 

IX. Fragen des Luftverkehrs. 

46. Einflu.B des Windes auf die Fluggeschwindigkeit. 

Vom EinftuB des Windes haben wir bisher nur bei Be
trachtung des Anlaufvorganges in Abschnitt 42 gesprochen und 
dabei festgestellt, in welchem MaBe Anlaufzeit und -weg ab
gekiirzt werden, sobald man gegen den Wind startet. Ahn
liches gilt natiirlich auch fiir den Auslauf nach der Landung, 
den man immer, wenn irgend moglich, so einrichtet, daB er 
dem Wind entgegengerichtet ist. 

Wahrend des gleichformigen Fluges in der Luft bleibt ein 
gleichformiger Wind ohne EinftuB auf die Bewegungs- und Gleich
gewichtsverhaltnisse des Flugzeuges, solange man die Bewegung 
nicht von der festen Erde aus beurteilt, sondern relativ gegen die 
das Flugzeug umgebende Luft. Was wir bisher kurz als Flug
geschwindigkeit v bezeichnet haben, ist, mbald Wind herrscht, 
die relative Geschwindigkeit des Flugzeuges gegeniiber der 
bewegten Luft und soll jetzt, zur deutlichen Unterscheidung 
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges heiBen. Haben wir also 
in Abschnitt 27 errechnet, daB das dort als Beispiel gewahlte 
Flugzeug mit v = 42 m/sek wagrecht ftiegt, so bedeutet das: die 
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges fiir wagrechten Flug ist 
42 m/sek. Weht ein Wind von 10 m/sek der Flugrichtung 
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entgegen, so bewegt sich das Flugzeug, von der Erde aus be
urteilt, nur mit 32 misek, weht der gleiche Wind in der Flug
richtung, so geschieht die Fortbewegung gegeniiber der Erde 
mit 52 m/sek. Wir wollen von jetzt an die wagrecht gedachte 
Windgeschwindigkeit oder Windstarke mit w, die aus 
Eigengeschwindigkeit und Windstarke resultierende "F lug -
geschwindigkeit", also in unserem Beispiel die 32 bzw. 
52 misek, mit c bezeichnen. Den durch Wind herbeigefiihrten 
Unterschied zwischen dem tatsachlich erreichten Ziel und dem 
Punkt, der bei Windstille erreicht worden ware, nennt man -
auch bei beliebiger Windrichtung - die "Windversetzung". 

Wie man im allgemeinen Fall beliebiger Windrichtung 
die Fluggeschwindigkeit c aus Wind-

C' starke w und Eigengeschwindigkeit v er-
mittelt, zeigt Abb. 201. Hier ist die 

c Strecke 0 W = winder Windrichtung 
aufgetragen und die Strecke we = v in 
der Richtung der Flugzeugachse angefiigt. 
Die Verbindungsgerade 0 e liefert dann 
nach GroBe und Richtung die Flugge

Abb.201. Fluggeschwin- schwindigkeit c. Sie wird, wie man sieht, 
digkeit bei Wind. aus w und v so gefunden, wie man die 

Resultierende zweier Krafte aus diesen 
ableitet. Wendet der Fiihrer durch Auslegen des Seitenruders 
das Flugzeug derart, daB die Achse die Richtung we' erhalt, so 
falIt die Fluggeschwindigkeit nach GroBe und Richtung mit 00' 
zusammen. Dabei haben die Strecken WO und we' beide die 
GroBe v, sind also untereinander gleich. Daraus ergibt sich der 
Satz: Tragt man aIle bei einem bestimmten Wind mog
lichen Fluggeschwindigkeiten c eines Flugzeuges(natiirlich 
bei gleicher Motorleistung usw.) nach GroBe und Richtung von 
einem festen Punkt 0 aus auf, so liegen die Endpunkte dieser 
Geschwindigkeitsstrecken auf einem Kreis, dessen Halbmesser 
die GroBe der Eigengeschwindigkeit v darstellt. Mit anderen 
Worten heiBt das: Wenn mehrere Flugzeuge mit gleicher Eigen
geschwindigkeit v von einem Punkte aus gleichzeitig nach verschie
denen Seiten abftiegen, so befinden sie sich zu jeder Zeit auf dem 
Umfang eines Kreises; der Mittelpunkt des Kreises schreitet mit 
Windgeschwindigkeit fort, der Halbmesser vergroBert sich mit der 
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Geschwindigkeit v. Bei Wind stille bleibt der Ausgangspunkt 
dauernd Mittelpunkt der Kreise. 

Wenn die Windgeschwindigkeit w groBer als die Eigen
geschwindigkeit c ist, so sieht das Bild des "Geschwindigkeits
kreises" so aus, wie es Abb. 202 zeigt. Rier liegt der Punkt 0, 
von dem aus die Fluggeschwindigkeiten zu mess en sind, auBer
halb des Kreises. Man sieht, daB jetzt nicht mehr nach allen 
Richtungen geflogen werden kann, sondern nur nach solchen, 
die von der Windrichtung nicht zu stark abweichen. Der groBte 
Winkel cp, der zwischen Flug- und Windrichtung moglich ist, 
ist derjenige, fiir den sin cp = v : w 
ist, und den die A bb. 202 deutlich 
zeigt. N ach jeder Ricbtung, die einen 
kleineren Winkel mit dem Wind bil
det, kann man mit zwei verschie
den groB en Geschwindigkeiten fl.ie
gen, die den beiden Schnittpunkten 
der durch 0 gelegten Strahl en mit 
dem Kreis entsprechen. Die weitere 
Verfolgung dieser Verhaltnisse fur 
ein c, das kleiner als wist, bat heute 
kein praktisches Interesse mehr, da die 0 

Eigengeschwindigkeiten unserer Flug- Abb. 202. Eigengeschwindig
zeuge wohl immer groBer sind als die keit kleiner als Windstarke. 
groBten vorkommenden Windstarken. 

Man kann den "Geschwindigkeitskreis" vor aHem dazu be
nutzen, um die Eigengeschwindigkeit eines Flugzeuges durch Flug
versuche zu bestimmen. Kennt man namlich von einem Kreis drei 
Punkte, so kann man, wie bekannt, den Kreis konstruieren, also 
jedenfaHs auch seinen Halbmesser finden. Das Verfahren des 
"Stoppdreiecks", wie wir es nennen wollen, besteht nun 
in folgendem. Auf dem Boden werden drei Strecken von ver
schiedenen Richtungen in geeigneter Weise abgesteckt, z. B. 
die drei Strecken Al B1 , A2B2 , AsBs der Abb. 203, und ihre 
Langen A1 B1 = l1 , A2 B2 = l2' As Bs = '3 gem essen. Die Zeiten 
t1 , t2 , ts ' die man zum Uberfl.iegen der drei Streck en braucht, 
werden im Flugzeug durch eine Stoppuhr festgestellt. Hierauf 
berechnet man die drei Fluggeschwindigkeiten: 
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und tragt sie auf einem Blatt Papier von einem festen Punkt 0 
(Abb. 203) aus so auf, daB 001 = Cl , 002 = C2, 003 = C3 und 
die Richtungen der drei Geraden 0°1 , 0 °2 , 003 die gleichen 
sind wie die der durchfiogenen Strecken Al B l , A2B2 und A3 Bg
Zu den drei Endpunkten °1 , °2 , Os konstruiert man nun den 
umschriebenen Kreis (durch Bestimmen der Mittelsenkrechten 
mit Hilfe der in Abb. 203 gestrichelten Kreisbogen): Der Halb
messer des durch °1 , °2 , 03 

gehenden Kreises ist die ge-

Abb.203. 
Stoppdreieck und zugchorige Geschwindigkeits-Ermittlung. 

suchte Eigengeschwindigkeit v, und zwar in demselben MaB
stab, in dem die c1 ' c2 ' c3 aufgetragen wurden. Uberdies hat 
man in OW nebenbei die Windrichtung und Windstarke ge
funden. Praktisch wird man fiir wiederholte Messungen auf 
demselben Flugfeld ein fiir allemal die drei Stoppstrecken feste 
legen und kann dann Blatter, auf denen die Richtungen 0°1 , 

002' 003 vorgezeichnet sind, bereit halten, urn die Konstruktion 
in jedem Fall in einfachster Weise rasch auszufiihren. Ais 
Kontrolle fiir genaues Zeichnen und richtiges Stoppen kann 
benutzt werden, daB die drei Sehnenhalbierenden, von den en 
man nur zwei zur Konstruktion des Kreises benotigt, sich in 
einem Punkte treffen miissen. Treffen sie sich nicht, so kann 
-- sorgfaltige Konstruktion und Zeitnahme vorausgesetzt -, 
auf groBere Abweichungen in der Starke und Richtung des Windes 
innerhalb der Zeit des Stoppversuches geschlossen werden. Jeden
falls hat man die Gewahr, sichere. von Zufiilligkeiten unbeein
fiuBte Eigengeschwindigkeiten zu erhalten, sofern man nur solche 
durch Kontrolle gestiitzten Versuche heranzieht. 

Wenn zwei von den drei Stoppstrecken zusammen
fallen, aber entgegengesetzt durchfiogen werden, entsteht das 
Bild Abb. 204. 001 und 002 sind die Geschwindigkeiten des 
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Hin- und Ruckfluges, 003 ist die Geschwindigkeit einer wei
teren Richtung. Man erkennt hier, daB die Eigengeschwindig
keit im allgemeinen g roB e r ist als das Mittel zwischen den 
Fluggeschwindigkeiten fUr Hin- und Ruckflug. Denn v wird 

1f'-_ ____ ">lW 

durch WC1 = WC2 dargestellt, der 
Mittelwert durch AC1 = AC2 • Die 
Hypotenuse eines rechtwinkligen 
Dreickes ist aber stets groBer als eine 
Kathete. Nur wenn der Wind ge
rade in die Richtung der Stopp
strecke fallt, gibt das Mittel den 
wahren Wert von v. Ganz unrichtig 
ware es jedoch, die doppelte Lange 
der durchflogenen Strecke durch Abb. 204. Hin- und Riickflug 

auf der gleichen Strecke. 
die Summe der fur Hin- und Ruck-
flug aufgewendeten Zeiten zu dividieren. Man braucht, sobald 
Wind herrscht, fUr Hin- und Ruckflug zusammen immer mehr 
Z e i t als bei Windstille. Der Grund liegt darin, daB man dem 
ungunstig wirkenden Gegenwind langer ausgesetzt ist als dem 
giinstigen Ruckenwind. Genaueren Einblick in diese fUr die 
Navigation wichtigen Verhaltnisse erhalten wir dureh naheres 
Eingehen auf die Eigensehaften des "Gesehwindigkeitskreises". 

Abb. 205 zeigt nochmals den Kreis, der von den End
punkten der Geschwindigkeitsvektoren gebildet wird, und da
neben einen zweiten, den wir 
den "Zeitkreis" nennen wollen, 
und der dadurch entsteht, daB 
man in jeder Riehtung eine 
Strecke OT1 = tl auftragt, gleich 
der Zeit, die fur das Durch-
fliegen einer festen Strecke a Abb. 205. 

in der Richtung von OTl be- a) Geschwindigkeits-, b) Zeitkreis. 
notigt wird. Nach einem be-
kannten Satze hat das Produkt aus den beiden Absehnitten 
einer Kreissehne, die urn einen ihrer Punkte gedreht wird, emen 
unverandedichen Wert. Es ist also (Abb.205a): 

Cl • c2 = (v + w) (v -- w) = v2 - w2 = konst. 

Fur die Flugzeiten tl und t~, die benotigt werden, urn eine 
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Strecke a mit den Geschwindigkeiten c1 und c2 des Hin- und 
Riickfl uges zuriickzulegen, gilt, 

a 
t .• =-, - c2 

also: 

Das Produkt aus tt und t2 hat also auch einen unverander
lichen Wert, die Endpunkte von tl und t2 liegen daher eben
falls auf einem Kreis. Aus: 

und 
a 

t =----c 
2 v2 _ w2 1 

erkennt man, daB die Zeit des Hinfluges der Geschwindigkeit 
des Riickfluges proportional ist und umgekehrt. Wahlt man 

als Einheit des ZeitmaBstabes das ~~ -fache der Einheit 
v -w 

der Geschwindigkeiten, so wird der Halbmesser des Zeitkreises 
gleich dem des Geschwindigkeitskreises, man muB nur OM = 0 W 
in entgegengesetzter Richtung auftragen (Abb. 205 b). Die Gesamt
zeit T fUr Hin- und Riickflug ist nach dem vorher Gesagten: 

a a a a 
T=tl +t2 =c + c = c:c (c1 + (2 ) = Jl--=-W2 (c1 + (2)· 

1 2 1 2 

Kommt es nur auf die zum Hin- und Riickflug benotigte Zeit an, 
so geniigt es, den Geschwindigkeitskreis heranzuziehen. Die Lange 
der Sehne in der Flugrichtung ist dieser Zeit proportional oder 

ihr gleich, wenn sie im -2~ - £achen MaBstab abgelesen wi rd. 
v -w· 

Die ganze Lange einer durch 0 gehenden Sehne in Abb. 205 a) 
stellt die Summe der Fluggeschwindigkeiten fUr Hin- und 
Riickflug, die halbe Sehne also den Mittelwert dar, die Lange 
der parallelen Sehne in Abb. 205 b) gibt die fUr Hin- und 
Riickflug zusammen erforderliche Zeit. Umgekehrt proportio
nal dieser Zeit ist die sog. Reichweite, d. i. die Lange 
einer Strecke, die bei Vollgas mit einer gegebenen Benzin
menge, also in gegebener Zeit, hin und zuriick geflogen werden 
kann. Man erkennt daher aus Abb. 205b): Die groBte Reich
weite besitzt ein Flugzeug in der Richtung senkrecht zum 
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Wind, die kleinste parallel zum Wind. Dies ist urn so be
merkenswerter, als eine oberflachliche Betrachtung zu dem 
umgekehrten SchluB verleiten kannte, da nach Abb. 205 a) 
fiir die Richtung parallel zum Wind die Summe der Geschwin
digkeiten beim Hin- und Riickflug gerade am graBten erscheint: 
wir wissen aber schon, daB dieser Summe keine unmittelbare 
Bedeutung fiir das MaB del' Flugzeit zukommt. 1) 

47. Bestimmung des Kurses und der Flugdauer. 

Die wichtigste Aufgabe der Navigation besteht darin, den 
KompaBkurs fUr jede zu durchfliegende Strecke und die 
fUr den vorgeschriebenen Flug erforderliche Zeit zu be
stimmen. Man darf annehmen, daB die zu iiberfliegenden 
Punkte auf einer Karte, etwa im MaBstab 1: 1000000, gegeben 
sind und daB von Punkt zu Punkt geradlinig geflogen werden 
solI. Man iibertragt dann am besten die einzelnen Punkte 
maBstabrichtig auf ein besonderes Blatt und entwirft auf 
dies em auch den Geschwindigkeitskreis (Abb. 206), indem man 
OW gleich und parallel der Windstarke und den Halbmesscr 
gleich der Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges auftragt. Der 
MaBstab, in dem die Geschwindigkeiten gezeichnet werden, ist 
gleichgiiItig - wir haben z. B. in der Originalzeichnung zu 
Abb. 206 fUr je 3 km/Std. einen Millimeter gewahlt, so daB 
v = 135 km/Std. durch einen Halbmesser von 45 mm und 
tv = 32,4 km/Std. (Windstarke 9 m/sek) durch eine Strecke von 
10,8 mm dargestellt erscheint. Windrichtung sei NNO. 

Durch den Punkt 0, der der Anfangspunkt der Geschwindig
keitsvektoren ist, werden die Parallel en OCl , 002' 003' OC4 

zu den einzelnen Flugstrecken gezogen, mit dem Kreis zum 
Schnitt gebracht und die Kreishalbmesser nach den Schnitt-
punkten °1 , °2 , °3 , 04 gezeichnet. Diese Strahlen geben in 
ihrem Winkel mit der durch den Kreismittelpunkt gelegten 
Siid-Nordlinie bzw. mit der Richtung der KompaBnadel unmittel-

1) Zu diesem und den folgenden Absrhnitten vgl. die Aufsatze des 
Verfassers: "Dber Fluggeschwindigkeit, Windstarke und Eigengeschwindig
keit des Flugzeuges." Zeitschr. f. Flugtechnik u. Motorluftsch. 1917, 
Heft 19/20 und "Zum Navigationsproblem der Luftfahrt". Zeitschr. f. 
ang. Math. u. Mech. 1931, S. 373. 
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bar den auf jeder Strecke einzuhaltenden Kurs. Man entnimmt 
z. B. der Zeichnung, daB unter Annahme einer Deklination von 
8 0 bei der herrschenden Windstarke auf der Strecke 1 der 
Kurs von 111,5 0 zu verfolgen ist usf. 

Zieht man durch die Endpunkte einer Flugstrecke die 
Parallelen einmal zu OW und dann zu dem der Flugstrecke 
entsprechenden Kreisradius und bringt die heiden miteinander 

Abb. 206. Ermittlung des KompaJ3kurses und der Flugdauer. 

zum Schnitt, so stellt die zu 0 W parallele Strecke das Produkt 
aus w und der Flugdauer fur den betreffenden Flugabschnitt dar. 
Die vier einzelnen Parallelen zu OW in Abb.206, die in zwei 
von den vier Eckpunkten des gesamten Flugweges aufgetragen 
sind, geben also je ein MaB fur die Flugzeiten; man muB sie 
nur in dem durch w bestimmten MaBstab ablesen. In unserem 
Beispiel haben die vier Strecken der Reihe nach die Langen 
19,5, 25, 20, 27,5 km, und da fur unser w gerade 32,4 km 
einer Stunde, also 0,54 km einer Minute, entsprechen, sind die 
Flugzeiten 19,5: 0,54 = 36 Min., ferner 46, 37 und 51 Min., zu-
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sammen 2 Std. 50 Min. Wenn w sehr klein ist, kann diese 
Art der Ablesung sehr ungenau werden. Man hilft sich dann 
am besten dadurch, daB man die urspriinglichen Langen der 
Flugstrecken, dazu aus dem Geschwindigkeitskreis die Langen 
001' 002 usW. abliest und die Langen durch die Geschwlndig
keiten dividiert, z. B. in unserem Fall: erste Strecke = 80 km, 
zugehoriges 001 = 44,7 mm = 134 km/Std., daher tl = 80: 134 
= 0,6 Std. = 36 Min. 

Wenn man die Flugdauer fiir eine ge
schlossene Bahn wie die eben betrachtete 
bei verschiedenen Windstarken berechnet, so 
wird man finden, daB sie mit zunehmender 
Windstarke immer zunimmt. Dies laBt 
sich nach der oben gemachten Bemerkung 
iiber die Dauer eines Hin- und Riickfluges 
bei Wind wohl verstehen. Wir wollen uns 
ein genaueres Urteil tiber den EinfluB des 
Windes bilden, indem wir die Zeit bestimmen, 
die zum Durchfliegen einer Kreis bahn er
forderlich ist. Hierzu gelangt man am ein
fachsten, wenn man sich den Kreis als ein 
regelmaI3iges Vieleck von groBer Seitenzahl, 
z. B. als 24-Eck vorstellt und nun fiir die 

Abb. 207. Ermittlung 
der Flugdauer einer 

Kreisbahn. 

einzelnen Seiten nach dem in Abb.206 durchgefUhrten Verfahren, 
oder besser mit Benutzung des "Zeitkreises" nach Abb. 205 b), 
die Flugzeiten ermittelt. In Abb. 207 ist die Eigengeschwindig
keit v = 1, die Windstarke w = 0,5 angenommen und fUr die 
Originalzeichnung die Einheit gleich 25 mm gewahlt worden. 
A und B sind die Schnittpunkte des (nur halb gezeichneten) Ge
schwindigkeitskreises mit der Vertikalen 0 W, so daB 0 A = 1,5, 
o B = 0,5. Hierauf haben wir die reziproken Werte 0 Al = 1 : 1,5 
= 0,67 und OBI = 1: 0,5 = 2 aufgetragen und durch Al Bl den 
Kreis gelegt, der nach unseren Erklarungen im vorangehenden 
Abschnittt nichts anderes als der "Zeitkreis" ist. Die zwolf unter 
gleichen Winkelabstanden gezeichneten Strahlen OTl , OT2 , ••• OT12 

stellen die Flugzeiten fUr 12 Seiten des regelmaBigen 24-Ecks 
dar; die Zeiten fUr die anderen 12 Seiten sind der Symmetrie 
wegen ebenso groB und daher gar nicht erst gezeichnet worden. 
Die Summe der 12 Strecken ergab sich durch Abmessen zu 

Mises. Fluglehre. 4. Auft. 23 
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375 mm, und da im FaIle der W indstille w = 0 einfach 12 Radien 
des Kreises v = 1 von der Gesamtlange 12·25 = 300 mm er
scheinen wurden, so sieht man, daB die Verzogerung des Kreis
fluges durch eine Windstarke gleich der halben Eigengeschwin
digkeit (375 - 300): 300 = 0,25, also 25 vH betragt. 

Wird diese Rechnung noch flir andere Werte des Ver
haltnisses w: v durchgeflihrt, so erhalt man die in Abb. 208 
dargestellten Ergebnisse. Zu jeder Abszisse w: 11 kann hier das 
Zeitverhaltnis t: to als Ordinate abgelesen werden, z. B. zeigt fUr 
w: v = 0,25 die Kurve die Ordinate 1,055, d. h. bei einer 
Windstarke gleich einem Viertel der Eigengeschwindigkeit 
dauert das Durchftiegen einer Kreisbahn urn 5,5 v H langer als 
t t bei Windstille; betragt 

: 0 

I 
/ -V 

{7,Z5 {7,Stl t?75 ;' IV· v 

Abb.208. VergroBerung der Flugdauer 
durch Wind. 

die Windstarke drei Vier
tel der Eigengeschwindig
keit, so ist die Flug
dauer schon die doppelte 
der fur Windstille. Na
hert sich die Windstarke 
der GroBe der Eigenge
schwindigkeit, so wachst 
die Flugzeit tins Unend

liehe. Bei Uberschreitung der GroBe von c ist ein Kreisflug 
liberhaupt unmoglich (s. S. 347). Flir geschlossene Linien, die in 
ihrer Gestalt nicht viel von einem Kreis abweichen, behalten 
diese Ergebnisse noch annahernd ihre Giiltigkeit. 

Wenn wir oben betont haben, daB der Wind ohne un
mittelbaren EinfluB auf den Bewegungszustand des Flugzeuges 
ist, darf nicht auBeracht gelassen werden, daB dies nur fur 
gleichformigen Wind und fur gleichformige Bewegung gilt. 
WindstoBe, sog. Boen und besonders Vertikalbewegungen der 
Luft an einzelncn Stellen der Erdoberflache machen sich als 
Storungen des Fluges sehr empfindlich bemerkbar. Ebenso ist 
bei Ungleichformigkeit der eigenenBewegung, z. B. beim Kurven
flug, der Wind zu spiiren. Fliegt man beispielsweise in der 
Richtung 1, Abb. 209, unter 45° gegen den Wind und macht, 
indem man den Boden im Auge behalt, eine scharfe Linkskurve 
durch 90°, so daB man mit 45° Ruckenwind in die Rich
tung 2 kommt, so muB das Flugzeug, urn sich mit gleicher 
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Eigengeschwindigkeit im Wagrechtflug zu erhalten, wie der 
Geschwindigkeitskreis zeigt, eine viel groBere Fluggeschwin-
digkeit, 002 statt OOp annehmen. 
Beschleunigung der Flugzeugmasse 
Zeit, und im erst en Augenblick 
wird man eben noch flir die Rich
tung 2 zu wenig Geschwindigkeit 
haben. Die Folge davon ist, daB 
das Flugzeug das Bestreben zeigt, 
zu sink en und daB der Drehzahler 
des Motors zurlickgeht (vgl. Ab
schn. 26); der Vorgang ist nicht 
ohne Gefahr. Man vermeidet sie, 
indem man beim Kurvennehmen 

Die hierzu notwendige 
erfordert eine gewif'se 

~MO 
z /<:SJ 

o 
Abb. 209. Scharfe Wendung 

im Winde. 

genau auf das Verhalten des Flugzeuges achtet und fUr die 
gleich groBe Schwenkung je nach der Windlage verschieden viel 
Zeit HiBt. 

Man kann schlieBlich die Frage aufwerfen, ob bei jeder 
Windstarke und -richtung die rasch este Verbindung zwischen 
zwei gegebenen Punkten die gerade Flugbahn ist. Fliegt man 
namlich (Abb. 210) von A nach B liber 0, so hat man zwar im 
ganzen einen etwas langeren W eg, weil A ° + ° B groBer ist 
als AB, aber auf dem groB-
ten Teil dieses Weges, nam- 8 
lich auf A 0, istdie Geschwin
digkeit groBer als sie auf 
der geraden Bahn AB wii.re, 
wie der beigefUgte Ge
schwindigkeitskreis zeigt. 
Rier ist 003 parallel zu A ° A 

und 001 parallel zu AB ge-
zogen und man sieht, daB Abb. 210. Gerade alB rascheste 
0°3 groBer ist als 0°1 • U m Flugbahn. 

die Frage zu entscheiden, 
ziehen wir durch ° eine Rilfslinie 00' parallel der 
Strecke °3°1 im Geschwindigkeitskreis. Es sind dann die 
Dreiecke AOO' und 00301 ahnlich. Da 003 die Ge
schwindigkeit ftir A ° ist, haben WIr in dem Quotien
ten AO: 003 die Zeit, die man zum Durchfliegen der 

23* 
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Geraden A 0 braucht, und die t3 heWen moge. Aus der Ahn
lichkeit folgt: 

AO':001=AO:003=t3, also AO'=t3·OOI • 

Ebenso erhalt man, wenn 00" parallel 010 2 gezogen und die 
zum Durchfliegen von B 0 erforderliche Zeit B 0: 0 O2 mit t2 
bezeichnet wird, aus der Ahnlichkeit der Dreiecke BOO" und 
00201 die Proportion 

O"B: 001 =BO: 002 = t2, also O"B = t2 • 001, 

Addiert man die beiden Ergebnisse, so erhalt man: 

AO' + O"B 
AO'+0"B=(t2 +tS )·001 oder t2+t3= 00 . 

1 

Die Zeit t1 , die man zum Zuriicklegen der geraden Strecke 
AB brauchen wiirde, ist gleich AB: 001 , Nun ist aber 
A 0' + Oil B groBer als A B, weil dabei das Stiick 0'0" doppelt 
gezahlt wird. Daher ist auch der Quotient von A 0' + 0" B 
durch 001 groBer als der Quotient AB:001, d. h. t2 +t3 
groBer als t1 • Wir sehen daraus, daB die Flugzeit auf jeden 
Fall vergroBert wird, wenn man nicht geradlinig auf das Ziel 
zu fliegt, sondern einen U m w e g mac h t. - Auch fUr den in 
A bb. 202 angedeuteten Fall groBerer Windstarke gilt dasselbe, 
allerdings nur dann, wenn man in jeder moglichen Richtung mit 
der groBeren der beiden moglichen Geschwindigkeiten steuert. 

Die bisher angestellten Betrachtungen iiber den EinfluB 
des Windes auf Fluggeschwindigkeit und Flugdauer und iiber 
die Bestimmung des Kurses galten nur fiir den Fall konstanter 
Windrichtung und Wind starke im ganzen Fluggebiet. Wir 
haben hierfiir soeben das Resultat gefunden, daB die Gerade als 
kiirzeste Verbindung zwischen zwei Punkten auch die rascheste 
ist. Dieses Ergebnis gilt nicht mehr, sobald im Fluggebiet ver
ander licher Wind herrscht. Wir wollen der sich daraus er
gebenden Frage, welche Bahn zwischen zwei Punkten 01 und 02 

im ortlich veranderlichen Windgebiet die rascheste ist, zunachst 
in einem besonders einfachen FaIle nahertreten und sie unter
suchen fUr zwei durch eine Gerade A getrennte Windgebiete. 
Links von A liege °1 , rechts °2 , die Windgeschwindigkeit links 
sei WI' rechts w2 (Abb. 211). Da die Flugbahn in jedem der 
beiden Gebiete geradlinig verlaufen muB, weil innerhalb jedes 
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Gebietes unveranderlicher Wind herrscht, kann sie nur aus zwei 
Geradenstiicken bestehen, die in irgendeinem Punkte PI auf 
der Geraden A zusammentreffen. Wir fragen uns nun, welcher 
Zeitverlust oder -gewinn entstehen wiirde, wenn das Flugzeug 
statt der Strecke 01 P1 die Strecke 01 q zuriicklegte. Die Par
allelen zu 01 Pi und 01 q im Geschwindigkeitsplan liefern die 
Geschwindigkeiten ° P und ° p'. Dabei sind P und P' Punkte 
des Geschwindigkeitskreises, dessen Mittelpunkt mist, so daB 

T!r 
./' \ 

./'. \. 
./' . 

./' .. -/ :---
TfL1~ , 

" , , , , , , 

A 

Abb. 211. Raschester Flugweg durch zwei Windgebiete. 

om der GroBe und Richtung nach die Windstarke bestimmt. 
Wir bezeichnen jetzt mit Co die Lange O'P und mit Co + c' die 
Lange 0 P', die Strecke P1 q heWe x' und der von 01 q und 01 PI 
gebildete Winkel heWe a'. Ziehen wir 01 ml parallel zu om und 
Pl m] parallel zu pm, endlich ml p/ parallel zu m p', so ent
steht ein Viereck 0] p] pl ' m1 , das dem Viereck ° p P' m des Ge
schwindigkeitsplanes ahnlich ist und in dem aIle Streck en im 
Mal3stabe o~p~: 0 p vergrol3ert sind. Es liegt dann p/ auf dem 
Kreis um ml mit dem Halbmesser m1 Pl und auf der Geraden 01 q. 
Wenn zum Zuriicklegen der Strecke 0] Pl die Zeit to' fur die 
Strecke 0 1 q die Zeit to + t' benotigt wird, so ist: 

"prq = (co + c') (to + t') - (co + c') to = (co + c') t' . 
1st d der Winkel, den 0 P mit einer Senkrechten zur Achse A 
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und b der Winkel, den die Eigengeschwindigkeit oder, was das
selbe ist, die Flugzeugachse mit der Flugrichtung bildet, so sind 
die Projektionen der Strecken P1' q und P1 q auf die Richtung m1 PI 
durch die Ausdriicke: 

p/ q cos (b + a') = (co + c') . t' . cos (b + d) 
und 

P1 q cos (90 --- d) = x' sin d 

gegeben. Nach einem bekannten Satze aus der Trigonometrie ist: 

cos (b + a' ) = cos b . cos a' - sin b sin a' . 

Also haben die beiden Projektionen die Werte: 

(~~b~d+~~b~d-%~b~d-d~b~~ 

und 
x' sind. 

Bis hierher haben wir iiber den Abstand x' des Punktes q von 
P1 auf A nichts vorausgesetzt. Wahlen wir q jetzt in unmittel
barer Nahe von P1' so werden aIle mit Strichen versehenen 
GraBen sehr klein. Wir konnen daher in den obigen Ausdriicken 
aIle Glieder fortlassen, in denen das Produkt aus mindestens zwei 
gestrichenen GraBen auftritt. Beachten wir, daB der sinus eines 
kleinen Winkels diesem (im BogenmaB) gleich und der cosinus 
gleich 1 gesetzt werden kann, so gehen die beiden letzten Aus
driicke iiber in: 

Co cos b . t' und sin d . x' . 

Wenn wir q als unmittelbar benachbart zu PI annehmen, konnen 
wir uns den Kreisbogen p/ P1 durch ein sehr kurzes auf mi PI 
senkrechtes Geradenstiick ersetzt denken. Dann werden aber die 
beiden Projektionen gleich und wir erhalten, indem wir die 
beiden letzten Ausdriicke gleichsetzen, fiir t' die Beziehung: 

I sind, 
t =----x 

Co cos b 

oder, da co' cos b gerade die Komponente u der Fluggeschwindig
keit in Richtung der Flugzeugachse ist: 

t'=~nd.x'. 
u 

In der gleichen Weise wie der Zeitverlust beim Ubergang von 
01 P1 ZU 01 q rechnet sioh der Zeitgewinn beim Ubergang von 
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PI °2 zu Q 02 im zweiten Teil des Weges, es ist nur fiir d und u 
einmal dl und u1 und einmal d~ und u2 zu setzen. Dabei be
deuten dl und d2 die Winkel der Flugzeugachse mit der Be
grenzungssenkrechten vor und nach dem Durchgang durch die 
Windgrenze, u1 und u2 die jeweiligen Komponenten der Flug
geschwindigkeit in der Achsrichtung. Rechnen wir einen Zeit
verlust (VergroBerung von to) positiv, so haben wir: 

I sin d1 I 
tl = ------ X , 

u1 

I sind~ I t. =-----x. 
- u2 

Der gesamte ZcitverIust beim Beftiegen der Strecke °1°2 iiber q 
statt iiber P1 ist dann: 

[ sin d1 _ sin d2] • x' . 
u l u2 

Wenn die Flugbahn iiber Pl die rascheste Bahn sein soll, muB 
der Ausdruck in der Klammer gleich Null sein. Ratte er nam
lich einen negativen Wert, so ware die Flugzeit fiir die Bahn 
iiber q kiirzer; ware er aber positiv, so miiBte eine VerIegung 
des Schnittpunktes nach der anderen Seite (in der Abb. nach 
unten), weil dann x' negativ ist, einen Zeitgewinn ergeben. 
Wir erhalten damit folgenden Satz: Die rascheste Verbin
dung zwischen zwei Punkten in verschiedenen Wind
gebieten besteht aus zwei Geradenstiicken, die an der 
Trennungslinie der Gebiete so aneinanderstoBen, daB 
die Gleichung: 

sin dl _ sin d2 
--- -----

u l u2 

erfii 11 t ist. Oder anders ausgedriickt: Die Sinus der Winkel 
zwischen der FIugzeugachse und der Senkrechten zur Wind
grenze miissen sich vor und nach dem Durchgang durch die 
Grenze so verhalten wie die Komponenten der Fluggeschwindig
keit in der Achsrichtung. 

Ein praktisches Verfahren zur Konstruktion von Bahn
linien, die der letzten Gleichung entsprechen, zeigt Abb. 212. 
Von einem Festpunkt ° aus tragt man zunachst in den beiden 
Windrichtungen die Windstarkcn w1 und w2 auf und zieht durch 
° eine Parallele A' zur Trennungslinie A. Die beiden Geschwin
digkeitskreise Kl und K2 mit den Mittelpunkten m1 bzw. m2 
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und dem Halbmesser v enthalten die Endpunkte aller Ge
schwindigkeiten c1 und c2 , die in den beiden Windgebieten 
moglich sind. Wahlt man nun einen beliebigen ersten Strahl OPI' 
so findet man den zu einer raschesten Bahn gehorigen Strahl im 
Windgebiet 2 folgendermaBen: Man ziehe durch PI an Kl die Tan
gente bis zum Schnitt k mit A' und von k die Tangente an K2 • 

Der Fahrstrahl von 0 zu dem so gefundenen Beruhrungspunkt P2 
bestimmt die Richtung des zweiten Teils der raschesten Bahn. 
Zieht man namlich durch 0 zu mi P1 und zu m2 P2 Parallelen 
bis zum Schnitt r1 und r2 mit den jeweiligen Tangenten, so ist, 
da im Punkte k die Winkel d1 und d2 auftreten: 

1 . -k= sind1 = sind2 .0 _ _. 
or1 ors 

Da aber or1 und or2 gerade die Komponenten der Geschwin
digkeiten c1 und c2 in Richtung der Flugzeugachse sind, ist 
die oben geforderte Beziehung fur die beiden Strahlen 0 P1 

und 0 Ps erfiillt. 
1st ein Punkt 0 1 im ersten und O2 im zweiten Windgebiet 

gegeben, und beginnt man, von 0 1 ausgehend mit einer beliebi
gen Richtung, so findet man in der eben beschriebenen Weise 
als Fortsetzung zu dieser einen Strahl im zweiten Windgebiet, 
der die rascheste Verbindung zwischen allen auf ihm liegenden 
Punkten und 0 1 darstellt. Der gegebene Punkt O2 wird aber im 
allgemeinen von diesem Strahl nicht getroffen werden. Eine 
Bestimmung der raschesten Bahn von 0 1 nach O2 ist nur so 
moglich, daB man probeweise eine Reihe von Linienziigen auf 
die eben geschilderte Art konstruiert und durch Zwischenschal
tung neuer Strahlen schlieBlich zu einem gelangt, der O2 trifft. 
In Abb. 212 sind vier derartige Linienziige gezeichnet, gleich
zeitig wurden die jeweiligen Stellungen der Flugzeugachse ein
getragen, die im Geschwindigkeitsplan z. B. fur die Richtungen 
o P1 und 0 P2 durch m1 PI und ms P2 gegeben sind. 

Die bisherigen Betrachtungen gelten unverandert, wenn 
die beiden Windgebiete nicht durch eine Gerade A, sondern 
durch eine Kurve C voneinander getrennt sind, man muB nur 
A durch die Tangente an die Kurve C im Punkte PI ersetzen. 
Allerdings ist PI nicht von vornherein bekannt, sondern ist nur 
durch Probieren zu finden. Von noch allgemeinerem Interesse 
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ware die Frage, wie bei einer beliebigen gegebenen Windver
teilung, wenn also nicht nur z wei verschiedene Windstarken 
mit einer Grenze bestehen, die rascheste Bahn zu bestimmen 
ware. Abgesehen aber da von, daB es in den seltensten Fallen 
gelingen wird, die ortlichen Windverhaltnisse im gesamten Flug
gebiet vor dem Abflug fUr die Dauer des Fluges aufzunehmen, 
fiihrt die theoretische Behandlung der raschesten Bahn in einem 

II' 

Abb. 212. Konstruktion raschester Flugwege. 

stetig ortlich veranderlichen Windgebiet der mathematischen 
Schwierigkeiten wegen tiber den hier gesteckten Rahmen hinaus. 
Andererseits ist der Fall nur zweier Windgebiete auch bisweilen 
verwirklicht, insbesondere z. B, wenn ein groBeres Gebirge als 
Windscheide wirkt. In der Abb. 213 deute die Kurve C die 
Haupterstreckung der zentralen Ostalpen an, und es sei der 
Flug Agram-Miinchen auf dem raschesten Wege von einem 
Flugzeug mit 108 km/Std. Eigengeschwindigkeit bei zwei ver
schiedenen Windlagen durchzufUhren. Siidlich der Alpen werden 
in beiden Fallen schiebende Siidostwinde von 5 m/sek Starke, 
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nordlich der Alpen einmal Siidwest- und einmal Nordostwind, 
beide von der Starke 7 misek, angenommen. Die Konstruktion 
der raschesten Bahnen und der zugehorigen Achsrichtungen 
ist in der Abb. 213 durchgefiihrt. Man erkennt, daB in beiden 
Fallen die rascheste Verbindung - ausgezogen fUr Siidwestwind, 
strichpunktiert flir N ordostwind - nicht unmittelbar einge
schlagen werden kann, weil flir ein normales Verkehrsflugzeug 
mit nicht besonders hoher Steigreserve die Alpen nur. an den 
niedrigen Passen iiberflogen werden konnen und iiberdies durch 
jede Hoheniiberwindung Zeit verloren geht. 
Wer einen Rekordflug unternehmen will, 
wird gut tun, Windverhaltnisse abzuwar
ten, unter denen die rascheste Bahn iiber 
einen PaB fiihrt. 

\7Vl,I 
Abb. 213. Dberquerung der Alpen auf raschestem Wege. 

Fiir die Festlegung giinstigster Routen des Transozean
flugverkehrs k6nnen Dberlegungen wie die folgenden von Be
deutung werden. Die Aufgabe, rascheste Flugbahnen durch 
eine Folge von Windgebieten mit den Windgeschwindigkeiten 
wl ' w 2 ' . . • zu legen, erledigt sich durch sukzessive Anwendung 
der oben angegebenen Konstruktion. Sind die Windgebiete 
durch die Geraden A),2, A2,3, '" (Abb. 214) getrennt, so erhalt 
man einen raschesten Weg folgenderma13en: Von einem festen 
Punkt 0 aus tragt man in den vorgegebenen Windrichtungen 
der Reihe nach die GroBen der Windstarken Wl' W 2 ' ... sowie die 
Parallelen Ai,2, A;,s, ... zu A),2, A2,3, ... auf. Das ergibt die 
Mittelpunkte m1 , m2 , ••• , urn welche man Kreise K l , K2 , ••• 

mit dem Halbmesser v schlagt. Legt man durch die Geraden 
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AL2, A~,3' ... ein Vieleck derart, daB seine Seiten Tangenten 
cler Kreise K I , K 2 , • •• mit den Beriihrungspunkten Pl' P2 , ••• 

sind, so sind die Richtungen aPI' oP2 , ••. die Flugrichtungen 
in den einzelnen Windgebieten. Zieht man daher zu diesen 
Parallele im Flugplan, so erhalt man einen raschesten Linien
zug. Die Richtungen m1 P1' m2 P2' . .. ergeben wieder die Lage 
der Flugzeugachsen. Diese Konstruktion ist fUr verschiedene 
Windgebiete in Abb. 214 durchgefiihrt. 

41,2 

Abb. 214. Raschester Flugweg durch mehrere Windgebiete. 

Damit sind nur die Grundfragen der Orientierung gestreift. 
Die Praxis wirft noch eine ganze Reihe von Fragen auf, auf 
welche hier nicht naher eingegangen werden kann. Der Flug
zeugfiihrer wird sich auch mit den Grenzgebieten der Astronomie, 
Kartographie und Nautik, soweit sie fUr die Kursbestimmung 
in Frage kommen, zu beschaftigen haben, insbesondere aber 
mit dem heute sehr wichtigen Gebiet der Funkortung. Nur 
ein kurzes Beispiel mage das Grundsatzliche der Funkpeilung 
erlautern. Hat ein Flugzeug sich z. B. im Nebel verirrt, so 
kann mittels eines Empfangsgerates der Ort folgendermaBen 
festgestellt werden. Es werden drei durch ihre Rufzeichen be
kannte, maglichst weit vom Beobachtungsorte entfernte Stationen 
angepeilt, d. h., es wird die Rahmenantenne so eingestellt., daB 
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die drei Stationen PI' P2' Ps nacheinander in groBter oder meist 
in geringster Lautstarke zu horen sind. Dann bildet die jeweilige 
Richtung der Rahmenantenne bzw. die Senkrechte dazu mit der 
Richtung der KompaBnadel oder der N ordrichtung Winkel aI' a'}" as' 
die man am Ger at ablesen kann. Die Winkel a'}, - al und a3 - a 2 

stellen dann die Sichtwinkel der Strecken PI P2 und P2 Ps vom 
Beobachtungspunkt aus dar (Abb. 215). DaB die Punkte Pl'P2'PS 
in Wirklichkeit nicht zu sehen sind, ist fiir die Ortsbestimmung 
ohne Bedeutung. Verbindet man PI mit P2 und P'}, mit Ps auf 
der Karte und zeichnet iiber Ihnen als Sehnen die Kreise mit den 

Abb. 215. Anpeilung eines 
Flugzieles. 

Mittelpunktswinkeln 2 (a2 - a1 ) 

bzw. 2 (as - a2), so sind nach 
einem bekannten Kreissatz die 
Umfangswinkel derbeiden Kreise 
gleich den Sichtwinkeln a~ - a1 

bzw. as - a'},. Das Flugzeug muB 
sich also gleichzeitig auf bei
den Kreisen, d. h. in einem 
ihrer beiden Schnittpunkte be
finden. Die Eindeutigkeit ist da
durch sichergestellt, daB einer 
der beiden Schnittpunkte eine 
der drei Stationen ist. In 
Abb. 215 ist an genommen , daB 
vom Peilungsort die Stationen 
PL' P2.' Pa unter den Winkeln 45°, 

75° und 98° gegen die N ordrichtung gehort wurden. Wird die 
Konstruktion auf der Karte durchgefiihrt, so ergibt sie im 
Punkte P mit ziemlicher Genauigkeit die Lage des Flugzeugs 
iiber dem Gelande. 

48. Wirtschaftlichkeit des Flugverkehrs. 
In dem MaBe, in dem man das technische Problem des 

Fliegens beherrschen lernte, begann man sich mehr und mehr 
auch der Frage nach wirtschaftlicher Gestaltung des Flugver
kehrs zuzuwenden. Die anfangliche praktische Entwicklung der 
Flugtechnik ist allerdings fast ganz unbeeinfluBt von wirtschaft
lichen Gesichtspunkten geblieben, infolge der vorzugsweise mili
tarischen Verwendung, die die Flugzeugo zunachst gefunden hatten. 
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Solange man militarische Ziele im Auge hat, zogert man nicht, 
einen Arbeitsaufwand, der hinreicht, urn eine groBe Fabrik zu 
betreiben, ein Dutzend Automobile oder einen Eisenbahnzug 
in Gang zu erhalten, fiir die Luftbeforderung von ein oder 
zwei Personen einzusetzen. Dagegen versteht man unter einem 
wirtschaftlichen Verfahren ein solches, bei dem Aufwand und 
Leistung in ein verniinftiges Verhiiltnis zueinander gebracht 
sind. Nun laBt sich das, was man als "wirtschaftliche Lei
stung" einer Flugbeforderung zu bezeichnen hat, sehr schwer 
genau abgrenzen oder abschatzen. Man hat den Vorteil groBerer 
SchneIligkeit, fiir Personenverkehr in mancher Hinsicht den 
einer gewissen Bequemlichkeit (Freiheit von Erschiitterungen, 
von Staub usw.), und schlieBlich den Umstand in Rechnung 
zu stellen, daB man ohne langwierige Vorbereitung der Strecke, wie 
sie der Bau von StraBen oder von Eisenbahngleisen darstellt, 
fliegen kann. Mit einer Abwagung dieser Leistungen werden 
wir uns im folgenden nicht weiter befassen, sondern nur den 
wirtschaftlichen A ufwand, den der Flugverkehr erfordert, in 
seiner Abhangigkeit von einigen technischen Einzelheiten unter
suchen. 

Aber auch diese Abgrenzung des Problems ist noch zu weit. 
Der Aufwand, den die Aufrechterhaltung eines regelmaBigen 
Flugverkehrs erfordert, setzt sich in der Hauptsache aus drei 
Teilen zusammen: den Kosten des eigentlichen Betriebes, 
also des Brennstoffes usf. und der Flugzeugfiihrung, dann den 
Kosten der Flugzeugherstellung und drittens denen der 
iibrigen Einrichtungen wie Flug haf en u. dgl. Der letzte Punkt 
spielt eine entscheidende Rolle bei der Bewertung der Flug. 
zeuge gegeniiber den Luftschiffen, die den Bau viel groBerer 
und kostspieligerer Hallen notwendig machen; innerhalb des 
Flugwesens im engern Sinno bilden die Fragen, die mit der 
Einrichtung der Landungs- und Abflugplatze zusammenhangen, 
kein unterscheidendes Merkmal fiir die verschiedenen in Betracht 
kommenden Flugzeugbauarten. Die Herstellungskosten der 
Flugzeuge kann man wohl, in Anlehnung an ahnliche Aufgaben 
in anderen Gebieten der Technik, einigermaBen abschatzen. 
Allein es bleibt hier eine Unsicherheit zuriick, die allen wirt
schaftlichen Berechnungen im Flugwesen den Stempel graBter 
Unzulanglichkeit verleiht: solange man nicht durch umfassende 
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statistische Erhebungen unter Beriicksichtigung der bisher un
vermeidlichen, immer sich wiederholenden Bruchschaden, zu 
einem zuverJassigen Begriff der Lebensdauer eines Flugzeuges 
gelangt ist, erscheint es durchaus unmoglich, den Herstellungs
wert im richtigen Verhaltnis zum Betriebsaufwand in Rechnung 
zu stellen. Wir werden daher im folgenden in der Hauptsache 
nur den Aufwand an Betriebsmitteln, namentlich an Brenn
stoff, behandeln und nur nebenher die Herstellungskosten und 
andere Einfliisse bel'iicksichtigen. 

Zunachst etwas iiber den Begriff des "sparsamsten 
Fluges". Man kann mit einem Flugzeug neuzeitlicher Bauart, 
das groBe Steigreserve (Abschn. 28) besitzt, mit sehr verschiedenen 
Geschwindigkeiten wagrecht fliegen, je nachdem man den Motor 
einstellt. Die groBte Geschwindigkeit erreicht man natiirlich 
bei Vollgas; daB es eine kleinste gibt, die nicht unterschritten 
werden kann, haben wir in Abschnitt 28 ausfiihrlich erortert. 
Bei welchem dieser Flugzustande erreicht man ein gegebenes 
Ziel mit dem kleinsten Betriebsmittelaufwand? Sei a der 
Brennstoffverbrauch des Motors (oder der Motoren) fiir eine 
Pferdekraftstunde (bei den heutigen Flugmotoren ist a durch
schnittIich 250 g/PS·Stunde, s. Zahlentafe16), und'YJ der Wirkungs
grad der Luftschraube, L die erforderIiche Zugleistung des 
Flugzeuges in kgm/sek. Dann haben wir in L: 'YJ die erforder
Iiche Motorleistung in kgmjsek und in L: 751] die Leistung 
in PS. Also ist 

-~L 
751] 

der Brennstoffverbrauch in einer Stunde. Zum Zuriicklegen 
einer Strecke von 8 km oder 10008 m mit der Geschwindigkeit 
v (in m j sec) bedarf man 1000 8 : v Sekunden oder 1000 8 : 3600 v 
= 8: 3,60 v Stunden. Demnach betragt der Brennstoffverbrauch 
auf der Strecke 8, da 75 . 3,6 = 270 

1 a L 1 a 
----- . - . - . 8 oder ---. -- . Z . 8 
270 1] v 270 'YJ ' 

da der Quotient L: v nichts anderes als die bei der Geschwin· 
digkeit v erforderliche Zugkraft (Abschn. 12) darstellt. Ware 
der Quotient a: 1] unveranderlich, d. h. fiir aHe Geschwindig
keiten und Drosselungsgrade gleich groB, so wiirde der spar-
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samste Flug derjenige sein, bei dem Z am kleinsten ist. Das 
ware nach unseren AusfUhrungen in Abschnitt 28 der Flug 
mit der kleinsten iiberhaupt noch moglichen Wagrechtge
schwindigkeit. Nun sind aber a und 1) vom Betriebszustand 
des Flugzeuges nicht unabhangig. Wird ein Motor stark ge
drosselt, so erhoht sich der Benzinverbrauch fUr die Leistungs
einheit nicht unerheblich. Dieser Nachteil wird freilich aus
geschaltet bei Mehrmotorenftugleugen, sobald man hier, statt 
alle Motoren zu drosseln, einzelne ganz stiIlegen und die anderen 
ungefahr normal laufen lassen kann (vgl. Abschnitt 49). Aber 
die Veranderlichkeit des Schraubenwirkungsgrades mit der 
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Abb. 216. Sparsamster Wagrechtflug. 

Fluggeschwindigkeit lal3t sich niemals ganz vermeiden. In der 
Regel wird der Konstrukteur darauf bedacht sein, dal3 der beste 
Wirkungsgrad, und auch der kleinste Wert von a: 1), bei einer 
Geschwindigkeit erreicht wird, die zwischen der kleinstmoglichen 
und der grol3ten Wagrechtgeschwindigkeit liegt. In Abb. 216 
ist von der Zl-Linie der Abb. 122 jener Teil aufgetragen, der 
ungefahr den moglichen Wagrechtflugzustanden entspricht. Der 
Verlauf der a: 1)-Linie ist so angenommen, dal3 ihr Minimum 
ungefahr in der Mitte der moglichen v-Werte liegt und dal3 
sie bis zu den Enden auf das Anderhalbfache ansteigt. Ein 
Bild fUr den Benzinverbrauch fiir eine gegebene Weglange 8 

erhalt man in der Kurve, deren Ordinaten die Produkte der 
Ordinaten der beiden ersten Kurven sind. In unserm Faile 
liegt, wie man sieht, die sparsamste Fluggeschwindigkeit, nam-
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Hch die dem tiefsten Punkt der Produktkurve entsprechende, 
oberhalb der deslangsamsten Wagrechtfluges, etwa bei 34 m/sec. 
Will man ein Flugzeug beim Entwurf ganz besonders dem Ge
sichtspunkt sparsamen Wagrechtfluges anpassen, so mul3 man 
es so einrichten, daB a: 1] nahe beim Zustand des Ian gsamsten 
Wagrechtfluges seinen Kleinstwert erreicht. 

Die vorstehenden Betrachtungen sind ohne Riicksicht auf 
etwaige Windversetzung durchgefiihrt. Man kann sich leicht iiber
legen, wie sie sich bei Annahme eines beliebigen Windes gestalten. 
Es ist in dem Ausdruck L: v fiir v die Fluggeschwindigkeit, fUr 8 

der wirkliche Reiseweg einzusetzen, wahrend a : 1] von der Eigen
geschwindigkeit v abhangt. Diese ist jetzt natiirlich, anders 
als in den beiden vorangehenden Abschnitten, nicht als eine 

~i <p -<l 
~ tJ Vz 

t;; 

ein fUr allemal unveranderliche GroBe 
anzusehen, da wir ja verschiedene 
Drosselstellungen in Betracht ziehen. 
Abb. 217 zeigt, wie bei gegebenem 
Wind w und vorgeschriebener Flug-

Abbo 2170 Flug- und 
Eigengeschwindigkeit. 

Reiserichtung, tp den 
so hat man 

richtung OA die GroBen v und c 
miteinander zusammenhangen. Wenn 
ffJ den Winkel zwischen Wind- und 

veranderlichen Winkel bei W bezeichnet, 

v: c = sin ffJ: sin tp. 

Da wir nun in dem oben abgeleiteten Ausdruck fiir den Breun
stoffverbrauch L: c zu belassen haben, wahrend die Zugkraft 
natiirIich durch Z = L : v gegeben wird (die GroBe v in den 
friiheren Kapiteln bedeutete ja immer die Eigengeschwindigkeit 
des Flugzeuges), so haben wir jetzt fUr den Brennstoffverbrauch 

1 IX L 1 IX v sin ffJ IX 8 
-. -. -. 8= -. -·Z·8·-= --. -·Z·--. 
270 'YJ c 270 'YJ c 270 1] sin tp 

Mit anderen Worten: es ist statt des wirkIichen Flugweges 8 

der "scheinbare" Flugweg 8 0 vic in den Ausdruck einzufUhren. 
Um den Verlauf der Benzinverbrauchskurve fUr verschiedene 
Flugzustande zu tinden, muB man die Produktkurve der Abb. 216 
noch mit dem jeweiligen Verhaltnis v: coder sin ffJ : sin tp mul
tipIizieren. Da fUr die in Abb. 217 angenommene Flugrichtung, 
bei der im wesentIichen g e g e n den Wind geflogen wird, dies 
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Verhiiltnis mit wachsendem o-Wert kleiner wird (rp ist unver
iinderlich und sin "jJ wachst), so werden die groBeren Geschwin
digkeiten jetzt hinsichtlich des Brennstoffbedarfes etwas giin
stiger. In Abb. 218 ist die Verbrauchslinie aus Abb. 216 noch
mals aufgetragen, dazu das Verhiiltnis c: v und schlieBlich das 
Produkt, dessen Kleinstwert sich tatsachlich nach rechts ver
schoben zeigt. Das Ergebnis laBt sich ungefahr dahin aus
sprechen, daB man bei Gegen wind mit groBerer, bei 
Riickenwind mit kleinerer EigengeBchwindigkeit fliegen 
muB, wenn man mit geringstem Brennstoffverbrauch eine be
stimmte Strecke bewaltigen will. Fiir verschiedene Flugrich
tungen bei gegebenem Wind ist danach der sparsamste Drosse-

c/u 
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Abb. 218. EinfluB des Windes auf den Benzinverbrauch. 

lungsgrad jedesmal ein anderer und es steht daher auch gar 
nicht fest, ob die gerade Verbindung zweier Punkte, die 
immer die kiirzeste und, wie wir aus Abschnitt 47 wissen, die 
rascheste ist, auch die sparsamste sein muB. Wir verfolgen 
diese Frage, die grundsatzlich leicht zu erledigen ware, nicht 
weiter und wenden uns einem andern, fUr die Wirtschaftlich
keit des Flugbetriebes sehr wichtigen Gesichtspunkt zu. 

Bei allen Arten von Fahrzeugen ist von ausschlaggebender 
Bedeutung das VerhiHtnis zwischen dem der Beforderung Zu 
unterziehenden, eigentlichen "Nutzgewicht" und dem "toten 
Gewicht", das als Fahrzeug- und Betriebsmittelgewicht mitge
fiihrt werden muG. Ein Eisenbahnzug (Schnellzug) mit 9 Wagen 
und einer Lokomotive befordert etwa 350 Personen und 10 t 
Gepaek, also eine Nutzlast von zusammen etwa 35 t. Dazu 
fUhrt er an Kohle und Wasser durchschnittlich etwa 20 t mit 
sieh, wahrend das Gewicht der Wagen und der Lokomotive 

Mises, Flugiehre. 4. Auf!. 24 
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sich auf etwa 445 t belauft. Von den 500t Gesamtgewicht ent
fallen somit 89 vH auf das Fahrzeug selbst, 4 vH auf Betriebs
mittel und 7 vH auf Nutzlast. Dagegen weist ein neuzeitliches 
Verkehrsflugzeug (Viokers, 1300 PS) bei einem Gesamtgewioht 
von 8,3 t ein Leergewicht von 5,5 t gleich 66 vH auf und be
darf fiir etwa 6stiindigen Flug (bei gedrosselten Motoren) 1,1 t 
BetriebstofIe gleich 13 vH, so daB es eine Nutzlast von 1,7 t 
gleioh 21 vH des Gesamtgewichtes mitnehmen kann. Das Ver
haltnis N utzlast : Leergewicht betragt beim Flugzeug 1,7: 5,5 
= 0:31, dagegen beim Sohnellzug 35: 445 = 0,08, d. i. nur den 
vierten Teil. Darin liegt jedoch nur soheinbar eine Dber
legenheit des Flugzeuges. Denn das geringe Leergewicht ist 
nicht etwas von vornherein Beabsichtigtes und es hat zur Folge, 
daB die Widerstandsfahigkeit des Flugzeuges gegeniiber den 
normalen Betriebsbeanspruchungen keinen Vergleich mit der 
eines Eisenbahnzuges aushalt. Die groBe Beschrankung des 
Leergewichtes wird erzwungen durch das auBerordentlich ge
ringe MaB von Leistungsbelastung (vgl. Zahlent. 7), das im Flug
betrieb moglich ist. Das 8,3 t schwere Flugzeug und der Eisen
bahnzug von 500 t Gesamtgewicht erfordern beide eine moto
rische Leistung von etwa 1300 PS. Wir haben also im ersten 
Fall rd. 6,4 kgjPS, im zweiten 385 kgjPS oder die 60fache 
Leistungsbelastung! Die GroBe der Nutzlast auf die Pferde
starke ist beim Eisenbahnzug immer noch 15 mal so groB als 
beim Flugzeug. Wiirde man ein Flugzeug so bauen, daB es 
nur einigermaBen den Anforderungen an Widerstandsfahigkeit 
und Dauerhaftigkeit geniigt, denen ein Landfahrzeug entspricht, 
so kame man zu ganz ungeheueren Leistungszahlen. Von dem 
Verhaltnis Nutzlast: Leistungsaufwand hangt aber die Wirt
schaftlichkeit des Betriebes in erster Linie abo 

Die Frage, wie das verfiigbare Mall an Zuladung auf Be
triebsmittel und Nutzlast am zweckmaBigsten zu verteilen ist, 
kann etwa in folgender Weise beurteiIt werden. MaBgebend 
fiir den unmittelbaren wirtschaftlichen Wert eines Fluges, d. h. fiir 
den aus einem Flug zu erzielenden Geldbetrag, ist etwa das 
Produkt aus N utzlast und zuriickgelegtcr Strecke. Teilt man das 
Gesamtgewicht G in die drei TeiIe: Leergewicht G l' Betriebs
mittel G2 und Nutziast G3 , so ist der Betriebswert proportional 
0 3 mal der durchflogenen Strecke, und diese letztere kann in 
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dem MaBe wachsen wie G9 groBer wird. Andrerseits hat man 
G'J + G3 als konstant anzusehen. Nun hat ein Produkt zweier 
Faktoren, deren Summe fest gegeben ist, seinen GroBtwert, sobald 
beide Faktoren gleich werden, also hier, wenn G 2 = G 3' Daher die 
oft ausgesprochene Regel, daB die Halfte der verfiigbaren Zu
ladung aus Betriebsmitteln, die andere aus Nutzlast bestehen soIl. 

Begreiflicherweise hat man sich besonders eingehend mit 
der Frage beschiiftigt, wie die Wirtschaftlichkeit des Flugzeuges 
mit seiner GroBe zusammenhangt. Die einfachste Grundlage 
£iir eine derartige Vberlegung ist die, dall Fliichenbelastung 
und Leistungsbelastung unverandert bleiben. Es mussen also 
Gesamtgewicht und Motorleistung proportional der Flache, d. i. 
mit dem Quadrat der linearen Abmessungen zunehmen. Hier 
gelangt man nun zu folgender Schwierigkeit. Wenn man die 
Lastverteilungbeim groBen Flugzeug ahnlich der des kleinen 
macht, also alle Lasten im wesentlichen in einem Mittelrumpf 
unterbringt und durch die weit ausgebreiteten Pliigel tragen 
laBt, so wachsen die Beanspruchungen, denen die Plugel 
dort, wo sie an den Rumpf anschlieBen, ausgesetzt sind, starker 
als die Gewichte. Denn die Lasten im Rumpf suchen die 
Pliigel zu brechen, so wie ein in der Mitte belasteter, beiderseits 
gelagerter Balken durch eben diese Last beansprucht wird 
(vgl. Abb.38). Die GroBe einer solchen Beanspruchung wird 
durch das sog. Biegungsmoment gemessen, niimlich durch das 
Produkt aus der Auflagerkraft (dem hal ben Gewicht) und dem 
Abstand des Auflagers (der Fliigelmitte) von der Tragermitte 
(dem Rumpf). Demnach wachst die Beanspruchung mit dem 
Produkt aus Gewicht und Langenabmessung oder nach dem 
oben Dargelegtcn mit der dritten Potenz der Langen. Daraus 
muB man scblieBen, daB eine Verstarkung des Fliigelquer
schnittes in einem MaBe erforderlich ist, die das reine Flugel
gewicht jedenfalls starker wachsen laBt als mit dem Quadrat 
der Langen; diesem proportional wachst aber das Gesamtgewicht, 
wenn die Plachenbelastung unverandert bleibt. Daraus folgt 
also, daB der Anteil des Leergewichtes am Gesamtgewicht 
mit zunehmender GroBe des Flugzeuges auch zunimrnt und 
darn it wiirde der VergroBerung bald eine Grenze gesetzt gain. 

An dieser Vberlegung ist vor aHem das eine unrichtig, 
daB die Verteilung der Lasten beirn Riesenflugzeug der des 

24* 
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kleinen gleich gemacht werden miiBte. Da man schon aus 
Griinden der Betriebssicherheit (und weil groBere Motoreinheiten 
verschiedene Schwierigkeiten mit sich bringen), bei GroBflug
zeugen die Leistung auf mehrere Motoren verteilt, ergibt sich 
von selbst eine Anordnung mit weniger stark gehiiuften Ge
wichten. Legt man aIle Belastungen weit auseinander, so fallt 
der NachteiI, den sonst groBe Spannweite mit sich bringt, fort. 
Gewichte, die etwa unmittelbar auf den Fliigeln angebracht sind, 
werden durch den Auftrieb an Ort und Stelle aufgehoben und 
tragen nichts oder nur wenig zu dem Biegungsmoment bei, das 
die Tragflache an ihrer Wurzel abzubrechen sucht. AndeJ'erseits 
wird die Tragheit des Flugzeuges durch derartiges Auseinander
ziehen der Massen ungiinstig beeinfluBt (Abschn. 36) und man 
kann sich fragen, ob dann ein groBes Flugzeug noch geniigend 
viel Vorteile gegeniiber einem Geschwader von kleinen bietet. 

Aus diesen Gesichtspunkten heraus ist auch der Vorschlag ge
macht worden, mit zunehmenden Abmessungen des Flugzeuges die 
FIachen belastung proportional der Langenabmessung zu steigern. 
Es wachsen dann die Gesamtgewichte mit der dritten Potenz der 
Lange, die Biegungsmomente allerdings mit der vierten. Aber abo 
gesehen davon, daB dieses Verhaltnis (3: 4) schon etwas giinsti
ger ist als das bei der VergroBerung mit konstanter Flachen
belastung auftretende (2 : 3), hat man jetzt noch den Vorteil der 
vergroBerten Geschwindigkeit, der ja auch als ein wirtscbaft
Hcher anzuseben ist, und auch relativ giinstigere Verhaltnisse 
beim Steuern. Denn die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges 
wachst, z. B. nach der Formel S. 222, mit der Quadratwurzel 
aus der Flachenbelastung. Die Steuerwirkung ist abhangig von 
dem Verhaltnis des Ruderkraftmoments zum Tragheitsmoment 
(Abschn. 36). Das erstere wachst mit Flache, Abstand und 
Quadrat der Geschwindigkeit, also mit der vierten Potenz der 
Langen, das letztere mit Gewicht und Langenquadrat, also der 
fiinften Potenz der Lange. Dagegen sind bei VergroBerung 
unter Beibehaltung der Flachenbelastung die beiden Exponenten, 
drei und vier, etwas ungiinstiger. Natiirlich hat diese Art der 
FlugzeugvergroBerung auch wieder bald eine Grenze, da man 
aus mehrfach schon erwahnten Griinden, wie der Landungs
geschwindigkeit wegen, mit der Flachenbelastung nicht alIzu 
hocb hinaufgehen kann. Was in bisherigen Ausfiihrungen tat-
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saehlich cl'reicht wurde, lassen die Angaben des folgenden Ab
sehnittes, namentlieh Zahlentafel V, erkennen. 

Die Frage del' Wirtsehaftliehkeit, die wir jetzt an einer 
Reihe von Einzelheiten erortert haben, laJ3t sieh noeh in an
derer Weise zusammenfassend verfolgen 1). Es bedeute k die 
Kosten, welehe durch den Motorantrieb in einer Stunde ver
ursacht werden, in Pfennigen gerechnet und auf 1 PS bezogen, 

ferner N die Antriebsleistung in PS pro Sitzplatz, d. h. N =.lV, 
P P n 

wenn n die Anzahl del' Sitzplatze ist. Fur eine Stun de Flug
dauer ware also mindestens von jedem Fluggast die Summe k· Np 
zu fordern. Dividiert man diese GroBe durch die Fluggesehwin
digkeit c = v - Vw in km/Std., wobei Vw die Starke des Gegen
windes, bei negativem Vorzeiehen die des Riiekenwindes bedeutet, 
so erhalt man den auf den Fluggastplatz entfalIenden Preis pro 
Flugkilometer. Bei n Sit zen ware die Gesamtsumme del' Kosten 
also: 

n·k·N 
P 

v-v 
U' 

Sind von den n Sitzen nul' m dureh Fluggaste besetzt, so ent
falIt auf jeden Reisenden del' m-te Teil des eben berechneten 

. m 
Betrages. Setzen WIr . = a, wobei a, del' "Besetzungsfaktor", 

n 
zwischen Null und Eins liegt, so folgt fiir den Mindestftugpreis 
pro Person und Kilometer: 

k·N 
K=-~-l'-

a(v-vu)' 

Die Reiehweite eines Flugzeugs ist gegeben dureh die Beziehung: 

R=T.(v-v) w , 

\Venn T die Zeit bedeutet, fur welehe die Brennstoffvorrate 
gerade noeh ausreichen. Bezeiehnen wir den Verbraueh an Be
triebsmitte!n in kg pro PS wahrend einer Stunde mit e, so 
werden in T Stunden e T kg pro PS verbraucht. Diese Ver-

') Zu den nachfolgenden Betrachtungen siehe A. Koyemann: 
"Flugmechanische Beziehungen zwischen Fluggeschwindigkeit, Flugkosten 
und Flugweite und ihre Ahhiingigkeit von der Widerstandsflache des 
Flugzeugs". Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1931, S. 329. 
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brauchsmenge mit der Zahl der PS multipliziert ist aber gleich 
der Zuladung G' an BrennstofI; es gilt also: 

G' e·T=N 
oder 

Nun ist aber die gesamte Zuladung Gz=G'+nGp , wenn Gp 

das Gewicht einer Person nebst Gepack ist. Wir finden daher: 

T=(~ _ n:~) ~=(~_~~). ~ 
oder, in den Ausdruck fUr die Reichweite eingesetzt: 

R = v e v~ (~~ _ ~) . 

Lost man die letzte Gleichung nach Np auf, und setzt den so 
gefundenen Ausdruck in die Beziehung fur K ein, so erhalt 
man in: 

(A) 

den Mindestflugpreis pro km in Abhangigkeit von Reichweite 
und Geschwindigkeit. 1st R gegeben, so sind noch v und K 
als unbekannt anzusehen; fur k, Gp und a kann man ebenso 

G 
wie fUr Vw mittlere Werte ansetzen, Ii ist nach den voran-

gehenden Erorterungen als im allgemeinen unveranderlich zu 
betrachten. Zur Bestimmung der beiden Unbekannten v und K 
leiten wir nun eine zweite wichtige Beziehung her. Fuhren wir 
die Gesamtwiderstandsflache fp pro Sitzplatz ein, d. h., den 
Quotienten des wiederholt betrachteten Ausdrucks zr· F + 0,65 f 
durch die Zahl n der Sitzplatze, so erhalt man aus der beider
seits mit v multiplizierten Gleichgewichtsbedingung (s. S. 227) 

Z.v=(z,.. F+ 0,65 f) m·v'l =n· fp·m.v3. 

Hier haben wir in Z· v die "erforderliche Zugleistung" (s. S. 228), 
die wir der mit dem Schraubenwirkungsgrad r; multiplizierten 
Motorleistung gleichsetzen durfen (s. S. 230) 

Z . v = L = 75,1') ,N = n, fp . m, v3 
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oder, weil III Bodennahe m =! gilt: 

~ _ 8· 75 t} . Np _ 600 t} Np 
p - --v3-- - ----:;;3- -- . 
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Dabei ist V auf m und sek bezogen. Da wir v in km/Std. 
einsetzen wollen, haben wir rechts noch mit 3,63 zu multi
plizieren und erhalten dann mit dem fur t} gebrauchlichen 
Wert 0,75: 

_ 20995 N 
(p - ----;;a- P • 

Lasen wir die erste Gleichung fur K nach Np auf und set zen 
den gefundenen Wert in die vorstehende Gleichung ein, so foIgt: 

f. =!0995a.K(1 __ Vw) 
p k·v2 V 

oder, nach K aufgelast: 

K ___ ~!JV3 _ _ _ 
- 20995· a (v ~ vw) . 

(B) 

Die beiden Gleichungen (A) und (B) werden, wenn alle anderen 
GraBen gegeben sind, durch e i n Wertepaar K und v erfullt. 

Zahlentafel 8. 

Gesamtwiderstandsflache einige rVer ke hrsfl ugzeuge. 

~ Hersteller Type I n i N I v in : 
in PS km/Std I 

fp 

1 Detroit-Aircraft-Cor- Lockheed TD 6 450 293 i 0,06 poration "Orion" 
2 Societe Generale Aero- Nieuport-Delage 8 600 196 . 0,21 nautique Nieuport HD ,,540" 
3 Fokker HD "F32" 30 2300 198 0,21 
4 Focke-Wulf-Flugzeug- Focke-Wulf HD 10 510 168 0,22 bau A.-G. "Mowe" 
5 Chantier-Aeronautique Wibault· Penhoet 10 1020 206 0,24 Wibault-Penhoet TD ,,281" 
6 Dornier Metallbauten "Do K" 10 960 200 0,25 

~ I " " Dornier Wal 1931 14 1000 165 0,33 

" "Do X" 100 7200 165 0,33 
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1st die Motorleistung des Flugzeugs bekannt, und seme 
Eigengeschwindigkeit durch Stoppversuche bestimmt, so Hi.Bt 
sich seine Gesamtwiderstandsflache pro Sitzplatz aus: 

Np 
fp = 20995·-s 

v 

ermitteln. Zu diesem Zwecke sind in Zahlentafel 8 fiir eine 
Reihe von modernen Verkehrsflugzeugen die GroBen n, N und v 
zusammengestellt. Aus ihnen wurde fp berechnet, urn einen 
Vberblick zu gewinnen, in welchen Grenzen sich diese aero
dynamische Giitezahl bewegt. Die fp moderner Verkehrsflug
zeuge Hegen also, wie man sieht, etwa zwischen 0,20 und 0,25, 
Flugboote haben naturgemaB groBere fp, ungefahr fp = 0,33. 
Das erste bier aufgefiihrte Verkehrsflugzeug "Lockheed TD 
Muster Orion" bildet mit fp = 0,06 heute noch eine Ausnahme, 
seine Gesamtwiderstandsflache wird durch besondere bauliche 
Vorteile (Verschalung des Fiihrersitzes, der Motoren, einziehbares 
Fahrwerk, windschnittige Form usw.) so bedeutend herabge
driickt. Man sieht daraus, daB es heute schon moglich ist, 
wenigstens kleine Verkehrsflugzeuge mit so geringem fp zu kon
struieren. 

Urn in einem speziellen Fall die Mindestflugkosten zu be
rechnen, setzen wir fp = 0,22. Die Reichweite betrage 700 km, 
es sei also z. B. die Flugstrecke Miinchen-Paris ohne Zwischen
landung zuriickzulegen. Zulassige Annahmen sind: 

Gp =100 kg; k=30 Pf/PS Std.; e=0,25 kgjPS Std. 
G 

(s. S.150) und NZ = 7 kg/PS fiir Flugstrecken ohne Hohenflug. 

Die Windversetzung nehmen wir mit Vw = 20 km/Std. an und 
wollen nur die Halfte alIer Platze als besetzt annehmen (a = ~). 
Es ist dann: 

K= 30·100 
~ [7 (v - 20) - 0,25.700] 

857 
v-45' 

(A) 

30.0,22.v3 v3 

K= 20995.Hv- 20) =0,00063 v- 20 (B) 

Nimmt man jetzt eine Reihe von Werten van, bestimmt nach 
(A) und (B) die zugehorigen K und tragt sie als Ordinaten zu 
den Abszissen v auf, so entstehen die in der Abb. 219 mit A 
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und B bezeichneten Kurven. Die Ordinaten des Schnittpunktes 
sind die Losungen v und K der beiden Gleichungen (A) und (B). 
Man erhliJt also im vorliegenden Falle fiir Mindestkosten und 
zugehOrige Geschwindigkeit K = 11 Pf/km und v = 120 km/Std. 
(Der Fahrpreis II. Klasse Schlafwagen betragt nach Reichsbahn· 
tarif 12 Pf/km. Doch ist zu beachten, daB in den 11 Pf. noch 
nichts fiir Personal, Flugplatz, Bruchrisiko usf. enthalten ist.) 

Urn die zu einer anderen Geschwindigkeit gehorenden 
Kosten fiir das gegebene Flugzeug zu bestimmen, miissen wir 
Gleichung (B) verwenden, 
die bei veranderlichem v 
fUr un veranderliches fp, d. h. 
immer fiir ein und dasselbe 
Flugzeug gilt. Dabei fallen 
die links yom Schnitt· 
punkt p im schraffierten Ge- ~ VO~?7l---t---t----t----;l'-j---j 
biet gelegenen Punkte der ii; 
Kurve B aus, weil unter den ~.lO'G~~-I---+------t~---t---1 
gegebenen Verhaltnissen 
eine Strecke von der GroBe R 
mit Geschwindigkeiten, die 
kleiner sind, nicht mehr ge
flogen werden kann. Man er· 
kennt jetzt, daB fiir alle mog
lichen v - und zugehOrigen 
K-Werte auf der Kurve B 
das friiher berechnete K 

Abb. 219. Diagramm zur Flugkosten
berechnung. 

den Kleinstwert an Betriebsmittelkosten darstellt, und daB das 
Fliegen urn so teurer wird, je hoher die Fluggeschwindigkeiten 
liegen. Am ehesten verringert man die Flugkosten, wenn man die 
Widerstande des Flugzeugs so weit wie moglich herabsetzt. In der 
Abb.219 ist, urn das zu zeigen, nach Gleichung (B) die Kurve B' 
unter Beibehaltung aller Angaben nur mit fp = 0,06, dem ~) 

des ersten der in der Zahlentafel 8 genannten Flugzeuge, ge
zeichnet. Fiir ein solches Flugzeug wiirde der Mindestflugpreis 
auf der Strecke Miinchen-Paris nur mehr reichlich die Halfte 
betragen bei einer urn rund 60 km erhohten Geschwindigkeit. 
Beim kiinftigen Ausbau eines Transozeanflugverkehrs wird man 
daher, urn den Betrieb wirtschaftlich zu gestalten, in erster 
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Linie darauf bedacht sein mussen, nur Flugzeuge mit grol3ter 
Windschnittigkeit (fl1 sehr klein) und sehr hohen Fluggeschwin
digkeiten einzustellen. 

49. Einige neuzeitliche Verkehl'sflugzeuge. 
Urn einigen Einblick in die Mannigfaltigkeit der Flugzeug

bauarten zu gewahren, die heute fUr Verkehrszwecke Verwen
dung finden, sind im folgenden sechs, meist neuere Flugzeug
typen verschiedener Herkunft im Bilde dargestellt und kurz be
schrieben. Dberdies geben wir in Zahlentafel 9 eine Zusammen-

Abb. 220. 1300 PS - Vickers. 

steHung del' wichtigsten Hauptabmessungen einer groBeren ZahI 
von Bauarten. 

Abb. 220 zeigt in AufriB, Grundril3 und Kreuzril3 - die 
Darstellungsart ist bei den Bildern 220~224 immer die gleiche, 
nur die MaBstabe sind verschieden - ein etwas alteres englisches 
Flugzeug, den "Vanguard" der Firma Vickers in London, die in 
den letzten J ahren mehrere groBe Typen fiir Kriegs- und Verkehrs
zwecke herausgebracht hat. Der "Vanguard", ein Doppeldecker 
von 27 m Spannweite, ist zur BefOrderung von 23 Reisenden 
bestimmt und mit zwei Motoren von je 650 PS ausgeriistet. 
Die Motoren sitzen zu beiden Seiten des eigentlichen Rumpfes, 
der die Unterbringungsraume fUr die Fluggaste usf. enthalt, 
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auf den Tragflachen selbst und werden bei der Landung durch 
zwei getrennte Fahrgestelle unmittelbar getragen. Diese An
ordnung bringt eine Entlastung des Fliigeltragwerkes mit sich 
und ist sehr giinstig fiir die Aufnahme der LandungsstoBe, in 
gewissem Sinn auch fiir die Sicherung der Reisenden gegen
iiber Landungsunfallen. Der Nachteil gegeniiber geschlossener 
Anordnung in einem Rumpf ist vor allem der groBerer schad
licher Widerstande. Nach Angaben der Erbauer solI das voll
belastete Flugzeug bei Ausn-iitzung der vollen Motorkraft eine 
GroBtgeschwindigkeit von 181 kmjSt erzielen. Querruder (Ver-

Abb. 221. 800 PS - Caproni. 

windungskla.ppen) sind an dem oberen und unteren Tragdeck 
vorhanden, Hohen- und Seitenruder als "Doppeldecker" aus
gebildet. 

Der viermotorige, italienische, Caproni, Abb. 221, ist fur 
Nachtfliige mit Bombenlast oder Reisenden, bis zu 2 t Nutz
last, bestimmt. Je zwei Motoren stehen hintereinander auf der 
unteren Tragflache, beiderseits des Rumpfcs. Das vordere Paar 
von Motoren hat, wie ublich, die Schrauben auf der Vorderseite, 
das andere Paar tragt die Schrauben am hinteren Ende; man 
spricht dann von sog. "Druckpropellern" im Gegensatz zu "Zug
propellern", obwohl es sich urn keinerlei Unterschied in der 
Wirkungsweise der Schrauben handelt. Man erkennt, daB das 
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obere Tragdeck viel kleiner ist, als das untere und daB auf 
diese Weise eine iiberaus einfache Tragkonstruktion ermoglicht 
wurde: AuBerhalb del' Motorgondeln nul' je e i n Stiel mit Kreuzo 
verspannung. Gegeniiber den bedeutenden Abmessungen des 
Flugzeuges: groBte Spannweite 25 m, Gesamtgewicht 3500 kg, 
Motorkraft 800 PS, sind die RuderfHi.chen verhii,ltnismiWig klein; 
nur das Hohenruder ist doppelt, Querruder befinden sich nul' 

----

Abb. 222. Latecoere-Hochdecker. 

im unteren Tragdeck, das Seitenruder, teilweise entIastet (Abo 
schnitt 37), biIdet mit der Seitenflosse ein Dreieck von etwa 
4,5 m2 Flache . . Man muB annehmen, daB zur Seitensteuerung 
auch die Motoren ausgenutzt werden, in dem Sinne, daB man 
etwa in der Linkskurve links drosselt usf. Dbrigens ist die 
Flachenbelastung mit 38,4 kg/m2 nicht hoch gewahlt, so daB die 
Lenkung keine groBen Schwierigkeiten bieten wird. Das einfache 
Fahrgestell ohne durchgehende Achse mit je einem Rad unter 
jeder MotorgondeI ist zur Verminderung des Luftwiderstandes 
verschalt. Das Flugzeug soIl voU belastet 180 kmjSt zuriicklegen. 
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Ein franz6sisehes neuzeitliches Verkehrsflugzeug mit drei 
Motoren, einen Latecoere Hoehdecker, Muster 35, zeigt Abb. 222. 
Das Tragwerk ist einfaeh abgestrebt und in 2/3 Spannweite 
gestiitzt. Die Fliigeltiefe ist unveranderlieh, die Fliigelenden sind 
halbelliptiseh abgerundet. Bemerkenswert ist die Anordnung des 

o 

Abb. 223. Dornier-Flugboot Do S. 

Fiihrersitzes vor dem Tragwerk. Die Fluggastkabine, die Platz 
fUr 10 Fluggaste bietet, befindet sieb dabinter. Die 12 Zylinder 
jedes der drei Motoren sind in Reiben angeordnet und mit 
Wasser gekiihlt, zwei der stromlinienf6rmig versehalten Motoren 
liegen seitlieh zu beiden Seiten des Rumpfes, der dritte in der 
Flugzeuglangsaehse. Das Fahrgestell ist aehslos und wird am 
Lager der Seitenmotoren verstrebt. Bei einem Leergewieht von 
3700 kg und einer Zuladung von 2100 kg wird eine Betriebs
gesehwindigkeit von 210 km/Std. erzielt. Die Nennleistung be
tragt 1200 PS. 
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Von deutschen Bauarten zeigt Abb. 223 zunachst das Dor
nier-Flugboot Do S. AHe Flugboote der Dornier-Bauart haben 
den Rumpf als Stufenboot mit starker Kielung ausgebildet. Das 
Tragwerk besteht aus drei Fliigelpaaren, von den en die obersten 
und untersten nur 1/3 der Spannweite der in Hohe der Rumpf
oberseite liegenden Hauptfliigel haben. Diese sind etwa in der 
Mitte durch einfache Rumpfstreben gestutzt. Das untere Trag
deck dient gleichzeitig zur Auftriebserteilung im Wasser (siehe 
A bschn. 41). Der Rumpf ist in wasserdichte Zellen eingeteilt, 
urn bei Leckwerden des Bootes die Trag- und Schwimmfiihig-

=~~o 1+£=0 ==== 
I 

Abb. 224. 400 PS - Junkers. 

keit zu erhalten. Der Rumpf enthiilt auBer dem Fluggastraum 
fUr 10 Personen einen Lade- und Gepackraum, einen Waschraum, 
Bordbibliothek, Bordapotheke und Bordkiiche. Das Triebwerk, 
vier Hispano Suiza Motoren mit insgesamt 1860 PS Nennleistung, 
ist in der Regel wie bei Flugbooten oberhalb des Rumpfes art
geordnet. Die Besatzung setzt sich aus einem Fiihrer und einem 
Funker zusammen. Das Leergewicht betragt 10000 kg, die Zu
ladung 5000 kg. Die GroBtgeschwindigkeit wird zu 215 km/Std. 
angegeben. 

Zu den bekanntesten deutschen Flugzeugkonstrukteuren 
gehort Junkers, dessen dreimotorige Bauart G 23 in Abb. 224 
skizziert ist. Der in Ganzmetall ausgefiihrte Eindecker mit frei
tragenden Fliigeln von 28,5 m Spannweite besitzt zwei in die 
Fliichen selbst eingebaute Seitenmotoren (100 PS-Daimler) und 
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im Mittelrumpf einen 200 pferdigen Junkersmotor. Alles ist 
hier auf moglichste Ersparnis an schadIichem Widerstand an
geIegt, und in der Tat ist erreicht, daB trotz der groBen Lei
stungsbelastung von mehr als 12 kg(PS die Geschwindigkeit 
noch 170 km(St betragt. Das Leergewicht stellt sich auf 2800 kg, 
die Zuladung auf 2000 kg. Die fiir Junkers kennzeichnendste 
Eigentiimlichkeit ist das besonders dicke Fliigelprofil, das die 
freitragendo Konstruktion gestattet und damit bei guten aero-

Abb. 225. Junkers-Schulter-Hochdecker. 

dynamischen Eigenschaften eine Niedrighaltung der schadlichen 
Widerstande ermoglicht. 

In vieler Hinsicht bemerkenswert ist der Schulter-Hoch
decker G 38 der Junkers-Werke A.-G. (Abb. 225)1). Besonders 
deswegen, weil der Fliigel nicht allein als Tragwerk dient, son
dern in der Tragflache vier Motoren und den Fluggastraum be
herbergt. Der FliigelumriB ist trapezformig. Diese Anordnung 
der Motoren und des Fluggastraumes in den Fliigeln ist durch 
die fiir Junkersflugzeuge charakteristischen dicken Profile er
moglicht. Der Fliigel ist trotz der hohen Belastung vollig frei
tragend, was den schadlichen Widerstand bedeutend herabsetzt. 
Vier wassergekiihlte Reihenmotoren sind seitlich des Rumpfes 

') Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1930, S. 49. 
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angebrauht. Die auBen gelegenen Motoren sind nur halb so 
stark wie die inneren mit je 12 Zylindern ausgerlisteten. Ein 
nicht zu unterschatzender, durch die beschriebene Anordnung 
erzielter V orteil ist die hier gegebene Moglichkeit, die Motoren 
wahrend des Fluges zu liberwachen und zu warten. Das Fahr
werk besteht aus zwei Paaren hintereinander gelagerter Rader. 
1m Hinblick auf die GroBe des Flugzeuges sind die angebrachten 
Radbremsen von Wichtigkeit. Das Fluggewicht betragt nach 
Angaben der Firma 20000-24000 kg, die Spannweite 45 m, 
die Gesamtleistung 2400 PS. 

Die Zahlentafel 9 gibt eine Ubersicht uber die Abmessungen 
und Leistungen einer Reihe von deutschen und auslandischen 
Flugzeugbauarten. In der ersten Spalte ist neben dem Namen 
der Herstellungsfirma und der Handelsbezeichnung der be
treffenden Bauart eine kurze Angabe liber den Verwendungs
zweck des Flugzeuges gemacht, soweit ein solcher feststeht. 
Hierauf folgen die Angaben liber Anzahl, Firma und Nenn
starke der eingebauten Motoren. Uber die meisten Motoren 
Iiefert Zahlenta£el 7, S. 180 nahere Auskunft_ Die Ziffer der 
FHichengroBe bezieht sich natiirlich auf die tra gende Flache 
der Flligel, wobei die Verwindungsklappen in der Regel nicht 
mitgerechnet sind. Dnter "Spannweite", "Lange", "Hohe" 
sind jedesmal die groBten Abmessungen in den Richtungen 
der Querachse, Langsachse und Lotachse verstanden. Etwas 
unsicher und nur mit Vorsicht zu gebrauchen sind die Gewichts
angaben, da keine ganz einheitlichen Gesichtspunkte flir die 
Abgrenzung dessen, was zum "Leergewicht" gehort, bestehen. 
Das Gewicht der Besatzung (einschl. des :Flihrers) und das 
der BetriebsmitteI, Benzin und 01 (einschl. des im Motorgehause 
befindlichen Olvorrates) zahlt jedenfalls zur "Zuladung". Die 
Zahlen der Flachen- und Leistungsbelastung sind aus dem Ge
samtgewicht unter Zugrundelegung der angegebenen Fliichen
groBe und Nennleistung gerechnet. Man erkennt, daB Fliichen
belastung und Leistungsbelastung nur in verhaltnismaBig engen 
Grenzen schwan ken, die erstere zwischen 35 und 93,4 kg/m'.!, die 
Ietztere zwischen 4,5 und 10,7 kg/PS, wahrend die Gesamtmotor
starke zwischen 100 und 2300 PS, das Gesamtgewicht zwischen 
0,60 und 15,0 t, die TragfliichengroBe zwischen 14,3 und 266 m'.! 
liegen. Die in den letzten beiden Spalten stehenden Zahlen 
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iiber Fluggesehwindigkeit und Gipfelhohe sind mehr odeI' weniger 
unsiehere Sehiitzungswerte, die den Mitteilungen del' Firmen 
entstammen. 

50. Die wirtschaftliche Verwendung del' Flugzeuge. 
In steigendem MaBe gewinnt das Flugzeug als Verkehrs

mittel Bedeutung innerhalb des gesamten Verkehrswesens. In 
siimtliehen Kulturlandern bestehen ofientliehe, vom Staate ge
tragene odeI' doch von ihm weitgehend geforderte und kon
trollierte Einrichtungen, die dem Luftverkehr innerhalh del' 
Landesgrenzen und uber diese hinaus zu dienen bestimmt sind. 
Wenn hier gleichwohl noeh vieles zu wunschen ubrig bleibt, so 
I iegt dies an den allgemeinen politischen Verhaltnissen, die 
einer wirklichen Gemeinsehaftsarheit del' Staaten, wie 
sie del' internationale Luftverkehr erfordern wurde, nieht gun
stig sind. 

Die hauptsachliehsten Sehwierigkeiten fur eine rasehe Aus
b-reitung des Luftverkehrs liegen abel' heute auf wirtschaft
lichem Gebiet. Die alteren Verkehrsunternehmungen, nament
lieh die Eisenbahnen, bieten mit ihren alten soliden Ein
richtungen einen Wettbewerb, dervom Luftverkehr nicht leicht 
aufgenommen werden kann. Man muB bedenken, daB kaum 
eine Eisenbahnlinie (von ganz dieht befahrenen Stadtbahnen 
abgesehen) von den Einnahmen aus dem Personenverkehr, 
einschlie13lich des Reisegepiickdienstes, erhalten werden konnte. 
Die Tarife fUr die Reisenden werden kunstlich niedrig gehalten, 
da del' Ausfall leieht aus dem Ertragnis des starken Fracht
verkehrs gedeckt werden kann. Del' Luftverkehr abel', del' 
voraussichtlich fur aIle Zeiten sich auf Personen- und leiehten 
Gepackdienst sowie Postbeforderung, hoehstens noch unter Ein
sehlu13 del' BefOrderung sehr leichter, wertvoller odeI' rasch ver
derhlicher Waren, besehranken wird, kann diesem Verfahren 
nieht folgen. Ein gereehter Ausgleieh ist nul' in del' Weise 
moglieh, daB del' Staat selbst einen Teil del' Kosten del' Luft
befOrderung ubernimmt, in del' Weise, daB er entweder auf 
eigene Rechnung den Verkehr mit Verlust betreibt odeI' den 
privaten Unternehmungen Beihilfen naeh dem Ma13e del' ge
leisteten Personen- und Warenkilometer gewahrt. Fast in allen 
Landern ist diesel' Weg auch eingeschlagen worden und e1' wird 
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aller Wahrscheinlichkeit naoh noch fiir lange Zeit der einzig 
gangbare sein. Aber es ist verstandlicb, daB unter solchen Um
standen, namentlich bei der ungiinstigen Finanzlage aller Staaten, 
die Entwicklung des Luftverkehrswesens nur verhiiltnismiiBig 
langsam vor sich geben kann. 

Es ist ohne weiteres klar, daB eine Konkurrenzfahigkeit 
des Flugzeugs gegeniiber den beiden Hauptverkehrsmitteln, dem 
Eisenbabn- und Schiffsverkebr, nur dann bestehen kann, wenn 
alle Vorteile, welche die letztgenannten den Reisenden bieten, 
auch vom Flugverkehr erzielt oder iiberboten werden. In erster 
Linie kommt es da auf die Reisegeschwindigkeit an. Schon zur 
Niedrighaltung der Kosten wird es, wie in Abschn. 48 gezeigt, 
erforderlich sein, dem Beispiele einiger amerikanischer FluggeselI
scbaften folgend, Verkehrsfiugzeuge mit hochwertigen aerodyna
mischen Eigenscbaften und sebr viel h6heren Fluggescbwindig
keiten als bisher zu bauen. Wahrend die von Sportfiugzeugen 
erreichten H6chstgescbwindigkeiten in den letzten Jahren sebr 
bedeutend verbessert worden und seit 1929 auf mehr als das 
Doppelte gestiegen sind, liegen die Reisegescbwindigkeiten der 
beutigen Verkehrsfiugzeuge nur urn etwa 30 010 h6ber als vor 
10 Jabren. Es ware an sich m6glicb, auch mit den heutigen 
Typen von Verkehrsfiugzeugen die Reisegeschwindigkeiten berauf
zusetzen, allerdings, wie wir in Abscbn. 48 saben, nur bei Er
h6hung der Kosten. Andrerseits muB man, wenn man zu aero
dynamisch giinstigeren Formen iibergeht, urn mit b6heren Ge
schwindigkeiten bei herabgesetztem Tarife fiiegen zu k6nnen, 
auch der Bequemlichkeit einige Opfer bringen. Durch die Ver
kiirzung der Flugzeit wird ein doppelter Vorteil erzielt; erstens 
steht die Flugzeit in gewisser Wechselwirkung zum Preis, denn eine 
Zeitersparnis bedeutet fiir den Reisenden eine gewisse Verbilligung; 
zweitens k6nnen eine Reihe von Flugverbindungen, die heute aus
fallen miissen, noch innerhalb der fiir den Flug zur Verfiigung stehen
den Tagesstunden ausgefiihrt werden. Darin liegt iiberhaupt eine 
der Hauptschwierigkeiten des Flugverkehrs gegeniiber den anderen 
Verkehrsmitteln, daB er von den atmosphariscben Verbaltnissen 
abhangig ist, bisber zum gr6Bten Teil nur am Tag durchgefiibrt 
werden kann und in den Wintermonaten stark eingeschrankt bzw. 
ganz eingestellt werden muB. Die geplante und z. T. scbon durch
gefiihrte Einrichtung von N achtfiugstrecken entspricht einem 

25* 
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Hauptbediirfnis des Reisenden. Um einen Nachtflug mit grollter 
Sicherheit durchfiihren zu konnen, bedarf es auf der ganzen 
Flugstrecke einer Nachtbefeuerung, die in der Regel aus einer 
grollen· Anzahl in kiirzeren Abstanden aufgestellter N eonlampen 
mit ausgedehnter Leuchtflache besteht. Die Abstande miissen 
in den Grenzen der Sichtweite gehalten werden, so daB der 
Fiihrer dauernd Kurs halten kann. Aus Sicherheitsgriinden muB 
auBerdem eine Reihe von Hilfslandeplatzen eingerichtet und 
durch besondere Beleuchtung kenntlich gemacht werden. Be
sonders schwierig gestaltet sich die Landung eines Flugzeugs 
bei Nacht. Es mull zu diesem Zweck der Flugplatz durch ein 
Ansteuerungslicht weithin sichtbar und die Auslaufbahn durch 
eine Doppelreihe von Landungslichtern gekennzeichnet sein. 
Da es aber gerade bei N acht unerlaBlich ist, die Landung gegen 
den Wind vorzunehmen, darf diese Landbefeuerung nicht fest
liegen, sondern muB beweglich sein und den jeweiligen Wind
verhaltnissen entsprechend aufgestellt werden konnen. Die im 
Jahre 1926 angelegte Nachtflugstrecke Berlin-Danzig-Konigs
berg scheint sich bewahrt zu haben. Weiterhin wurden die 
Nachtflugstrecken Berlin--Koln, Niirnberg-Miinchen und an
dere teils geplant, teils fertiggestellt. 

Die Reichweiten der Flugzeuge sind heute bereits so groB, 
daB fiir einen Uberlandflugverkehr innerhalb Europas kein ernst
haftes Hindernis mehr besteht. Ais einziges groBes Entfer
nungsproblem bleibt noch das des Uberseeflugs. Auf diesen 
ganzen Fragenkomplex hier einzugehen, wiirde zu weit fiihren. 
Es darf aber zweierlei hervorgehoben werden, was die Schwie
rigkeit des Problems beleuchten kann. Aus Sicherheitsgriinden 
werden fiir einen Transozeanflugverkehr nur mehrmotorige Flug
boote in Frage kommen, die bei Ausfall eines oder mehrerer 
Motoren noch geniigend Motorreserve haben und die andererseits 
bei erzwungenem Niedergehen auf dem Wasser die Rolle des 
Bootes oder kleinen Schiffes iibernehmen konnen. Aus Zahlen
tafel 8 und den an dieser Stelle gemachten Bemerkungen wissen 
wir aber, daB Flugboote am wenigsten wirtschaftIich sind.· Die 
Forderungen der Sicherheit und der Wirtschaftlichkeit wider
sprechen also einander. Die Wirtschaftlichkeit wird ferner 
durch die groBen erforderlichen Reichweiten sehr ungiinstig be
einfluBt. Es wird daher - nach dem gegenwartigen Stand der 
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Flugtechnik - notwendig sein, fiir die Dberfahrt nach Amerika 
bestimmte Stiitzpunkte heranzuziehen, gegebenenfalls fest im 
Ozean stationierte Schwimmdocks einzurichten. Auch dann wird 
der Dberseeflugverkehr wohl nur als eine Unterstiitzung und 
Erganzung des Schiffsverkehrs anzusehen sein. 

Um die Sicherheit des Flugverkehrs zu erh6hen, ist es 
erforderlich, die sich ereignenden Unfalle statistisch zu erfassen 
und aus den sich ergebenden Resultaten Lehren fiir die Zukunft 
zu ziehen. Die Ursachen eines Unfalles festzustellen ist nun 
freilich bei Flugzeugen oft nicht ganz leicht, insbesondere wenn 
mehrere Ursachen zusammenwirken, oder wenn das Flugzeug 
vollstandig zu Bruch geht. Die "Deutsche Versuchsanstalt fiir 
Luftfahrt" sammelt indessen seit Jahren alles hierher geh6rende 
Material. Aus den Ergebnissen dieser Untersuchungen!) geht 
hervor, daB der Anteil aller bei Verkehrsfliigen gezahlten 
Unfalle nur einen kleinen Anteil aller Flugunfalle ausmacht, 
und daB die Hauptursachen dieser Unfalle im Versagen des Trieb
werkes, in auBeren Einfliissen (Wetter, Nebel usw.) und in 
Fiihrungsfehlern zu suchen sind. Bemerkenswert ist, daB die 
Anzahl der durch TriebwerkstOrungen und auBere Einfliisse ver
schuldeten Unfalle im Jahre 1930 gegeniiber den Vorjahren be
deutend zuriickgegangen ist. Die statistischen Untersuchungen 
haben ferner ergeben, daB die Unfalle durch Absturz noch nicht 
10%, die Unfalle bei der normalen Landung dagegen fast 40%, 
die bei Notlandung etwa 30% aller Unfalle ausmachen. Die 
meisten Ungliicksfalle ereignen sich im Winter und Herbst, je
doch zeigt die Unfallkurve auch ein bemerkenswertes Ansteigen 
in den Monaten Mai bzw. Juni. Ais MaB fUr die Sicherheit 
im allgemeinen mag gelten, daB von 1000 Verkehrsfliigen 998,9 
ohne Unfall verlaufen. 

Die geographische Gliederung des Personenflugverkehrs in 
Mitteleuropa wird durch die Dbersichtskarte Abb. 226, die das 
Streckennetz der Deutschen Lufthansa nach dem Stande yom 
Sommer 1928 darstellt, veranschaulicht. Die mit Namen bezeich
neten Knotenpunkte sind dabei nicht genau in ihrer richtigen 
gegenseitigen Lage gezeichnet, so daB die Strecken auch nicht 

1) L. Wei tzman, Flugzeug-Unfallstatistik 1930.246. Bericht der DVL., 
abgedruckt in Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1932, S. 13. 
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in der wahren Lange erscheinen. Es werden nur die be
stehenden Luftverbindungen zum Ausdruck gebracht 1). 

Einen Einblick in die Ergebnisse des Luftverkehrs kann 
man nur durch die Aufstellung umfassender Statistiken erhalten. 
Die wichtigsten Erhebungen miissen ofl'enbar zwei Punkte er
fassen: Die eben schon erwahnte Frage der Durchfiihrbarkeit bzw. 
RegelmaBigkeit des Verkehrs, d. h. das Verbaltnis zwiscben den 

Stockholm 

london 

~
.en 

Bud'pesl 

Ko"sian inopel 
Madrid 

Abb. 226. Streckennetz der Deutschen Lufthansa 1928. 

fahrplanmaBig vorgesehenen und den wirklicb durchgefiibrten 
Fliigen, und sodann das MaB der tatsacblichen Ausnutzung der 
FIiige, also das Verhaltnis zwiscben dem zur Verfiigung gehalte
nen und dem benutzten Personen- und Frachtraum. Natiirlicb sind 
dabei die verschiedenen Flugstrecken mit Riicksicht auf ihre be
sonderen Verhiiltnisse zu untersucben. In den sechs Hauptflug-

1) Jahrbuch fur Luftfahrt 1928, Munchen, Richard Pflaum. 
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monaten des Jahres 1925 sind auf den deutschen Linien vier 
Millionen Flugkilometer geleistet und dabei 48000 Personen 
befordert worden. 1m Jahre 1927 war die Kilometerleistung 
uber neun Millionen, die Zahl der Fluggaste uber 100000 ge
stiegen. Die Ausnutzung des verfiigbaren NutzlastmaBes wird 
dabei durchschnittlich kaum 50 bis 60 vH erreicht haben. Da
gegen lag die Zahl der ausgefuhrten Fluge im Verhaltnis zu den 
fahrplanmaBigen uber 90 v H. 

Neben dem Personen- und Warenverkehr ist die Beforde
rung von Postsachen eine der wichtigsten Aufgaben fur die 
wirtschaftliche Verwertung von Flugzeugen. Die groBte tech
nische Schwierigkeit besteht hier darin, daB der Postbetrieb nur 
lohnend wird, wenn man eine sehr groBe Zahl von Aufnahme
und Abgabestellen vorsieht, daB aber haufige Landung die 
Kosten und die Unsicherheit des Flugbetriebes auBerordentlich 
erhoht. Es ist noch verhaltnismaBig leicht, kleinere Postsachen
mengen uber einem Flugplatz abzuwerfen, allein die verschie
dentlich ersonnenen Vorkehrungen zur Aufnahme von Post
sacken im Fluge haben sich bisher nicht durchzusetzen ver
mocht. (Das mechanische Problem besteht darin, der mitzu
nehmenden Last die Fluggeschwindigkeit zu erteilen, ohne die 
StoBbeanspruchung des Flugzeuges zu hoch werden zu lassen.) 
Eine vollstandige Beforderung der Post auf dem Luftwege ist 
versuchsweise zwischen Munchen und Zurich eingerichtet worden 
und hat sich bisher ganz gut bewahrt. 

Eine kurze Dberlegung zeigt, daB die Postbeforderung durch 
das Flugzeug eine wirtschaftlich geEicherte Zukunft hat. Der 
Flugpreis Berlin-London betragt etwa pro Person 150 R'f. Die 
Frachtkosten sind diesem Preis angepaBt. 1 kg Fracht wird also 
fUr durchschnittlich 1,50 bis 1,80 RM auf dieser Strecke befOrdert. 
Auf ein kg gehen im Durchschnitt 75 Briefe, bei einer Fran
kierung mit 25 Pfg. konnte die Iteichspost fur die Beforderung 
0,25·75 = rund 19 RM zahlen, also mehr als den zehnfachen 
Tarifpreis. Der Grund fur die immer noch unzulangliche .Be
nutzung der Luftposteinrichtung durfte nicht in den Zuschlagen 
zu suchen sein, welche die Reichspost fUr die Luftpostbeforde
rung fordert, sondern eher darin, daB eine groBe Zeitersparnis 
bei der im Vergleich zu den Eisenbahnen geringen taglichell 
Dichte des Flugvel'kchl's heute noch nicht zu crreichen ist. 
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Vielleicht wird man in Zukunft, weil die LuftpostbefOrderung 
die einzige, schon jetzt gesunde wirtschaftliche Betriebsleistung 
des Flugverkehrs darstellt, besonders schnelle Flugzeuge aus
schlieBlich zur Postbeforderung einsetzen und auf diese Weise 
die befOrderte Postmenge erhohen. 

Dber wirtschaftliche Ausnutzung der Flugzeuge auBerhalb 
der eigentlichen Verkehrsaufgaben mogen zum SchluB noch einige 
Andeutungen gegeben werden. Zum Schutz von Waldungen 
gegen Zerstorung durch die "Nonne" hat man mit Erfolg ver
sucht, die Baume von Flugzeugen aus mit Schutzmitteln zu be
streuen. Auch als Uberwachung gegen Ausbruch von Wald
branden sind Flugzeuge in Amerika in Verwendung. Die aus
gedehnteste Flugzeugverwendung auBerhalb der Verkehrszwecke 
steUt das Luftbildwesen dar. Zu mannigfachen Zwecken und 
in verschiedener Weise kann man Lichtbildaufnahmen aus Flug
zeugen machen. Zunachst bekommt man sehr anschauliche und 
iibersichtliche Bilder von Einzelgebauden, Hafen- oder Industrie
anlagen usf., durch einfache Aufnahme in schrager Richtung. 
Die Bilder bieten eine sog. Vogelperspektive, etwa das, was 
das Auge unmittelbar sehen wiirde, wenn man an Stelle des 
wirklichen Gegenstandes ein stark verkleinertes Modell vor sich 
hinstellte. Auch fur wissenschaftliche Zwecke finden solche Luft
bildaufnahmen Verwendung. So ist es z. B. in England und 
Deutschland gelungen, die im Boden abgedriickten UmriBformen 
einiger romischer Kastelle, welche sich fur ein in geringer Hohe 
befindliches Auge nicht mehr abheben, durch das Luftbild an 
den vermuteten Stellen aufzufinden. In vielen Landern, auch im 
Deutschen Reich, bestehen heute schon zentrale Organisationen, 
die sich mit der pianmaBigen Herstellung von Luftbildern aller 
bemerkenswerten Kunst~ und Naturdenkmaler befassen. Einen 
besonderen Zweig bildet dabei die Benutzung von Doppelbildern, 
sog. Stereoskopaufnahmen, die einen deutlich ausgepragten raum
lichen Eindruck von dem abgebildeten Objekt vermitteln. Weit 
wichtiger 1st aber die Verwertung der Lichtbildaufnahmen fur 
kartographische Zwecke. Nimmt man ein GeHinde mit verti
kal gestellter optischer Achse auf, so erhalt man - bei geniigend 
genauer Linse - schon nahezu einen richtigen GrundriB, also 
eine "Karte" des Gelandestiickes. Dabei erscheinen nicht nur 
die Umrisse von Waldern, Wiesen usf., wie sie auf gewohn-
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lichen Karten verzeichnet sind, sondern - zufolge der ver
schiedenen Farbung - auch die Grenzen zwischen Laub- und 
Nadelwald us£. Vollkommene Genauigkeit einer Karte laBt sich 
erreichen, sob aid man das unmittelbare Ergebnis der Aufnahme 
einer Bearbeitung nach den RegeIn der sog. BildmeBkunst 
(Photogrammetrie) unterwirft. Fiir diese "Luftbildmessung" 
sind in ausgedehntem MaBe die theoretischen und praktischen 
Verfahren entwickelt und zur Erleichterung der Arbeit geeig
nete Apparate durcbgebiIdet worden. AIle Kulturlander arbeiten 
jetzt in vollem Eifer daran, ihre Karten einem Grade der VoU
endung zuzufiibren, der mit den friiberen Mitteln unerreich
bar war 1). 

Mit diesen kurzen Andeutungen, die ja iiber das eigent
liche Thema un serer Vortrage, die Flugmechanik, schon 
etwas hinausgehen, wollen wir hier schlieBen. Werfen wir noch 
einmal einen Blick auf das Ganze, so miissen wir uns bewuBt 
werden, uberall und immer wieder nur Stiickwerk geleistet zu 
haben. Wie schon oft im Verlaufe der Vortrage hervorge
hoben wurde, haben wir iiberall vieles unterdriickt, was in einer 
vollstandigeren Darstellung nicht fehien diirfte, immer in dem Be
streben, die wesentlichsten Ziige der Erscheinungen hervor
treten zu lassen. Man muB, um ein Wort Baco ns zu gebrauchen, 
die Natur "zerschneiden", um sie zu erklaren. Indem wir die 
Stiicke, die uns die wichtigsten schienen, einer Betrachtung 
unterzogen, sind uns nicht nur die iibrigen entgangen, sondern 
auch das, was an den SchnittsteHen liegt, ist groBenteils ver
loren. Diese Liicken wird vor aHem der am unmittelbarsten 
empfinden, der den Erscheinungen nicht zergliedernd gegen
iibertritt, sondern sie in ihrer Gesamtheit und Geschlossenheit 
aufzunehmen gewohnt ist: das ist in unserem Fall der Flieger 
selbst. Aber wir diirfen dem Satz, daB man die Natur zer
stiickeln miisse, um sie zu erklaren, den andern hinzufiigen: 
Man muB aus dem Stiickwerk das Ganze erfassen 
konnen, um eine Theorie zu verstehen. 

1) Niihere Ausfiihrungen hierzu und einige weitere Literaturangaben 
in: Jahrb. f. Luftverkehr 1925, S. 143 bis 158. Miinchen: R. Pfla.um. 



Nalnen- und Sachverzeichnis. 
(Die Zablen bedeuten Seitenzablen.) 

Abflug vom Land 305ff. 
- vom Wasser 309,325. 
Abflugstrecke, Verringerung der 319. 
- fiir verschiedene Flachen-

belastungen 32I. 
Abliisung der Striimung 37. 
Absolute Temperatur 14. 
Abfangen 83, 85. 
Abwartswerfen der Luftteilchen 52, 

133. 
.Ahnlichkeitsgesetz 29, 45, 90. 
Anderthalbdecker 80. 
Anlasser 193. 
Anlauf 313ff., 317. 
Anlaufrader 41, 308. 
Anlaufstrecke 316. 
Anlaufzeit 315. 
Ansaugtakt 152. 
Ansaugventil 190. 
Anstellwinkel 50ff., 88. 
- beim Gleitflug 329. 
- des Propellerelementes 121. 
- bei Steuerflachen 272. 
Arbeitshub 152. 
Arbeitsfahigkeit einer Feder 338. 
Aufbiegung des Tragflachenprofils 

6I. 
- der Tragflachenenden 255, 299. 
Aufholen an Touren 200. 
Auftrieb der Tragflache 50ff., 73. 
Auftriebsformel 54. 
Auftriebszahl 54. 
-, Beziehung zur Riicktriebszahl 

74. 
Aufwand, wirtschaftlichcr 365. 
Aufwind 103. 
-, thermischer 105. 
- durch Reibung 105. 
Aufziehen bei Landung 328, 336. 
Ausbalancierung, statische 125. 
-, dynamische 125. 
Ausdehnungskoeffizient der Luft 13. 
Auslauf 328. 
Auspuff 153. 
Auspuffventil 190. 
Auswahl der Luftschraube 224ff. 

Auswuchtung 125. 
Autogyro 322ff. 

Bacon 393. 
Bader, H. G. 295. 
Bahnneigung 329. 
Bairstrow 4I. 
Barogramm II, 234. 
Barograph II. 
Barometer 9 . 
Barometerstand 9ff. 
Beiwert des Auftriebes 54, 56f£. 

ebener Flachen 272. 
- der Flugzeugrader 40. 
- der Flugzeugriimpfe 40. 
- des Luftwiderstandes 28. 
- der Luftschrauben-Zugkraft 128. 

129, 132. 
- des Riicktriebes 54, 56ff. 
-, Veranderlichkeit 55. 
-, Widerstands· 227. 
- des Widerstandkraftmomentcs 

131. 
Belastung des Flugzeuges 24I. 
- pro Flacheneinheit 69, 241. 
-, EinfluB auf Leistungen 219. 
-, EinfluB auf Flugeigenschaften 

220. 
Benzin 149. 
Benzin-Luftverhaltnis 190, 19I. 
Benzinverbrauch 150. 
Benzol 149. 
Bernoullische Gleichung 25. 
Beschleunigung, Definition 22. 
Besetzungsfaktor 373. 
Betz 76. 
Bewegung, umgekehrte 48. 
Blattbreite der Luftschraube 1I8. 
Bleriot 2. 
Biienbeanspruchung 84. 
Bremse, elektrische 159. 
-; hydraulische 161. 
Bremslinie 159, 163, Hm. 
Bruchprobe 85. 
Briicke 78. 
Bryan, G. 6, 295. 



Namen- und Sachverzeichnis_ 395 

Caproni 379. 
Chanute, O. 1. 
Cierva, de la 323. 

Dampfungsflache s. Hiihenflosse. 
Dechamps, H. 197. 
Defant, A. 16. 
Desachsierung 188. 
Distanzrohr 77. 
Doppeldecker, Vorteil vor Ein-

deckern 78ff. 
Doppelkranz-Sternmotor 178. 
Dornier 81. 
- -Flugboot Do S 382. 
- -Libelle 312. 
Drehmomentder Luftschraube 131 ff. 
- des Motors 154ff. 
- der Steuerflachen 275ff. 
- Veranderlichkeit 199. 
Drehpaar 257. 
Drehwert der Luftschraube 133. 
Drosselklappe 191. 
Drosselung des Motors 206, 330. 
Druckmittel 57, 257, 261. 
Druckmittelpunkt 261. 
Druckmittelwanderung 57, 290. 
Druckpropeller 379. 
Druckverlauf im Motor 151ff. 
Druckverteilung auf einer Trag-

flache 68ff. 
Druckwiderstand 38. 
Dunne 255. 

Eiffel, G. 6, 40, 48, 58, 226, 242. 
Eigengeschwindigkeit 345, 368. 
Eigengewicht des Flugzeuges 241. 
Eindecker im Vergleich zu Doppel-

decker 76. 
-, verspannter 76. 
Einkranz-Sternmotor 177. 
EinlaBventil 189. 
Einstellwinkel 329. 
Einstieler 79. 
Endgeschwindigkeit 42. 
Entflammung 193. 
Entlastung der Steuerung 284. 
Erforderliche Zugkraft 88,205,211. 
Ergebnisse des Luftverkehrs 390. 
Etrich, Igo 2. 
Euler, August 2. 
Expansion 152. 
Explosion 152. 

Fahrgestell 307. 
-, verschalt 309. 

FahrgesteIl, versenkt 309. 
Fallschirm, schadlicher Widerstand 

41. 
Fallversuche 41. 
Farmant 2, 307. 
Federung 340. 
Ferber, Hptm. 2, 6. 
Flachenbelastung der Luftschraube 

124. 
der Tragflache 69, 241. 

- der Tragfliigel 241. 
- bei Segelflugzeugen 113. 
- EinfluB auf die Wagrechtge-

schwindigkeit 222. 
Flachenverwindung 256. 
Fliegen aus eigener Kraft 90. 
Fliehkraft 288. 
-, Moment 125. 
Flossen 263ff. 
-, Kraftwirkung 271ff. 
]<'lug, sparsamster 366. 
Flugbahn, rascheste 355. 
- durch verschiedene Windgebiete 

359££. 
Flugboot 310. 
- -Amphibium 310. 
Fliigel, elliptisch 74. 
--, halbfreitragend 82. 
-, unendlich breit 63. 
-, Lachmann-Handley-Page 65, 

322, 331. 
.Fliigelendklappen 67, 331. 
Flugdauer 351. 
-- fiir Hin- und Riickflug 349. 
- fiir Kreisbahn 353. 
Flugeigenschaften 257. 
Fluggeschwindigkeit 346, 368. 
Flugkostenberechnung 377. 
Fokker 81. 
Fortschrittsgrad der Lllftschraube 

130ff., 140. 
- kritischer Wert 141. 
Froudesche Zahl 326. 
Friihziindung 185. 
Fuchs, R. und Hopf, L. 227, 290. 
- und Schmidt, W. 64. 
Funkortung 363. 
Funkpeilung 363. 

Gaskonstante 9. 
Geblase 168ff. 
--, mechanisch getriebene 170. 
Gesamtwiderstandsflache 374ff. 
- fUr mehr. Verkehrsflugzeuge 375. 



396 Namen- und Sachverzeichnis. 

Geschwindigkeit, reduzierte s. Rey
noldssche Zahl. 

- in Abhangigkeit yom Schwim-
merwiderstand 326. 

- kleinste des Wagerechtfluges 206. 
Geschwindigkeitsberechnung 87. 
Geschwindigkeitsdreiecke 99. 
Geschwindigkeitsgefalle 46. 
Geschwindigkeitskreis 346, 349. 
Geschwindigkeitskurve 244. 
Geschwindigkeitsmessung 22. 
Geschwindigkeitsplan 357 ff. 
Geschwindigkeitspropeller 225. 
Gipfelhiihe 217, 227, 231, 232, 236. 
Glauert 54, 133. 
Gleitflug 84, 332. 
Gleitgeschwindigkeit 333. 
Gleitkufe 307. 
Gleitlandung 327ff., 332. 
Gleitschuhkolben 185. 
Gleitvermiigen 246ff. 
Gleitzahl 51, 57, 60, 243. 
- des Flugzeugs 228. 
Gnomemotor 2, 156, 190, 192. 
Giittinger Versuchsanstalt 6, 44, 

48, 58, 60, 76. 
Grenzschichte 40, 67. 
Gries, H. van 87. 
Groenhoff, G. 112. 
GroBflugzeug 277. 
Gymnich, A. 1I6. 

Handley-Page 65. 
Hangen des Flugzeugs 271, 298. 
Hangwind 103. 
Hauptfliigel 65. 
HeiBkiihlung 196. 
Heizwert des Benzins 150. 
Helmholtz, H. v. 9Iff. 
-, Modell oder Ahnlichkeitsregel 

90, 92. 
Hilfsfliigel 65. 
Hilfsschwimmer 310. 
Hilfssteuerung 285. 
Hirth, H. 3. 
-, W. 1I2. 
HochreiBen des Flugzeugs 84. 
Hiiheneinfliisse 167. 
Hiihenflosse 254, 266, 292. 
Hiihenflug 164, 212ff. 
-, EinfluB auf den Motor 163. 
Hiihenleitwerk 257. 
Hiihenmessung 12. 
Hiihenmotor 159, 165. 

Hiihenruder 252, 267,274, 286. 
Hiihenschaubild II, 17 ff. 
Hiihenschreiber II. 
Hiihensteuerung 286. 
Hoff, W. 87, 1I0. 
Holme der Tragflache 77, 81. 
Holzapfel, A. 327. 
Hopf, L. 47. 
- und Fuchs, R. 227, 290. 
Horizontalgeschwindigkeit 205, 246. 
-, kleinste 206. 
Hiibner, W. 295. 
Hubraum 153, 179. 
Hubraumleistung 179. 
Hub und Bohrung 183. 
Hubschraube 126. 
Hubschrauber 324. 

Ideales Gas 9. 
Impuls 302. 
Impulssatz 27, 52, 53, 135. 
Impulsiibertragung 34Iff. 
Indikator 153. 
Indikatordiagramm 153. 
Innensteuerung 282. 
Innenverspannung 77. 
Inversionsgrenze 16. 

Jaschke, R. 320. 
Joukowski 7, 54. 
Junkers 81, 149. 
- Flugzeuge 82. 

400 PS 382. 
- Schulter H-D 383. 

Kabel 35, 47, 77. 
-, Luftwiderstand 39. 
Kamm, W. 168. 
Karman, Th. v. 295, 325. 
Kastenholm 81. 
Katapult 305, 325. 
Kennlinie der Luftschraube (be-

rechnet) 147. 
Kennwert 36, 39. 
Klemperer Ill. 
Kolben 151ff., 183ff. 
Kolbenkraft 155. 
Kolbenspiel 185. 
Kolbenschlag 185. 
KompaBkurs 351. 
Kompression 152. 
Kompressor, Abgas-Turbo 166, 170. 
Konkurrenzfahigkeit des Flugzeugs 

387. 



Namen- und Sachverzeichnis. 397 

Konstruktionsgewicht 241. 
Konstruktionshohe 77. 
Kopflastigkeit 265. 
Koyemann, A. 373. 
Kraftedreiecke 106. 
Kraftegleichgewicht bei Segelflug 

106. 
Kreiselwirkung 301 ff. 
Kreisrohr 33. 
Kre13, W. 2, 76. 
Kreuzkopfkolben 186. 
Kronfeld 112. 
Kropfung der Kurbelwelle 172. 
Kugel, Luftwiderstand 43. 
Kiihler 40, 171. 
Kiihlung 170, 194. 
- bei Hohenflug 170. 
Kurbelgetriebe 186, 187. 
Kurbelkriilte 187. 
Kurbelwelle 187. 
Kurs bei veranderlichem Wind 

356££. 
Kursbestimmung 351. 
Kurvenflug 287, 354. 
Kutta, E. 54. 
Kutzbach, K. 197. 

Lachmann 65. 
Lanchester, F. W. 38. 
Landung 305ff. 
- im Seegang 343. 
Landungssto13 336ff. 
- bei Wasserlandung 341. 
Langsbewegung 250, 252, 254. 
Langsdorff, W. v. 116. 
Langsstabilitat 254, 290. 
Last, sichere 83. 
Lastverteilung 76. 
LaMcoere H-D 381. 
Leergewicht 371. 
Leerlaufleistung 169. 
Leistung der Luftschraube 134ff. 
- des Motors 154ff. 
Leistungsbelastung 230, 240. 
Leistungsveranderung 163. 
Leitwerk 257. 
Lilienthal, Otto 1, 6, 58, 95, 96, no. 
Lockheed, T-D 376. 
Lotachse.296. 
Luftbildmessung 393. 
Luftbildwesen 392. 
Luftdichte 20. 
-, Einflu13 auf den Flug 213. 
-, Einflu13 auf den Motor 163. 

Luftdichte, Gipfelwert 232. 
-, Veranderlichkeit 20. 
Luftdruck 8f£. 
Luftkanal 41, 48, 56, 127, 326. 
Luftkriilte 50f£., 259, 291. 
Luftschiffkorper 37. 
Luftschraube 116ff. 
-, Analogie mit Tragflache 117. 
-, Auswahl 224ff. 
-, Flattern 126. 
-, Herstellung, Priifung 123ff. 
-, Leistung, Wirkungsgrad 134. 
-, Querschnitt 119. 
-, Schliipfung 139. 
-, verstellbares Blatt 225, 226. 
-, Zugkraft, Widerstand 120, 121. 
Luftschraubenelement 116. 
-, Kraftezerlegung 143. 
-, Zusammenwirken 141ff. 
Luftverkehr, Karte 390. 
-, Ergebnisse 390. 
Luftwiderstand 28ff., 43. 
-, Abhiingigkeit 28ff. 
Luftwiderstandsformel 28, 49. 
Luftwiderstand verschiedener Kor-

per 33ff., 39. 

Madelung, G. 114, 227. 
Magnet 193. 
Mathias, G. 327. 
Mehrmotorenflugzeug 367. 
Mei13ner, W. 19. 
Mercedes-Vergaser 191. 
Metallflugzeuge 81. 
Michael, F. 307: 
Mindestflugpreis 373ff. 
Mises, R. v. 19, 47, 54, 97, 262, 

351. 
Mitteldruck 156ff., 179. 
Modellregel 90, 326. 
Momentenausgleich 266. 
Motor 148ff., 171. 
-, Doppelkranz-Stern 178. 
-, Einkranz-Stern 177. 
-, Reihen- 174. 
-, Stern- 177. 
-, V.W.X.- 176. 
Motorausfall 277ff. 
Motorbremse 159ff. 
Motorlandung 327ff. 
Motorleistung 154ff. 
-, Einflu13 der Hohe 163, 214. 
-, Einflu13 der Witterung 162. 
- bei Vorverdichtung 169. 



398 Namen- und Sachverzeichnis. 

Motorloser Flug 90ff. 
Motorteile 171ff., 182ff. 

N achtbefeuerung 388. 
Nachtflugstrecke 388. 
Navigation 345ff. 
Nennleistung 178. 
Newton 46. 
Nieuport 80. 
N ormaltag 17. 
N ormalort 17. 
Nurfliigelflugzeug 262. 
Nutzgewicht, Verh. z. totem Gew. 

369. 

Oligkeit 197. 
Olverbrauch 197. 
Ovalrohr 34. 

Parabeln des induz. Widerstands 74. 
Penaud, A. 1, 6, 255, 256. 
Pfeilstellung 255. 
Phase 175. 
Photogrammetrie 393. 
Polardiagramm 59ff. 
- des Segelfluges 101. 
Popper-Lynkeus 2, 96. 
Postbeforderung 391. 
Prandtl, L. 6, 7, 40, 44, 58, 70, 75, 

lIO, 242. 
Profile, druckpunktfeste 262, 294. 
- der Luftschraube 124, 141. 
- der Tragflache 57ff., 242. 
- stark gewolbte 67, 319. 
Profilwiderstand 74. 
Propeller s. Luftschraube. 

Querbewegung 250, 251. 
Querruder 256, 271, 299. 
Querstabilitat 255. 
Querverspannung 77. 

Raschester Flugweg 3(\1 ff. 
Rateau-Vorverdichter 167. 
Ratzersdorfer, J. 87. 
Raumgewieht der Luft 12ff. 
- des Benzins 149. 
Rauminhalt der Zylinder 154ff. 
Reibungswiderstand 38. 
Reichweite 350, 373ff., 388. 
Reihenmotor 174. 
ReiBner, H. 87, 295. 
Relativgeschwindigkeit 98, 345. 
Reyp.olds, Osborne 45. 
-, AhnIichkeitsgesetz fiir Kugel 46. 

Reynolds, Zahl 47, 326. 
RhOn-Wettbewerb 105, III. 
Ricardo 197. 
Rippen der Tragflachen 78. 
- des Zylinders 184. 
Rohrbach 81. 
-, Flugbootmodelle 327. 
Riickenflug 84. 
Riicktrieb der TragfIiiche 51 ff. 
Riicktriebsformel 54. 
Riicktriebszahl 54, 74. 
Ruder 263ff., 284. 
- Kraftwirkung 271ff. 

Santos-Dumont 2. 
Sauerstoffgehalt der Luft 168. 
Saughub 152. 
Saugpumpe 67. 
SaugventiI 190. 
SchadlicheFlache32ff., 39, 42,88,244. 
Schiefstellung des Flugzeuges 288. 
Schiffskreisel 303. 
Schlitzfliigelmechanismus 67, 331. 
Schliipfung 134, 139. 
Schmeidler 320. 
Schmidt, H. 54. 
-, W. s. Fuchs, R. 
Schmierung 196. 
Schneiderpokal 42. 
Schraubenflache 137. 
Schraubenlinie 117, 118. 
Schubkrafte 45. 
Schubstange 172. 
Schubwert der Luftschraube 133. 
Sehwanzkufe 306. 
Sehwanzlandung 335. 
Schwanzlastigkeit 265. 
Schwanzloses Flugzeug 255. 
Schwebearbeit 97. 
Schwerol 149. 
Schwerpunkt 257ff. 
Schwimmer 172. 
Schwimmkorper 309. 
Sehwingenflieger 322. 
Schwingungsversuch 276. 
Schwungmassen 188. 
Seewald, F. 327. 
Segelflug, dynamischer I06ff. 
--, statischer 97ff. 
SegeIfIugbahn 104. 
SegeIfIugrekorde Ill. 
SegeIfIugzeuge nOff., 115. 
-, Gleichgewicht 100. 
Seitenflosse 271, 296. 



Namen- und Sachverzeichnis. 399 

Seitenleitwerk 257. 
Seitenruder 251, 270, 276, 286, 300. 
Seitensteuer, Abschirmung durch 

Hohensteuer 280. 
Scitensteuerung 286. 
Seitenverhiiltnis des Fliigels 68, 74, 

75, 113. 
Sicherheitsgrad 83. 
Sicherheitswettbewerb 33l. 
Sinkbewegung 208. 
Sinkgeschwindigkeit 208. 
Slip 139. 
Spaltfliigel 65ff., 33l. 
Spannweite, Verhiiltnis zur Tiefe 63. 
- bei Segelflugzeugen 113. 
Sperry-Messenger 309. 
Sporn 306. 
Sporndruck 308. 
Spornkufe, drehbare 307. 
Stabilisierung 249ff. 
Stabilitiit 249ff. 
-, statische und dynamische 295. 
Staffelung der Querschnitte 36, 77. 
Standlauf 136. 
Standmotor 171ff. 
Standprobe 126. 
Stationiirer Zustand 249. 
Statische Berechnung 78. 
Staudruck 20ff. 
Staugeriit 22. 
Staupunkt 24. 
Steigbewegung 207 ff. 
Steiggeschwindigkeit 207 ff., 217, 

220, 227, 240. 
Steigleistung 207, 228, 246. 
Steigleistungsanteil 238. 
- in Bodenniihe 239. 
Steigpropeller 225. 
Steigreserve 212, 238. 
Steigung 117, 122. 
-, effektive und geometrisehe 138, 

148. 
-, veriinderliched.Luftschraube122. 
Steigungswinkel 118. 
Steiglinie, berechnete 238. 
-, konstruierte 234. 
S teigzei t 227, 237. 
Steuerkraftmoment 275. 
Steuerung, festgestellte 282. 
- des Flugzeugs 249ff., 286. 
-, Gesamtbild 281. 
- des Motors 189. 
Steuerungskriifte 267, 268, 280. 
-, Ausgleich 268. 

Steuerungskrafte, Maximale 285. 
-, Steuerungsleitung 282. 
Stiele 33, 77, 82. 
Stiel, N-Form 82. 
-, V·Form 82. 
Stirnkabel 80. 
Stoppdreieck 348. 
Storchenflug 92££. 
Storungsbewegung 250. 
StoBaufnahme 337, 341. 
StoBrad 307. 
StoBstange 189. 
Strahltheorie 133, 136. 
Stratosphiire 15. 
Stromfaden 21, 26. 
Stromlinienkorper 38. 
Stromschichten 45. 
Stromung urn Kugel 44. 
Stromungsform 29, 38. 
Stufe der Schwimmkorper 325. 
Sturzflug 84. 
Supermarine 42. 

Tangentialdruck 187. 
Tangentialkriifte 45. 
Tangentialspannungen 45. 
Taube 2, 255. 
Taylor, W. 141. 
Teichmann s. Thalau. 
Temperatur, absolute 14. 
Temperaturgradient 8, 16. 
Temperaturinversion s. Temperatur-

umkehr. 
Temperaturumkehr 16. 
Thalau u. Teichmann 87. 
Tiefenkreuzkabel 77. 
Totraum der Stromung 37, 44. 
- des Zylinders 153. 
Tourenziihler, Fliegen nach 199. 
Tragfliiche 50ff. 
-, Aufbau 76ff. 
-, Auftrieb, Riicktrieb 50. 
-, GrundriB 63. 
-, Material 62. 
-, Profil 50, 57ff. 
-, veriinderliche GroBe 320. 
-, Zusammenwirken mit Luft-

schraube und Motor 198f£. 
Tragkraft, Abnahme 69. 
Tragschrauber 322ff. 
Tragwerk 76. 
Tragheitsmoment 275. 
Tragheitsradius 276. 
Transozeanflugverkehr 388. 



400 Namen- und Sachverzeichnis. 

Trefftz 295. 
Triebwerk 311. 
Trimmwinkel 326. 
Tropfenrohre 34. 
Troposphare 15. 
Trudelbewegung 299. 
Turbulenz 48. 

Uberbemessung 165. 
Ubersetzung der Steuerung 284. 
Uberverdichteter Motor 165. 
Dberzogener Flug 210, 301, 330. 
Umfangsgeschwindigkeit 128. 
Umkehrung der Steuerwirkung 

207ff., 335. 
UmIaufmotor 171ff. 
UmIaufzahl des Motors 16I. 
Unfallstatistik 389. 

Vanguard 378. 
Ventile 189, 190. 
VentiIkopf 172. 
Verbrennungsvorgang 15I. 
Verbrennungszylinder 15I. 
Verbundwirkung 8I. 
Verdichtungsgrad 149, 153. 
Vergaser 172, 190. 
Verkehrsfliige 389. 
Verkehrsflugzeuge 378ff. 
-, Abmessungen 385. 
Verolen 197. 
Versuchsanstaltfiir Luftfahrt 83, 389. 
Verteilung der Lasten 37I. 
Verwindung s. Querruder und Quer-

steuerung. 
V-Form des Motors 176. 
- der Tragflache 255, 297. 
Vickers 378. 
Viertakt 15I. 
Voisin 2. 
VolldruckhOhe 168ff. 
Vorverdichter 164, 166. 

W-Form des Motors 177. 
Wagrechtflug 87, 246. 
Wanderung des Druckmittels 57, 

60, 290. 
Wasserflugzeug 309. 
-, Rekorde, 5. 
Weidinger, H. 196. 
Weitzmann, L. 389. 
Wellner, G. 2. 
Weltrekorde 4ff. 
Wels, H. 2. trieb] 
Widerstand der Tragflache s. Riick-

Widerstand, induzierter 72ff. 
Widerstandsbeiwert 227. 
Widerstandskraftmoment der Luft-

schraube 121, 128, 131, 199, 269. 
Widerstandszahl 31 ff. 
Wind, EinfluB auf Geschwindigkeit 

345. 
-, EinfluB auf Benzinverbrauch 

369. 
Windmiihlenflugzeug 322ff. 
Windversetzung 346, 376. 
Wirbelkette 70, 7I. 
Wirbelpaar 7I. 
Wirkungsgrad der Luftschraube 132, 

134, 225, 229. 
Wirkungsweise des Motors 148ft. 
Wirtschaftlichkeit des Flugverkehrs 

364f£., 387. 
Wirtschaftlichkeit und GroBe 37I. 
Wright, Bruder 1, 256, 270, 305. 

X-Form des Motors 177. 

Zahigkeit der Luft 45. 
- des Materials 34I. 
Zahigkeitszahl 46ff. 
Zeitgesetz 108. 
Zeitkreis 349. 
Zelle 77, 85. 
-, kabellose 80. 
Ziehen des Flugzeugs 27I. 
Zirkulation der Luft 52f£., 65. 
Zugkraft der Luftschraube 120, 

121, 128ff., 133. 
-, erforderliche 88f£., 205, 211. 
-, verfiigbare 207ff., 211. 
- bei SegelfIugzeugen 100. 
-, Verteilung iiber das Propeller-

blatt 147. 
Zugkraftlinien 206. 
- bei erhOhter Belastung 220, 221. 
- bei erhOhter Flachenbelastung 

223, 224. 
- fiir Hohenflug 214, 221, 224. 
Zugleistung 211. 
Zugprobe 126. 
Ziindung 193. 
Ziindkerze 193. 
Zusatzbewegung 53. 
Zustandsgleichung 9, 14. 
Zylinder 151, 183, 184. 
Zylinderbaustoff 183. 
Zylinderinhalt 154f£. 
Zylinderkopf 172. 
Zylindermantel 171. 

Druck von Oscar Brandstetter in Leipzig. 



Verlag von Julius Springer I Berlin 

* Theorie des Segelfluges. Von Dr.-lng. W. Klemperer. ("Ab
handlungen aus dem Aerodynamischen Institut an der Technischen 
Hochschule Aachen", Heft 5.) Mit 17 Abbildungen im Text. 78 Seiten. 
1926. RM 6.90 

* Einfiihrung in die Flugtechnik. Von Dipl.-lng. Julius Spiegel. 
(" Technische Fachbucher", Band 1 0.) Mit 49 Abbildungen im Text und 
81 Aufgaben nebst Losungen. 139 Seiten. 1928. RM 2.25 

* Flugzeugbaukunde. Eine Einfiihrung in die Flugtechnik. Von 
Dr.-lng. H. G. Bader. Mit 94 Bildern im Text. IV, 121 Seiten. 1924. 

RM 4.80 

* Die Grundlagen der Tragfliigel- und Luftschrauben
theorie. Von H. Glauert, M. A., Fellow of Trinity College Cambridge. 
Ubersetzt von Dipl.-lng. H. Holl, Danzig. Mit 115 Textabbildungen. 
VI, 202 Seiten. 1929. RM 12.75; gebunden RM 13.75 

Aufgaben aus der Flugzeugstatik. 1m Auftrage der Deut
schen Versuchsanstalt fur Luftfahrt, E. V., Berlin-Adlershof, 
herausgegeben von Professor Dr.-lng. K. Thalau und Dr.-Ing. A. Teich
mann, Berlin-Adlershof. Mit 90 Einzelaufgaben, 106 Tabellen und 
291 Textabbildungen. XI, 345 Seiten. 1933. 

RM 26.50; gebunden RM 28.-

* Der Bau der Starrluftschiffe. Ein Leitfaden fUr Konstrukteure 
und Statiker. Von Oberingenieur Johannes Schwengler. Mit 33 Text
abbildungen. 99 Seiten. 192!5. RM 4.80 

Hochfrequenztechnik in der Luftfahrt. 1m Auftrage der 
Deutschen Versuchsanstalt fUr Luftfahrt herausgegeben von Professor 
Dr. H. Fallbender, Berlin. Mit 475 Textabbildungen und 48 Tabellen. 
XII, 577 Seiten. 1932. Gebunden RM 68.-

* Auf die Preise der vor dem 1. Juli 1931 erschienenen Bucher wird ein 
NotnachlafJ von 10 % gewahrt. 



Verlag von Julius Springer I Berlin 

Hydro- und Aeromecbanik nach Vorlesungen von L.Prandtl. 
Von Dr. phil. O. Tietjens, Mitarbeiter am Forschungs -Institut der 
Westinghouse Electric and Manufacturing Co., Pittsburgh Pa., U. B. A. 
Mit einem Geleitwort von Professor Dr. L. PrandtI, Direktor des Kaiser
Wilhelm-Institutes fiir Stromungsforschung in Gottingen. 
*Erster Band: Gleichgewicht und reibungslose Bewegung. 

Mit 178 Textabbildungen. VIII, 238 Beiten. 1929. Gebunden RM 15.-
Zweiter Band: Bewegung reibender Fliissigkeiten und tech

nische Anwendungen. Mit 237 Textabbildungen und 28 Tafeln. 
Vill, 299 Beiten. 1931. Gebunden RM 23.-

* Vortrage aos dem Gebiete der Aerodynamik ond ver~ 
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