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Vorwort.

Seit dem Erscheinen unseres fritheren Buches #ber ,,Aerodynamik‘
ist das darin behandelte Gebiet so angewachsen, daBl die Aufgabe,
das vergriffene Buch zu ersetzen, nur durch vélliges Neuschreiben gelost
werden konnte. Dabel erschien es uns vorteilhaft, den Stoff in zwei
voneinander unabhéngig lesbare, sich gegenseitig erginzende Bénde
zu verteilen, und zwar nicht nur des groffen Umfangs wegen, sondern
auch weil die Interessengebiete der Leser sich mehr spezialisiert haben,
und weil leider ein so enges Zusammenarbeiten der Verfasser wie frither
nicht mehr moglich war. In der jetzigen Gestalt ist aber die Behandlung
des Luftschraubenproblems unumgénglich notwendig; um nutzlose
Doppelarbeit zu vermeiden, sind wir mit Herrn Dr. Seewald iiberein-
gekommen, dafl sein ohnehin beim gleichen Verlag vorbereitetes Buch
iitber Luftschrauben mit unseren Béinden zusammengefat wird.

Der 2. Band ,,Theorie der Luftkrifte von R. Fuchs wird voraus-
sichtlich in einem halben Jahr, der 3. Band ,,Luftschrauben‘ von
F. Seewald in etwa einem Jahr erscheinen.

Der Verfasser des 1. Bandes dankt Herrn Dr. del Proposto fir
seine verstindnisvolle Mitarbeit, besonders im 3. Kapitel, ferner dem
Aerodynamischen Institut Aachen und der Deutschen Versuchsanstalt
fiir Luftfahrt fiir das Uberlassen wichtigen Materials, und insbesondere
auch der Verlagsbuchhandlung Julius Springer firr freundliches Ent-
gegenkommen bei der Vorbereitung des Werkes und fiir die sorgféltige
Durchfithrung des Druckes.

Berlin und Aachen, September 1934.
R. Fuchs. L. Hopf.
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Erstes Kapitel.

Grundlagen.

§ 1. Technische Grundbegriffe.

Man teilt ein Flugzeug in folgender Weise ein:

1. Das Tragwerk (Abb. 1). Das Hauptorgan des Flugzeugs ist der
»Fligel”; sein Querschnitt oder sein ,,Profil® ist hauptséchlich durch

C N Puofilsetne

T~
T
CA _Q_

i /decken
Dreidecker obne ﬂappe/f_z’ecke/z Doppe. A
Staffelung u.Schrinkung geschrdnk?t gestafelt
§ e
|
|
1
t
Freilform V-Form
(von oben gesehen) (von vorne gesehen)

Soannweite b, Fligeltigfe t E W
o

: e
%’1 Einstieljg, verspannf Abgestrebi,unverspannt

Unverspannt, freifragend

Abb. 1. Tragwerk.

die langliche Gestalt, welche nur vorne starke Kriimmungen aufweist
und am hinteren Ende spitz zulduft, charakterisiert. Man versteht unter
der ,,Profilsehne, der gegeniiber alle Richtungen angegeben werden
konnen, diejenige Gerade, die das Profil beriihrt, wenn es auf eine Ebene,
etwa einen ebenen Tisch, aufgelegt wird. Die Profilsehnen eines Fliigels
miissen nicht alle parallel zueinander verlaufen; ist dies nicht der Fall,
so nennt man den Fligel ,,verwunden®.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 1



2 I. Grundlagen.

Das Tragwerk eines Flugzeugs besteht aus einem oder mehreren
Fliigeln ; man spricht von Eindeckern, Doppeldeckern, Dreideckern usw.
Bei Mehrdeckern kann die Fliigelanordnung verschieden sein; sind die
Profilsehnen der Fliigel nicht parallel, so zeigen sie ,,Schrinkung®,
liegen die Fliigel nicht zwischen denselben Vertikalebenen, so spricht
man von ,Staffelung”. Die Abmessung des Fliigels in der Flug-

richtung heifit ,, Tiefe* (), die dazu senkrechte Abmessung ,,Spann-

: 113 e . Tief . = L1
weite (b), das Verhiltnis *Sganlniv—% nennt man ,,Seitenverhiltnis.

Die Fligelkanten (oder die Senkrechten zu den Profilen) miissen nicht
rechts und links in dieselbe Richtung fallen, sondern sie kénnen einen

%’M}E Querruder
@ Cr—

b | o
Sertencwoert__ |\ Querrider UDQU
\f/oa-.re )
P ruaer
Hot
“ el(f/o&se

Querruder

Abb. 2. Leitwerk.

Winkel einschlielen. Liegt dieser ‘Winkel in der Horizontalebene des
ruhenden Flugzeugs, so spricht man von ,,Pfeilstellung® der Fliigel,
liegt er in der Vertikalebene, von ,,V-Stellung’. Man unterscheidet
ferner ,unverspannte, ,verspannte” und ,verstrebte Flug-
zeuge, je nachdem die Fliigel durch ihre Innenkonstruktion die notige
Festigkeit erhalten oder durch Drihte und Streben oder schlieBlich
nur durch Streben gegeneinander und gegen den Flugkérper abgestiitzt
werden.

2. Das Leitwerk (Abb.2). Es besteht aus kleinen Fligeln oder
Fligelteilen, die fiir den Kréftehaushalt belanglos sind, aber durch weite
Entfernung vom Flugzeugschwerpunkt groe Momente ausiiben und
dadurch die Steuerung bewirken koénnen. Verstellbare Fligel oder
Fliigelteile nennt man ,,Ruder®, feststehende Teile ,,Flossen‘. Das
Héhenleitwerk besorgt die Auf- und Abwirtsbewegung des Flugzeugs;
es besteht, meist aus Flosse und Ruder zusammengesetzt, aus einer oder
mehreren Flichen, die parallel zu den Fligeln liegen. Liegt das Hoéhen-
leitwerk vor den Fligeln — was heute nur vereinzelt der Fall ist —,
so nennt man das Flugzeug eine ,,Ente®; ist gar kein besonderes Héhen-
leitwerk vorhanden, so mufl der Fliigel starke Pfeilstellung aufweisen,
damit seine Enden die Hohensteuerung tibernehmen kénnen (,,Pfeil-



§ 1. Technische Grundbegriffe. 3

flugzeug™, heute gleichfalls selten). Das Seitenleitwerk besteht aus
einer, auch meist in ,,Seitenflosse‘ oder ,,Kielflosse und ,,Seiten-
ruder zerlegten Fliche, die sich immer hinter dem Schwerpunkt des
Flugzeugs befinden mufl. Die Verstellung des Seitenruders allein geniigt
aber nicht, um das Flugzeug in eine Kurve zu zwingen; es muf} noch die
richtige Einstellung der Fliigel zur Resultierenden aus Schwere und Flieh-
kraft erzwungen werden ; dies geschieht durch ,,Querruder®, bewegliche
Teile an den &uBeren Fliigelenden, die auf beiden Seiten nach ver-
schiedenen Richtungen ausgeschlagen werden. In einzelnen Fillen
konnen die Querruder durch gegensinnige ,,Verwindung® der Fligel
auf den beiden Seiten ersetzt werden.

3. Das Triebwerk, d.i. der Motor samt Luftschraube, Kiihlwasser,
Ol und Brennstoff. Es werden heute ausschlieflich Explosionsmotoren
verwendet. Die Kiithlung wird durch Wasser oder durch die Luft, welche
mit der hohen Fluggeschwindigkeit den Motor umspiilt, bewirkt; bei
den Rotationsmotoren drehen sich die Zylinder selbst, wodurch die
Relativgeschwindigkeit der kiihlenden Luft erh6ht wird. Man baut heute
Flugmotoren von 20 bis etwa 1000 PS. In gréBeren Flugzeugen ver-
wendet man mehrere Motoren, die unabhingig voneinander arbeiten,
um groBere Sicherheit zu gewéhrleisten.

4. Der Flugkorper besteht aus dem ,,Rumpf”, welcher die Personen
und die zu transportierenden Giiter aufnimmt und die Verbindung
zwischen Fliigeln und Leitwerk herstellt, und dem ,Fahrgestell®,
welches zum Landen und zur Bewegung auf dem Erdboden dient, und
welches bei Wasserflugzeugen natiirlich durch das ,,Schwimmer-
gestell ersetzt wird. Der Rumpf kann in sehr verschiedener Weise
ausgefiihrt sein; er kann in mehrere Teile zerfallen ; besonders die Motoren
kénnen in besonderen Gondeln untergebracht sein. Grofie Teile des
Flugzeugs konnen auch in die Fliigel eingebaut sein, wie Motoren, Benzin-
tank, Kiihler usw.; ja, es kénnen, wie beim bekannten Junkersflugzeug,
alle Teile, die Lasten tragen miissen, samt Sitzen der Personen, Motor-
trigern usw. in eine Konstruktion mit den Fliigeln einbezogen werden,
so daB an Stelle des Rumpfes nur ein Leitwerkstrager erscheint. Beim
»Flugboot* sind die Lasten zum grofien Teil in dem an Stelle des
Fahrgestells tretenden Boot untergebracht. Beim Landflugzeug trigt das
Fahrgestell nur ab und zu den Kiihler.

5. Die Zuladung besteht aus Personen, Fracht, Instrumenten und
dem Betriebsstoff, dessen Menge von der zu durchfliegenden Strecke,
bzw. von der Flugdauer abhangt. Zum Entwurf eines Flugzeugs ist meist
die GrofBle der Zuladung gegeben und, wenn man die Motorstiarke vor-
gibt, auch das Gewicht des Triecbwerkes. Der Flugzeugkonstrukteur hat
dazu Tragwerk, Flugkérper und Leitwerk zu bauen, deren Gewicht als
Flugwerkbaugewicht bezeichnet wird.

1*



4 1. Grundlagen.

Das Flugwerkbaugewicht hingt in erster Linie von der Festigkeit
ab, die man vom Flugzeug fordert, und diese Forderung wird natiirlich
durch den Verwendungszweck bestimmt.

§ 2. Aerodynamische Grundbegriffe.

Definitionen. Die Haupteigenschaft eines gegen die Luft bewegten
Fliigels, durch welche eine Flugtechnik iiberhaupt erst ermdglicht wird,
besteht darin, daB die dabei auftretende Kraft unter Umstinden bei-
nahe senkrecht zur Bewegungsrichtung steht, daB also mit der Kraft
keine grole Arbeitsleistung verbunden sein muf}. Wir zerlegen die Kraft
in 2 Komponenten, in den senkrecht zur Bewegungsrichtung liegenden
sAuftrieb” 4 und den der Bewegungsrichtung entgegengesetzten
»Widerstand® W. Die Relativstromung
der Luft gegen den Fliigel wird beschrie-
ben durch den numerischen Wertv (Abb. 3)
der Flug- bzw. Anblasegeschwindigkeit und
w durch den ,,Anstellwinkel*“ a zwischen
-/ T dieser Geschwindigkeitsrichtung und der
I/ Profilsehne. Von unsymmetrischem An-
Abb. 3. Fligelkraft. blasen sehen wir hier zunichst ab
(s. Kap. 6). 4 und W hangen von der
Profilgestalt, der Fliigelfliche ¥, von o« und von v ab; um allgemein
giiltige Angaben machen zu konnen, fiihrt man an Stelle von 4 und W

dimensionslose Beiwerte in folgender Weise ein:
Nach der Bernoullischen Druckgleichung entsteht bei voller Stauung
einer Fliissigkeitsstromung von der Dichte ¢ und der Geschwindigkeit »
ein Uberdruck q= ,(2?, W2, (1,1)

den man als ,,Staudruck’ bezeichnet. Dieser Druck ist maBgebend
fiir die Wirkung einer stromenden Fliissigkeit auf einen eingetauchten
Kérper. Diesen Druck, eine Kraft auf die Flicheneinheit, multipliziert
man mit der Fliigelfliche F, um eine Kraft zu erhalten; ¢ F ist diejenige
Kraft, die am Fligel entstiinde, wenn er (etwa senkrecht zum Wind
gestellt) die gesamte Anstrémung stauen wiirde, ohne die Abstromung
zu stoéren. Auftriebs- und Widerstandsbeiwert ¢, bzw. ¢,, geben uns den
Teil dieser Kraft an, der als Auftrieb bzw. Widerstand tatsichlich
auftritt; es gelten also die Beziehungen

A=c,qF W =c,qF (1,2)
Die Luftkraft, deren Komponenten 4 und W sind, entsteht als Resul-
tierende aus den Drucken und Schubspannungen, welche die Luft bei
ihrer Relativbewegung gegen den Fliigel auf die einzelnen Teile der
Fliigeloberfliche ausiibt. Die Lage dieser Resultierenden ist eine bestimmte
und muB noch durch einen weiteren Beiwert angegeben werden. Die
resultierende Luftkraft schneidet die Profilsehne in einem bestimmten
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Punkte; dessen Abstand s, von der Vorderkante des Profils, oder besser
das Verhéltnis —j— dieses Abstandes zur Fligeltiefe ist also eine solche

Angabe. Man kann auch ganz analog zu (1,2) einen dimensionslosen
Beiwert c,, einfithren, indem man fiir das Moment M der Luftkraft
um die Fliigelvorderkante den Ansatz macht

M=c,qFt (1,3)
Wenn man — wie es in vielen Fillen niitzlich ist — eine fliigelfeste
Komponentenzerlegung der Luftkraft in eine ,,Normalkraft“ N und
eine ,,Tangentialkraft“ 7’ vornimmt (Abb. 3), so kann man Beiwerte
einfithren durch die Beziehungen:

N =c¢c,qF T=cqF (1,4)
und erhélt weiter den Zusammenhang
on = 0n (L,5)

Dimensionslose Beiwerte kénnen nur wieder von dimensions-
losen Verhaltnissen abhingen; es hat also z. B. keinen Sinn zu

sagen ,,c, hingt von der Wolbung des Fliigels, also von einer Linge ab®;

Wolbung

dagegen hat es Sinn, ¢, als abhingig vom Verhiltnis “Tiefe also von

einer reinen Zahl anzusehen; auch Winkel sind reine Zahlen. Unsere
Beiwerte konnen sonach zunéchst abhéngen von geometrischen Ver-
héltnissen, welche die Profilgestalt oder die UmriBigestalt des Fliigels
beschreiben, und vom Anstellwinkel, der ja auch als geometrisches Ver-
hiltnis, etwa zwischen den Komponenten der Fluggeschwindigkeit in
Richtung der Profilsehne und senkrecht dazu, aufgefaBt werden kann.

Mechanisches Ahnlichkeitsgesetz. Tiefer greift nun die Frage nach
mechanischen Verhéltniszahlen. Wenn die ganzen Wirkungen der
Strémung auf den eingetauchten Kérper nur von einer ganz bestimmten
Kraft, die durch eine einzige Materialkonstante bestimmt wird, her-
riihren, so gibt es keine solche Verhéltniszahl; jede Kraft muB proportional
einer durch die Wirkung dieser Materialkonstanten erzeugten Einheits-
kraft sein. So haben wir oben unserem Ansatz (1,2) die Bernoullische
Druckgleichung zugrunde gelegt, welche die Kraftwirkung infolge Trag-
heit der Fliissigkeit beschreibt und die Materialkonstante o, der Dimen-

kgs?| . . . .
sion nach im technischen Mafsystem [ :1;148 }, in die Gleichungen herein-

bringt. Nehmen wir an, dafl keine andere mechanische Wirkung vor-

handen sei, so muB jede Kraft und Kraftkomponente exakt proportional

g F sein; die Beiwerte konnen nur noch von den geometrischen Ver-

hiltnissen abhéingen. Es wire wohl grundsitzlich méglich, daB die

Proportionalitat mit F durch die Abhingigkeit des Beiwertes etwa vom
2

b . .
Verhiltnis 5 gestort wiirde (b Spannweite), aber andererseits koénnte

keine andere als die quadratische Abhangigkeit von der Geschwindigkeit
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auftreten und alle Krifte miifiten proportional der Dichte sein. DaB
diese Auffassung bis zu einem gewissen Grad mit der Wirklichkeit im
Einklang steht, zeigt die weitgehende Verwendungsméglichkeit der
Theorie idealer Fliissigkeiten, fiir welche die genannte Annahme wesent-
lich ist. Aber die Abweichungen sind immer noch viel zu groB, als daf3
man von dem EinfluB anderer Kraftwirkungen ganz absehen kénnte.

Die wichtigste Kraft nach der Trigheit ist die Zihigkeit oder
innere Reibung der Fliissigkeiten. Zwischen zwei Fliissigkeitsschichten,
welche im Abstand dy mit dem Geschwindigkeitsunterschied d# an-
einander vorbeigleiten, entsteht eine Schubspannung

d
T :#d\’; (1,6)

wobei die Materialkonstante y als Zahigkeits- oder Viskosititskoeffizient
kg m kgs

ht —Iﬁ/—s} - [ =t ] hat (Abb.4a). Tn

u+du _ der Regel sind im Innern einer Luftstromung die

dy u Schubspannungen klein gegen die Drucke nach der

Abb. da. Zohigkeit, ~Dernoullischen Gleichung, also die Reibungs-

krifte klein gegen die Trigheitskrifte; in unmittel-

barer Nihe eines festen Korpers kann es aber umgekehrt sein, so daf dort

in der Regel die Reibungskréfte grofl genug sind, um die Strémung ent-

scheidend zu beeinflussen. Dann hingen aber alle Beiwerte ¢, usw. noch

w1, . Trigheitskraft . . e
von dem Verhiltnis Reibungskraft ab. Wir wollen dieses Verhiltnis durch

bezeichnet wird und die Dimension

die dimensionierten Groflen des physikalischen Vorgangs ausdriicken,
namlich durch g, u, v und eine lineare Abmessung des Kérpers, die wir [
nennen. Als solche haben wir oben die Linge 1/17" gebraucht; es ist aber
nicht notig, gerade die Flichengrifle hervorzuheben; denn da ja die
Beiwerte doch von den geometrischen Verhiltnissen abhiéngen kénnen,

ist es gleichgiiltig, welche Lange wir durch Definition von ¢, usw. aus-
. . b 5 N
zeichnen. Unser oben definiertes ¢, kann z. B. von — abhéngen; wiirden

wir ein ¢,; definieren durch 4 = ¢,y ¢ 2%, so wiirde ¢;;, = ¢, & sein,

also nur in anderer Weise wie ¢, von dem guometrischen Verhiltnis
2

bT abhidngen.

Alle Trigheitskrafte werden nun proportional g {2+?; die Reibungs-
krifte miissen proportional 4 v [ sein, wie schon aus der Dimension der
Gleichung (1,6) hervorgeht und in elementaren Fillen leicht durch
Integration bestatigt werden kann; so z. B. ist die Schubspannung 7, auf
die Wandflicheneinheit in einer Stromung von linearer Geschwindigkeits-
verteilung (%g = const == % > gleich u —7;; (Abb. 4b); die Kraft auf eine

2 l
Fliche von der Grofle 12, wird also ‘uv}? oder gleich einem Faktor 3
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der ein geometrisches Verhiltnis darstellt, multipliziert mit wvl. Das

.1, . Tragheitskraft . . . oL .
Verhiltnis Reibungskraft ist also bei geometrischer Ahnlichkeit, d. h.

wenn wir alle Abhéngigkeit von geometrischen Verhiltnissen beiseite
lassen, gleich
ov?? _ 79@1] —R.
wol u
Wir nennen diese wichtige Verhéltniszahl nach ihrem Entdecker die Rey -
noldssche Zahl und bezeichnen sie mit R.

(1,7)

¥

Wir kénnen auch rein formal die Form ——
der Reynoldsschen Zahl durch die Uber- ! B %
legung gewinnen, daB die dimensionslosen A "
Beiwerte nur von dimensionslosen Zahlen i vER

abhingen konnen, dal aber aus den
einzigen physikalischen GroBen, die auf- AP %P Sczl’;ﬁf;’f?é?n“ng infolge
treten, namlich g, ¢, v und I, nur auf eine
einzige Weise eine solche Zahl entstehen kann, nimlich in der Ver-

. I 5. . . . .
bindung £”". die in Dimensionen sich folgendermaBen zusammensetzt

kg s? k; . . . .

,%i, SE -m: ngl;, so daB sich alle Dimensionsbezeichnungen wegheben.
Man nennt auch den hier allein auftretenden Quotienten £ v den

,.kinematischen Reibungskoeffizienten und schreibt R = le .

Man kénnte noch an den Einflul zweier anderer Krifte auf unsere
Luftkrifte denken, namlich der bei Zusammendriickung der Luft ent-
stehenden elastischen Kraft und der Schwerkraft.

Was die Zusammendriickung anlangt, so liegt es nahe, einen be-
deutenden Einfluf anzunehmen; denn die Luft ist ja im Gegensatz zum
Wasser eine zusammendriickbare oder kompressible Fliissigkeit. Die
Anschauung, daB beim Flug die Luft unter dem Fligel zusammen-
gedriickt wird und dadurch der Auftrieb entsteht, hat sicher im Anfang
auch bei ernsthaften Forschern eine Rolle gespielt, und hat immer im
Kopf von Laien und ,,Erfindern” gespukt. Sie ist durch die Erfahrung
vollkommen widerlegt; bei allen Vorgingen der normalen Flugtechnik
spielt die Zusammendriickung eine verschwindende Rolle. Man kann
das durch folgende Uberlegung einsehen:

Bei der Fluggesehwmdlgkelt v treten Druckanderungen Ap von der

GréBenordnung g auf; die Dichteanderung ist 4p = A P, so lange
man die Anderungen als klein gegen die ursprunghchen Werte ansehen
kann. Die GroBe do P ist aber bekanntlich gleich dem Quadrat der Schall-

geschwindigkeit ¢2; die Gleichung

-2 (L9)



8 I. Grundlagen.

bildet ja die Grundlage der Gasdynamik. Es folgt also eine relative

2
Dichteénderung Ae von der GréBenordnung %%, da ¢ = 330 m/s ist,

bleibt diese GréBe im normalen Flug (v ~ 40m/s) unter 1% ; im schnellsten
bisher erreichten Flug (v~ 150 m/s) betrigt sie etwa 10%. Sollte diese
Geschwindigkeit noch wesentlich iberboten werden und ein Flug mit
beinahe Schallgeschwindigkeit verwirklicht werden, so miiiten ganz
neue Grundlagen geschaffen werden; es mulBl dann der Einflu der

Verhéltniszahl % auf die aerodynamischen Beiwerte beriicksichtigt und

gekldrt werden. Wir wissen schon, dall dieser Einflull sehr ungiinstig ist,
indem er den Auftrieb vermindert, den Widerstand bedeutend erhoht.
Solange wir uns aber auf dieses Gebiet der Ubergeschwindigkeit nicht

. . . . . . . . v
einlassen, kénnen wir die Abhingigkeit der Beiwerte von o vernach-

lassigen.

Die Schwerkraft hat iiberhaupt keinen EinfluB auf die Luftkraft,
welche ja lediglich eine Reaktion des Korpers auf die Stromung ist. Das
einzige Problem, bei welchem ein Einflul der Schwere wesentlich wird,
ist das Schwimmerproblem; denn die Oberflichenwellen werden durch
die Schwere erzeugt, sie stellen den Ausgleich der beiden Krifte Schwere
und Trigheit dar. Daher spielt in der Mechanik des Schiffes und des
Schwimmers das Verhiltnis dieser beiden Krifte eine bedeutende Rolle.
Es heiBt die Froudesche Zahl und ist gegeben durch

o 12 v? V2

oy T g (1.9
Wir kommen so zu dem Ergebnis, daBl wir alle Luftkraftbei-
werte als abhédngig ansehen miissen von den geometrischen
Verhiltnissen des Korpers, dem Anstellwinkel und der
Reynoldsschen Zahl. ’

Von den numerischen Werten ist unten ausfithrlich die Rede; die
qualitativen Zusammenhinge miissen wir aber hier vorwegnehmen:

Auftrieb und Widerstand. Einen bedeutenden Auftrieb haben nur
fliigelférmige Korper; aber auch andere Formen kénnen eine kleine Auf-
triebskraft hervorbringen, wenn sie unsymmetrisch angestrémt werden;
von Wichtigkeit ist wohl davon nur der Auftrieb groBler Ballonkorper.
Der Auftrieb von Fliigeln ist besonders grof3 nur in einem kleinen Bereich
von Anstellwinkeln; wenn der Anstellwinkel von etwa —6° bis --15°
wichst, so wichst ¢, von 0 (Abb. 5) ungefdhr linear an bis zu einem
grofiten Wert, der bei 1,0 bis 1,6 liegt, je nach der Profilform ; bei groferen
oder kleineren Anstellwinkeln ist ¢, von derselben Groflenordnung wie
¢p. Nur in dem erwihnten Anstellwinkelbereich ist die Grenzbedingung
des normalen Fluges c¢,» ¢, erfiilllt; dieses Gebiet liegt also den iiber-
wiegend meisten aerodynamischen Untersuchungen zugrunde; es ist



§2. Aerodynamische Grundbegriffe. 9

auch das einzige Gebiet, das nach allen Richtungen griindlich experi-
mentell untersucht ist und fir das eine ausgebaute Theorie existiert.

Die Abhéngigkeit der c,-Werte von der Reynoldsschen Zahl ist gering.

Die Tragfliigeltheorie filhrt den Auftrieb auf eine Zirkulations-
stérung zuriick, die sich der einfachen Umstromung des Fliigels iiberlagert ;
der Fligel verhilt sich dabei wie ein lings seiner Spannweite erstreckter
Wirbel.

Der Widerstand hat verschiedene Quellen.

1. Mit jedem Auftrieb ist ein Widerstand dadurch notwendig ver-
bunden, daB3 der Wirbel, auf welchen die Theorie den Auftrieb zuriick-

fithrt, an den seitlichen Fliigelrindern sich l 7/ =
loslost, hinter dem Fliigel weiterliuft und , “ ™N
Energie mit sich forttrigt. Man nennt diesen :n
Widerstand den ,induzierten Wider- Iy
stand’‘ wegen formaler Analogie mit elek- 46—
tromagnetischen Vorgéngen; er ist dem Qua- 46 /
drat des Auftriebes proportional, so dafl o4 & /
Cui ™~ € (L10) |z

2. Infolge der Schubspannungen, welche [ _ |
die vorbeis%reichende Lu%t auf t%ie AuBen- ~{/* ,,rﬂ d'w@f it
winde eingetauchter Koérper ausiibt, ent- %
steht eine Oberflachenreibung. Sie wird 4 ] 3
von der sog. Grenzschichttheorie gut ilggﬁgéb%i‘;fvgrfgﬁgsn%‘lgégg
erfaf3t.

3. Die Schubspannungen erzeugen Wirbel, die sich unter bestimmten,
von der Grenzschichttheorie wenigstens qualitativ verstandenen Ver-
hiltnissen vom Korper ablsen und Energie mit sich in den Raum hinter
dem Korper schleppen; diese Energie mufl aufgebracht werden durch
Arbeit gegen den sog. , Formwiderstand®.

4. Bei schwimmenden Kérpern kommt noch der Wellenwiderstand
hinzu.

Den Widerstandsbeiwert ¢, irgendeines Korpers bezieht man
im allgemeinen auf die Stirnfliche f, d.i. die Projektion des Ké&rpers
auf eine Ebene senkrecht zur Anblaserichtung; es liegt eine grofle Menge
Versuchsmaterial fiir diese Werte vor. Die eindrucksvollsten ersten Ent-
deckungen zeigten die Bedeutung der Ausgestaltung des Hinterendes,
die geringere Wichtigkeit der vorderen Spitze und die Kleinheit des
Widerstandes eines Ballonkérpers gegeniiber einer Kugel oder gar einer
Scheibe von gleicher Stirnfliche. Die Zahlen seien vorweggenommen,
um die GréBenordnung zu zeigen:

Scheibe ¢, = 1,1 Kugel ¢, = 0,5 Ballonkérper ¢, = 0,04.
Der Widerstand eines Fliigelprofils im normalen Anstellwinkel-
bereich ist zum einen Teil induzierter Widerstand, zum anderen, meist
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kleineren Teil Oberflichenreibung und Formwiderstand. Er wichst
niherungsweise quadratisch mit «. Da der Anstellwinkel keine praktisch
hervortretende GréBe ist, kann man sich fiir viele Probleme mit dem
Zusammenhang zwischen ¢, und ¢, begniigen. Man bevorzugt daher
meist eine Darstellung, bei welcher ¢, und ¢,, die Koordinaten sind, das
,sPolardiagramm®. Der Name rithrt daher, daf die Strahlen vom
Nullpunkt nach der c,-c,-Kurve hin (Abb.6), den Beiwert c, der
resultierenden Kraft darstellen, so daf3
durch die Kurve dieser Beiwert und
die Richtung dieser Resultierenden dar-
gestellt sind. Die Anstellwinkel werden
meist an die betreffenden Punkte des
Polardiagramms hingeschrieben, so dafl
man sie auch entnehmen kann. EKin
groBer Vorteil des Polardiagramms ist die
Moglichkeit, den induzierten Widerstand
nach Gleichung (1,10) fiir sich einzu-
tragen; er ergibt eine Parabel durch den
Nullpunkt. Da im praktisch wichtigen
Bereich ¢, viel gréfler und viel rascher
veranderlich ist als ¢, vergréfiert man
im Polardiagramm den Mafstab von
¢, um das Fiinffache.
Abb. 6. Polardiagramm eines Fliigels. Wie beim Fli'lgel, kann man auch

beim ganzen Flugzeug die beiden
Kraftkomponenten auf die Fliigelfliche und den Staudruck beziehen
und die Beiwerte in den Gleichungen

A=1cyqF W=cu,qF

auf das ganze Flugzeug beziehen; dann tragen zum Wert von ¢, auler
den Fliigeln das Leitwerk, der Rumpf und alle die Fliigelstrémung
beeinflussenden Teile etwas bei, mitunter eine negative Grofle; zu ¢,
liefert jeder Flugzeugteil seinen Beitrag; den Widerstand nichttragender
Teile nennt man ,,schidlichen Widerstand®.

Luftschrauben. Von derselben Art wie die Luftkrifte auf Fliigel
sind auch die Luftkrifte auf Luftschrauben (Propeller); nur ist die
Bewegung des Schraubenblattes (Schraubenfliigels) nicht gleichmaBig
iitber seine Spannweite verteilt, sondern von Element zu Element ver-
schieden, je nach der Entfernung von der Drehachse und der Einstellung
zur Drehebene. Dic geometrischen Verhéltnisse gehen aus Abb. 7 her-
vor; dort bedeuten: k den durch Einbau bestimmten Einstellwinkel,
o die Winkelgeschwindigkeit, r den Abstand des Elementes von der
Drehachse, also 7@ die Geschwindigkeitskomponente in der Drehebene,
zu welcher die Fluggeschwindigkeit v, die praktisch genau genug in
Richtung der Drehachse liegt, hinzukommt. Dem Anstellwinkel a bei
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Fliigeln entspricht also hier die Grofle k — arctg ;w Die beiden Kraft-

komponenten in Richtung und senkrecht zur Drehachse rufen den
,,S3chub®“ und das ,,Drehmoment’ hervor.

Um Schub S und Drehmoment M einer Schraube vom Halbmesser R
dimensionslos aufzutragen, benutzen wir als unabhéngige Variable

. Fluggeschwindigkeit v
das Verhaltnis Umfangsgeschwindigkeit R w

»Fortschrittsgrad A nennen. Mit wachsen-
dem A nimmt der Anstellwinkel « der einzelnen
Schraubenelemente vom Wert & bei v =0 ab
und erreicht kleine, giinstige Werte von bedeu-

tendem Verhiltnis % bei A-Werten, die dem Be-

trieb entsprechen. Die Krifte und Momente be-
ziechen wir hier aus praktischen Griinden nicht

, das wir

—

Flugrichtung

Abb. 7.
auf den gesamten Staudruck, sondern nur auf Luttschraubenelement.

Luftdichte, Umfangsgeschwindigkeit und Schrau-
benkreisfliche 7w R2; wir definieren einen ,,Schubwert ¢ und einen
»Drehwert u* durch die Gleichungen:

S=y-onR2-(Rw)*=ypmpR*w? |

M=pu-onR-(Rw? -R=pmpR w? |
wund u hingen von 4 in der Weise der Abb.8 ab; der Wert p =0 beil =4,
(0,38 in Abb. 8) entspricht ungefahr c¢,=0; die giinstigsten Betriebs-
werte liegen bei A-Werten, ‘

1,11

die um 15 bis 20% nied- %% 47 7
riger als A, sind. AuBer 4% %% 1
von der Schraubenform, 477 4470 N 70
Blattzahl und Einstellung | aze | 4te S 20
hingen v und u auch von ¥gss # go0s NG 957
der Reynoldsschen Zahl g gom ,\” AN \ o
und bei schnellen Schrau- 0, g A7 ~— \\ 92
ben, deren Spitzen etwa ’ \\EJ
halbe Schallgeschwindig- ¢ a. e, ¥

keit erreichen, auch vom Abb. 8. Beiwerte der Luftschraubenkrifte.

Umfangsgeschwindigkeit b
Schallgeschwindigkeit
Der A-Wert, bei welchem y = 0 wird, hingt wesentlich vom Ein-
stellwinkel £ ab; denken wir uns eine Schraube von ebenem oder sym-
metrischem Profil so verwunden, daf alle Profile den gleichen Anstell-
winkel bekommen, so wird y = 0, wenn dieser Anstellwinkel 0 wird;

Verhiltnis

dies ist der Fall, wenn k = arctg r—% Unter diesen Umstanden schreitet

das Schraubenelement bei einer Umdrehung wm 277 tg k vorwirts,
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also um einen fiir die ganze Schraube konstanten Wert, den man auch
H=2xrR) (1,12)
schreiben kann; man nennt diese Linge die Steigung der Schraube.
Ein weiterer wichtiger Begriff ist der des Wirkungsgrades 7.
Da die aufgewendete Leistung L = M o ist, die niitzliche in der Zeit-
einheit geleistete Arbeit = Swv, ergibt sich die einfache Gleichung:
Sv Yo Y

1= o =5ke —u’ (1,13)

§ 3. Versuche im Flugzeug?.

Die Zahlwerte, welche man zur Berechnung von Flugleistungen und
zum Verstindnis von Flugeigenschaften kennen mufl, werden durch
Modellversuche und durch Versuche im Fluge ermittelt. Beide Methoden
haben Vorteile und Nachteile; sie miissen sich daher erginzen.

Es ist einfach, die Geschwindigkeit und Steighthe eines Flugzeugs
mit Hilfe einiger Bordinstrumente zu messen und ein Urteil iber die
Steuerbarkeit und Empfindlichkeit beim Fliegen zu gewinnen, soweit
dies fiir den praktischen Betrieb notwendig ist. Dagegen ist es eine sehr
schwierige Aufgabe, einwandfreie und allgemein giiltige Messungen im
Fluge auszufithren. Einesteils diirfen die Instrumente, obwohl sie fein
empfindlich anzeigen sollen, nicht zu leicht verletzlich sein, um den
Erschiitterungen im Fluge, sowie bei der Landung und auch den oft
unerfahrenen Hinden von Monteuren gewachsen zu sein, sie diirfen
auch nicht zu schwer sein. Andernteils ist die Luftbewegung um ein
Flugzeug auBerordentlich verwickelt; die lokale Anzeige kann durch
lokale Luftbewegungen vollkommen verandert sein; der Wert ist gegen-
itber dem gesuchten Mittelwert verfdlscht. Dazu kommt die Schwierig-
keit, einen ganz gleichmifBligen Flug herzustellen; die Instrumente
schwanken und sind schwer ablesbar; man muB also die recht erheblichen
Schwierigkeiten der Registrierung in Kauf nehmen. Es hat sehr lange
gedauert, bis wesentliche und fruchtbare Ergebnisse von Versuchen
im Fluge vorlagen.

Um gerade die wichtigsten Grofen des stationiren Fluges zu messen,
mufl man die MeBinstrumente aus dem Bereich lokaler Storungen ent-
fernen; dieser Bereich erstreckt sich sehr weit; aber man kann mit Hilfe
der Zirkulationstheorie die Abweichung berechnen und den Fehler
eliminieren, wenn man das Instrument nur weit genug vor dem Flug-
zeug unter oder iiber dem Fliigel anbringt. Noch radikaler ist die Methode,
die Instrumente samt Registriervorrichtungen in ein festes Gehduse von

1 Hopf, L., Flugtechnik und Versuche im Fluge. Handbuch der Experimental-
physik, Bd. 4, Teil 3, S. 209. Leipzig: Akad. Verlagsges. m. b. H. 1930. —
Bennewitz, K., Flugzeuginstrumente. Berlin: R. C. Schmidt u.Co. 1922. —
Rehder, K., Flugzeuginstrumente. Berlin: Volckmann 1933.
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Ballonform einzubauen und dieses an einem langen Seil als Log?! unter
dem Flugzeug mitzuschleppen. Vielfach hat man sich auch damit be-
gniigt, die Instrumente an ihrem Platz im Flugzeug mit Hilfe von
Messungen von der Erde aus zu eichen.

Die Schwierigkeit einer sauberen Registrierung wurde iiberwunden
durch Verkleinerung des Mafstabes der Registrierung2; sehr feine
Ritzungen (Diamant auf Glas in Deutschland, Stahlspitzen auf Zellu-
loid in England) werden in kleinstem Mallstab erzeugt und unter
Mikroskop ausgewertet. Man erhilt auf diese Weise auflerordentlich
scharfe Aufzeichnungen.

Auf Einzelheiten der gewohnlichen Flugzeuginstrumente kann hier
nicht eingegangen werden; nur die Haupttypen, die fiir aerodynamische
Messungen von Wichtigkeit sind, seien kurz zusammengestellt.

1. Die Fluggeschwindigkeit wird durch Staurohre und Saug-
diisen® gemessen. Diese Instrumente beruhen auf der Bernoullischen
Druckgleichung, nach welcher die Summe aus Druck p und kinetischer

Energie der Volumeinheit %vz in jedem Querschnitt eines Stromfadens

denselben Wert hat. In einem hinten geschlossenen Rohr, in welches
von vorne ein Luftstrom hineinblist (Pitotrohr), erhéht sich der
statische Druck, welcher an der Stelle der offenen Miindung herrscht,

um den ganzen Staudruck % v? gegeniiber dem Druck in der ungestérten

Flissigkeit. Um aus der Druckanzeige die Geschwindigkeit bzw. den
Staudruck fiir sich bestimmen zu kénnen, mufl man auch den statischen
Druck messen, und dies ist in der stromenden Fliissigkeit deshalb schwer,
weil man durch das MeBinstrument selbst eine Stauung hervorruft. Man
kann den statischen Druck nur an einer Offnung messen, an der die
Stromung glatt und ohne jede Stauung vorbeistreicht; erfahrungsgemaf
ist dazu gréBte Glatte der Lochrinder erforderlich. Man muf} ferner
dem MebBgeriat eine Gestalt geben, welcher sich die Stréomung leicht
anpalt, an der keine raschen Erweiterungen auftreten und Wirbel-
ablosungen vermieden sind. Prandtl hat dem Staurohr die Form eines
Luftschiffvorderteiles gegeben; statischer Druck und Staudruck, die an
der vorderen Offnung auftreten (Abb.9), wirken an einem Manometer
gegen den statischen Druck allein, der an mehreren Offnungen oder
an einem Ringschlitz, an dem die Luft glatt vorbeistreicht, abgenom-
men wird.

1 Stevens, L., The measurement of aeroplane speed... R & M 854; 1923/24
S.273. — Hardy, J. K., Full scale tests of a suspended airlog. R & M 1074;
1926/27 S.392.

2 Seewald, F., Uber die Messung der Krifte an Luftfahrzeugen. Z. Flugtechn.
Motorluftsch. Bd. 19 (1928) S. 480.

3 Hunt, F. L. and H. O. Stearns, Aircraft speed instruments. N. A. C. A.
127; 1921 8. 561.
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In der Saugdiise (Venturirohr) wird die eintretende Fliissigkeit
(Abb. 10) durch Verengerung auf hohere Geschwindigkeit gebracht,
wodurch der Druck erniedrigt wird. Man mifit den Unterdruck an der

Abb. 9. Staurohr. Abb. 10. Saugdiise.

engsten Stelle gegeniiber dem Druck an der unverengten vorderen
Offnung. Mit den Bezeichnungen der Abb. 10 wird

— 2 9y 0 o0
Pr—Pe=y W3—7) = 5of (g —1 (1,14)

Die Anzeige des Instrumentes ist also dem Staudruck proportional
und der Proportionalitatsfaktor ist sehr groB, in der Regel 12 bis 16. Die
Empfindlichkeit wird noch erhéht, wenn man in die engste Stelle des
Rohres die Austrittsmiindung eines
kleinen, ebenso gestalteten Rohres ein-
fiigt und an dessen engster Stelle miBit.
Diese Instrumente wie auch die Stau-
rohre sind sehr unempfindlich gegen
Anderungen der Luftstromrichtung;
stromt die Luft unter einem Winkel
von 20° gegen die R6hrenachse, so wird
die Druckanzeige nur um 3% geéndert.

2. Die Steiggeschwindigkeit kann
man direkt mit Variometer messen.

Abb. 11. V&rio%lilgfgrﬁmch Rehder  Bei diesen Instrumenten steht der
AuBenraum einer Membrandose direkt
mit der duBeren Luft in Verbindung, wihrend sich im Innenraum der
Luftdruck durch eine enge Kapillare K nur langsam ausgleichen kann,
also seinen Wert nur langsam &ndert. Je schneller (Abb. 11) sich der
suBere Luftdruck fiir das Flugzeug #ndert, je rascher dieses also
steigt oder fillt, um so grofer ist die Druckdifferenz, welche die Mem-
brandose anzeigt. Oft wird indes die Steiggeschwindigkeit nur dem Baro-
gramm entnommen, welches den Luftdruck in Abhéingigkeit von der
Zeit wiedergibt. Die Steiggeschwindigkeit kann dabei nur durch graphi-
sche Differentiation, also relativ ungenau bestimmt werden.

In jedem Fall mit man direkt nur die Druckinderung %, nicht

die Steiggeschwindigkeit selbst. Da zwischen Hohe - und Druck p die
Beziehung p = p,— 0 ¢ b besteht, folgt die Steiggeschwindigkeit
dh _ 1 dp
dt

L (1,15)
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Man muf} also gleichzeitig mit der Druckdnderung auch die Dichte o
bestimmen. Eine direkte Messung der Dichte hat sich nicht eingefiihrt,
obwohl Konstruktionen von Dichteschreibern bekannt sind ; man rechnet
die Dichte vielmehr stets aus der Druckangabe des Barographen und
der Temperaturmessung aus.

3. Der Anstellwinkel kann durch Windfahnen gemessen werden;
diese miissen gut geddmpft sein. Kin andersgeartetes Instrument besteht
aus einer Kugel mit drei Anbohrungen, von denen die mittlere den vollen
Staudruck plus statischen Druck mifit und die zwei symmetrisch dazu
gelegenen duBleren bei symmetrischem Anblasen die gleiche Differenz
gegen die erste anzeigen, bei unsymmetrischem Anblasen eine dem
Anstellwinkel proportionale Differenz aufweisen.

Eine indirekte Methode wird bei den Loginstrumenten verwendet,
um Anstellwinkel und Anstiegwinkel gleichzeitig zu messen: Im Flug-
zeug und in dem etwa 30 m tiefer héingenden Log (welches als ballon-
formiger ,,Stromlinien“-Kérper ausgebildet ist) befinden sich zwei gleiche
Pendel, deren Lage mit Hilfe von Glithlampen registriert wird; diese
Pendel stellen sich, wenn gut geddmpft, in die Richtung der resultierenden
Massenkraft, also bei gleichférmig geradliniger Bewegung in die Richtung
der Schwere ein. Der Winkel des Pendels gegen eine flugzeugfeste
Richtung gibt also die Lage des Flugzeugs gegen die Vertikale, der
Winkel gegen die in die Flugrichtung eingestellte Logachse die Lage der
Flugbahn gegen die Vertikale an. Die Differenz der beiden Winkel ist
der Anstellwinkel. Das Log muf} zur genauen Messung genau im Schwer-
punkt aufgehéingt sein; eine Storung durch lokale Luftstromungen im
Flugzeug ist auf diese Weise vollkommen ausgeschaltet.

Man kann auch durch ein gewohnliches U-Rohr die Neigung des
Flugzeugs gegen die Horizontale direkt messen, und die Neigung
der Flugbahn aus dem Quotienten ,,Steiggeschwindigkeit durch Flug-
geschwindigkeit'* bestimmen. Die Differenz der beiden Neigungen ist
der Anstellwinkel.

4. Um die Drehgeschwindigkeit zu messen, hat man aerodynamische
und Kreiselinstrumente verwendet. Die Differenz der Anzeigen von zwei
Staudruckmessern, welche an den beiden Fliigelenden angebracht sind,
kann allerdings nicht zur Bestimmung der Drehgeschwindigkeit dienen;
denn eine einfache Rechnung zeigt, daB der Effekt der verschiedenen
Geschwindigkeiten gerade durch die Fliehkraft auf die Luft in den Stau-
druckmessern kompensiert wird, wenn das Flugzeug richtig in der Kurve
liegt. Man muf} vielmehr entweder Venturirohre verwenden, deren Null-
punkt aber sehr empfindlich gegen Luftst68e ist, oder nur die Differenz
des statischen Druckes, der in beiden Rohren herrscht, heranziehenl!.

il}an;el, I. R. and R. Jones, The design of a sensitiv yawmeter. R & M
445; 1918/19 8.1394. — Lindemann, F. A., Turn indicators for aeroplanes.
R & M 525; 1918/19 S. 1410.
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Hiufiger sind heute Kreiselinstrumente im Gebrauch, deren Aus-
schlag relativ zum Flugzeug bei den kurz andauernden Flugbewegungen
sehr wenig gestort ist und kaum systematische Fehler aufweist. In Eng-
land werden drei Kreisel mit zueinander senkrechten Achsenrichtungen
auf einem Brett montiert; sie tragen kleine Glithlampen, die iiber flug-
zeugfeste Spiegel registriert werden.

Eine einfache Vorrichtung, um die Lage des Flugzeugs relativ zu
einem festen System zu verfolgen, besteht im Einbau einer Camera
obscura (Kymograph), in welcher die Lage des Sonnenbildes auf einem
Film registriert wird. Diese
arzraden Methode kann besonders dann
Eeputtll & Uttt gut angewandt werden, wenn
das Flugzeug von der Sonne

,§ \ fitm  weg fliegt und dabei die Bahn
l§ N vollstindig in einer durch die
§ @Ligﬁfqﬂé//g’ Sonne gehenden Vertikalebene
S bleibt.
Abb. 12. Beschleunigungsmesser. 5. Zur Messung der Be-

schleunigung, deren Kenntnis
wegen des unmittelbaren Zusammenhanges mit der Beanspruchung be-
sonders wichtig ist, sind mehrere geistreiche Instrumente konstruiert
worden.

Beim Beschleunigungsmesser der DVL! schwingt eine Masse an
einer Blattfeder; der Federweg wird durch Hebelwerk auf eine Trommel
iibertragen. Die Eigenschwingung ist dabei so klein gehalten, da} eine
Beschleunigung, die 0,1 sec konstant bleibt, noch gemessen werden
kann; als Dimpfung geniigt die Lagerreibung.

Auch das amerikanische Gerét? besteht aus einer an einer Feder
schwingenden Masse; doch ist es elektrisch geddmpft, und die Regi-
strierung erfolgt photographisch; die schwingende Masse trégt dabei ein
Spiegelchen, welches Licht einer feststehenden Quelle auf den Film
wirft. Die Eigenschwingungsdauer ist wohl noch kiirzer wie beim DVL-
Instrument.

Der englische Beschleunigungsmesser?® ist wohl der einfachste und
beweglichste. Er besteht nur aus einer Glasfeder von 0,01 mm Durch-
messer (Abb. 12), die zu einem Halbkreis von 1,3 cm Radius gebogen

1 Wendorff, H. u. G. Wolle, Aufbau und Eigenschaften des DVL-Beschleu-
nigungsschreibers. DVL-Jb 1927 8. 61, Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 17 (1926)
S. 532.

2 Norton, F. H. and E. P. Warner, Accelerometer design. N. A. C. A. 100;
1920 8. 89.

3 Searle, C. and F. A. Lindemann, Preliminary report on the measurements
of accelerations on aeroplanes in flight. R & M 376; 1917/18 S. 629. — Searle,
G. F. C. and W. Cullimore, Report on measurements... R & M 469; 1918/19
S. 916.
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ist; die Eigenschwingung dauert 2—10sec, die Démpfung durch die Luft

ist in diesem Fall sehr stark. Hier sind Masse und Feder vereint; die
Durchbiegung senkrecht zur Halbkreisebene wird durch einen an der
Glasfeder reflektierten Lichtstrahl photographisch registriert und dient
als Ma der Beschleunigung. Bei englischen Versuchen sind vielfach
drei solche Instrumente fiir die drei Achsen verwendet worden; auch in
das Loggerat kann das kleine handliche Instrument eingebaut werden.

6. Kraftmessung. Die zum Vortrieb des Flugzeugs notwendige Kraft
und der Energiehaushalt des Flugzeugs kénnen mit Hilfe von Me8-
naben gemessen werden. Bei diesen Instrumenten sind Federn oder
Druckélleitungen in die Verbindung der Schraube mit dem Flugzeug-
rumpf oder zwischen Schraube und Motor eingeschaltet. Man kann auf
diese Weise den Schraubenzug, bzw. die Leistung des Motors etwa in
Abhingigkeit von der Luftdichte bestimmen.

Die édlteste Ausfithrung ist wohl diejenige der DVL'. Bei dieser ist
ein Konusstiick auf die Motorwelle aufgekeilt; diese tragt nur lose ein
Nabenstiick, das an Stelle der iiblichen Nabe die Luftschraube aufnimmt.
Die Fortsetzung des Konusstiickes nach vorne iiber das Nabenstiick
hinaus trigt die Zylinder von MeBdosen, welche die Krifteiibertragung
vom Motor zur Schraube und von der Schraube zum Rumpf vermitteln.
Bei der englischen Ausfithrung? ist die Schraube in Walzen gelagert
und driickt eine Feder gegen einen Federteller, der auf der Motorwelle
festsitzt. Die Verschiebung der Schraube wird durch Hebelgestinge zum
Beobachtersitz iibertragen und dient zur Schubmessung; eine Dreh-
momentmessung ist nicht damit verbunden.

Auch die neuen deutschen Ausfithrungen? trennen die Einrichtungen
fiir Schub- und Drehmomentmessung. Ferner werden rotierende MeB-
dosen vermieden, und die Lagerung der Schraube wird komplizierter
gestaltet, um die Nabe einerseits leicht verschieblich, andererseits ohne
Spiel auf die Welle zu bringen. Abb. 13 zeigt als Beispiel eine neuere
SchubmefBnabe der DVL in schematischer Zeichnung. Vor und hinter
der Schraube sind Flansche auf die Welle aufgekeilt, die in ihrem dufleren
Teil je vier Walzenpaare tragen. Die Schraube ist nur auf vier Armen
gelagert, die zwischen diese Walzenpaare greifen; so sind Klemmungen
beim Drehen vermieden. Die MeBdose, die sich nicht mitdreht, ist ring-
formig ausgebildet. Zwischen Motorwelle und MeBdose greifen Arme
der langsverschieblichen Schraube durch, die durch ein Druckkugellager

1 Stieber, W., Die MeBnabe fiir Flugzeuge. T.B. Bd. 3 (1918) S.221. —
Verbesserungen s. Stieber, Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 15 (1924) S. 69. —
Enoch, 0., Die MeBnabe fiir Schrauben- und Motorpriiffungen im Fluge. Z. Flug-
techn. Motorluftsch. Bd. 10 (1919) S. 208.

2 Experiments with a modified thrustmeter. R & M 771; 1921/22 S. 395.

3 Seewald, F., Uber die Messung der Krifte an Luftfahrzeugen. Z. Flug-
techn. Motorluftsch. Bd. 19 (1928) S. 474.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 2
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die Schubkraft auf den Kolben der MeBdose leiten. Die Mefidose iiber-
tragt die axiale Kraft gleichfalls durch ein Druckkugellager auf den
Flansch der Motorwelle.

7. Auch die Beanspruchung einzelner Teile und die Druckverteilung
auf tragende Flidchen ist Gegenstand experimenteller Untersuchung bei
verschiedenen Flugzustinden. Schon vor dem Kriege hat man! An-
ordnungen gebaut, um die Spannungen in den einzelnen Seilen eines
verspannten Tragwerkes zu messen. Das Seil darf natiirlich keinesfalls
durch Mellgeridte unterbrochen
werden; es wird mit leichtem
Khnick iiber drei Rollen gefiihrt,
deren mittlere gegen eine MeB-
dose driickt; diese Druckkraft
und die Ausbiegung des Seiles
dienen in elementarer Weise
@\ zur Bestimmung der Seilkraft.

Grofle Erfolge sind indes mit

Fprurgroler  Gieser Anordnung noch nicht

- erzielt worden. Jetzt verwen-

4 det man die oben erwihnten

WMeBiase Hugrichtng - feinen Aufzeichnungen mikro-

(ringfirmig) skopisch kleiner Verschiebun-

gen? und kann so die Dehnung

eines Seilstiickes mit einem

gewohnlichen Dehnungsmesser

bestimmen. Solche Registrier-

Abb. 13. DVL-SchubmeBnabe. instrumente mit Uhrwerk kén-

nen an jeden beliebigen Flug-

zeugteil, dessen Dehnung gemessen werden soll, angeschlossen werden
und haben eine GréBe von nur 30 X 30 X 50 mm3.

8. Hydrostatischer Druck. In vielen Fillen 148t sich auch ein gutes
Bild der aerodynamischen Krifte gewinnen durch lokale Messung des
hydrostatischen Druckes. Dazu braucht man nur eine feine Anbohrung
zu machen und von dort den Druck zu einem Manometer zu leiten.
Die Anbohrung muB aber sehr sorgfiltig geglittet sein; der geringste
Grat gibt Stauungen und filscht somit die Ergebnisse. Um ein Bild von
der Druckverteilung um einen Fliigel oder ein Leitwerk zu erhalten,
bringt man eine groflere Anzahl solcher Bohrungen an, leitet die Drucke
zu einer entsprechenden Anzahl von Manometern, die auf einem Brett
angebracht sind und photographiert werden; so erhélt man mit Sicherheit
zusammengehdrige Messungen.

+Lyfschraube

U"ber/myl///g der
Zugkraff ayf dle
Molorwelle

Jbertraqun
derZug
auf die MeSadbse

Motorwelle

B

Zum Manomerer

1 Hoff, W., Ermittlung der Seilkréfte in Flugzeugkabeln wihrend des Flugs.
Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 5 (1914) S. 140; Seilkraftmessungen. T. B. Bd. 1 S. 61.
2 Seewald, F.: Zit. a. S. 13.
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9. Schlieflich ist noch die Methode von Betz! zu erwihnen, welche
den Impulssatz der Hydrodynamik verwendet, um aus Geschwindigkeits-
messungen, die vor und hinter einem Fliigel (oder einem anderen Flug-
zeugteil) ausgefiihrt werden, auf die Kraft, welche zu der Impulséinderung
der Stromung gehort, zu schlielen.

§ 4. Messungen von der Erde aus.

Die Messungen von der Erde aus mit Hilfe von Theodoliten und
Kinematographen bringen zwar die Schwierigkeit mit sich, dal der Wind
aus den Beobachtungswerten rechnerisch herauskorrigiert werden muf;
sie vermeiden aber alle Schwierigkeiten des Versuchs im Fluge; sie sind
daher oft bevorzugt worden und haben bemerkenswerte Resultate erzielt.

Die Fluggeschwindigkeit relativ zur Erde, sowie die Lage des
Flugzeugs konnen durch photographische Registrierung bestimmter
Fixpunkte vom Flugzeug aus oder durch Verfolgung der Stellung des
Flugzeugs in Theodoliten von der Erde aus gemessen werden. Methoden
zur sehr genauen Auswertung der vom Flugzeuge aus erhaltenen Photo-
gramme sind im sog. ,,Luftbildwesen‘‘ zu hoher Vollkommenheit gebracht
worden; die Anwendung zur Erkundung im Krieg oder bei Forschungs-
reisen ist bekannt; zur Messung der Fluggeschwindigkeit oder anderer
flugtechnisch interessanter Gréflen ist diese Methode indes noch nicht
viel verwendet worden.

Dagegen hat man mit registrierenden Theodoliten von der Erde aus
recht gute Resultate gewonnen2. Das Flugzeug wird durch Beobachter
von zwei Theodoliten aus verfolgt und die Winkelstellung wird registriert,
so oft der Beobachter das Flugzeug in das Fadenkreuz bekommt. Die
Fehler bei diesem Verfahren liegen erheblich unter der zulissigen Grenze.
Um die Windgeschwindigkeit zu eliminieren, kann man natiirliche oder
kiinstliche Wolken beobachten.

Man kann auch etwas einfacher vorgehen, indem man nur die Zeit-
punkte genau bestimmt, in welchen das Flugzeug bestimmte Fixpunkte
auf der Erde iiberfliegt. So kann die Flugzeit zwischen zwei Punkten
recht gut bestimmt werden. Zum richtigen Wert der Fluggeschwindig-
keit und zur Ausschaltung des Windes kann man aber nicht durch Hin-
und Herflug auf einer gegebenen Strecke gelangen, wenn diese nicht
etwa gerade in der Windrichtung liegt; denn die zwei gemessenen Zeit-
werte reichen nicht aus zur Bestimmung der drei GrofBien: Fluggeschwin-
digkeit, Windgeschwindigkeit und relative Richtung des Windes. Man

1 Betz, A., Ein Verfahren zur direkten Ermittlung des Profilwiderstandes.
Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 16 (1925) S. 43.

2 Koppe, H., Verfahren zur Messung der Geschwindigkeitsleistung von Luft-
fahrzeugen. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 14 (1923) 8. 17. — Heidelberg, V.
u. A. Hélzel, Neuere Geschwindigkeitsmessungen. T. B. Bd. 3 S. 174.

A
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muB vielmehr wenigstens ein Dreieck durchfliegen (,,Stoppdreieck®)?.
Unter der Voraussetzung, dal bei dem ganzen Dreiecksflug die Flug-
geschwindigkeit unverindert bleibt, kann eine einfache Konstruktion
zur Auswertung dienen (Abb. 14). Sei die Windgeschwindigkeit der
GroBe und Richtung nach durch eine Strecke w dargestellt, die Flug-
geschwindigkeit durch eine Strecke v von beliebiger Richtung; dann
sind die beobachteten Werte der Geschwindigkeit v,, v, v, iiber Grund
Vektorsummen aus » und w. Zieht man die Strecken v,, v, v, von
einem Punkte O aus der GroBe und Richtung nach, so liegen die End-
punkte auf einem Kreis um M mit dem Radius v; OM stellt der Grofle
und Richtung nach die Windgeschwindigkeit dar.
~ Schéne Ergebnisse kann man
v ) auch gewinnen, wenn man die
M A Bewegung eines Flugzeugs kine -
) ° matographisch verfolgt. So
kurz dauernde Vorginge, wie

- z ~y die duBerste Beanspruchung des

( 7/ ﬂ \\ w .

s ~7 Flugzeugs beim Abfangen kann
Abb. 14. Stoppdreieck. man allerdings auf diese Weise

nicht verfolgen, wohl aber be-
schleunigte Bewegungen wie Start und Landung, ja selbst Kurven-
flug und Trudeln. Die Zeit wird dabei durch gleichzeitige Auf-
nahme einer Uhr bestimmt; die Entfernung wird aus dem Verhiltnis
der bekannten Abmessungen (Spannweite, Radabstand usw.) zur Bild-
gréBe berechnet. Solche Aufnahmen wurden in horizontaler Richtung
durchgefithrt, um Start und Landung zu verfolgen2. Doch wurden
auch vorziigliche Aufnahmen eines in 150 bis 200 m Héhe trudelnden
Flugzeugs durch eine auf dem Erdboden feste, nach oben gerichtete
Kammer erzielt®. Dabei lieen sich alle aerodynamisch interessanten
GroBen recht gut aus dem Vergleich der BildgréBen mit den wirklichen
GréBen und aus der Lage des Bildes in Abhéngigkeit von der Zeit fest-
stellen.

§ 5. Modellversuche *

Die Modellversuchsanordnungen, iiber die wir hier natiirlich nur
eine allgemeine Ubersicht geben kénnen, kann man in zwei Klassen
einteilen, in Schleppversuchsanordnungen, bei welchen der zu unter-

1 Mises, R. v., Fluggeschwindigkeit, Windstirke und Eigengeschwindigkeit
im Fluge. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 10 (1919) S. 208.

2 Spieweck, Br., Photogrammetrische Start- und Landungsmessungen.
DVL-Jb. 1927 S. 9.

3 Hitbner, W. u. W. Pleines, Kinematographische Messung der Trudel-
bewegung. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 30 (1929) S. 29.

4 Geschichtlicher Uberblick s. Flachbart, O., Geschichte der experimentellen
Hydro- und Aeromechanik. Handbuch der Experimentalphysik, Bd. 4, 2. Teil, S. 1.
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suchende Korper gegen die Luft oder das Wasser bewegt wird, und
solche Anordnungen, in welchen die Luft gegen den Korper stromt,
Die erstere Art ist die niherliegende, ist darum in der ersten Zeit der
Flugwissenschaft besonders ausgebaut worden; doch kann sie sich hin-
sichtlich der Erfolge nicht mit den Luftstromanlagen messen, die heute
allein die maflgebende Rolle spielen.

1. Sechleppversuche. Schon ehe es eine Flugtechnik gab, bestimmte
man den Luftwiderstand von festen Kérpern, indem man sie vorn an
Lokomotiven anbrachte und den darauf wirkenden Druck maB. Spiter
verwendete man gelegentlich das Automobil zu demselben Zweck. Der
Erfolg dieser Messungen war stets sehr gering; dies liegt hauptsichlich
an den unvermeidlichen Erschiitterungen bei der Bewegung der Fahr-
zeuge, durch welche eine sichere Ablesung unméglich gemacht wird.
Diese Erschiitterungen werden ja in ihrer Wirkung noch erheblich da-
durch verstirkt, dafl die Versuchskorper durch das Geriist vom Fahr-
zeug weggehalten werden miissen. Tut man dies nicht, so hat man eine
starke Beeinflussung der Strémung und somit der Luftkrifte durch das
Fahrzeug oder durch die Niahe des Erdbodens, und die MeBergebnisse
weichen in ganz unkontrollierbarer Weise von den praktisch wichtigen,
gesuchten GroBlen ab. Man hat auch versucht, die Schleppversuche
auf Bahnstrecken in grofitem Stil wieder aufzunehmen; man wollte
dabei sogar iiber ModellgréBen hinausgehen und ganze Flugzeugteile
und Flugzeuge mit groBer Geschwindigkeit gegen die Luft schleppen;
aber alle Kunst ist bisher der Schwierigkeiten infolge zu groBler Erschiit-
terungen nicht Herr geworden.

Dagegen haben solche Schleppversuche auf geradliniger Strecke sehr
schone Erfolge gezeitigt in den Wasserkanilen, wie sie zuerst und am
besten von Ahlborn ausgebildet wurden. Diese bieten die Moglichkeit,
Stromungsbilder photographisch festzuhalten, besser als irgendeine
andere Anordnung, und liefern daher die wirksamsten Fingerzeige fiir
die theoretische Durchforschung der Fliissigkeitskrifte. Da die kine-
matische Zihigkeit von Wasser nur den 14. Teil des Wertes fiir Luft
betriagt, kann man mit Wasser bei kleineren Abmessungen und Geschwin-
digkeiten die praktisch wichtigen Reynoldsschen Zahlen erreichen als
mit Luft. Infolgedessen ist es leichter, die storenden Erschiitterungen
und die grofen Schleppgeriiste zu vermeiden, und man erhilt sehr saubere
und exakt arbeitende Anordnungen. Der grofite Vorteil liegt in der
Maoglichkeit, feine Teilchen im Wasser zu suspendieren, deren Bewegung
sich auf einer kurz belichteten photographischen Platte deutlich ab-
zeichnet und mit der Bewegung der Fliissigkeitsteilchen, welche dem
suspendierten Teilchen benachbart sind, identifiziert werden kann. Am
einfachsten lassen sich diese Versuche ausfithren, indem man die freie
Oberflache des Wassers mit Bérlappsamen bestreut und von oben photo-
graphiert. Aber es gelingt auch, Unterwasserphotographien zu
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erhalten, indem man den Kanal an einzelnen Stellen seitlich mit Glas-
platten begrenzt und mit einer starken Lichtquelle hindurchleuchtend
photographiert. Man suspendiert dann Spéne von Ahornholz oder Alu-
minium oder Trépfchen eingedickter Milch, welche im unbewegten Wasser
stilliegen oder nur sehr langsam nach unten sinken. Werden gleichzeitig
Aufnahmen von oben und von der Seite gemacht, so gelingt die volle
rdumliche Darstellung des Strémungsvorganges, auch wenn er von
einem nach jeder Richtung endlichen Korper (etwa von einem Fliigel-
modell von begrenzter Spannweite) hervorgerufen wird. Besonders
ergiebig sind diese Aufnahmen, wenn man nach Ahlborn gleichzeitig
mit zwei Bildkammern photographiert, wovon eine fest gegen den Kanal
angeordnet, die andere mit dem festen Kérper verbunden den Kanal
entlang geschleppt wird. Die erstere Bildkammer hilt die Bahnen der
suspendierten Teilchen, wie sie wirklich durchlaufen werden, fest,
die ,,Bahnlinien® (auch absolute Stromlinien oder Kraftlinien genannt);
die letztere bringt die Bahnen zur Anschauung, wie sie von Teilchen
in einer gegen den festen Korper anstrémenden Fliissigkeit beschrieben
werden, die (relativen) ,,Stromlinien®. Aus beiden Bildern 148t sich
die Geschwindigkeit der Teilchen ihrer GréBe und Richtung nach be-
stimmen und somit das ganze Strémungsfeld.

Die Aufnahmen einer stationdren, d.i.in jedem Raumpunkt ver-
schiedenen, aber nicht von der Zeit abhingigen Stromung, diirften
beliebig lange exponiert sein; um solche Bewegungen handelt es sich
aber bei den Stromungen um feste Kérper im allgemeinen nicht. Die
Expositionszeit mull also, wenn klare Bilder erzeugt werden sollen,
kurz sein; noch mehr ist durch kinematographische Aufnahmen zu er-
reichen. Die ganze Apparatur erfordert duBerste Prézision und feine
MefBtechnik. Auch mufl der Kanal recht lang sein, da zur Beschleunigung
am Anfang und zur Verzogerung am Ende eine gewisse Zeit notig ist und
in erster Linie gleichformige Bewegungen von Interesse sind.

Zur Kraftmessung sind die Schleppversuche in Wasserkanilen fiir
das Flugproblem noch nicht herangezogen worden, in erster Linie wohl,
weil die Photographie der Stromung ergiebigere Ausbeute versprach,
dann wohl auch, weil in dieser Hinsicht die Abtrennung der Oberflichen-
wellen nicht so leicht zu bewerkstelligen ist und auch die sonstigen
Fehlerquellen (Erschiitterungen, Mitschleppen einer groBen stérenden
Apparatur) sich nur sebr schwer eliminieren lassen; die Ergebnisse
kénnen doch in dieser Hinsicht nicht denen der groBen Modellversuchs-
anstalten ebenbiirtig sein.

Experimentell einfacher ist eine seit Lilienthal, Langley und
Dines sehr verbreitete Schleppanordnung, bei welcher auf die Gerad-
linigkeit der Bewegung verzichtet wird, der Rundlauf. Um eine feste
Sdule wird ein moglichst weit hinausragender Arm gedreht, an dessen
Spitze der zu untersuchende Korper befestigt ist. Die Kraftmessung
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geschieht mit Hilfe einer Feder und einer Registriervorrichtung. Abb. 15
ist eine schematische Darstellung des Apparates nach Lilienthal.
Dines hat noch den besonderen Kunstgriff eingefiithrt, die Luftkrafte
durch ein Gewicht, auf welches die Zentrifugalkraft wirkt, ins Gleich-
gewicht zu setzen; da beide Krifte dem Quadrat der Geschwindigkeit
proportional sind, wird bei dieser Anordnung der EinfluB der Geschwindig-
keit eliminiert. Man kann beim Rundlauf die Geschwindigkeit sehr hoch
steigern (Langley gibt 30 m/s an) und durch einen Drehzihler leicht
messen. Die Ergebnisse sind zur Orientierung recht brauchbar; am
Rundlauf sind auch die wich-

tigste_n Tatsachen iiber den \ X -=-
Auftrieb von Tragfligeln (Be-
deutung der Krimmung, Auf-
triebmaximum usw.) gefunden
worden; aber fiir zuverldssige
Zahlenwerte sind die Fehler
doch viel zu groBB. Vor allem
bewegt sich der geschleppte
Korper nicht in ruhender Luft;
es werden immer dieselben Luft-
teile durchstrichen, die dadurch
immer mehr von Wirbeln durch-
setzt werden und Eigenbewegungen von der Ordnung der Bewegung
des Korpers erhalten. Auch der Mitwind und die Ungleichheit der
Geschwindigkeit am inneren und duBleren Ende des Objekts verursachen
Fehler. Heute werden Rundlaufanordnungen nur noch zur Unter-
suchung der beim Kurvenflug auftretenden Kréfte und Momente ver-
wendet.

Die feinste Schleppvorrichtung zum Zwecke der Kraftmessung war
die Anordnung von Eiffel an seinem 300 m hohen Turm in Paris.
An einem Drahtseil durchfiel der Versuchskorper die grofe Hohe, so daB
noch auf einer reichlich grofen Strecke gleichférmige Bewegung zu
erwarten war. Die Kraft wurde mit einer Feder gemessen und auf einer
Trommel aufgezeichnet, die von einem am Drahtseil gleitenden Radchen
angetrieben war. Die Geschwindigkeit der Bewegung wurde dadurch
ermittelt, daB eine Stimmgabel ihre Schwingungen auf die Trommel
aufzeichnete. War die Bewegung noch keine gleichférmige, so brachte
man eine Korrektur durch Beriicksichtigung der Trigheitskréifte an;
Luftkrafte infolge von Beschleunigung wurden nicht angenommen.
Die Resultate, welche Eiffel mit dieser Anordnung erhielt, waren recht
genau; sie stimmen mit den spéter durch feinere Messungen erhaltenen
recht gut iiberein. Allerdings beschrinkten sich die Versuche auf die
einfachen Widerstandsmessungen; die Fligelkrifte, welche nicht nur
ihrem absoluten Betrag, sondern auch ihrer Richtung nach, also

AR
Abb. 15. Rundlauf.
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wenigstens in zwei Komponenten gemessen werden miissen, wurden
nicht untersucht.

Luftkraftmessungen an Pendeln u.dgl. Anordnungen haben keine
Erfolge gezeitigt.

2. Luftstromanlagen®. Schon in den ersten Jahren der Flugtechnik
hat man Luftstromanlagen gebaut und die wichtigsten Erfahrungen
dariiber gesammelt. Aus diesen Anlagen gingen die bedeutendsten
Richtlinien fiir die Flugtechnik hervor; mit den groSeren Anforderungen
der Technik an die Zuverldssigkeit der Ergebnisse haben auch die Luft-
stromanlagen sich entwickelt. Die beiden wichtigsten Typen, auf welche
die Entwicklung aufgebaut hat, sind der Géttinger Kanal von Prandtl,
in welchem die Luft zwischen festen Wénden gefithrt wird, und der
Freistrahl von Eiffel.

Allen Anlagen gemeinsam ist die Fithrung der Luft auf einem ge-
schlossenen Weg; keine Anordnung, bei welcher immer frische Luft
aus der freien Atmosphdre angesogen wurde, hat sich bewdhrt. Die
Riickfithrung der Luft kann in einem besonderen Kanal erfolgen, der
neben oder unter dem eigentlichen Beobachtungskanal liegt; in diesen
kann der Ventilator so eingebaut werden, daf} er im Beobachtungskanal
keine Storungen hervorruft; die Umlenkung muf durch gekriimmte
Schaufeln moglichst stérungsfrei gestaltet werden. Man kann auch um
die eigentliche aus Beobachtungsstrecke und Ventilator bestehende
Anordnung eine gerdumige Halle bauen, aus welcher die Luft angesaugt
wird und wohin sie wieder zuriicktritt; zwischen der Stelle des An-
saugens und der Stelle des Ausblasens wird dabei passenderweise ein
Gleichrichter zur Beruhigung eingeschaltet, etwa eine durchbrochene
Wand.

UnerldBlich fiir jede Luftstromanlage sind Gleichrichter, welche
die rdumliche UngleichmaBigkeit ausgleichen; als Gleichrichter dienen
horizontale und vertikale Blechstreifen, die grofere Wirbel zerstéren
und die lokale Strémung in eine bestimmte Richtung zwingen. Man
kann durch Zurechtbiegen der Streifen alle lokalen Abweichungen von
der mittleren Stromung beseitigen. Auch die zeitliche UngleichméBigkeit
erfordert, wenn groBe Prézision erstrebt wird, einen Ausgleich ; zu diesem
Zwecke dienen Druckregler. Der Hauptbestandteil des Prandtlschen
Druckreglers, der in Gottingen verwendet wird, ist eine manometrische
Waage, die auf die Druckdifferenz zwischen Vorder- und Riickseite des
Propellers und somit auf eine bestimmte Geschwindigkeit eingestellt ist;
jede Anderung dieser Druckdifferenz bringt die Waage zum Ausschlag;
dadurch wird iiber elektrische Kontakte ein NebenschluBregulator am

1 Prandtl, L., Herstellung einwandfreier Luftstrome (Windkanile). Hand-
buch der Experimentalphysik, Bd.4, 2. Teil, S.63. Leipzig: Akad. Verlagsges.
1932.
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Ventilator eingeschaltet und so die urspriingliche Luftgeschwindigkeit
wiederhergestellt.

Der Freistrahl hat den Vorzug, daB man leichter an die Instrumente
und Modelle herankam ; andererseits erfordert er eine bessere Abdichtung
des Beobachtungsraumes, da er wie eine Strahlluftpumpe so lange Luft
aus dem Raum ansaugt, bis der ganze Raum einen der Strahlgeschwindig-
keit entsprechenden Unterdruck angenommen hat.

Unter allen Umsténden ist es nétig, die in Luftstrémen stehenden
Modelle sehr frei und von anderen Koérpern ungestért aufzubingen.
Feste Triger u. dgl. rufen groBe Stérungen hervor. Nur die Aufhingung
an diinnen Drihten hat sich bewahrt, und auch dabei muB die Luftkraft
auf die Drihte beriicksichtigt und herauskorrigiert werden.

Der Energieverbrauch einer Luftstromanlage ist recht bedeutend.
Nach einer Gottinger Untersuchung betrigt die dort erforderliche Motor-

leistung etwa 2/, der lebendigen Kraft (%F 173), die in der Zeiteinheit

durch einen Querschnitt geférdert wird.

Frither nahm man an, daf die Luftkraftbeiwerte im allgemeinen
wenig von der Reynoldsschen Zahl abhéngen und ibertrug die Modell-
werte, obwohl sie zu einer wesentlich kleineren Reynoldsschen Zahl
gehorten, ohne weiteres auf die Verhéltnisse der Flugtechnik. Es stellte
sich aber im Laufe der Zeit heraus, dal der Einflul doch nicht so un-
bedeutend ist, und daB man selbst mit der Ubertragung qualitativer
Ergebnisse vorsichtig sein mufl. Daher sucht man heute mdoglichst
hohe Reynoldssche Zahlen im Luftstrom zu erreichen. Diesem Zweck
dienen zunichst grofe Abmessungen des Luftstromes, so daB man nicht
mehr Modelle, sondern Fligel und Flugzeugteile selbst untersuchen
kann; natiirlich gehort dazu ein sehr grofler Energieaufwand. Will
man bei Modellen bleiben (Abmessung [), so kann man die Reynoldssche

Zahl %l auf die erforderliche Gré8e bringen entweder durch Erhéhung
der Geschwindigkeit » oder durch Erniedrigung der kinematischen
Ziéhigkeit v = g In der Erhéhung der Geschwindigkeit ist man jedoch

ziemlich beschrinkt; denn man darf sich nicht der Schallgeschwindigkeit
annihern und kann daher nur etwa doppelte Fluggeschwindigkeit er-
zeugen; auch dies ist wegen des hohen Energieverbrauches meist nur
moglich, wenn man den Querschnitt und somit auch die Modellab-
messungen klein hélt, wodurch aber wieder die Reynoldssche Zahl
herabgedrickt wird. Die kinematische Zahigkeit kann man erniedrigen
durch Ersetzung der Luft durch eine andere Flissigkeit; fir Wasser

ist » nur -1171, fiir Kohlendioxyd nur etwa die Hilfte des Wertes fiir

Luft. Am erfolgreichsten ist die Munksche Methode, die in geschlos-
senem Kanal strémende Luft unter Uberdruck zu setzen; dadurch
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wird die Zahigkeit kaum verdndert, wihrend die Dichte und mit ihr die
Reynoldssche Zahl proportional dem Druck anwachsen. In dem nach
diesem Prinzip erbauten Kanal in Langley-Field® kann man einen Druck
von 20 atm erreichen und infolgedessen bei einer Modellverkleinerung

auf 21—0 und Fluggeschwindigkeit die Reynoldssche Zahl des praktischen
Fluges erreichen.
Die Abb. 16,17 und 18 Jassen den Aufbau einiger wichtigen Luftstrom-

anlagen erkennen; eine Ubersicht iiber die zur Zeit bekanntesten Anlagen
gibt die Tabelle.

1 Munk, M. and E. W. Miller, The variable density wind tunnel. N.A.C. A.
227; 1925 8. 403.
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Tabelle 1.
uer- Luftge- | Energie-
Ort Art der Anlage Sghnitf: sdcllé}g?t b::lrléb
m? m/s PSs
Gottingen Freistrahl mit Riickfithrung | 4,0 58 300
Teddington (NPL) | Geschlossener Kanal in Halle | 8,8 30 | 400
Issy les Moulineaux Freistrahl in Halle 7,1 80 | 1000
Langley Field(N.A.C.A.) Uberdruck, Freistrahl 1,8 24 253,5
Langley Field(N.A.C.A.)! Freistrahl mit Rickfihrung | 29,25 50 | 2000
Moskau (ZAHJ) Geschlossener Kanal mit Riick- | 30,0 30 820
fihrung oder | bzw.
7,5 104

§. 6. Theorie.

Die junge Flugtechnik fand wenig theoretische Grundlagen in der
damaligen Hydrodynamik; aber keine Technik hatte die Mitarbeit der
Theorie so notig, da ja hier Versuche nicht nur Geld, sondern auch
Menschenleben kosten muflten. So hat sich von Anfang an mit der
technischen Entwicklung auch eine theoretische Arbeit verbunden, die
zu schonen Ergebnissen gefiihrt hat.

Zweierlei Aufgaben stellt die Flugtechnik der theoretischen Forschung.
Einerseits ist die physikalische Natur der Luftkrafte aufzukliren,
andererseits ist die Bewegung des Flugzeugs unter EinfluB dieser
Krifte zu untersuchen. Die erste Aufgabe erfordert einen maéchtigen
Ausbau der Hydrodynamik; ihre Bearbeitung durch Lanchester,
Joukowski, Prandtl u. a. hat neue wichtige Einblicke in die Lehre
von der Flissigkeitsbewegung gebracht und auch auf den Nachbar-
gebieten der Flugtechnik schéne Friichte getragen. Der Darstellung
dieser Untersuchungen ist der 1. Band des vorliegenden Werkes ge-
widmet. Die Ergebnisse sind fiir die Probleme dieses Bandes die Grund-
lagen; durch sie erfahren die Versuche ihre Deutung. Die wichtigsten
Krafte auf Fligel und Schrauben lassen sich schon in geniigender
Niherung auf Grund der Theorie allein erfassen.

Das Problem der Flugzeugbewegung gehért in die Mechanik des
starren Kérpers; man nimmt dabei die Krifte als gegeben an und ver-
folgt die Bewegung auf Grund der 6 Gleichungen, die fiir einen starren
Korper gelten; im besonderen Fall reiner Léngsbewegung reduzieren
sich diese auf 3. Die Leistungen eines Flugzeugs werden aus dem Gleich-
gewicht bei stationirem Flug gerechnet; auch einige Gesichtspunkte fiir
die Stabilitit ergeben sich aus den einfachen Verhiltnissen stationérer
Bewegung. Um aber die ganzen Eigenschaften eines Flugzeugs in bezug
auf Stabilitdt und Steuerung zu erfassen, miissen die Massenkrifte mit-
beriicksichtigt werden. Diese Untersuchungen haben auch schon manche
praktisch bedeutsamen Tatsachen ans Licht gebracht, und es ist zu hoffen,
daB sie bald mehr wie bisher als Unterlagen fiir die praktische Wertung
von Flugeigenschaften dienen werden.
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Zweites Kapitel.

Kriftegleichgewicht im geraden Flug.

§ 1. Aufstellung der Kraftgleichungen.

Wir betrachten ein Flugzeug in ungestortem, gleichmaBigem, gerade-
aus gerichtetem Fluge; wir haben also keine Beschleunigungen und
Massenkréafte zu beriicksichtigen. Auf das Flugzeug wirken die Luft-
krifte an Fliigeln, Leitwerk und sonstigen Teilen, ferner der Schrauben-
zug und die Schwerkraft. Die Bewegung des Flugzeugschwerpunktes
verliuft in der Symmetrieebene des Flugzeugs. Das Gleichgewicht
erfordert die Erfiillung dreier Beziehungen: Die Krafte in zwei zuein-
ander senkrechten Richtungen und die Drehmomente in der Bewegungs-
ebene miissen ausgeglichen sein. Dann wird das Flugzeug nach keiner
Richtung beschleunigt, insbesondere bleiben seine Bahngeschwindig-
keit und seine Steiggeschwindigkeit unverdndert; auch behilt es
seine Lage im Raum, mithin seine Orientierung gegen die Be-
wegungsrichtung unverdndert bei. Diese drei GroBen bestimmen
aber die ganze Bewegung des Flugzeugs; sie sind die Unbekannten
unseres Gleichungssystems. Das Problem erhilt seinen bestimmten
Charakter durch die Abhingigkeit der Krifte von den Unbekannten,
die im allgemeinen nicht analytisch, sondern rein empirisch gegeben ist.
Die Luftkrifte sind dem Quadrat der Geschwindigkeit proportional,
hiingen aber vom Anstellwinkel in komplizierter Weise ab; der Schrauben-
zug hingt von der Drehzahl und von der Geschwindigkeit des Flug-
zeugs in einer rein empirisch gegebenen Weise ab; die Drehzahl wiederum
ist nicht unmittelbar gegeben, sondern wird durch die zur Verfiigung
stehende Motorleistung bestimmt. AufBlerdem stehen die Luftkrifte und
der Schraubenzug ceteris paribus in linearer Abhéngigkeit von der Luft-
dichte, welche bei gegebener Druck- und Temperaturverteilung in der
Atmosphire mit der Hohe und somit auch mit der Steiggeschwindigkeit
in Beziehung steht.

Wir wollen das Gesagte mathematisch formulieren: Das Flugzeug
bewege sich mit der Geschwindigkeit » unter einem Winkel y gegen die
Erdoberfliche (Abb.19). Ist y positiv, so steigt es, ist y negativ, so
fallt es. Dabei sei die Schraubenachse um den Winkel § gegen die
Bahnrichtung geneigt, die Sehne des Fliigels (bei mehreren Fliigeln die
Sehne des Oberfliigels) um den Winkel «, so daBl der fest gegebene
,Einstellwinkel“ der Fliigel gegen die Schraubenachse » = o« — f.
Wir wihlen nun ein Koordinatensystem so, dal die a-Achse in die
Bewegungsrichtung des Flugzeugs fillt; dann wirkt der aerodynamische
Widerstand W in Richtung der negativen x-Achse, der Auftrieb 4 in
Richtung der positiven y-Achse. Die beiden Gleichgewichtsbedingungen
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fiir die Kréifte lauten, wenn G das Gewicht und S den Schraubenzug
bedeuten:

Scosff—Gsiny —W =0 (2,1)
Ssinf—Gcosy+4 =0 (2,2)

Wir setzen nach (1,2) (o Luftdichte, F Fligelfliche):
W=c,30*F =c,qF 2,3)
4 :ca%?ﬂF:caqF (2,4)

womit wir alle Luftkriafte auf die tragende Fliigelfliche F beziehen.
¢, und ¢, sind Beiwerte, die sich auf das ganze Flugzeug beziehen

4
Abb. 19. Bezeichnungen.

und bei deren Berechnung aus den Werten fiir die einzelnen Teile natiir-
lich auf den Unterschied zwischen § und « geachtet werden muB. In
diesen Gleichungen sind «, y und » Unbekannte; c, und c,, hingen nur
von « ab; S hingt von v und p ab, ferner von der Drehzahl n in der
Minute. Ist diese nicht gegeben, so mufl man sie aus dem Gleichgewicht
der Drehmomente von Motor und Schraube berechnen. Ist die Leistung
des Motors N (Pferdestdrken) bekannt, so gilt, wenn M das Drehmoment
der Schraube bedeutet:

2@ n :.,.
M 60 =T3N (2,5)

Damit haben wir eine neue Gleichung und eine neue Unbekannte n
eingefithrt; der Zusammenhang zwischen M und § wird als bekannt
angesehen ganz analog demjenigen zwischen ¢, und c,.

Man kann auch N und S unmittelbar miteinander in Beziehung
setzen durch den Begriff des Wirkungsgrades ». Die von der Schraube
in der Zeiteinheit geleistete Arbeit ist nidmlich

Sy =1T5Nn (2,6)
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Fiir Benutzung dieser Gleichung ist Voraussetzung, daBl # empirisch
bestimmt ist; dann ist bei gegebener Motorleistung der Schraubenzug
nur noch eine Funktion der Geschwindigkeit », und es ist damit keine
neue Variable in die Gleichungen (2,1) und (2,2) eingefiihrt.

Noch haben wir aber drei Unbekannte und nur zwei Gleichungen;
die dritte Gleichung verlangt den Ausgleich der Drehmomente am
Flugzeug. Es ist bekanntlich gleichgiiltig, um welchen Punkt man diese
Drehmomente rechnet; wir wihlen den Schwerpunkt; dann rithrt vom
Gewicht kein Drehmoment her, da die Schwerkraft durch den Schwer-
punkt geht. Aber auch das Moment, welches der Schraubenzug ausiibt,
ist meist nicht grof}, da derselbe fast stets mit kleinem Hebelarm am
Schwerpunkt vorbeigeht und dem ganzen Charakter des Flugzeug-
gleichgewichtes nach nur klein ist gegeniiber den Auftriebskriften,
welche das Flugzug heben. Die in Gleichung (2,1) stehenden Glieder sind
ja in den meisten Féllen klein im Vergleich mit denen der Gleichung
(2,2). So wird im wesentlichen — vorbehaltlich spiterer genauerer
Diskussion — das Gleichgewicht der Drehmomente hergestellt sein,
wenn nur die Momente der Luftkrifte sich das Gleichgewicht halten.
Diese sind alle der Luftdichte und dem Quadrat der Geschwindigkeit
proportional und unabhéngig von der Richtung der Schwerkraft. Die
beiden Unbekannten v und y kommen daher in der Beziehung, welche
das Gleichgewicht der Drehmomente ausspricht, in 1. Nédherung nicht
zur Geltung, sondern als einzige Unbekannte der Anstellwinkel «.
Dafiir tritt in der Momentengleichung als bedeutungsvoll ein weiterer
Parameter auf, ndmlich der Ausschlag des Héhenruders; von diesem
hingt also der Anstellwinkel ab und ist somit durch die willkiirliche Be-
tatigung des Steuers vom Fiithrer frei wahlbar. Wir werden uns im vierten
Kapitel noch ausfiihrlich mit dem Problem des Momentenausgleiches
zu befassen haben. Einstweilen schlieBen wir, daB der Anstellwinkel
durch den Momentenausgleich festgelegt ist, dall wir ihn deshalb in den
Gleichungen (2,1) und 2,2) nicht als Unbekannte, sondern als gegebenen
Parameter anzusehen haben. Verschiedene Anstellwinkel bedeuten ver-
schiedene Luftkraftbeiwerte ¢, und ¢, und somit verschiedene Flug-
zustdnde. Aus den Kraftgleichungen (2,1) und (2,2), firr die das Flug-
zeug nur ein materieller Punkt ist, sind fiir die verschiedenen Flug-
zustinde die Geschwindigkeit » und der Anstiegwinkel  zu erschliefen.
Diese beschreiben die eigentlichen Flugleistungen und entscheiden
somit in erster Linie iiber die Brauchbarkeit eines Flugzeugs fir be-
stimmte Zwecke.

§ 2. Gleitflug.

Am einfachsten gestaltet sich die Diskussion der Kraftgleichungen
im Gleitflug, wenn der Motor ganz abgestellt ist, also

S=0.
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In diesem Fall ergibt Division der Gleichung (2,1) durch (2,2)

tgy=—t = P g, 27

Der ,,Gleitwinkel" v ist also unabhéngig von der Fliigelfliche und vom
Gewicht des Flugzeugs, sowie unabhingig von der Luftdichte und der
Hohe des Flugs iiber dem Erdboden; er ist gegeben durch die ,,Gleit-

zahl* ZL"’ welche nur von der aerodynamischen Ausgestaltung des Flug-
a

zeugs beeinflufit wird. Der Gleitflug wird also um so flacher, je kleiner
bei bestimmter Tragkraft der Widerstand gemacht wird.
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K Abb. 20a-—c. Gleitflug. a) Polardiagramm (unverzerrt). b) Abhiingigkeit vom
90 Anstellwinkel. ¢) VergroBlerter Ausschnitt aus a).
%z
Cy—=

Im Polardiagramm ist der Winkel ¢ direkt abzulesen als der Winkel,
welchen der vom Anfangspunkt nach einem bestimmten Punkte der
Kurve hin gezogene Fahrstrahl mit der c,-Achse einschliet; man muB
aber dabei beachten, dafl gewohnlich der MafBstab der c,-Achse ver-
groBert ist, also der Winkel verzerrt erscheint. Der steilste Gleitflug ist
natiirlich bei verschwindendem Auftrieb senkrecht nach unten gerichtet,
der flachste Gleitflug ist durch die Tangente an die Kurve vom Nullpunkt
aus gegeben. In Abb. 20a ist das Polardiagramm eines kleinen Flug-
zeugs, wie es aus Modellversuchen® gewonnen wurde, eingezeichnet, dazu

in Abb. 20b Eﬂ und der Gleitwinkel in Abhingigkeit vom Anstellwinkel.

Die Geschwmdlgkelt im Gleitflug kann man durch Einsetzen des ge-
fundenen Wertes von y in Glelchung (2,2) berechnen. Man erhilt

(2.8)

‘;Za.hlwerte nach Munk, M. u. W. Moltha.n, Messungen an einem Flug-
zeugmodell AEG DI, T. B. Bd. 3 £. 30.
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was man auch auf die Form bringen kann:
/@2 T
~VF o veited

Die Geschwindigkeit héngt also nicht nur von aerodynamischen GroBen

(2,8a)

ab, sondern auch von der GréBe % , welche man die,,Flichenbelastung®

nennt, ferner von der Luftdichte und somit von der Hohe; und zwar ist
die Geschwindigkeit gréBer bei hoherer Flichenbelastung und bei groBerer
Flughshe. In Abb.20b ist auch die Geschwindigkeit in Abhingigkeit
vom Anstellwinkel (somit indirekt auch vom Gleitwinkel) eingetragen.
Dabei ist eine Flichenbelastung von 40 kg/m? und eine Luftdichte

0=01"%",

Ferner enthalten Abb. 20b und ¢ die Sinkgeschwindigkeit w, = —v siny
des Flugzeugs. Auch diese zeigt ein Minimum, aber bei einem anderen
Anstellwinkel als der Gleitwinkel: Fiihrt man w, durch Multiplikation
der Gleichung (2,1) mit » in unsere Grundgleichungen ein, so erhilt
man sofort durch Elimination von v die Beziehung:

welches etwa einer Hohe von 2 km entspricht, angenommen.

¢ 2G
we = c}’% .cos3/2. - F (2,9)
oder
Cw 26
s = g ¥ cpp Vg—F (2.9a)

Die kleinste Sinkgeschwindigkeit ergibt sich also beim kleinsten Wert

von 57, den man immer mit geniigender Genauigkeit durch

Cw
(cg + ci)
Cw . . Cw . . .
qais ersetzen kann. Das Minimum von L mulbl bei einem hoéheren An-
a a

stellwinkel liegen, als das Minimum der Gleitzahl, da bei diesem ¢, noch

wichst. Man nennt die Zahl CTO",’Z die ,,Steigzahl, da sie fur die
a

Steiggeschwindigkeit eine &hnliche Rolle spielt wie fir die Sink-

geschwindigkeit.

Ein méglichst langsames Sinken zu erreichen, ist die Hauptaufgabe
des Segelflugzeugs; der motorlose Flug oder Segelflug beruht auf
der Ausnutzung aufsteigender Luftstréme zur Hebung von Flugzeugen.
Wird die aufwirts gerichtete Komponente des Windes so groB oder
groBer als die Sinkgeschwindigkeit des Flugzeugs, so schwebt bzw.
steigt das Flugzeug gegeniiber dem Erdboden. Da man durch Er-
niedrigung der Steigzahl und der Flichenbelastung die Sinkgeschwindig-
keit heute auf die GroBenordnung von 0,7 m/s herabdriicken kann, sind
Aufwinde, wie sie an Hiingen, am Meeresstrand infolge der Lufterwirmung
und an Gewitterwolken mit starker Wirbelbewegung vorkommen, leicht
imstande, das Sinken in ein Steigen zu verwandeln, und es bedarf nur
der Geschicklichkeit des Piloten, um das Flugzeug lange in solchen
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Aufwinden zu halten, bzw. mit den Wolken forthewegen zu lassen.
Fiir den Weitflug ohne Motor ist demnach auch kleine Sinkgeschwin-

digkeit, also kleinstmdoglicher Wert von ;;",’g die Hauptsache; verlaBt
a

hingegen das Flugzeug den Aufwind in einer bestimmten Hohe und
sucht im Gleitflug eine groBtmogliche Entfernung zu iberfliegen, so
ist wieder die Gleitzahl mafBigebend. Die Auseinanderhaltung der beiden
Minima ist im iibrigen praktisch nicht so bedeutungsvoll, da diese Minima
sehr flach sind (Abb.20c), daher sowohl Gleitwinkel als auch Sink-
geschwindigkeit dort gegen Anstellwinkelinderung ziemlich unempfind-
lich sind.

Die Geschwindigkeit nimmt mit wachsendem Anstellwinkel ab, aber
auch bei ihr liegt der gro8e Abfall im Bereich ganz kleiner c,-Werte.
Die Abbildung zeigt, daB dort alle GroBen sich sehr rasch mit dem
Anstellwinkel dndern und sehr bedeutende Werte annehmen; man
pflegt diese steilen Gleitfliige Sturzfliige zu nennen. Sie werden bei
allen Flugzeugen, auBler bei schnellen Kampfflugzeugen, nach Moglich-
keit vermieden; bei Jagdflugzeugen sind sie sehr wichtig; es kann bei
der Flucht oder bei der Verfolgung eines Gegners von der gréBten Be-
deutung sein, dafl man groBe Sinkgeschwindigkeit erzielt; unsere Formel
(2,8a) lehrt, dall man einem Flugzeug, welches man in dieser Hinsicht
besonders leistungsfihig machen will, groe Flichenbelastung geben und
durch Herabminderung der schidlichen Widerstinde und Auswahl eines
Profils mit kleinem ¢, bei kleinen c,-Werten die spezifische Gesamt-
kraft 1/02 - ¢2 moglichst tief halten muB.

Kein Minimum durchlduft im Bereich normaler Anstellwinkel die
Fluggeschwindigkeit v beim Gleitflug. Will man, etwa beim
Start oder bei der Landung auf beschrinktem Platz, eine méglichst
kleine Geschwindigkeit erzielen, so verwendet man die groBlen Anstell-
winkel in der Niahe des Auftriebsmaximums. Die kleinste Fluggeschwin-
digkeit wird beim Maximalwert von Ve + ¢2 erreicht, der mit €4 mayx
praktisch zusammenfallt.

Im allgemeinen gehoren zu einem bestimmten Gleitwinkel oder zu
einer bestimmten Sinkgeschwindigkeit zwei Werte des Anstellwinkels.
VergroBerung des Anstellwinkels fiihrt daher unter Umsténden zu einem
flacheren Gleitflug, also zu einem Aufrichten der Flugbahn, unter Um-
stinden aber auch zum Gegenteil, was dem natiirlichen Gefiihl des
Fiihrers zuwiderlaufen muB. Die Werte bei grofen Anstellwinkeln
oberhalb des Minimums von Gleitwinkel und Sinkgeschwindigkeit
machen sich wohl beim Fluge in gréBeren H6hen nicht stérend bemerkbar,
soweit sie nicht etwa aus Instabilitdtsgriinden ausgeschlossen sind. Bei
der Landung, bei welcher man gerade langsame Bewegung, also grofie
c,-Werte erstrebt, sind derartige Flugzustinde als unangenehm bekannt;
man muf} den Anstellwinkel erniedrigen, also Steuerausschlige geben,

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 3
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von denen man fiir gewohnlich ein Herabdriicken des Flugzeugs er-
wartet, um die Flugbahn flacher zu gestalten bzw. die Sinkgeschwindig-
keit zu erniedrigen. Diese Umkehrung der Steuerwirkung ist vielfach
beobachtet worden. (Eine weitgehende Einschrinkung dieser Aussagen
werden wir aber im fiinften Kapitel besprechen.)

§ 3. Motorflug.

Gleichungen. Bei Behandlung des Motorflugs ist es nicht notig,
die Gleichungen (2.1) und (2,2) in der komplizierten vorliegenden Gestalt
beizubehalten; man kann sich das Problem wesentlich vereinfachen,
wenn man die GréBenordnung der einzelnen Werte in Betracht zieht.
Beim Horizontalflug ist = 0, beim steilsten Anstieg braucht man nicht
mit einem groBeren Anstiegwinkel als 20° zu rechnen, bei allen wichtigen
Problemen mit erheblich geringeren Werten ; daher macht man nur einen
Fehler, der bei der Ungenauigkeit der Rechnung mit empirischen Werten
nicht wesentlich ist, wenn man

cosy =1 und siny =y
setzt. Ferner bleibt der Winkel f unter allen Umstéinden klein; ein
groBerer Wert, wie etwa 8°, kommt nicht leicht vor, so dafl unbedenklich
cos f=1 und sin =4

gesetzt werden kann. Und ferner ist der Schraubenzug unter allen
Umsténden klein gegen das Flugzeuggewicht, wie der Widerstand klein
gegen den Auftrieb ist ; infolgedessen kommt die kleine Kraftkomponente,
mit welcher die Schraube das Flugzeug tragen hilft, gar nicht in Betracht
und kann vernachlissigt werden, wihrend hingegen die kleine Kompo-
nente der Schwerkraft, welche in die Bewegungsrichtung fillt, von
derselben Ordnung wie die Schraubenkraft ist. Wir legen also den
weiteren Untersuchungen die vereinfachten Bewegungsgleichungen
zugrunde:

S§—Gy—c,Fqg=0

— G+ c, Fg=0

Die Auflosung dieser Gleichungen ist dadurch erschwert, dall sich die
Geschwindigkeit nicht so einfach eliminieren laft wie beim Gleitflug,
da der Schraubenzug in rein empirischer Weise von der Geschwindigkeit
abhiéingt; diese Abhingigkeit darf nie vernachlissigt werden; denn sie
ist von derselben GriBenordnung wie die Abhéingigkeit des aerodynami-
schen Widerstandes von der Geschwindigkeit.

(2,10)

Zudem ist nicht der Schraubenzug unmittelbar bekannt, sondern
nur die Motorleistung oder das Motordrehmoment in Abhéngigkeit von
der Luftdichte. Der Auswertung unserer Gleichungen sind also zunichst
drei empirische Kurven zugrunde zu legen, die gegeben sein miissen:

1. Motorleistung in Abhingigkeit von Luftdichte (Abb. 22),
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2. Drehwert, Schubwert und Wirkungsgrad der Luftschraube in
Abhéngigkeit vom Fortschrittsgrad (Abb. 8),

3. Widerstands- und Auftriebsbeiwert des Flugzeugs in gegenseitiger
Abhéngigkeit (analog Abb. 6).

Man iiberblickt die Zusammenhé#nge sehr schén in einem althekannten
Diagramm, das schon Pénaud! (1875) verwendet hat:

Zugkraftdiagramm. a) b
Nagh Gleic.hung (2,10) Wps s S ber Bodemdlitte
gehort zu jedem Stau-
druck ¢ ein bestimmter
Wert von ¢,; mit ¢,
héngt aber ¢, zwangs-

W,

bl 45 Bodendichte
liufig zusammen, so Algchster Sin Giphelhiihe
daB der Widerstand W Gty
als eindeutige Funk-
tion von ¢ aufgetragen y e 7 s d) 7
werden kann (Abb. 21). umts
Man sieht am besten c, vergriBerte liche

als den fir den Flug-
zustand charakteristi-
schen Parameter an

Im 15 vermekries

und nimmt als Abszisse urspringlites Gewicht urspringicte
G . Gewioht f/a"t'ﬁg
1= gq (1)
als Ordinate 7 2

c Abb. 21. Zugkraft-Diagramm.
W="2a (212
a

Der Verlauf dieser Kurve folgt aus den allgemeinen Eigenschaften des
aerodynamischen Polardiagramms: Fiir ¢, = 0 bleibt c,, endlich, infolge-
dessen gehort zu ¢ = co auch W = co (Abb. 21); mit fallendem ¢ fillt
W denn z:v fallt, wenn ¢, wichst; fiir ein bestimmtes ¢, erreicht %: ein
Minimum, ebenso W als Funktion von ¢; dieses Minimum gehért zu
demselben Anstellwinkel wie der flachste Gleitflug; fiir weiter wachsendes

¢, wachst %Z’ schnell an, somit wéchst auch W bei weiter fallendem g¢;

schlieBlich iibersteigt ¢, nicht einen bestimmten Maximalwert; daher
kehrt die Kurve bei einem bestimmten Minimalwert von ¢ um; mit
kleinerem Staudruck kann man nicht stationir fliegen.

In dasselbe Diagramm mufl man nun S als Funktion von ¢ eintragen;
jedoch héngt S nicht direkt und einfach vom Staudruck ab, sondern
von der Luftdichte und der Geschwindigkeit einzeln. Fiir jede Luft-
dichte, also fiir jede Flughohe, wird daher § durch eine andere Kurve

1 Pénaud, A., Aviation. Paris 1875.
3*
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dargestellt. Um eine dieser Kurven fiir eine bestimmte Luftdichte zu
berechnen, miissen wir zundchst unserem Diagramm (Abb. 22) den Wert
der Motorleistung bei dieser Luftdichte (und natirlich bei der vor-
gegebenen Drosselstellung des Vergasers) entnehmen; der in dem Dia-
gramm verzeichnete Wert gehort zu einer bestimmten Drehzahl. Um
das Drehmoment in Abhéngigkeit von der Drehzahl zu erhalten, miilten
wir eigentlich die Leistungs- oder Drehmomentswerte fiir verschiedene
Drehzahlen kennen; da aber in der Praxis die Motoren nur mit solchen
Drehzahlen verwendet werden, die dem Maximum des Drehmomentes

50 naheliegen, so kann man das Dreh-

:‘9’5’0 _ moment M als eine Konstante ansehen,

/ die man etwa aus dem Motorleistungs-

260 wert durch Division mit der Winkel-

240 / geschwindigkeit w entnimmt. Nun hat

T P / man das Schraubendiagramm zu be-

N / W nutzen und muf3 daher zuerst den Dreh-
%0 /I I A wert haben; da nach (1,11)

1;; { p= ﬁlﬁiﬁ i (B Schraubenhalbmesser),

w / ’ ist er aus den vorgegebenen Daten zu

l " berechnen, bleibt aber abhingig von der

0%@ 7% 908 308 G0 G2 M¢,,;-l’7 Drehzahl. Fiir jede Drehzahl ergibt sich

P aber aus dem Schraubendiagramm der

=7 o zu dem betreffenden u-Wert gehorige

ADD. 22'1{311{’ té’;i;"?&“ ‘%ﬁﬂ,gbhaﬂg‘g' Fortschrittsgrad A und daraus die dazu

gehorige Geschwindigkeit, sowie die

zugehorigen Werte von o und 7. Aus diesen ist aber nunmehr §

zu berechnen und als Funktion von g (bei der gewdhlten Luft-

dichte) in das Zugkraftdiagramm einzutragen. S fillt mit wach-
sendem gq.

Die ganze Konstruktion wird besonders einfach, wenn man w
wenigstens naherungsweise konstant setzen kann; dann gehen die
S-Kurven derart ineinander tiber, dafl die Abszissen und Ordinaten
proportional ¢ verdndert werden. Denn einerseits ist .S proportional g,
andererseits ¢ nur eine Funktion der Geschwindigkeit; der Staudruck,
welcher bei verschiedener Luftdichte zur gleichen Geschwindigkeit

gehort, ist aber auch proportional p. Also ist o ¢ine Funktion von %

(Abb. 21b)1. Will man nicht o konstant setzen, so kann man sich die
Rechnung natiirlich durch Nomogramme sehr erleichtern.

1 Man kann graphisch sehr leicht von einer §-Kurve zur anderen iibergehen,
indem man nach den einzelnen Punkten der Kurve die Fahrstrahlen vom Null-
punkt zieht und auf diesen iiberall im gleichen Verhaltnis nach auflen oder nach
innen rickt.
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Man kann auch die Auftragung dadurch allgemeingiiltiger und fiir
manche Zwecke iibersichtlicher gestalten, dal man dimensionslose

Koordinaten verwendet; als solche bieten sich q_é?’_ und %’, bzw. g dar.

Man kann auch an Stelle der Krifte die Leistungen als Ordinaten
nehmen. Der Gedankengang entwickelt sich dann ganz dhnlich dem hier
verfolgten.

Im allgemeinen schneiden sich die S-Kurve und die W-Kurve in
zwei Punkten. Diese beiden Punkte entsprechen Gleichgewichtszu-
stdnden, bei welchen die Komponente des Gewichtes in der Bewegungs-
richtung verschwindet, also Horizontalfliigen. Wir finden wieder,
wie beim Gleitflug, zwei mégliche Gleichgewichtszustinde; man kann
mit demselben Flugzeug, derselben Schraube und demselben Motor in
zweierlei Weise horizontal fliegen, einmal mit groBer Geschwindigkeit,
kleinem Anstellwinkel und kleinem ¢, und einmal mit kleiner Geschwin-
digkeit, groBem Anstellwinkel und groffem c¢,. Hier gilt unverdndert
das von den beiden Moglichkeiten des Gleitflugs Gesagte: die gewohn-
lichen wichtigen Flugzustinde gehéren zu der grofleren Geschwindig-
keit; aber auch die mit der kleineren Geschwindigkeit kommen vor.

Fliegt man nun — was man stets mit dem Hohenruder erzwingen
kann — nicht mit einem der beiden c,-Werte, welche zu Horizontal-
fliigen gehoren, so ist der aerodynamische Widerstand nicht im Gleich-
gewicht mit dem Schraubenschub; das Gleichgewicht mufl durch die
Schwerkraft hergestellt werden; die Flugbahn steigt an oder fallt und
in ihrer Richtung wirkt die Gewichtskomponente G y. Diese ist also
offenbar numerisch gleich dem Abstand zwischen den beiden Kurven §
und W des Diagramms. Fliegt man mit einer Geschwindigkeit, welche
zwischen den beiden Horizontalfluggeschwindigkeiten liegt, so mufl nach
Gleichung (2,9) die Gewichtskomponente mit dem Widerstand zu-
sammen dem Schraubenschub entgegenwirken, das Flugzeug steigt also
unter einem Winkel y an, der dem Abstand der S-Kurve von der
W-Kurve geteilt durch das Flugzeuggewicht gleich ist. Fliegt man mit
einer Geschwindigkeit, die aulerhalb desdurch die Horizontalgeschwindig-
keiten abgegrenzten Bereiches liegt, so sinkt das Flugzeug, und der
Winkel der Bahn gegen die Horizontale bestimmt sich in derselben Weise.
Der steilste Anstieg erfolgt mit derjenigen Geschwindigkeit, welche dem
groften Abstand der beiden Kurven entspricht; da die W-Kurve bei
ihrem Minimum horizontal verlduft, die S-Kurve aber mit wachsendem
g stetig fillt, kann der Punkt steilsten Abstiegs nicht mit dem Minimum
der W-Kurve zusammenfallen, sondern mufl bei kleinerem ¢, also bei
groBerem Anstellwinkel, liegen. Der Anstellwinkel, mit welchem man
am steilsten steigen kann, ist stets gréBer als der Anstellwinkel
des flachsten Gleitflugs; die beiden wiirden zusammenfallen, wenn
der Schraubenschub unabhingig von der Geschwindigkeit wire.
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Im Bereich der gewéhnlichen Flugzustinde fliegt man um so lang-
samer, je steiler man ansteigt.

Bei fallender Luftdichte, also in gréBeren Hohen, bleibt die W-Kurve
unverindert, aber die Ordinaten und Abszissen der S-Kurve werden
kleiner; damit verkleinert sich sowohl der Geschwindigkeitsbereich des
Anstiegs als auch die Entfernung der beiden Kurven und somit der
Anstiegwinkel y. Ein groflerer Bruchteil der Schraubenkraft wird zur
Uberwindung des Widerstandes gebraucht; der zum Anstieg, zum
Emporheben des Flugzeugs verfiighare Teil wird immer kleiner. Man
gelangt schlieBlich zu einer Luftdichte, bei welcher die beiden Kurven
sich nur noch berithren. In der Hohe, wo diese Luftdichte herrscht, ist
ein Anstieg iiberhaupt nicht mehr mdglich, das Flugzeug kann gerade
noch horizontal fliegen ; es befindet sich in seiner Gipfelhéhe. GroBere
Hohen sind ihm unerreichbar.

Die Steiggeschwindigkeit v -y ist nicht am gréBten, wenn der Steig-
winkel y sein Maximum hat; der steilste Anstieg ist nicht der schnellste.
Allerdings sind die numerischen Unterschiede nicht groB3, da die Maxima
von y und v - ¢ in Abhéingigkeit vom Anstellwinkel sehr flach verlaufen.
Bei der Unsicherheit der numerischen Werte des Schraubenzugs in
Abhingigkeit von der Geschwindigkeit hat es keinen praktischen Sinn,
hier allzu grofe Feinheiten aufdecken zu wollen.

Der zum gewéhnlichen Horizontalflug gehorige Staudruck wird mit
wachsender Héhe kleiner; da aber die zu einem bestimmten Stau-
druck gehérige Geschwindigkeit selbst mit der Héhe wichst, kann man
ohne ausfiihrliche numerische Diskussion nicht entscheiden, ob die Ge-
schwindigkeit dabei kleiner oder gréBer wird. Meist zeigt sich, daB sie
in maBigen Hohen nur geringe Anderungen erfahrt und erst in der Nihe
der Gipfelh6he rasch sinkt.

Verkleinerung des Schraubenzugs infolge Anderung der Schrauben-
form oder der Drehzahl wirkt dhnlich wie Verkleinerung der Dichte;
die Moglichkeit des Anstiegs und die Gipfelhéhe werden verringert
(Abb. 21D).

Verindert man das Gewicht (Abb. 2lc), so bleibt die S-Kurve
unveridndert, aber Abszisse und Ordinate der W-Kurve wachsen nach
Gleichungen (2,11) und (2,12) proportional dem Gewicht. Bei wachsendem
Gewicht wird der Zwischenraum zwischen den beiden Kurven schnell
verkleinert und der Schnittpunkt des gewohnlichen Horizontalflugs riickt
meist zu kleineren Werten von ¢. Ein stirker belastetes Flugzeug fliegt
im praktisch wichtigsten Bereich unter sonst gleichen Umsténden lang-
samer. Die Gipfelh¢he und die Anstiegwinkel werden stark erniedrigt;
denn nicht nur der Abstand zwischen den beiden Kurven wird kleiner,
sondern es gehéren auch zu gleichen Abstdnden kleinere Anstiegwinkel,
da ja die betreffende Strecke = G -y ist.
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VergroBlert man die Fliigelfldiche (Abb.21d), ohne das Gewicht
zu #dndern, so bleibt die Ordinate der W-Kurve dieselbe, aber die
Abszisse wird umgekehrt proportional der Fliche verkleinert. Das
bedeutet eine Erniedrigung der Geschwindigkeit, aber eine VergrsB8erung
des Abstandes der beiden Kurven, also eine Erhohung der Steigfihigkeit
und der Gipfelhohe.

Polardiagramm. Wenn man den Einfluf des Fliigelprofils oder der
Fliigelanordnung eingehender untersuchen will, so kann es unter Um-

sténden listig sein, das ¢, - ¢,,~-Diagramm erst in ein — - - -Diagramm nach
a

Ca
Abb. 21 umzurechnen; man & und &'
kann dann auch das Polardia- 4G 4% 4% 4% G942 4 gF 4u
gramm direkt verwenden und 72}~ Lt i@ “é‘% 920
die Skalen so vervollstandigen, Y 8 g2z
daB man zur Ordinate ¢, sofort |7 “|~ &?,\“S %\‘5’@'\ o2+
mit Hilfe eines Nomogramms ¢ < _.\g\%\’“ Eial
(und evtl. v) findet und dafl man 48 ~;§"5”“ o O ﬂdz\:
denWerte = %, der zu einem 1@;% ';Z; ®;®\\\m 5 Oden"Z‘/ﬂ;%
Punkt der Polare gehort, an © | e g %rﬂ“g n? Ja,foi
der Umrahmung ablesen kann e 1o <z Hor‘mo“m .
(Abb. 23). Man muff dann aller- | ;%; Lo
dings die Werte 27' berechnen und Xy ~ 7
kann den Anstiegwinkel y = T . ”fiilu’__) Gllé‘ ”}0 924
g—— e schnell bestimmen. Gipfel-  Abb. 23. Polardiagramm gf'iir Gleitflug und

hohe, groBte Last, steilster An-
stieg ergeben sich aus der Tangente vom Nullpunkt an die Polare, genau
wie der flachste Gleitflug; der dazugehorige Wert von &, ist fiir die

Gipfelh6he und groBte Last = —g , beim steilsten Anstieg = g — Vmax-

Eine erhebliche Vereinfachung kann man erzielen, wenn man nach
Everling! die Abhéngigkeit des Schraubenzugs von der Geschwindig-
keit im Gebiet der praktisch verwendeten Geschwindigkeiten durch den
Ansatz

S=8,—o0oq (2,13)
wobei auch 8, proportional der Luftdichte zu setzen ist. Dabei ist aller-
dings die Abhéngigkeit von der Drehzahl vernachlissigt und eine
konstante mittlere Drehzahl angenommen. Man kann bei diesem Ansatz
das Glied ¢¢q zum Widerstand rechnen (,,Schraubenwiderstand®)
und das ¢,, des Polardiagramms einfach um % vermehren; dann riickt

1 Everling, E., Der Aufstieg von Flugzeugen. Z. Flugtechn. Motorluftsch.
Bd. 7 (1916) S. 124.
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in dem Diagramm Abb. 23 die Polare um ein Stiick nach rechts; der

weitere (Gedankengang braucht nur noch den Wert %’, der g proportional,
im #ibrigen von keiner Variablen mehr abhingig ist.

Praktisch wird man den Ansatz (2,13) wenig verwenden, da die
Werte von §, und ¢ nirgends angegeben werden und daher jedesmal
erst aus anderen Angaben berechnet werden miissen; dagegen wird uns
der Ansatz bei Rechnungen der Stabilitdt und der Steuerung gute Dienste
leisten konnen, da er die Zusammenhinge vereinfacht und die Ungenauig-
keit der Niaherung dort keine erhebliche Rolle spielt.

§ 4. Motorflug mit bestimmtem Schraubenwirkungsgrad.

Gleichungen. Zu einer tubersichtlichen formelmafigen Behandlung
gelangt man mit Hilfe des Ansatzes (2,6). Darin kommt nur die von der
Geschwindigkeit und der Drehzahl abhéngige Grofe » vor, die empirisch
bestimmt werden muf. Aber 3 verliuft mit einem ziemlich flachen
Maximum. Diesem Maximum wird man bei richtiger Auswahl der
Schraube stets sehr nahekommen; man kann daher versuchen, fiir #
einen Mittelwert einzusetzen, welcher dem Maximum naheliegt, und
kann so die Geschwindigkeit eliminieren. Dieser Ansatz entspricht
natiirlich nicht der Wirklichkeit, aber er tut ihr doch weniger Gewalt
an als die meisten andern. Er hat vor dem erstbesprochenen weiter
den Vorzug, daBl die Steiggeschwindigkeit mehr in den Vordergrund
riickt; dort lieB sich diese nur indirekt berechnen, wahrend unmittelbar
die praktisch weniger interessante Grofe des Anstiegwinkels hervortrat.

Die beiden Gleichungen lauten nun, wenn mit w = v -y die Steig-
geschwindigkeit bezeichnet wird,

BNy—Gw—oc,F " =0 (2,14)

—G—}—caF%v?: 0 (2,15)

Will man die Annahme konstanten Wirkungsgrades nicht machen, so
kann man auch diese Gleichungen, wie die friitheren, graphisch behandeln ;
man wihlt dann als Abszisse die Geschwindigkeit, als Ordinaten die
Leistung der Schraube und die in der Zeiteinheit nétige Arbeit gegen
den Luftwiderstand. Die Durchfiihrung liegt auf der Hand; wir kénnen
daher hier dariiber hinweggehen und wollen nur die analytische
Diskussion unter der Voraussetzung 7 = const besprechen.
Elimination von v fithrt zu der Gleichung:
w="201 L V%% 2,16)

In dieser Formel tritt die Wirkung zweier Gréfen deutlich hervor,

G
der ,Leistungsbelastung® %A und der ,,Flichenbelastung® 7 -
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Diese beiden Gréflen sind die wichtigsten Konstruktionswerte beim

Flugzeug. Je niedriger beide gehalten werden, um so grofler ist die

Steiggeschwindigkeit; die Leistungsbelastung fallt noch stérker ins

Gewicht als die Flichenbelastung. Als aerodynamischer Wert geht hier
cw

—s ein, nicht —~. Der kleinste Wert von -3 liegt bei einem griéBeren
C"l Ca Ca

Anstellwinkel als der von 2:, was durchaus dem in Abb. 21 gefundenen

Verhalten entspricht.

Steiggeschwindigkeit. Wichtig ist die Abhingigkeit der Steig-
geschwindigkeit von der Luftdichte; diese ist das rechte Maf fiir
die Steigfihigkeit; die Abhangigkeit ist eine doppelte, einerseits ver-
mittels der Luftkrifte, die im zweiten Summanden zum Ausdruck
kommen, andererseits vermittels der Motorleistung, welche wesentlich
von der Luftdichte abhéngt; wir setzen

N=N,v (2,17)
wobei N, die Leistung am Boden bedeutet, und » nur eine Funktion
von g ist, welche durch die Konstruktion des Motors bedingt ist und
empirisch gegeben sein mull, wenn man die Gleichung (2,16) ver-
wenden will.

Die Gipfelhshe ergibt sich, wenn wir beim kleinsten Wert von
ow

—pn die Steiggeschwindigkeit gleich Null setzen; wir erhalten dann die
c(l
Beziehung N 2 [G\2 G cw 1

Po=s ) F (& (®19)

Durch diese Gleichung ist die Luftdichte in der Gipfelhdhe mit den
Konstruktions- und aerodynamischen GroBen des Flugzeugs verbunden.
Es tritt darin der Einflul der einzelnen GréBen sehr klar hervor. Mit
wachsender H6éhe werden ¢ und v immer kleiner; je kleinere Werte die
rechte Seite der Gleichung annimmt, um so héher kann das Flugzeug
steigen, wenn ein bestimmter Motor gegeben ist. Man kann am meisten
erreichen, wenn man das Gewicht moglichst niedrig hilt, da es in der
3. Potenz vorkommt; die Stirke des Motors tritt mit der 2. Potenz in
Wirkung, die Fliche nur mit der ersten; durch Verminderung der
Leistungsbelastung kann man die Steigfahigkeit also wirksamer erhéhen
als durch Verminderung der Flichenbelastung. Natiirlich ist bei alledem
zu bedenken, dal sowohl bei Erhohung der Motorleistung als bei Ver-
groBerung der tragenden Fliche das Flugzeuggewicht ebenfalls erhoht

wird, wenn auch nicht im selben Mafle. Die Grofe 7“;’}2 geht in die beiden
a

Gleichungen (2,16) und (2,18) so ein, daf} sie unabhéingig von der Héhe
moglichst klein gehalten werden mulBl. Man steigt also nach unserem
jetzigen Ansatz am schnellsten mit konstantem Anstellwinkel, im

Gegensatz zum Ergebnis nach § 3. Das Minimum der Gréfle %‘,’2— ist aber
a
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ziemlich flach, die Unsicherheit daher praktisch von geringer Bedeutung.
Den Wert von % kann man durch Auswahl eines Profils, welches hohe
a

Auftriebsbeiwerte bei geringen Widerstinden erreicht, herabdriicken,
ferner durch giinstiges Seitenverhiltnis der Fliigel und durch Ver-
minderung des schidlichen Widerstandes. Schliefilich ist der Wirkungs-
grad der Schraube von groBler Bedeutung; er 148t sich durch richtige
Auswahl der Schraube recht stark beeinflussen; dabei kommt es vor
allem auf die richtige Abschitzung der Fluggeschwindigkeit bzw. des
Fortschrittgrades an, ferner auf die zuldssige Schraubengréfe und die —
gegebenenfalls durch Getriebe herabgesetzte — Drehzahl.

Von ausschlaggebender Bedeutung erweist sich ferner nach Gleichung
,(2,18) die Funktion v; je grofler der Wert von v bei bestimmtem o ge-
“halten werden kann, um so héher und um so schneller kann man steigen ;
in der ersten Zeit der Flugtechnik bis lange in den Krieg hinein kannte
man eine Beeinflussung dieser GréBe nicht; man nahm allgemein als
Néherung fir alle Motoren an, daB die Leistung proportional mit der
Luuftdichte abnehme, und erhohte die Steigfihigkeit im wesentlichen
durch Erhohung der Motorstdrke, also Erniedrigung der Leistungs-
belastung. In den letzten Kriegsjahren setzte aber eine intensive Ent-
wicklung der Motorentechnik ein, welche gerade die Erhaltung groBer
Motorleistung bei abnehmender Luftdichte zum Ziel hatte. Es gelang
eine Beeinflussung von » in viel bedeutenderer Weise, als dies bei den
anderen GroBen der Gleichung (2,18) méglich war (s. I11, § 2). Darum ist die
Steigerung der Steigfihigkeit in erster Linie das Resultat der ver-
vollkommneten Motorentechnik; die Kunst des Flugzeugkonstrukteurs
kann in dieser Hinsicht nur relativ kleine Verbesserungen hervorbringen.

Fluggeschwindigkeit. Die Fluggeschwindigkeit » folgt aus der Gleichung

@15): p— ]/E G 2,19)
o Feq

Diese Beziehung geniigt ohne weiteres, wenn der Anstellwinkel des
Flugs gegeben ist; in diesem Fall ist der Staudruck in allen Hohen
derselbe, die Geschwindigkeit wichst also mit wachsender Hohe und
ist um so groBer, je groBer die Flichenbelastung gemacht wird. In
letzterem Punkte ist also von Vorteil fir die Geschwindigkeit, was von
Nachteil fiir die Steigfihigkeit ist. Soll das Flugzeug schnell sein, so
sind kleine Fliigelflichen, soll es gut steigen, groBe Flichen vorzuziehen.

In der Regel ist aber das Problem nicht so einfach abzutun, da nicht
der Anstellwinkel gegeben ist. Kennt man etwa nur die Steiggeschwindig-
keit, so folgt aus den Gleichungen (2,14 )und (2,15) die Geschwindigkeit
nicht in analytischer Form, sondern indirekt- denn aus der Steig-

geschwindigkeit (2,16) muB man erst die GroBe —5 ot —3 berechnen; aus dieser

folgt dann ¢, mit Hilfe des empirisch bekannten Zusammenhanges
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zwischen ¢, und ¢,,, daraus erst nach (2,19) die Geschwindigkeit. Beim
schnellsten Anstieg bleibt der Anstellwinkel konstant, die Geschwindigkeit
nimmt also mit wachsender Hohe zu. Beim Horizontalflug, der fiir
die Wertung der Geschwindigkeitsleistung in erster Linie in Frage kommt,

d. h. fir w =0, wird - ) ,z von der Luftdichte abhingig; der Zusammen-

hang ist durch Glemhung (2,18) gegeben (wobei der Index ,,min* wegfillt);
jeder Horizontalflug ist ja ein Flug in derjenigen Gipfelhohe, die bei
einem bestimmten — in der Grenze dem giinstigsten — Anstellwinkel
erreicht werden kann. Je gréfler die Hohe, um so kleiner »%p, um so
02
kleiner f, um so grofler (normalerweise) c,, um so kleiner der Stau-
druck. D1e Geschwindigkeit sinkt aber nicht ebenso wie der Staudruck,
da ja die Dichte mit der Hohe abnimmt.
Als Beispiel diene die folgende Tabelle 2:

Tabelle 2. Geschwindigkeit im Horizontalflug.

G kg G kg -

Annahme - = =50 —- -ZV_ 6,15 P N= 0,67. Empirisch gegebener
63
Zusammenhang zwischen ¢ und » und zwischen c? und c,.
w
63
Nach (2,18) — = 1’5‘3 ; nach (2,19) v = ———.
cZ, eV 1/ 0c,
‘ 3
Hohe z 0 v coa Cq v
‘w
km kes* ms | kmh
ny

0 0,128 1,0 11,9 025 | 56 202
1 0,115 1,0 13,2 0,26 58 209
2 0,103 L10 14,7 027 | 60 216
3 0,093 0,96 17,8 029 | 61 220
4 0,084 0,84 25,8 035 | 58 209
5 0,074 0,73 38,3 044 | 55 198
6 0,066 0,64 56,0 0,66 48 173

Die Horizontalgeschwindigkeit ist eine so wichtige Gréfle im
Flugbetrieb, bei der Bewertung von Flugzeugen und bei Wettbewerben,
daB eine genauere Formel, welche die Berechnung aus den Konstruktions-
groBen des Flugzeugs gestattet, erwiinscht ist. Formel (2,19) und die
analog gebauten Formeln

= PN der p= TN Ca

y G cw

(2,20)
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zeigen, daf groBfe Geschwindigkeiten bei kleinen Luftkraftbeiwerten
erreicht werden und dafl die Motorleistung dabei méglichst grofl sein
mull; d. h.es muBl ein LeistungsiiberschuBl zum Steigen da sein, aber
er darf nicht zum Steigen ausgeniitzt werden.

Will man nun den Anstellwinkel eliminieren, so mul man eine be-
stimmte analytische Abhingigkeit des c¢,, von ¢, einfithren, und als
solche bietet sich nach den Ausfithrungen S.9, vor allem im Gebiet
kleiner ¢,, die Gleichung dar

F
0w =L 35 Chttu s, (2,21)

die den Widerstand als Summe des induzierten und des schidlichen
Widerstandes darstellt; dabei sind { und ¢, g als gegebene Konstanten
anzusehen. Dann folgt durch Einsetzen von (2,21) in (2,20) und El-
mination von ¢, nach (2,15):
2 2
BNy=LF v3< . (q%) 1 o S) - »ff% + s LF0 (2,22)
Diese Gleichung kann noch nicht einfach nach v aufgelést werden,
auch wenn wir 7 als gegebene Konstante ansehen; wenn wir uns aber
auf ausgesprochene Geschwindigkeitsfliige (kleine c,) beschrinken, so
kénnen wir den induzierten Widerstand als klein gegen den schidlichen,
d.h.den 1. Summanden auf der rechten Seite von (2,22) als klein
gegen den zweiten ansehen und erhalten in 1. Niherung:

03— N (2,23)
cw S%F
und in 2. Ndherung
g BN e
cw s%F cws%zszvo
1 G\ F 1
Oder v = UO { ]. _ 3‘ “*(Q‘Bi“* (F) . i)? . ;3- } (2,23 a)
) Cw S
. . . 1l o 1 kgs?
Das 2. Glied der Klammer wird mit den Werten { = 359 =16 mt "’
2
cw s= 0,03, g; = :; gleich 1,6 -102- (g) -;1;; dies ist bei normalen Flug-
0
zeugen — % = 40 IED%, vy =40 %, d. h. ¢, = 0,4 — von der GroBen-

=120,
¢, = 0,11, also das Zusatzglied von der GréBenordnung 0,8 - 102, und
sogar Formel (2,23) ausreichend.

Die Horizontalgeschwindigkeit bei kleinen Luftkraftbeiwerten erweist
sich als niaherungsweise unabhéingig vom Gewicht; dagegen ist sie bei
gegebener Motorleistung durch Verkleinerung der Fliigelfliche zu erhéhen ;
kleine Fliigel sind ja das bekannteste Kennzeichen der Rennmaschinen.

ordnung 0,1; fiir Rennleistungen ist etwa %: 100
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Fiir den Horizontalflug bei groBien ¢,-Werten und somit bedeutendem
induziertem Widerstand ist Formel (2,23) nicht brauchbar; fir den Flug
in Gipfelhohe ist der Anstellwinkel bekannt, also Gleichung (2,19) oder
(2,20) ohne weiteres zu verwenden; bei anderen Verhiltnissen eliminiert
man den Anstellwinkel graphisch oder numerisch. Der Wirkungs-
grad 7 ist natiirlich nicht derselbe in Gipfelh6he und beim raschesten
Horizontalflug; je nachdem, ob das Flugzeug Geschwindigkeitshochst-
leistungen erreichen oder in Gipfelhhe (bzw. mit grofiter Last) hori-
zontal fliegen soll, mufl man durch richtige Schraubenauswahl den
besten Wirkungsgrad zu kleinen oder zu groflen Geschwindigkeiten legen.

Ein weiteres technisch wichtiges Problem, das mit unseren Formeln
zu behandeln ist, betrifft die einem Flugzeug erreichbare Geschwindig-
keitsspanne. Eskann die Aufgabe sein, einmal in Bodennihe moglichst
groBe Horizontalgeschwindigkeit zu erreichen, ein andermal etwa bei
Start oder Landung mit moglichst kleiner Geschwindigkeit zu schweben.
Dabei setzen wir nun voraus, dafl wir den Motor beliebig drosseln, die
Leistung N also beliebig erniedrigen kénnen. Ein Blick auf das Polar-
diagramm (Abb. 23) zeigt jedoch, daB die kleinste Geschwindigkeit

nicht bei der kleinsten Leistung, welche zu (%;%)mm gehort, erreicht
. Cq

wird, sondern bei ¢, 55, Wie ja auch aus (2,19) hervorgeht. Die gréite
Geschwindigkeit wird bei dem kleinsten Auftriebsbeiwert ¢, erreicht,
fir welchen noch ein Horizontalflug méglich ist; dafir ergibt sich
analog (2,18)

s ¢ 2¢
_ 26 2,24
Cw o BN n VQF ( ’ )
Allgemein ist
‘max __ 7/ %amax . (2,25)
Vmin o Cao ’ ’
dabei ist fir Flugzeuge mit groBem Leistungsiiberschuf} (¢, = ¢, g)
3/2 @ SR
“=Vor ( BNy J ek (2,26)

fiir Flugzeuge, die aufs hochste belastet sind, so daf sie in Gipfelhshe
fliegen, erhilt c,, denjenigen Wert der zum Minimum von ;cgl% gehort;
a

dann ist die Geschwindigkeitsspanne recht gering.

§ 5. Steigzeit, Flugdauner, Reichweite.

Steigzeit. Geschwindigkeit und Steiggeschwindigkeit in Abhingigkeit
von der Luftdichte sind die fiir die Wertung von Flugleistungen maf-
gebenden GréBlen. Es kann aber doch fiir die Anschauung wesentlich
und bei bestimmter Aufgabe des Flugzeugs fiir den Entwurf bedeutungs-
voll sein, nicht nur die Geschwindigkeiten, sondern auch die Strecken
und Zeiten selbst zu kennen. Diese werden durch weitere Integration
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der Gleichungen fiir die Geschwindigkeiten erhalten und fiigen sich
infolgedessen noch weniger einem allgemeinen analytischen Ausdruck.

Von der Steiggeschwindigkeit w gehen wir zu der zeitabhéngigen
Flughéhe z, und von da zu der Steigzeit zwischen zwei Flughthen

iber durch die Beziehung
dz

W= (2,27)
Nun ist aber w nicht von der Héhe z direkt abhéngig, sondern nur von
der Luftdichte (g), so daBl die Abhéngigkeit der Luftdichte von der
Hohe erst bekannt sein mull, wenn Gleichung (2,27) verwertet werden
soll. Indes ist auch der Zusammenhang zwischen z und p kein eindeutiger;
denn der Zustand der Atmosphire in jeder Héhe ist erst durch zwei von
den drei GroBen ,,Druck, Temperatur und Dichte®, welche den Zustand
bestimmen, gegeben. Aullerdem messen wir bei Steigfliigen auch nicht
die Héhe selbst, sondern den Druck, der nur mit Hilfe einer konventio-
nellen Eichskala auf den Barographen als Hohe angegeben ist.

Druck und Dichte in der Atmosphire. Die Beziehung zwischen z
und g ist somit von Tag zu Tag, ja von Stunde zu Stunde verschieden;
sie hingt von der Temperaturverteilung in der Atmosphéire, somit von
Wind und Wetter ab. Wir miissen neben der Hohe z und der Luftdichte o
noch den Luftdruck p, welchen der ,,Hohenschreiber angibt, und die
absolute Temperatur 7' einfiihren.

Der Luftdruck auf die Flicheneinheit ist gleich dem Gewicht der
dariiberliegenden Luftsdule; geht man also um eine gewisse Strecke in

die Hohe, so nimmt der Luftdruck um das Gewicht einer Luftsiule von
dieser Hohe ab; mathematisch

dp=-—pgdz (g Schwerebeschleunigung) (2,28)
Ferner sind p, o und T durch die Gleichung der idealen Gase verkniipft:
p==RTog (2,29)

wobei die Konstante R fiir Luft den Wert B = 29,3 G%& besitzt. Nimmt
nun die Temperatur nach oben um den konstanten Betrag #° je Meter
ab, so daB

AT =—39dz (2,30)
so stellt sich ein Gleichgewicht ein, bei welchem in jeder Hoéhe ein be-
stimmter Druck und eine bestimmte Dichte herrschen. Bezeichnet der
Index 0 den Wert einer GroBe am Boden, so wird

T=T,—%z (2,31)
Fiithrt man diesen Wert in (2,29) ein und driickt mit Hilfe dieser Glei-
chung p in (2,28) durch p aus, so folgt
1

L-0-t
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und nach (2,29) : 1—R$

£- g

Welche Werte ¢ annehmen kann, folgt aus einer theoretischen Uber-
legung: Aus (2,32) und (2,33) folgt die Beziehung

Das ist eine sog. polytropische Verteilung von Druck und Luftdichte.

Schliisse iiber den Exponenten n = —1—_%.&9* gestattet die Thermo-
dynamik :

Wenn die in den unteren Schichten der Atmosphire erwirmte Luft
nach oben steigt, so wird sie infolge des geringeren Druckes sich aus-
dehnen; diese Ausdehnung ist je nach der Art des Wirmeaustausches
mit der Umgebung eine verschiedene. Wird iiberhaupt keine Wérme
von anderen Luftteilen aufgenommen oder infolge der Kondensation
von Wasserdampf erzeugt, so geht die Ausdehnung adiabatisch vor
sich; es stellt sich also zwischen den einzelnen Schichten der Atmosphére
ein Gleichgewicht her, bei welchem zwischen Druck und Dichte dieselbe
Beziehung herrscht wie bei einer adiabatischen Zustandsinderung. In
diesem Fall ist der Exponent n nach den Lehren der Thermodynamik
gleich 1,41, daher & = 0,01; die Temperatur nimmt um 10° auf den
Kilometer Hohe ab. Im entgegengesetzten Grenzfall, wenn die auf-
steigende Luft aus der Umgebung soviel Warme aufnimmt, daB ihre
Temperatur trotz der Ausdehnung ungeéndert bleibt, stellt sich ein
isothermes Gleichgewicht her, ¢ = 0. Zwischen diesen Grenzfillen
liegen alle wirklich vorkommenden Verteilungen. Beim Ausgleich
zwischen den einzelnen Hohenschichten wird der Verlauf meist mehr dem
adiabatischen Grenzfall gleichen; dafiir erweist eine einfache mechanische
Betrachtung die Verteilung als um so stabiler, je geringer die Tempe-
raturabnahme nach oben ist. Daher sind Verteilungen, bei welchen die
Temperaturabnahme auf den Kilometer Hohe nicht zwischen 0° und 10°
liegt, in der Wirklichkeit kaum anzutreffen, wenigstens nicht bis in etwa
10 km Héhe, wo andere Einwirkungen die Verhiltnisse komplizieren
und wo daher unsere einfache Betrachtung nicht mehr gilt.

Kennt man nun durch Messungen mittels Pitotballon oder mittels
Bordinstrumenten die Dichteverteilung oder wenigstens die Temperatur-
verteilung in der durchflogenen Atmosphire, so kénnen wir entweder
direkt oder mit Hilfe der Gleichung (2,33) die Gleichung (2,16) in die Form

% 1) (2,35)
bringen und integrieren; man kann diese Integration in geschlossener
Form ausfiihren, wenn man einfache analytische Funktionen fiir die
Veranderlichkeit von » (2,17) mit p und von ¢ mit z einfithrt. Der Wert
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dieser Formeln ist aber meines Erachtens gering; denn es wird eine un-
notige und dabei oft recht bedeutende Ungenauigkeit in die Rechnung
eingefithrt und die erhaltene Schlufformel ist auch nicht handlicher
als die Differentialgleichung (2,35) selbst. Ist f (z) bekannt, so kann
man ja sehr leicht graphisch oder numerisch in Stufen von 1000 m oder
auch in kleineren Stufen Schritt fir Schritt integrieren und macht
dabei sicher kleinere Fehler als bei

]r;ﬂ \ formelmaBigem Integrieren mit groben
g Néherungsfunktionen.

P \ \ In der Regel ist das Problem

anders gegeben: Entweder man will

7" \ beim Entwurf die Steigzeiten angeben ;

s Druckp dann mift man die Steigzeiten in einer

N WL,WH\\ \L ufilete @ konventionell festgesetzten ,nor-

S5 malenAtmosphére”. Oder man will

= y ‘ X\V einen ausgefilhrten Steigflug richtig

\ beurteilen; etwa verschiedene Steig-

3 \ zeiten bei einem Wettbewerb mit

2 einander vergleichen; dann muB8 man

\ umgekehrt durch Differentiation aus

7 g_,?\ \ Jag? dem Barogramm die Steiggeschwin-

Ao o 9% 608 \\ 62 _4#%m* digkeit in Abhéingigkeit von

w80 #00 Kt qer Luftdichte berechnen, und

-w w0 w0 WAL kann notigenfalls daraus durch Inte-
L L 1 1 . .
25 5 23 293, 79265 298 %2bs gration bei Annahme der normalen
Abb. 24. Normale Atmosphire. Atmosphére normale Steigzeiten er-
halten.

Als normale Atmosphire, die auch der Eichung der Baro-
graphenstreifen zugrunde liegt, fithrt man eine solche ein, bei welcher &
gerade seinen mittleren Wert 5° auf 1000 m annimmt; dann gehorchen
Druck und spezifisches Gewicht der Luft den Beziehungen:

p (1 0,052 >6,83

Do T, (2,36)
und o _ <1 . 0,005 z >5,83 (2’37) 1
Qo i
1,172
%’0— = ﬁ- (2,38)

Dazu setzt man als Bodentemperatur 10° C, d.i. die absolute Tempe-
ratur 7T, = 283° fest, den Druck am Boden p, = 10363 kg/m? was

1 Die manchmal verwendete Formel * EQ— =0,9 ﬁ stimmt bis etwa 5000 m
0

leidlich mit dieser Formel tiberein; sie ist praktisch fir die formelmifBige Aus-
rechnung der Steigzeit, hat aber physikalisch keinen so klaren Sinn wie die obige.

* Everling, E., Wertung der Steigfahigkeit. T. B. Bd.1 S.31 u. S. 247. —
Kann, H., Steigfihigkeit der Flugzeuge. T. B. Bd. 1 S. 231.
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einem Barometerstand von 762 mm Q.-S. entspricht, also eine Luft-

2
dichte p, = 0,1275 k—i;—. Die folgende Tabelle 3 und Abb. 24 geben die

einzelnen wichtigen GrofBen in Abhéngigkeit von der Hohe. Die Spalten p
und B geben die Druckwerte, welche bei allen gebriduchlichen Baro-
graphen mit den angeschriebenen Hohen gemeint sind.

Tabelle 3. Normale Atmosphére.

z Tabs » “ B 0 9%

m Grad kg/m? mm Q.-S. k;gnf —
—500 285,5 10990 808 0,1337 1,050
0 283,0 10360 762 0,1275 1,000
500 280,5 9750 717 0,1212 0,950
1000 278,0 9180 675 0,1150 0,902
1500 275,5 8620 634 0,1090 0,855
2000 273,0 8100 596 0,1033 0,810
2500 2705 | 17610 560 0,0979 0,768
3000 268,0 7140 525 0,0928 0,728
3500 265,5 6700 493 0,0879 0,690
4000 263.0 6280 462 0,0831 0,652
4500 260,5 5890 433 0,0785 0,616
5000 258,0 5510 405 0,0743 0,583
5500 2555 | 5160 379 0,0702 0,550
6000 2530 | 4820 355 0,0663 | 0,521
6500 2505 | 4510 332 0,0626 0,491
7000 248,0 | 4210 310 | 0,059 0,463
7500 2455 | 3930 289 0,0557 0,437
8000 243.0 | 3660 270 0,0525 0,412
8500 2405 | 3400 250 0,0493 0,386
9000 2380 | 3160 233 0,0463 0,364
9500 235.5 2950 217 0,0436 0,342
10000 2330 | 2770 204 0,0414 0,324

|

Abb. 25 gibt auch Mittelwerte fiir die Verteilung der Zustandsgréfen
in groBeren Hohen (Stratosphire). Diese Werte sind nicht so stark von
Tag zu Tag verinderlich, wie die unter 10 km Hohe.

Umrechnung eines Barogramms. Auf die normale Atmosphére mufl
man die gemessenen Steigzeiten eines Flugzeugs immer umrechnen,
wenn man aus dem Barogramm die Steigfihigkeit beurteilen will. Ein
Schema und Beispiel einer solchen Umrechnung gibt Tabelle 4 mit Abb.26;
die Zahlwerte sind einem alten Barogramm aus dem Weltkrieg entnommen
(Jagdeinsitzer RuDI mit BMW-Motor 185 P8, =800 kg). Fir
tiefergehende Wertung ist die Kurve der Abb. 26 viel ergiebiger als die
numerische Angabe der Steigzeiten; man erkennt daraus UnregelméBig-
keiten im Anstieg, die auf willkiirliche MaBnahmen des Fliigzeugfiihrers
oder auf Vertikalstromungen zuriickgefithrt werden miissen; man kann
auch nur aus dieser Kurve mit einer gewissen Sicherheit auf die Gipfel-
hohe extrapolieren.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 4
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§ 5. Steigzeit, Flugdauer, Reichweite. 51

Diesen technischen Vorschriften seien einige erklirende Bemer-
kungen?! zugefiigt, durch welche die Abhéngigkeit der Steigzeiten von
Tag und Stunde verdeutlicht werden mag:

Zunichst ist der Luftdruck und somit die Hoéhenschreiberanzeige
des Abflugortes nicht nur von N
seiner Hohenlage (worauf man 1”;0
selbstverstindlich  Riicksicht N
nimmt), sondern von der zu- \
falligen Wetterlage abhingig; ‘:1” \
und noch stirker wie der Druck § N

fporems

R~

- ~Z,
schwankt die Luftdichte, die ¢ \\\\‘\\
auch noch von der Temperatur y N ¢

- . ~T
abhéngt. Man muf} daher nicht vl |om 04 0——>3| AL Zrzg_’

vom Erdboden als Anfangspunkt

ausgehen, wenn man den Anstieg

von Flugzeugen vergleichen oder

werten will, sondern von der Abb.25. Normale Stratosphire in mittleren

.. . . Breiten.

Hohe, in welcher eine gegebene

Luftdichte herrscht, etwa die der normalen Atmosphire bei 1000 m.

Diese Hohe ist an jedem Tage eine andere, dort wird aber das Flugzeug

ceteribus paribus stets mit der gleichen Geschwindigkeit ansteigen.
Soweit ist die Luftdichte allein maf- =

0 w0 40 zmp 1600 2000 745 2800 3200 kg/ms

IZM 2!0 230 IM Z.W Ziﬂ 270 ZM”J&S
J—

gebend; will man aber den zeitlichen ”'/sy y
Verlauf des Anstiegs verfolgen, so geniigt s /
die Kenntnis der Luftdichte allein nicht. /’\

Der Zusammenhang zwischen » und g
(etwa nach Abb. 26) fithrt noch nicht
zu einem ,,Barogramm® (z-t-Diagramm);
denn die Schichten von bestimmter Luft-
dichte liegen an verschiedenen Tagen
verschieden weit auseinander; die Zeit,
welche das Flugzeug zwischen zwei
Schichten von gegebener Luftdichte be- 7 /
notigt, ist also auch kein einwandfreier
MaBstab. Diese Zeit ist proportional dem
Schichtabstand, der mathematisch durch

S —
D WO R » N
N

zﬂ‘ q05 408 407 dﬂﬂ 908 410 grf g%
gw—l,,-—>

[

R 45 A )

. .« dz . .
die GroBe — -~ ausgedriickt wird. Geht  Abb. 26. Hilfsfigur zur Umrechnung
e eines Barogramms.

man vom Erdboden aus in die Héhe, so

findet man die Luftdichte aus zweierlei Griinden veriandert: erstens wird
der Druck geringer und infolgedessen die Dichte kleiner, zweitens aber
nimmt die Temperatur ab, was bei gleichbleibendem Druck eine Ver-
groferung der Dichte hervorrufen wiirde. Die beiden erwihnten

1 Blasius, H., Wertung der Steigfahigkeit. T. B. Bd. 3 S. 193.
4%



52 II. Kraftegleichgewicht im geraden Flug.

Umstdnde arbeiten sich also entgegen. Bei bestimmter Dichte nimmt
der Druck mit der Héhe in ganz eindeutiger Weise ab; es muB also
fiir den Abfall der Dichte von einer bestimmten Dichteschicht aus der
Einflul des Temperaturabfalles ausschlaggebend sein. Daraus folgt, daB
der Abstand zwischen zwei Schichten von bestimmter Dichte um so
grofler ist, je stirker die Temperatur mit der Héhe abnimmt. Je griBer
also unsere GréBe ¢ ist, um so gréfer wird auch die Steigzeit eines
und desselben Flugzeugs ausfallen. Der
] ) genaue Zusammenhang folgt aus den
Adaige NJotterne Miherer Gleichungen (2,28) bis (2,30). Differen-
tiation von (2,29) ergibt niamlich
Tsotherm dp=RTgdo + RogdT.
Bei Einfithrung dieser Beziehung und der
Gleichung (2,30) in (2,28) folgt
—odz=RTdp—Rdpdz
oder

dz RT
spez. Volumen 70 T dg T (=R (2,39)

Abb. 27. Thermodynamische Erlaute- 3
rung zur Umrechnung von Steigzeiten. Diese  Formel

kann dem Ingenieur
vielleicht am schoénsten veranschaulicht

. 1 ..
werden, wenn man das thermodynamische p-E-Dlagramm verwendet :

. . . . d .
Geht man von einem bestimmten Dichtewert aus, so ist Elz proportional

%. Das bekannte Diagramm Abb. 27 zeigt nun, daf} % bei der Adia-
bate, also bei groBem @& groBer ist als bei der Isotherme @ — 0, und
daB die Neigung derselben Polytrope bei gleichem g um so gréBer ist,
je hoher die Temperatur. Die Schichten gleicher Dichte riicken aus-
einander, wenn der absolute Wert der Temperatur und das Temperatur-
gefille wachsen. In welchem MaBe dies der Fall ist, welche Unterschiede
also im Anstieg eines Flugzeugs bei gleichbleibender Steigfihigkeit
nur infolge verschiedener Beschaffenheit der Atmosphire auftreten,
veranschaulichen die Abb.28 und 29. In der einen sind die Linien

gleicher Dichte, in der anderen die Barogramme eines Flugzeugs ein-
Grad

gezeichnet, welche sich bei der normalen Atmosphire ¥ =5 -, in
rad Grad

G .
den extremen Fillen ¢ = 0 und 10 kmi und bei 4 =5 T aber einer

um 20° niedrigeren Bodentemperatur herstellen. In allen Fillen ist der
Druck am Boden normal angenommen. Die Barogramme gehen vom
Boden bis fast zur Gipfelhohe; in Wirklichkeit stellt sich natiirlich nie
ein regelmaBiges Temperaturgefille in diesem ganzen Bereich ein; aber
unsere Betrachtungen gelten fiir jede einzelne Hohen- oder Dichtestufe,
Man sieht den groBfen Einflull von ¢ in groen Hohen; der EinfluB von
T, bleibt auf niedrigere Hohen beschrankt.
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Flugdauer. Um die Dauer eines Fluges zu berechnen,
Menge des mitgenommenen Betriebsstoffes und den

53

miissen wir die
Verbrauch des

Motors kennen. Der letztere ist natiirlich proportional der Leistung;

das in der Zeiteinheit (Stunde) fiir die Pferdestéirke not- z
&
wendige Betriebsstoffgewicht sei o [?lsi_gi] Dann nimmt JJ’“/
wihrend des Fluges das Fluggewicht ab, so daB 8 —
aq _ | 467
G =" N (2,40) 5/
Wir bezeichnen das Anfangsgewicht mit G, das End- T | 7
gewicht mit G;; dann ist Gy — G, das mitgenommene 7 y
Betriebsstoffgewicht. Nun gilt fiir den Horizontalflug ‘=" =
nach Elimination der Geschwindigkeit —
cw 1/ 2 2 -
BNy = ;‘L’/‘T]/TF Go2; (2,41) |47
also erhalten wir die Gleichung' 2
i¢ o T T
= 3/2 km
At T Ty cW 1[ ¢ (242) Abb. 28,  Linien
o Grogo % e D
Die GroBe P ist aus der Bedingung zu berechnen, ranperaturgetalle

daf Horizontalflug herrschen ;Z”
soll; wir nehmen aber an,
daf3 wir den Motor immer so- ¢ I

weit drosseln kénnen, dafl
mit giinstigstem (kleinstem)

Ta

.

|
I

Tcéljé horizontal geflogen wird. £ ¢

/

Hierbei macht es einige Schwie- A

rigkeit, das wirkliche Maximum

zu finden, denn bei gedrossel- , R A R
t—

tem Motor hat ja x nicht mehr

. N Abb. 29. Abhingigkeit d
seinen grofiten Wert und kann Sinng in

Temperaturverteilung in

von der Fluggeschwindigkeit 18 =10 (E;d

und somit indirekt auch vom e 5 Grad

Anstellwinkel so abhiingen, daB3 o

. W gt oI $ =5

die giinstigsten Verhéltnisse =
. . o ra

unter Umsténden bei groBeren V8 =0 =2
w

Werten von o3 erreicht werden. Tmmer p, =

Kann man Mittelwerte fiir  und

Vs

Flugdauer T die Beziehung:

757] 03/2

1
VG

T=

(7 va)

V&

5 min

Steigzeit von der
der Atmosphire

T, = 283°
Ty = 263°
T, = 283°
T, = 283°

o3 s einsetzen, so ergibt sich fiir die

(2,43)
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oder wenn G}, das Betriebsstoffgewicht bezeichnet und % als klein an-
[}

gesehen werden kann

5y c3® oF Gy
T= p cw 260 '—@)— (2,43 a)

Bei bestimmtem Betriebsstoffgewicht ist das leichtere Flugzeug in

Hinsicht auf die Flugdauer iiberlegen ; dies ist banal. Ist g—b ein bestimmter

Wert, so erzielt man eine gréBere Flugdauer durch Kleinhalten der
Flichenbelastung.

Reichweite. Um die Flugstrecke zu berechnen, gehen wir aus von
der Gleichung

75N77 . Cw
o T e ” (2,44)
Aus dieser folgt
46 =—2- L @vdt
n Ca
oder mit x als Wegkoordinate, da vdt = dx
ad o cw

Der giinstigste Anstellwinkel ist fiir diesen Fall ein anderer, kleinerer,
als fiir die groBte Flugdauer; wieder nehmen wir an, daB der Motor

immer soweit gedrosselt werde, da mit dem Minimum von - Horizontal-
a

flug erzielt werde. Kann man fiir y dann einen Mittelwert setzen, so wird
die Flugstrecke I:

1= 87 %1n%:3§'ﬂ%1n<1+.%> (2,46)
Wieder ist natiirlich bei gleicher Betriebsstoffmenge das kleine Flugzeug
iiberlegen; bei gleichem prozentualem Gewichtsanteil des Betriebsstoffes
fallt jeder EinfluB des Fluggewichts fort. DaB eine groBle Reichweite
leichter durch ein groBles Flugzeug erzielt werde, war ein frither oft vor-
handenes Vorurteil, das inzwischen durch die Praxis der Ozeanflige
langst verschwunden ist.

§. 6. Start und Landung.

Die beschleunigte bzw. verzogerte Bewegung des Flugzeugs auf dem
Boden darf nicht allzu viel Raum erfordern; denn die Abmessungen des
Flugplatzes sind nicht immer beliebig grol, und das Flugzeug muB
auch imstande sein, im Notfall auf engen Plitzen zu starten und zu
landen. Es wird sogar verlangt, dal es rasch eine gewisse Héhe erreicht,
um allen Hindernissen in der Nahe des Startortes entgehen zu kénnen;
in Deutschland werden 20 m Héhe in einer waagrechten Héchstentfernung
von 650 m gefordert.

Man muB daher das Flugzeug bei einer méglichst kleinen Geschwin-
digkeit vom Boden abheben bzw. auf den Boden aufsetzen. Dazu gehort
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ein moglichst groBer Wert von ¢,; man wird also den Anstellwinkel
héchsten c,-Wertes einzustellen suchen.

Landflugzeug. Beim Start braucht man nicht von vornherein mit
einem solch hohen c¢,-Wert, der mit einem hohen c,-Wert verbunden
ist, anzufahren; es ergibt sich vielmehr das Problem, wie das Flugzeug
auf der Erde am raschesten und auf der kiirzesten Strecke beschleunigt
werden kann. Der Widerstand ist in diesem Fall einerseits durch den
Luftwiderstand, andererseits durch die Reibung am Boden bestimmt,
die dem Normaldruck, d.i. der Differenz von Gewicht und Auftrieb,
proportional ist (Koeffizient u). Die Bewegungsgleichung wird daher

g%:S——ch%vz——y<G—caF%v2> (2,47)
Vom Anstellwinkel abhéngig ist dabei die Kraft (c,, — u ¢,)gF; je kleiner
dieser Ausdruck wird, um so gréBer ist die Beschleunigung, um so rascher
wird die zum Abheben nétige Geschwindigkeit erreicht, und um so
kiirzer wird auch die Startstrecke. Der giinstigste Anstellwinkel gehért
also zum Minimum von ¢, — p ¢, oder zu

d
T = (2,48)

Den Differentialquotienten %f'c—” kann man unmittelbar dem Polar-
a

diagramm entnehmen; er ist Null beim Minimum von ¢, und wichst
im Bereich der normalen Flugwinkel bis auf etwa 0,2 an. Der Koeffizient u
kann je nach der Bodenbeschaffenheit mit 0,1 bis 0,2 angenommen
werden. Der Sinn der Beziehung (2,48) ist leicht anschaulich einzusehen.
Bei kleinem p spielt die Verringerung der Bodenreibung durch groBen
Auftrieb eine geringe Rolle im Vergleich zum aerodynamischen Wider-
stand; bei grollem u ist es umgekehrt. Man startet auf glattem Boden
mit kleinem Anstellwinkel (,,Schwanz hoch®), auf rauhem Boden mit
groBem Anstellwinkel (,,Schwanz tief™).

Um eine bequeme Abschétzung der Startstrecke in Abhingig-
keit von den wichtigsten Konstruktionsgrofen des Flugzeugs zu erhalten,
integrieren wir Gleichung (2,47); die allgemeine Formel! ist indes fiir
den praktischen Gebrauch zu umsténdlich; wir setzen darum die — beim
Start klein zu haltende — Grofe (¢, — u ¢,) gleich Null und nehmen
fir den Schraubenzug, der eigentlich auch von der Geschwindigkeit
abhingt, einen Mittelwert im Bereich der kleinen Fortschrittsgrade an.
Dann wird y— g(S—G,u @) p (2,49)
In der Startzeit 7 mul die kleinste Geschwindigkeit V erreicht werden,
bei welcher das Flugzeug durch Ziehen des Hohensteuers vom Boden
abgehoben werden kann. Es ist

V=1 — (2,50)
1 Blenk, H., Startformeln fiir Landflugzeuge. DVL-Jb. 1927 8.1,
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wenn der Schraubenzug zum Horizontalflug mit ¢, .. ausreicht (Abb. 30,
Kurve 1); dies hingt vom Widerstand bei ¢, ab. Ist dies nicht der
Fall (Abb. 30, Kurve 2), so mul die Geschwindigkeit erreicht werden,
die zum Schnittpunkt der beiden Kurven in Abb. 30 gehért. Wir wollen
allgemein den Auftriebsbeiwert beim Abheben mit ¢, , bezeichnen; dann
wird die Startzeit

26 q
T f—ng 1/——\*7  —_—
eFeay 9g(8—p@) 251)
und die Startstrecke (s)

G

_g8—u@® T F
=g g =5 (2,52)

29 Cap (a - )

Die Startstrecke wichst also proportional der Fiichenbelastung und
wird kleiner, wenn die mit der Leistungsbelastung wachsende GroBe %,

die man ,,Schraubenzugbelastung’ nennen kann, gesteigert wird.
Es kommt dabei nicht auf den Schraubenzug im Normalflug, sondern

bei kleinen Fortschrittsgraden an; deshalb hat eine Umrechnung von g

auf Leistungs- und Flichenbelastung mit Hilfe empirischer Formeln nur
beschrinkten Wert. Die Schraube mit groBer Steigung ist hier iiberlegen.

An Abb. 30 ist durch Vergleich mit Abb. 21a zu erkennen, daB
die Geschwindigkeit nach dem Start gesteigert, der Anstellwinkel ver-
mindert werden muf}, damit das Flugzeug schnell in die Héhe kommt.
Ist der Leistungsiiberschufl bei der Geschwindigkeit des Abhebens nicht
grof} genug, so kann der Start trotz Abhebens vom Boden miBgliicken.
Gibt man etwa im Falle 2 der Abb. 30, wenn die zu ¢, gehorige
Geschwindigkeit mit Hilfe des kleineren giinstigen Rollanstellwinkels
erreicht ist, einen Hohensteuerausschlag, der zu ¢, 45 hinfithrt, so wird
das Flugzeug angehoben. Gleichzeitig wird aber die Geschwindigkeit
durch den hohen Widerstand wieder herabgedriickt; da dies erst eine
sekundire, langsamer einsetzende Wirkung ist, wird dadurch das Ab-
heben nicht verhindert; aber das Flugzeug fillt gleich wieder auf den
Boden zuriick.

Bei diesen Uberlegungen ist zu beriicksichtigen, daB die Luftkrifte
selbst durch die Bodennahe verdndert werden?, und zwar wird ¢, erhoht,
¢,, heruntergesetzt; in der Nahe von c,,,; allerdings ist eher eine
Auftriebsminderung infolge Erdbodennihe und keine Minderung von
¢,, vorhanden.

Bei der Landung mufl die Geschwindigkeit rasch vermindert werden.
Eine giinstige Gleitzahl, die ein langsames Ausschweben ermoglicht,

1 G. Datwyler, Untersuchungen iiber das Verhalten von Tragfliigelprofilen
sehr nahe am Boden. Mitt. Inst. Aerodyn. Eidg. Techn. Hochsch., Ziirich 1934.
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kann unter Umstéinden sehr unerwiinscht sein. Kine kurze Strecke
kann durch starkes ,,Ziehen, d.i. VergroBerung des Auftriebes und
des Widerstandes, erreicht werden. Diese Methode hat aber den Nach-
teil, dal das stark gezogene Flugzeug eine ungiinstige Lage gegen den
Boden einnimmt und mit dem Schwanz zuerst aufsetzt. Um groBe
bremsende Luftkraft mit angenehmer Lage des Flugzeugs, d. h. nicht zu
grofem Anstellwinkel, zu vereinigen, bringt man zusdtzliche Wider-
stdnde an, die willkiirlich bei der Landung eingeschaltet werden kénnen,
z. B. profilierte Klappen, die wie Windfahnen eingestellt fast keinen
Widerstand bieten, aber senkrecht zum Wind gehalten, starke Krifte
erfahren. Oder man erhoht ¢,p,x durch die ¢

unten (8. 97 und 98) geschilderten Mittel. Y
Wasserflugzeug!. Der Start vom Wasser aus [ S

ist, deshalb schwerer zu berechnen als der Start

vom festen Boden aus, weil der Widerstand (P) g 7

eines Schwimmers oder Bootes nicht einfach 2

der Belastung (K) proportional ist wie beim
Reibungsgesetz fester Koérper, sondern in einer
komplizierten und durch den Versuch zu ermit- |
telnden Weise von den 3 Variablen: Belastung, Imin ] 7
Anstellwinkel und Geschwindigkeit abhingt. A‘%%f%gﬁ“éﬁi‘&%ﬁgﬁg‘?m
An Stelle der Belastung kann man auch die

Eintauchtiefe des Schwimmers als Variable ansehen; diese ist bei ge-
gebenen o und v durch die Belastung bestimmt. Es muf8 bekannt sein:

Ca oy

P=P(K, a,v); (2,53)

dann gilt K=0—c,5vF (2,54)
G dv

und v S =8—c, 5 v*F — P(K,q,0) (2,55)

Diese Differentialgleichung kann natiirlich nicht durch allgemeingiiltige
Ausdriicke gelést werden; man muf sie in jedem besonderen Fall unter
Zugrundelegung der empirisch gegebenen Zusammenhinge numerisch
integrieren. Zur Veranschaulichung? diene Abb. 31:

Wir gehen wieder von der Vorstellung aus, daf der Anstellwinkel
aus den Gesetzen des Momentengleichgewichtes zwangsldufig bestimmt
sei durch den Ausschlag des Hoéhenruders und darum in den Kraft-
gleichungen nicht als Variable, sondern als Parameter anzusehen sei.
Diese Vorstellung miissen wir hier mehr wie bei den anderen Problemen
als eine grobe Néherung ansehen; denn das von Belastung und Geschwin-
digkeit abhingige Moment, das auf den Schwimmer wirkt, fillt hier sicher

1 Lower, J. H., Hydrodynamics of marine aircraft. J. Roy. aeron. Soc.
(Lond.) Bd. 37 (1933) S. 423.

2 Verduzio, R., Bestimmung der Kennlinien fiir den Abflug von Wasserflug-
zeugen. Innsbrucker Vortrige, S.211. Berlin: Julius Springer 1924,



58 II. Kriftegleichgewicht im geraden Flug.

stark ins Gewicht, so dafl die Momentenbeziehung in Wirklichkeit auch
nur eine Beziehung zwischen den 3 Variablen K, « und v ist, und nicht «
unabhdngig von den anderen Variablen bestimmt. Wir kénnen uns
trotzdem nicht von dem einfachen Ansatz frei machen und nehmen also
an, der Hohenruderausschlag werde sténdig so gedndert, daBl der Anstell-
winkel den gewiinschten — konstanten oder wihrend des Starts ver-
anderlichen — Wert annimmt. In Abb. 3la ist die Bilanz der bahn-
senkrechten Krifte aufgetragen; das Gewicht ist eine Konstante, der
Auftrieb (4) eine Parabel, wenn « konstant angenommen wird ; es steht
nichts im Wege, o als gegebene Funktion der Abszisse v anzusehen und

a) 4 b/T \
Vs g
ID
A
(4
ny P
V—> Um [7— Un

Abb. 31a und b. Krifte beim Start von Wasserflugzeugen. a) Bahnsenkrechte Kriifte.
b) Bahnrichtungskrifte.

die Auftriebskurve dementsprechend einzuzeichnen. Bei der Geschwindig-
keit v, tragen die Fliigel das Gesamtgewicht, der Schwimmer ist ent-
lastet, das Flugzeug hebt sich vom Wasser; die Schwimmerbelastung K
ist als Differenz der beiden Kurven in Abhéngigkeit von v der Abbildung
ohne weiteres zu entnehmen. In Abb. 31b sind der Schraubenzug und
die Widerstandskrifte eingetragen; letztere sind von dreierlei Art: 1. der
Luftwiderstand W = ¢,, ¢ F, bei konstantem o eine Parabel; 2. der
Luftwiderstand W, des aus dem Wasser ragenden Schwimmerteiles;
dieser ist nicht sehr bedeutend, wichst aber stirker als quadratisch mit
der Geschwindigkeit, da sich der Schwimmer mit wachsender Geschwin-
digkeit aus dem Wasser hebt; 3. der Wasserwiderstand P des Schwimmers.
Dieser ist aus Versuchsreihen zu entnehmen, da nun «, K und » bekannt
sind ; er muB auBer bei v = 0 jedenfalls Null werden bei v = v,,, da dann
der Schwimmer ganz aus dem Wasser gehoben ist; P weist bei einer
mittleren Geschwindigkeit ein Maximum auf; dieses muf} natiirlich unter
dem zu diesem v gehérigen Wert von 8 liegen, wenn der Start tiberhaupt
moglich sein soll. Die Summe X der Widersténde ist gleichfalls in Abb. 31b

eingezeichnet; die Differenz der 8- und der 2-Kurve gibt unmittelbar

G dv

7 dat in Abhiingigkeit von v; woraus sich durch numerische Integration

leicht » und die Startzeit bzw. Startstrecke ergeben.
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Die Probleme der Wasserung sind mehr vom Festigkeitsstandpunkt
aus interessant als vom aerodynamischen; sie sind theoretisch schwierig
und noch nicht vollig geklért; sie sollen daher hier {ibergangen werden?.

Drittes Kapitel.

Zahlenwerte.

§ 1. Allgemeine Bemerkungen.

Die bisher abgeleiteten Formeln bleiben inhaltlos, wenn nicht ein
ausfithrliches und fiir praktische Fiélle ausreichendes Zahlenmaterial
fiir die in den Formeln vorkommenden Gréfien bereitsteht; ein solches
soll nach Moglichkeit in diesem Kapitel geboten werden. Einige GrofBen,
wie Gewichte, Motorenleistungen u. dgl. werden dabei einfach aus der
Statistik iiber wirkliche ausgefithrte Flugzeuge zu entnehmen sein;
andere aber, und gerade die vom aerodynamischen Standpunkt aus
wichtigsten, entstammen nicht der Flugpraxis, sondern den wissen-
schaftlichen Versuchen verschiedenster Art und verschiedenster Herkunft.
Dadurch ergibt sich die Schwierigkeit, Ergebnisse zusammenzustellen,
die nicht vollig zusammenstimmen und deren gegenseitige Beziehung
auch nicht durch eine gemeinsame Basis festzulegen ist. Im groBen
ganzen sind in der Praxis meist nur spezielle Versuche oder wenigstens
hauptsiichlich Versuchsmaterialien aus dem eigenen Land zugrunde
gelegt worden. In diesem Kapitel ist versucht, das heute bekannte
Material aus den verschiedensten Quellen fiir jedes einzelne Problem
heranzuziehen und, so gut es geht, Folgerungen zu ziehen auf die wahr-
scheinlichsten Zahlenwerte.

Die Hauptauigabe ist hierbei die Zusammenziehung der einzelnen
Auftriebs- und Widerstandswerte, die im Modell an Flugzeugteilen
gemessen sind und ihre Zusammenfiigung zu den Werten ¢, und ¢,, in
den Formeln des vorigen Kapitels; dazu kommt die Wahl der richtigen
Werte fiir den Schraubenwirkungsgrad ». Ein Flugzeug mit Motor und
Schraube ist ein einheitlicher Mechanismus; alle Teile wirken zusammen
und beeinflussen einander. Die Schraube fiir sich erzeugt andere Luft-
bewegungen als die Schraube im Flugzeug, der Motor mit seiner
Kiihlung stért die Fligelkrafte, das Leitwerk am Rumpf erfihrt andere
Krafte als fiir sich allein usw. Aber die wissenschaftlichen Erkenntnisse
sind nur durch Teilung zu gewinnen; an Teilen ist die iiberwiegende
Mehrzahl der numerischen Werte gewonnen, die wir benutzen miissen.
In welcher Weise wir diese zum Ganzen wieder zusammenfiigen miissen,
dariiber kénnen uns Modellversuche an ganzen Flugzeugen und eine

1 Wagner, H.: Zit a. S. 148.
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Reihe von schonen Versuchen im Fluge heute einige Auskunft geben.
Aber viel Problematisches bleibt doch noch iibrig und ist vielleicht
nie ganz zu beseitigen. Dariiber muBl man sich von Anfang an klar
sein und sollte den Ansatz der ganzen Berechnung nicht auf allzu

700 grole Feinheit und eine
mhy p Exaktheit einstellen, wel-
b0 y .| chedie numerischen Werte
lunfersete! 3, . . .
500 nie bieten koénnen.
TW i § 2. Motorleistung.
My 300 | ‘Wir brauchen das Dreh-
2 1 moment oder die Leistung
200 B, — des Motors bei verschie-
3
EREN denen Drehzahlen und in
700 Abhingigkeit von der Luft-
p | dichte. Man wird natiirlich
79 1% 15 16 47 18 19 20 21 Zew’

einen Motor immer nur in
dem Drehzahlbereich be-
50 nutzen, wo sein Drehmo-
w ] ment ein Maximum hat;

| \f dort ist das Drehmoment

Molordrehzohl ind min
a

—
Do B einigermaflen unabhingig
§ von der Drehzahl; das
8

20 Maximum verlduft meist
sehr flach. Abb. 32 gibt
die Zahlwerte fiir einige
g —5  gebréuchliche Motoren.
wewww /Vo/zaid/'e/gaﬁ/ W e Die Abhéangigkeit der
Abb. 32 a—Dh. Motordrehnl])omente in__Abhéangigkeit LelStung von  der _Luft-
von der Drehzahl. a) 1. Farman 18 WD. 2. BMW. dichte kann man mit ge-
3. Fiat A 22 AQ. b) 1. Sh 13a. 2. Argus A’ S. N L °
niigender Genauigkeit in
folgender Weise erfassen: Von dem an der Bremse am Boden ermittelten
Werte N;, nimmt die indizierte Leistung proportional der Luftdichte
ab; ein Teil dieser indizierten Leistung geht aber durch Reibung in Trieb-
werk und Steuerung verloren oder wird fiir die Férderung von Betriebs-
stoff und Kiihlwasser verbraucht, steht also nicht der Luftschraube zur
Verfiigung. Die effektive Leistung N, ist also kleiner als N,,; das Ver-

héltnis %@ = 7,,, nennt man den mechanischen Wirkungsgrad des Motors;
to

er ist in der Regel etwa 0,9. Die indizierte Motorleistung N,;, in Hohe
z ist proportional der Luftdichte; denn je weniger Sauerstoff durch das
gegebene Zylindervolumen beim Einsaugen erfafit wird, um so geringer
ist die Verbrennung und deren Energie; es ergibt sich also

Nig= 2N, (3,1)
Qo
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Wir kénnen ferner annehmen, dall die verlorengehende Leistung
Nig— Neog= Nig (1 — 1) 3.2)

von z unabhéngig ist; dann ergibt sich fiir die effektive Leistung N, in

Hohe z:

New = Neo = Neg (1= tn) = Nio| £ 1y = T | £~ 1| (33)

Qo nm | Qo

Diese Formel gibt die hochste fiir die Schraube verfigbare Leistung,

die sog. ,,Ladungsgrenze” an. In Wirklichkeit wird die Motorleistung,

besonders in groflen Hohen, stets etwas unter der Ladungsgrenze bleiben,

je nach individuellen Eigenschaften des Motors und nach der Einstellung

des Vergasers, also nicht in allgemein erfalbarer Weise.

Fiir Steigfliige ist es entscheidend, wieweit man das Absinken
der Motorleistung mit wachsender Hohe vermeiden oder ein-
schranken kann. Man kann hier zwei Wege einschlagen:

1. Man fihrt dem Motor kiinstlich mehr Sauerstoff zu, als er
aus eigener Kraft ansaugen kann; dies kann geschehen, indem man
reinen, etwa flissigen Sauerstoff mitnimmt und den Motor damit speist,
oder indem man die dem Motor zuzufithrende Luft erst durch ein Ge-
blase auf hohere Dichte bringt; nur die letztere Art und Weise hatte
bisher Erfolge, sie ist beschrinkt durch das Gewicht des Geblases
und die von ihm verbrauchte mit der Hohe wachsende Leistung.

2. Man gibt dem Motor groflere Starke Nz, ohne indes die ganze
Konstruktion, die Festigkeit und die Wérmeabfuhr zu verandern; dies
kann durch VergroBerung der Kolbenfliche oder durch Erhohung des
Kompressionsverhiltnisses geschehen. Dann kann man allerdings nicht
bei kleinen Hohen mit voller Leistung arbeiten; denn der Motor hilt
Leistungen iiber seiner ,,Betriebsgrenze’ nicht aus, und diese ist
durch die Bodenleistung des unvergréferten unverdichteten Motors ge-
geben. Leistungswerte unter der Betriebsgrenze kann man erhalten,
wenn man die (nicht ausnutzbare) Bodenleistung in das Diagramm ein-
tragt und die Ladungsgrenze unter Annahme der unveranderten Reibungs-
verluste wie oben bestimmt (s. Abb. 22).

Tabelle 5 enthélt einige Werte fiir moderne Motoren.

§ 3. Gewichte.

Das gesamte Gewicht des fliegenden Flugzeugs — kurz als ,,Flug-
gewicht® bezeichnet — kann in verschiedener Weise eingeteilt werden;
fiir verschiedene praktische Angaben und verschiedene Probleme sind
verschiedene Zusammenfassungen natiirlich und brauchbar. Um Ver-
wechslungen zu vermeiden, hat in Deutschland die DVL ganz bestimmte
Ausdriicke fiir die verschiedenen Arten der Zusammenfassung festgelegt?,
die fiir unsere Zwecke nicht alle aufgefithrt zu werden brauchen. Uns

1 Hiitte*, des Ingenieurs Taschenbuch. Bd. 4 S. 182.
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interessiert einerseits die Einteilung in das Gewicht der zum Fliegen
notwendigen Maschinen, Bauteile und Ausriistungsgegenstinde —

7 Ristgewicht —
i Whssergekiihite Motoren mit Wasser im Hotor ™ . g ¢ t und das
aber ohne Kitfanlge Gewicht der mitgenomme-
0 @y nen Menschen einschlieB-
. / lich Besatzung und Giiter
Luyetitte [ Wassergekiithe Motoren
Su Ternmoturenf ‘é mit Kiblanlage 750
N 7/ Y
3
S /S .
S 1 <100 -
< / N Alle Motoren ohne Getriebe N Kibler mit Wasser /
200 / 3 T
3 /
/| § B0
700 V4
//Mﬁe/’ V4 /E/'?;/g/’
g 00 200 300 400 500 600 700 6800 S00 g 200 40 600 800 1000
Motorgewich? in kg Motorleistung in PS
Abb. 33. Motorgewichte. Abb. 34, Kiihlergewicht.
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Abb. 35 a—Db. Baugewicht des Fliigels. a) Metallbauart. b) Holzbauart.
@ Flugzeugmuster mit einer Bruchsicherheit im A-Fall = 9, @ Flugzeugmuster mit einer
Bruchsicherheit im A-Fall == 6, ® Flugzeugmuster mit einer Bruchsicherheit im A-Fall = 4,
(¥ bedeutet Eindecker, die iibrigen Punkte sind Doppeldecker.

— Zufiillung. Andererseits ist dem Flugzeugkonstrukteur das Problem
meist in der Weise gestellt, daB die Zufiillung durch den Verwendungszweck
und das Triebwerksgewicht durch die Auswahl des Motors gegeben sind,
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64 III. Zahlenwerte.

Tabelle 6.

w8

Verwendungszweck Typ Motortyp E =]
NPS

Verkehr 1930 Focke-Wulf F 19a, Ente, freitr. Hochd., 4 Flg. \ 2 Siemens | 220
,, 1929 de Havilland D 75a, Hochd., 6 Flg. | Lynx 220 |
1930 | BEW M24b, froitr. Hochd,, 10 Flg. | Hornet | 5%

,, 1930 fk, (ﬂ;kers F 13, 4fr;irtlr.»r'l‘£fd., 6_Flg. }Junkers L5 2§O

5 1925 Dornier Merkur, Hochd., 12 Flg. I BMW 600
» 1929 Caproni Ca 101, Hochd., versp. \‘ 3 Lynx 660 |
ye 1930 Farman F 300, verstr. Hochd., 10 Flg. | 3 Salmson 6901

" Post 1920 | Heinkel He 10, Schwimmer, halbfreitr. Tiefd. | BMW 600
Verkehr 1929 Burnelli CB 3, Hochd., 20 Flg. ‘ 2 Curtiss | 1250

., 1930 | Savoia S 63, Seeflzg., Hochd. ' 2 Isotta | 1000
T 1930 ‘ FokkerFIi(, Hochd., ﬁfeitr., 22 Flg. B 3 Gnome | 1350
'y ’f92—6w“ Dornier Superwal b, Flﬁ;boot Hochd. 1‘ 4 1900

., 1928 Rohrbach Romar, Flugboot, 16 Fig. | 3 BMW | 1920

- ,, 1929 - J;;k;: G 38, Mltgéilrd:ifreltr. ) ‘ 4 Junkefs. 12500
,» 1929 Dornier X, Flugboot, freitr., Hochd. | 12 Curtiss ‘ 7500‘
Jagdeinsitzer 1929 Curtius XP 6, versp. Doppeld. | Curtiss i 625 |
s 1927 | Bristol ‘Bulldog, versp. Doppeld. | Bristol : 450}
Jagdzweisitzer 1930 \’ Bréguet 27, versp. Doppeld. | Hispano- ‘ 500\
I Suiza “ i

*,Aufklarungsfilzg o | Savoia S 67, freitr. Hochd. ‘ Isotta | 750

4sitz. 1930 } |
[

| 2 Hispano- | 1000
Suiza |

Aufklirungsflzg., | Flygindustri K 30 L, freitr. Tiefd. 3 Junkers \ 840
4sitz. 1927 - i {
Bombenflzg., 4sitz. 1929l Vickers Y?irginia X, versp. Doppeld. \ 2 Napier | 1000 11000

’ 6sitz. 1925} Farman Supergoliath, versp. Doppeld. ‘ 4 Farman | 2000
Sport 1930 } Morane-Saulnier 180 | Salmson | 40

., 1929 1 Darmstadt D18 | Siddeley | 100

,, 1930 | Klemm L 25E Argus | 80
., 1930 ~ de Havilland DH 80 de Havilland| 108
., 1929 ~ Blériot Spad 92 Hispano < 230

,, 1927 Heinkel HD 35 “Mercedes | 120

_ Segelflug 1929 - Aachen M I = 7‘ —
, 1929 Darmstadt IT = =
' 1929 Grunau Schlesierland — —
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Gewichtstabelle.
& 5 naaa ne W
gg gg Riist %égé éé‘éé e
P | Gt | QR CHIGE) L SERTE
m: | NPS|F \N r to rto | Ggto G, to
160 | 164 |16 | 7,5 | 6500 | 1,17 | 0,41 | 0,76 | 047 | 0,40 | 1,86
282 | L72 | 61 | 7,9 380 | LO | 0,39 | 061 | 0,68 | 0,64 | 1,60
430 | 2,88 | 67 | 55 | 2000 | 163 | 0,62 | L0l | 1,25 | 0,77 | 1,55
470 | 3,00 | 64 |10,7 | 7300 | 148 | 051 | 0,97 | 1,52 | 1,02 | 1,49
;7@,27 361 | 58 | 60 | 2100 | 225 094 | 1,31 | 136 | 0,60 | 1,64
| 55 3,60 | 655| 55 | 2000 | 215 | 115 | 1,00 | 1,45 | 0,67 | 1,38
66 | 420 | 635 61 | 2350 | 2,40 | L,03 | 137 | 180 | 0,75 | 1,49
60,9 | 4,70 | 77,3 | 80 | 4800 | 254 | 092 | 162 | 216 | 093 | 1,52
| 117 59 | 50 | 47 | 1150 | 3,87 | 1,55 | 232 | 2,03 | 053 | 164
7105 740 | T1 | 74 | 3900 | 520 | L44 | 3,76 | 2,20 | 0,42 | 2,03
103 9,00 | 87 | 6,7 | 3900 | 545 | 1,656 | 3,80 | 3,55 | 0,65 | 1,73
137 12,00 | 88 | 63 | 3500 | 7.6 | 2,41 | 5,14 | 4,45 | 0,59 | 1,75
170 19,00 [112 | 9,9 | 11000 | 10,57 | 2,77 | 7,8 | 843 | 0,80 | 70
1290 27,00 | 93 |10,8 | 11000 | 14,8 | 3,60 | 11,2 | 12,2 | 0,83 | 1,71
486 | 49,00 1101 | 6,5 | 4300 | 28,00 | 9,13 | 18,9 | 21,00 | 0,75 | 1,62
| 234 1,36 | 58 | 2,2 280 | 0,95 | 062 | 033 | 041 | 042 | 1,32
285 147 | 52 | 33 | 570 0,90 | 053 | 037 | 0,57 0,63 1,33
493 | 22 | 45 44 | 870 | 15 | 02| 078 | 0,70 | 047 | 1,55
69 | 40 | 58 | 53 | 1600 | 2,6 | 1,09| 15 | 1,4 | 054 | 1,60
88 446 | 51 | 45 | 1000 | 3,25 | 1,40 | 1,85 | 1,21 | 0,37 | 1,70
99 7,51 | 76 | 8,9 | 6000 | 432 | 1,50 | 2,82 | 3,19 | 0,74 | 1,61
204 | 7,99 | 39 | 80 | 2500 | 4,38 | 1,44 2,94 | 361 | 0,82 | 158
266 | 11,6 | 4 | 58 | 1300 | 7,1 | 3,30 | 3,8 45 | 0,63 | 1,48
13,2 | 0,43 | 32,5 10,7 | 3700 | 0,30 | 0,10 | 0,20 | 0,12 | 0,40 | 1,95
121 056 | 46 | 5,6 | 1500 | 032 | 0,16 | 016 | 024 | 0,75 | 1,40
150 | 065 43 | 81 | 2800 | 032 | 0,16 | 016 | 0,33 | 1,01 | 1,32
20,6 | 086 | 42 | 79 | 2600 | 052 0,18 | 034 | 0,26 | 0,50 | 1,96
244 | 1,07 | 4 | 46 930 | 0,85 | 0,36 | 049 | 0,22 | 0,26 | 1,84
324 | 1,03 32 | 86 | 2400 | 0,78 | 0,33 | 045 | 025 | 0,32 | 1,77
170 [ o188 11 | — | — | ou8] — | — | 0,70 [059 ] —
168 | 0218 13  — — | 0l48| — | — | 070 021 | —
230 | 0320 14 | — | —  0180| — | — | 0,140/ 0,78 | —

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I.
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und dafl nun das Gesamtgewicht zu bestimmen ist ; man nennt den Teil des
Gewichtes, der durch die Arbeit des Flugzeugkonstrukteurs bestimmt ist,
das Flugwerkbaugewicht; das Riistgewicht setzt sich zusammen aus

diesem Flugwerkbaugewicht,
dem Triebwerksgewicht und
dem Gewicht der Ausriistung.
Tabelle 6 enthalt fiir einige be-
kannte Flugzeuge die Kon-
struktions- und Gewichts-
grofien ; diese Angaben kénnen
als Richtschnur fiir Abschét-
zungen dienen. Einzelheiten
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Abb. 36. Rumpfgewicht.
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Abb. 37. Gewicht des Fahrwerks.

fiir alle erscheinenden Flugzeuge enthalten die Jahrbiicher, in denen
man auch die neusten Daten findet. Die Grundlagen fiir Tabelle 6
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Abb. 39. Gewicht des Steuerwerks
(Steuerorgane und Leitwerk).

sind dem Taschenbuch der Luftflotten 1931 von Langsdorff
entnommen; dort sind aber nur Riistgewicht und Zufiillung angegeben;
daher muBten zur Berechnung des Flugwerkbaugewichts Triebswerks-
und Ausriistungsgewicht abgeschéitzt werden. Durch das Schwanken

5
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der Angaben, besonders beziiglich des Motorgewichtes, sowie durch die
Verwendung von Mittelwerten ist hier eine gewisse Unsicherheit unver-
meidbar; doch wird es viel mehr auf Mittelwerte als auf Genauigkeit
der Werte fir das einzelne Flugzeug 300

ankommen. Das mittlere Gewicht von
Einzelteilen, sowie die Schwankung vg’m o
EN
LY
60 ?
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Abb. 40. Gewicht von Luftschrauben. Abb. 41. Gewicht der Betriebsstoffanlage.

der Einzelangaben um die Mittelwerte ist aus den Abb. 33 bis 43 zu
ersehen; wir danken diese Abbildungen Herrn Dr. Herb von der DVL;
sie stimmen im allgemeinen recht gut mit den Zahlenangaben aus der
Kriegszeit iiberein. Ein auffallender Umstand ist die geringe Abhéngigkeit

Tabelle 7. Vergleich einiger Militdrflugzeuge 1918 und 19321

Motor- Lei- |

dauer- _ | Flachen- _ | Bau- Ge-
Verwendungs- Jah 'Icei- Igugﬁl Fég‘-g la,sbte_ St‘ﬁﬂ?s zahl Sc(lllwin- Glrlipﬁel-
ahr | stung | flache 1 ung ig- ohe
zweck am wicht lastung o
Boden G kg G kg |@ (§)2
NPS| Fm? | G kg F m? N PS |F\N km/h km

Jagdeinsitzer | 1918 | 200 23 900 | 39,0 4,5 | 790 | 250 8,0
’s 1932 | 550 30 | 1500 | 50,0 2,7 365 | 350 | 12,0

Aufklirungs- | 1918 | 250 | 40 | 1420| 350 | 57 | 1140 | 190 | 6,0
flugzeug

. 1932 | 650 | 50 | 2500 | 50,0 | 3,85 | 745 | 260 | 80
Nachtbomber | 1918 | 1200 | 330 |14000 | 42,5 | 11,7 | 5900 | 130 | 45

i

’s 1932 | 1200 | 150 | 6500 | 43,0 5,4 1270 | 260 | 6,0

! Ich danke diese Tabelle Herrn Dipl.-Ing. A. Gilles vom Aerodynamischen
Institut, Aachen.

5*
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II1. Zahlenwerte.

des Fligelbaugewichtes von der Festigkeit; die Streuung der Einzel-
angaben verwischt diese Abhéngigkeit fast vollkommen.

§ 4. Fliigelkriifte.

Zirkulation. Die grundlegende Eigenschaft eines Fliigels ist die Ent-
stehung eines groBen Auftriebs bei kleinem Widerstand; die Flugtechnik

600
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wird dadurch moglich, dal ohne
groflen Energieaufwand eine
grole Kraft erzeugt wird, deren

%

[
S

%

/

Sporifugzeuge /

/o

Gewicht der Ausristung i kg
o
S

Ausrdstung in kg
§

7 5 ! / / .
100 /, i 2 7
Vj Z 7 3 7 7 72 0 w000 2000 3000 W00 5000
Anzah! der Fluggast-Sitze Fluggewicht in kg
a b
Abb. 42 a und b. Gewicht der Ausriistung.
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Abb. 43 a und b. Riistgewicht.

Richtung im wesentlichen senkrecht zur Bewegung verlduft. Die Theorie
schafft sich zunédchst fiir den Fliigel von unendlicher Spannweite
ein einfaches Bild in der Gestalt eines Wirbels, der sich mit einer
bestimmten Geschwindigkeit gegen die Luft bewegt. Dabei verstehen
wir unter einem Wirbel Luftteilchen, welche sich in drehender Bewegung



=]

§ 4. Fligelkrifte. 6

befinden. Solche Teilchen haben nach Grundgesetzen der Hydrody-
namik — den sog. Helmholtzschen Wirbelsitzen — die Eigen-
schaft, die Drehbewegung immer beizubehalten, solange keine Reibungs-
kraft zwischen den Luftteilchen wirkt. Von einer solchen Reibungskraft,
die nur in der Néhe fester Korper eine nennenswerte GrofBle erhalten
kann, mag aber die Theorie zundchst absehen. Wenn wir den festen
Korper, namlich den Fliigel, durch Wirbel
ersetzen, so tragen wir dem schon Rechnung,
daB dort befindliche Luftteilchen durch die
Reibung z. B. beim Anfahren des Fliigels in
drehende Bewegung versetzt werden konnten.
Nunmehr sehen wir die Wirbel als gegeben
an und folgern den Verlauf der Stromung
und die GroBe der auftretenden Krifte aus
den Grundgesetzen der Hydrodynamik, wonach
keine weiteren Wirbel entstehen und die
einmal wirbelnden Teilchen ihre Wirbel nicht
verlieren konnen. Zunidchst nehmen wir
wirbelnde Teilchen von kleiner Ausdehnung
um den Nullpunkt unseres ebenen Koordi-
natensystems an; dann ergibt sich durch
Zusammenfiigung der gleichméfligen Anstro-
mung (Abb. 44a) und der Rundfiihrung der
Luft in konzentrischen Kreisen um das Wirbel-
gebiet (,,zirkulatorische Strémung™, Abb. 44b)
eine Gesamtstrémung (Abb. 44c¢), welche in

grober Anniherung die Eigenschaften einer ADD e o Anstromung und
Fliigelstromung hat. Hier entsteht eine Kraft

senkrecht zur Anstrémrichtung und keine Kraft in dieser Richtung.
Man kann sich dies ohne Rechnung qualitativ auf zwei Weisen deutlich
machen:

1. Auf die Anstromung iiberlagert sich oberhalb des Wirbelgebietes
eine Bewegung in Richtung der Anstromung, so daB dort die Geschwindig-
keit erh6éht wird; unterhalb des Wirbelgebietes entsteht ebenso eine
Geschwindigkeitserniedrigung. Nach der Grundbeziehung zwischen
Druck und Geschwindigkeit, welche bei unseren Voraussetzungen unein-
geschrankt gilt, entsteht auf diese Weise Unterdruck oberhalb, Uber-
druck unterhalb des Wirbelgebietes. Die wirbeltragenden Teilchen erfahren
also einen , Auftrieb nach oben senkrecht zur Anstrémrichtung.
In der Anstrémrichtung ist alles symmetrisch, also keine Ursache fiir
eine Kraft vorhanden.

2. Nach den Grundgesetzen der Mechanik entsteht iberall da
eine Reaktionskraft, wo Impuls erzeugt oder verindert wird, und
zwar entgegengesetzt zu der Richtung der Impulsinderung. Die
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anstromende Fliissigkeit hat nun einen Impuls mit einer nach oben ge-
richteten Komponente, in der abstrémenden Luft ist diese Komponente
durch die Wirkung der Wirbel nach unten gewendet ; jedes Volumteil Luft
wird durch die Wirbelstromung aus einer nach oben gerichteten Strémung
nach unten abgelenkt. Um diese Impulsédnderung nach unten ausiiben zu
konnen, mull das Wirbelgebiet eine Reaktionskraft nach oben erfahren,
so wie etwa ein leichter in einem Wasserstrahl liegender Korper dadurch
schwebend gehalten wird, da Wasser an ihm abprallt und zuriick-
geworfen wird und dadurch eine Kraft entsteht, die der Schwere das
Gleichgewicht halten kann. Lord Rayleigh nennt dies einmal das
., Prinzip des Opfers”; wenn das Flugzeug nicht der Schwere gehorchen
und fallen will, so muB} es Luft opfern und statt seiner selbst nach unten
werfen. Auch bei dieser Auffassung ist das Fehlen einer Kraft in der
Strémungsrichtung aus der Symmetrie zu verstehen.

Unser Bild des angestromten Wirbelgebietes kann somit als roheste
Naherung fiir die Vorgiange am Fliigel dienen. Aus der Theorie der
reibungslosen Fliissigkeiten 148t sich leicht ableiten (vgl. 2. Band, Kap. IT,
§ 5), daB die Geschwindigkeit « in der zirkulatorischen Strémung
(Abb. 44b) nach auflen wie f} abnimmt; daher ist die GréfBe

I'=2naru (3,4)
eine von r unabhiangige Konstante; sie bedeutet das Integral der Ge-
schwindigkeit iiber einen beliebigen den Nullpunkt umschlieBenden
Kreis und ist das MaB fiir die Stdrke der zirkulatorischen Strémung.
Man nennt [I” die Zirkulation. Bezeichnet man noch die Anstrém-
geschwindigkeit in unendlicher Entfernung vom Wirbel mit » und die
Luftdichte mit g, so ergibt die Auswertung des Impulssatzes fiir den

Auftrieb 4 der Gesamtstromung berechnet fiir die Breiteneinheit (Abb. 44 ¢)
die ,,Kutta-Joukowskische Gleichung:

A=pvl (3,)
oder, da wir 4 = ca% v? ¢ gesetzt haben (1,2)
2r
Ca = 7 (3,6)

Es sei noch hervorgehoben, dafl die Luft hierbei wie eine inkompressible
Fliissigkeit behandelt und nicht ihre Zusammendriickbarkeit fiir die
Krifte verantwortlich gemacht wird.

Einfachste ebene Stromung um ein Fliigelprofil. Offenbar reicht dies
rohe Bild nicht aus, um die praktisch notwendigen Zahlenwerte zu
liefern, da die Zirkulation ganz unbestimmt bleibt. Man kann aber
auf derselben physikalischen Basis von der einfachen kreissymmetrischen
Zirkulationsstrémung aus zu komplizierteren Strémungsformen, die
Wirbelgebiete umschlieBen, gelangen (s.2. Band, Kap.III). Soerhilt man
auch Stromungen um fligelférmige Gebiete, deren charakteristischer



§ 4. Flugelkrafte. 71

Zug das zugespitzte Hinterende ist. Unter den Stromungen um
soleche Gebiete, bei Annahme verschiedener Werte der Zirkulation, ist
eine dadurch ausgezeichnet, daf sie am spitzen Ende tangential ver-
lauft und eine Umstromung dieses Endes, welche hohe (theoretisch
unendliche) Geschwindigkeit erfordern wiirde, vermeidet. Diese Stromung
und die dazugehorige Zirkulation sehen wir als die wirkliche an und
erhalten dadurch einen bestimmten Zusammenhang zwischen Zirkulation,
Anstréomgeschwindigkeit, Fligelform und Anstellwinkel (o).

100 Die auf Grund dieser einfachen
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Abb. 45. Druckverteilung an einem Abb. 46. Bezeichnungen.
Fliigelprofil.

sprochen werden mulf}, treten nur am hintersten Teil des Fligels auf.
Die Druckverteilung, die auBler fiir aerodynamische Fragen auch fiir die
Beurteilung der Fligelfestigkeit wesentlich ist, fiir einen mittleren
Anstellwinkel zeigt Abb. 45 2.

Der Zusammenhang zwischen Luftkraft und Fligelform ist jedoch
nicht so gegeben, dal unmittelbar die physikalisch meBbaren GroBen

1 Betz, A., Untersuchung einer Joukowskischen Tragfliche. Z. Flugtechn.
Motorluftsch. Bd. 6 (1915) 8. 173. — Carafoli, E., Confrontation de la théorie
des ailes sustentatrice avec l'expérience, Verh. 3. intern. Kongr. techn. Mech.,
Stockholm Bd. 1 S. 366.

2 Es ist eine besondere Eigenschaft der Profile mit Kantenwinkel Null am
Hinterende (wozu die Joukowski-Profile gehéren), daB der Druck am Ende nicht
wieder den Wert ¢, wie am Vorderende, erreicht. Dieser Druck entsteht immer
am Staupunkt, wo die Geschwindigkeit Null wird; dies muB8 nun der Fall sein,
wenn Ober- und Unterseite unter endlichem Winkel zusammenstoBen, da die Rich-
tung einer endlichen Geschwindigkeit an dieser Stelle ganz unbestimmt bleiben
wiirde. Ist aber — durch Verschwinden des Kantenwinkels — die Richtung dort
eine bestimmte, so braucht die Geschwindigkeit nicht Null zu sein; der hintere
Staupunkt fallt weg. Dies kommt natiirlich auch bei den Rechnungen mit kon-
former Abbildung klar heraus.
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verbunden wiren; man mul sich bei den theoretischen Rechnungen
vielmehr der Methode der konformen Abbildung bedienen (Abb. 46),
welche die geometrische Form eines Profils mit der Lage (§) und dem
Durchmesser (D) eines Kreises verbindet, der nur als mathematische
Hilfskonstruktion auftritt. In der Formel fir die Luftkraft um ein
solches Fligelprofil:
I'=2a D wvsin («+p)

oder

ta=datsin(@+p) o6 =0 (3,7)

treten daher zwei Parameter D und f§ auf, deren geometrischer Sinn
von Profil zu Profil verschieden sein kann. Diesen zwei Parametern
entsprechen ja bei der geometrischen Charakterisierung des Profils
sehr viele Parameter und es gibt keine allgemeine Vorschrift, um D
und B aus diesen zu berechnen. Die Berechnung wird nur dann voll-
standig klar, wenn wir eines der im 2. Band, Kap. IV, behandelten Profile
mit bestimmter Abbildungsfunktion vor uns haben, und nur Messungen
an solchen geben einen Anhalt fiir die Tragweite der Theorie?.

Vor allen anderen Profilen zeichnen sich durch geometrische Einfach-
heit die Joukowskischen aus; sie sind vollkommen charakterisiert
durch zwei Parameter, als welche wir am besten die Wélbung und die
Dicke wihlen (Abb. 46).

Unter der Wélbung wollen wir — fiir alle Profile — das Verhéltnis
der Pfeithéhe f der Profilmittellinie zur Profiltiefe ¢, unter der Dicke
das Verhiltnis der maximalen Profildicke ¢ zur Profiltiefe ¢ verstehen;

. . . . D . . é
dann sind die Beziehungen zwischen -, und § einerseits und - und );

t
andererseits (wie im 2. Band gezeigt wird) ndherungsweise:

%=%<Vr+<—2ti)2+2%> und cosﬁ:ﬁf (3,8)

Hierbei ist es wesentlich, daBl der Anstellwinkel « in (3,7) nicht, wie wir
sonst aus praktischen Griinden pflegen, von der Bitangente an die
Fliigeldruckseite aus gerechnet wird, sondern von der Verbindungslinie
zwischen der hinteren Spitze und dem vordersten Profilpunkt aus
(Abb. 46).

An einer groen Serie von Joukowski-Profilen sind systematische
Messungen? in Gottingen durchgefithrt worden; ihre Ergebnisse kénnen
wir mit den Formeln (3,8) vergleichen. Dabei bestatigt sich recht gut
die Unabhéngigkeit des Nullauftriebswinkels  von der Dicke;
auch der Verlauf von § in Abhingigkeit von der Wolbung wird (bis

1 Toussaint, A. et K. Carafoli, Theorie et tracés des profils d’ailes sus-
tentatrices. Paris 1928.
2 Messungen an Joukowski-Profilen. Gétt. Erg. Bd. 3 8. 59 u. Bd. 4 S.67.
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auf einen MeBpunkt bei der grofiten gemessenen Wolbung) gut durch die
Formel wiedergegeben (Abb. 47). Die Grofle It) und mit ihr nach (3,7)

C,

der Wert d\dé‘ = c,, erweist
sich als in 1. Ndherung
nur von der Dicke ab-
hingig, gleichfalls in Uber-
einstimmung mit (3,8) ; der
Verlauf mit der Dicke und
der numerische Wert
werden aber durch (3,8)
keineswegs wiedergegeben,
so daB die theoretische
Darstellung noch nicht
befriedigen kann (Abb. 48).

Profilsystematik. Wir
konnen von hier aus be-
reits einen Blick auf all-
gemeinere Fligelprofilfor-
men werfen und fragen,
inwieweit die an Jou-
kowski-Profilen gefun-
denen Eigenschaften allge-
meinere Giiltigkeit haben.
Eine allgemeine Systema-
tik der Profile ist schon
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Abb. 47. Nullauftriebswinkel, theoretisch und experi-

mentell, in Abhéngigkeit von der Wélbung. ----- Theo-

retische Kurve fiir Joukowski-Profile. Experimen-

telle Werte fiir 7 Profile verschiedener Dicke (T) AT1%

% 12 % 021 %. Experimentelle Werte fiir N. A.C. A.-
Profile verschiedener Wolbungs~feillage. 1 in 50 % ¢
2in 40% ¢t 3in 30% ¢.

Ofters versucht worden, wobei meist ein

bestimmtes engumgrenztes und ziemlich homogenes Versuchsmaterial
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grofen Skepsis gegen-
iber den verschiedenen
Messungen.  Verglei-
chende Versuche! zeigten,
verschiedenen Anstalten

der Dicke. 1. Theoretische Kurve filr Jouk o wski - Profile.
2. Experimentelle Kurve fiir Joukowski-Profile.
3. Experimentelle Werte fiir N. A. C. A.-Profile.
o Ungewdlbtes Profil.

daB die Abweichungen der Mefergebnisse in
unter gleichen Bedingungen nicht allzu gro

sind, wenigstens nicht im Bereich normaler Anstellwinkel. Man mul

1 Jurieff, J. N. u. N. P. Lessnikowa, Aerodynamische Untersuchungen.

ZAHJ Nr. 33 S. 68.
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wohl auBler solchen versuchstechnischen Diskrepanzen auch sehr groBe
wirkliche Einfliisse kleiner Profilinderungen vermuten, durch welche eine
iibersichtliche, praktisch brauchbare Profilsystematik einstweilen unmég-
lich wird. Beim heutigen Stand der Versuchstechnik kénnen wir noch
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Abb. 49a und b. Systematik der Fliigelprofile. a) Joukowski-Profile. Charakteristisch
der Kantenwinkel. Null am Hinterende. b) N. A.C. A.-Profile. Es bedeutet z. B. 4312
Wolbung 40% in Entfernung 30% der Tiefe von der Vorderkante, Dicke 12%.

relativ am sichersten Schliisse aus der systematischen Versuchsreihe
N.A.C.A! ziehen, bei welcher in gesetzméaBiger Weise Wolbung, Dicke
und Lage der maximalen Wélbung variiert wurden. Die Ergebnisse
der Messungen hinsichtlich # und ¢;, sind in Abb. 47 und 48 eingetragen;
sie bestdtigen in praktisch geniigender Weise den Verlauf der Grole
(die aerodynamisch nicht sehr wichtig ist) und die Unabhingigkeit der
GroBe ¢ von der Wolbung, ferner ist auch hier der numerische Wert

1 Jacobs, E. N.and M. Pinkerton, Tests of N. A. C. A.-airfoils in the variable-
density wind tunnel. N. A. C. A. Techn. Notes 1931/32 Nr. 385, 391, 392, 401, 404.
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von ¢, erheblich kleiner als der theoretischel. Abb. 49 soll einen Ein-
blick in die Systematik der Profile geben, die in Abb. 47 und 48 ver-
wendet sind ; sie enthélt nur Beispiele, nicht etwa alle verwendeten Profile.

Weitere Gesichtspunkte. Um nun zu einem tieferen Verstindnis der
Fligelkrifte und zu einer besseren Systematik vorzudringen, miissen
wir unser Idealbild durch Beriicksichtigung bisher vernachlassigter
Umsténde zu einem wirklichkeitstreuerem Bild umgestalten. Vor allem
sind es drei Richtungen, in denen uns die Erfahrung zum Ausbau zwingt:

1. Unser Idealbild war zweidimensional; d. h. wir nahmen an, daf
um jeden Fliigelquerschnitt dieselbe Strémung mit denselben Kraften
auftritt; die Erfahrung widerlegt diese Annahme und zeigt eine starke
Abhéngigkeit der c,-Werte bei gleichem Anstellwinkel von der Spann-
weite. Wir miissen also zunédchst unser Bild des Wirbelfadens auf eine
endliche Tragfldche ibertragen.

2. Unser Idealbild ergab keinen Wlderstand die Erfahrung zeigt
in der Tat unter gewissen Umsténden einen im Vergleich zum Auftrieb
sehr kleinen Widerstand (c, € ¢,); aber in anderen Bereichen ist der
‘Widerstand sehr bedeutend und in keinem Fall ist er bei aerodynamischen
Rechnungen ganz zu vernachléssigen.

3. Das Stromungsbild der Zirkulationstheorie stellt die wirklichen
Vorgénge nur in einem engen Anstellwinkelbereich ndherungsweise dar;
der Auftrieb kann aber erfahrungsgeméfB nicht tiber einen vom Profil
und den Versuchsbedingungen abhéngigen Maximalwert steigen, ohne
dal eine vollkommene Umgestaltung des Stromungsverlaufs eintritt;
auch ein entsprechender Maximalwert negativen Auftriebs ist vorhanden.
AuBerhalb eines Anstellwinkelbereichs von etwa — 10° bis -} 15° fehlt
ein einfaches, brauchbares Bild fir den Stromungsverlauf, das zur
Krifteberechnung dienen kénnte.

Wir verfolgen nunmehr die drei bezeichneten Wege:

Endlicher Tragfliigel. Bei Beriicksichtigung der endlichen Fliigel-
spannweite (b) hingen Stromungsbild und Luftkrifte von einem weiteren
Parameter, nimlich dem ,,Seitenverhiltnis®, ab; darunter versteht

man bei einem rechteckigen Tragfliigel das Verhéltnis Spairllrfvffelte <%>,
bei allgemeinem Tragfliigelumril und bei Mehrdeckeranordnungen von

der gesamten Fligelfliche ' und der grofiten Spannweite b das Flachen-
verhéltnis {; Dieser EinfluBl wird von der Theorie heute in praktisch

befriedigender Weise erfafit. Die Zirkulationstheorie fiir endliche Spann-
weite wurde schon von Lanchester angebahnt und von Prandtl
konsequent durchgefiihrt, so daB der Einflull des ,,Seitenverhéltnisses*
und der Mehrdeckeranordnung heute aus den Werten fiir den unendlich

1 Bei den Abb. 47 und 48 ist die theoretische Korrektur wegen der endlichen
Spannweite des Modells nach S.78 schon angebracht.
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breiten Fliigel in praktisch geniigender Ubereinstimmung mit der Wirk-
lichkeit berechnet werden kann.

Die Prandtlsche Tragfliigeltheorie! geht hervor aus dem geometri-
schen Satz der Wirbeltheorie, wonach kein Wirbel in einer Fliissigkeit
beginnen oder enden kann; er mufl entweder in sich geschlossen sein
oder an einer Wand (oder freien Oberfliche) enden. Wenn wir also einen
Fligel ersetzen durch einen ,,Wirbelfaden, d.i. durch Teilchen, die
linear aneinandergereiht die Spannweite iiberdecken und sich drehen,
wodurch eine Zirkulation und somit ein Auftrieb entsteht, so kénnen wir
nicht diesen Wirbelfaden an den seitlichen Fliigelenden aufhéren lassen.
Der Wirbelfaden muf} sich von dort aus in die Fliissigkeit hinein fort-
setzen und kann das natiirlich nur in den vom Flugzeug durchstrichenen
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Abb. 50. Hufeisenwirbel. Abb. 51. Druckausgleich um die Fliigelenden.

Luftraum hinein, also nach hinten; es entsteht ein hufeisenférmiges
Gebilde (Abb. 50). Auch diese Wirbelentstehung kénnen wir uns an-
schaulich vorstellen, wenn wir an den Uberdruck unter und den Unter-
druck iiber dem Fliigel denken (Abb. 51). Diese kénnen sich innerhalb
des Fliigels nicht ausgleichen, wohl aber iiber die Enden hinweg; so
entsteht eine zirkulatorische Strémung um eine senkrecht zur Spann-
weite nach hinten gerichtete Achse; die Teilchen, welche in dieser Achse
liegen und am Fliigel in Drehung versetzt werden, 16sen sich aber infolge
der allgemeinen Stromung vom Fliigel los und werden samt ihrem Wirbel
nach hinten getragen. So verlingert sich der Wirbel stindig nach hinten;
am Fliigel bleibt der ,,gebundene Wirbel®, der Mittelteil des Huf-
eisens, festsitzen; nach hinten wandern stindig die ,,freien Wirbel,
Das Stromungsbild und die Krifte werden dadurch verandert:

1. Der Druckausgleich vermindert den Auftrieb, so dafl zum gleichen
Anstellwinkel bei kleiner Spannweite kleinere c¢,-Werte gehéren miissen
als bei groller Spannweite.

2. Zur stindigen Neuerzeugung der freien Wirbel bedarf es einer
Energie, die der Fliigel bei seiner Bewegung erarbeiten muB, also erfihrt
er einen Widerstand.

In einer etwas anderen Form kann man denselben Sachverhalt
folgendermaflen aussprechen: Die Zirkulation um die Seitenwirbel des

1 L. Pr;ndtl, Tragfliigeltheorie I u. II. Gottinger Akademie 1918 S. 451
u. 1919 S. 107. — Abgedruckt in: L. Prandt] u. A. Betz, Vier Abhandlungen
zur Hydrodynamik und Aerodynamik, Gottingen 1927.
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Hufeisens erzeugt diiberall zwischen diesen eine abwérts gerichtete
Stromung, auch am Fligel selbst; diese habe dort die Geschwindigkeit w,
die natiirlich im allgemeinen von Punkt zu Punkt verschieden sein kann.
Infolge dieser Zusatzgeschwindigkeit erfolgt die Anstrémung (V) nicht
(Abb. 52) wirklich in der Richtung entgegen der Fluggeschwindigkeit
(Anstromungsrichtung im Unendlichen), sondern etwas von oben. Der
Luftkraftvektor (R) liegt aber senkrecht zur wirklichen Anblasrichtung,
also senkrecht zur Resultierenden V aus » und w; er erhilt somit eine
Komponente in Richtung von v, also eine Widerstandskomponente (W),
und der Auftrieb (4) wird etwas vermindert. Man nennt den so ent-
stehenden Widerstand, der von der endlichen Spannweite herriihrt und
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Abb. 52, Fligelkrifte bei Beriicksichtigung des Abb. 53. Wirbel bei ungleichmiiBiger
Abwindes der Seitenwirbel. Verteilung des F{}uftriebs iiber den
Ugel.

nichts mit direkter Reibungswirkung zu tun hat, den ,induzierten
Widerstand®; der Ausdruck rithrt von der Analogie der Vorginge
mit der gegenseitigen Beeinflussung von elektrischen Stromen her.
Immer noch ist unser Bild zu eng, um praktisch voll zu befriedigen.
Wir haben bisher den gebundenen Wirbel als konstant tiber die ganze
Spannweite verlaufend angesehen, einer gleichméBigen Auftriebsver-
teilung entsprechend. Diese Annahme konnen wir aufgeben; an jeder
Stelle des Fliigels kann sich ein Teil der Wirbelung loslosen, die wirbel-
tragenden Teilchen kénnen frei werden und mit der Strémung nach hinten
wandern; es ergibt sich dann ein Bild mehrerer ineinandersteckender
Hufeisenwirbel, das in der Grenze zu einem Band von losgelosten Wirbeln
wird (Abb. 53). Der Auftrieb ist an jeder Stelle des Fliigels der Zirkulation
des dort vorhandenen gebundenen Wirbels proportional (3,5), der Auf-
trieb nimmt also von innen nach auflen an jeder Stelle um soviel ab,
als der Stdrke der dort abgehenden freien Wirbel entspricht. Von
der Verteilung der freien Wirbel aber hingt GréB8e und Verteilung der
Abwirtsgeschwindigkeit w und somit auch die GréBle des induzierten
Widerstandes ab. Der induzierte Widerstand wird also durch
die Auftriebsverteilung bestimmt und kann nur bei gegebener
Auftriebsverteilung exakt berechnet werden. Die Auftriebsverteilung
hingt von der Formgebung, Einstellung und Tiefe der verschiedenen
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Fliigelschnitte lings der Spannweite ab; eine fiir alle Anstellwinkel
gleiche Auftriebsverteilung wird erreicht, wenn man bei konstanter
Form und Einstellung nur die Tiefe variiert, also eine passende Umrif3-
form wahlt. Die Theorie zeigt, dal der kleinste induzierte Widerstand —
bei gegebenem Gesamtauftrieb und gegebener Spannweite — auftritt,
wenn der Auftrieb elliptisch verteilt ist (Abb. 54); dabei ist die Abwérts-
geschwindigkeit w iiber die ganze Spannweite konstant.

Die Auftriebsverteilung kennen wir nun im allgemeinen nicht; ihre
Berechnung ist sehr schwer; zum Glick zeigt sich, da8 die Unterschiede
des induzierten Widerstandes nicht grofl sind, wenn nur der Gesamt-
auftrieb und die Spannweite dieselben sind. Rechnung und Messung?

zeigen, dall bei demselben Seitenverhiltnis b£2 der rechteckige Fliigel

nur 5% mehr an induziertem Widerstand hervorbringt als der Fliigel
mit elliptischem UmriB3, und daB auch beim dreieckigen Fligel die Ab-
weichung nicht iiber 12% geht. Man kann also prak-

re,S‘pmee/'fe—a]‘ tisch immer die fiir elliptische Auftriebsverteilung
v/ J‘,Eyi;__‘ giiltige Formel verwenden:
S | 4 Lo X

W;=——5 oder c¢,;= - ¢, 37 (3,9

A: I 7 q b?
Anstellwinke]l und Auftriebsbeiwert sind dabei durch

Abb. 54. Elliptische die Formel verkniipft
Auftriebsverteilung. 1 F

%= to + —Cq 5 (3,10)
wobei o, den Anstellwinkel bedeutet, der bei unendlicher Spannweite
(Seitenverhaltnis 0) zu ¢, gehort.

Wieweit diese Formeln mit Modellversuchen iibereinstimmen, ist
im 2. Band, Kap. V gezeigt. Formel (3,9) stellt eine Parabel im Polardia-
gramm dar, die zur Beurteilung der aerodynamischen Eigenschaften eines
Fliigels unentbehrlich ist. Die Formeln (3,9) und (3,10) kénnen vor allem
auch zur Umrechnung von einem Seitenverhaltnis (1) auf das andere (2)
verwendet werden in der Form

S A
N 1

Man kann diese Formeln in der Praxis ohne Bedenken anwenden; sie
haben sich in allen Fillen als genau genug erwiesen und koénnen viele
Modellversuche ersparen.

Mehrdecker. Auch Mehrdeckeranordnungen kann man auf Grund
der Tragfligeltheorie berechnen. Der Gedankengang ist derselbe wie bei
Eindeckern; man ersetzt die Fliigel durch Wirbelfdden, die sich ent-
sprechend der Auftriebsverteilung vom Fliigel loslésen und nach hinten

1 bﬁ;e;s;chungen itber den EinfluBl des Fliigelumrisses. Gott. Erg. Bd. 1 8. 63.
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hufeisenformig fortsetzen. Jedes Fliigelelement steht unter Einwirkung
des gesamten Strémungsfeldes, wird also bei Mehrdeckern nicht nur
von den Wirbeln des eigenen, sondern auch von den Wirbeln der anderen
Fliigel beeinfluBt. Man hat die Strémung an jedem Fliigelelement,
daraus die Kraft auf das Element und durch Integration die gesamte
Luftkraft zu berechnen. Das Problem ist im allgemeinen kompliziert;
die Stromung und die Kréfte hingen auler von den Abmessungen des
Mehrdeckers noch von der Auftriebsverteilung auf die verschiedenen
Fliigel und von der Auftriebs-

. 5 10 ==
verteilung lings der Spann-
weite der einzelnen Fliigel ab. \\3\ i
Analog zum Eindecker 99 K\\ ~ o4
ergeben sich beim Mehrdecker e
die Formeln N D]

4 o/
wmzak o || '5/\%' iijlv
~

45

47— 2
und . F ey "
o= 0o +_n'c"ﬁ (3,14) I// e /‘-_g.r; P~
wobei a, wie oben in (3,10), o I i
den zu ¢, beim unendlich 1%
breiten Eindecker gehérigen 45 7w, W o 7
Anstellwinkel bedeutet und » T

einen von den geometrischen b 50, Beiworte SO R hor Abbiidung 15t
Anordnungen und der Auf- als » zu lesen.)
triebsverteilung abhéngigen

Parameter. Die Spannweite b eines Mehrdeckers ist dabei immer die
Spannweite des breitesten Fliigels, gleichgiiltig ob dies der Oberfliigel
oder ein Unterfliigel ist. Auch hier gibt es wie beim Eindecker gewisse
optimale Anordnungen und Lastverteilungen ; und auch hier zeigt sich wie
beim Eindecker, daB der Beiwert des induzierten Widerstandes bei gege-

benem Auftrieb in 1. Ndherung nur vom Seitenverhaltnis % und von den

Verhiltnissen der Spannweiten der einzelnen Fliigel zueinander und zu
ihrem gegenseitigen Abstand abhingt; alle anderen Einfliisse sind von
2. Ordnung, solange nicht allzu grofie Abweichungen von den optimalen
Verhiltnissen auftreten.

Bezeichnen wir die Spannweiten von Ober- und Unterfligel des
Doppeldeckers mit b, und b,, ihren gegenseitigen Abstand mit &,
so ergeben die Rechnungen von Prandtl fiir » die in Abb. 55 eingezeich-

.. b . .
neten Werte; dabei ist noch y = Ebg' Diese Werte sind berechnet unter
0

der Voraussetzung, daB der Auftrieb iiber die einzelnen Fliigel elliptisch
und so auf die beiden Fliigel verteilt ist, dal der induzierte Widerstand
méglichst klein wird. Versuche zeigen gute Ubereinstimmung mit diesen
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Rechnungen bei ¢,,;, dagegen systematisch einen etwas gréferen Wert
von o — . Die Abweichung wird durch die verfeinerte Theorie von
Prandtl-Bose erfafitl.

Das Verhiltnis 4 des Unterfliigelauftriebs 4, zum Gesamtauftrieb 4
in diesem optimalen Fall ist gleichfalls in Abb. 55 eingetragen. Nach der
Tragfliigeltheorie hingt x» nicht von der Staffelung ab und von der
Schrankung nur insoweit, als sie die Verteilung des Auftriebs auf die
beiden Fligel bestimmt; indes ist auch dieser Effekt nicht sehr groB
und man kann die x-Werte der Abb. 55 immer benutzen, wenn man
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Abb. 56. Lastverteilung auf Doppeldecker bei gleicher Spannweite der beiden Fliigel.

einigermaBen in der Nihe des dazugehorigen A-Wertes bleibt. Dies kann
durch Schrinkung oder Flichenverteilung erreicht werden, wenn auch
nur in einem bestimmten Anstellwinkelbereich; denn die Lastverteilung
héngt vom Anstellwinkel ab. Versuchswerte fiir b, = b,,, die einen Anhalt
dafiir geben kénnen, wie man nidherungsweise eine optimale Lastver-
teilung erreichen kann, gibt Abb. 562, Feinere Durchfithrungen der
Tragfliigeltheorie, welche im 2. Band, Kap. VIL, § 7, ausfiihrlich besprochen
sind, ergeben fiir die Lastverteilung theoretische Werte, die befriedigend
mit den Versuchswerten iibereinstimmen.

Profilwiderstand. Die Zirkulationstheorie gibt somit den EinfluB
verschiedener Anordnung des tragenden Systems gut wieder; da sie
aber den Tragfliigel durch eine tragende Linie (Wirbelfaden) ersetzt, kann
sie die individuellen Eigenschaften von Fliigelprofilen nicht klarmachen;
und dies wird auch nicht von den rechnerisch sehr komplizierten Erweite-
rungen geleistet, bei denen flichenhafte oder korperliche Anordnung

1 Bose, N. u. L. Prandtl, Beitrige zur Aerodynamik des Doppeldeckers.
Z. angew. Math. Mech. Bd. 7 (1927) S. 1.

2 Montgomery Knight and R.W.Noyes, Windtunnel pressure distribution
tests on a series of biplane wing models. N. A. C. A. Techn. Notes Nr. 310, 325, 330.
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der Wirbelfaden angenommen wird. Ein weiteres Eindringen ist nur
durch tieferes Verstindnis des Widerstandsmechanismus moglich.
Wir bezeichnen denjenigen Teil eines Fliigelwiderstandes, der nicht als
induzierter Widerstand durch die Auftriebsverteilung hervorgerufen
wird, als den Profilwiderstand; dieser erweist sich als in hohem MaB
abhéngig von der individuellen Profilgestalt. Der Beiwert c,,, ist am
kleinsten bei kleinen c,-Werten und wichst im allgemeinen langsam bei
wachsendem Absolutwert von c¢,.

Zunéchst sollen einige Diagramme die empirischen Ergebnisse dariiber
darstellen ; wir kniipfen dabeian dieselben systematischen Mef3reihen an wie
oben. Abb. 57 gibt die Werte (c, ,,,;) des Auftriebsbeiwertes an, bei denen
der kleinste Profilwiderstand auftritt; als Abszisse dient dabei die Dicke;

100
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Abb, 57. Auftriebsbeiwerte ¢, opt 2 welchen der Minimalwiderstand gehort, in Abhiingig-
keit von der Dicke (Bedeutung der Zahlen s. Abb. 49).

05

die Zahlwerte, welche an den einzelnen Kurven angegeben sind, stellen
Woilbung und Lage des grofiten Wolbungspfeiles dar (s. Abb. 49); die
Abnahme des Wertes von ¢,,,; mit abnehmender Wolbung ist selbst-
verstdndlich; ein symmetrisches Profil muf} ja bei ¢, = 0 seinen kleinsten
Widerstandswert haben. Die Abnahme von ¢,,,; mit wachsender Dicke
kann wohl auch als allgemeingiiltig angesehen werden.

Auch die Minimalwerte des Profilwiderstandes zeigen nach Abb. 58
eine systematische Abhangigkeit von Wolbung und Dicke. Die amerika-
nischen Messungen' im Gebiet méafliger Wolbung stimmen mit Got-
tinger Messungen? an Joukowski-Profilen (die in Abb. 58 nicht ein-
getragen sind) geniigend iiberein, russische Messungen3 zeigen eine
groflere Abhangigkeit von der Dicke. Die in Abb. 58 eingetragenen
Messungen an Joukowski-Profilen stirkerer Wolbung zeigen, dafl der
Widerstand solcher Profile verhaltnismaBig grof3 ist.

Nur mit groBler Vorsicht kann man allgemeine Aussagen iiber die
Abhéngigkeit des Profilwiderstandes vom Anstellwinkel oder vom

1 Jacobs u. Pinkerton: Zit. a. S. 74. ‘

2 Gott. Erg.: Zit. a. S.72.
3 Glass, Techn. d. Luftflotte, Mosk. Nr. 1.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 6
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Auftriebsbeiwert machen. In 1. Niherung kann man den Profilwider-
stand im Bereich der gewdhnlichen Fluganstellwinkel als konstant

908
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Abb. 58. Minimalwerte des Profilwiderstandes, in Abhanglgkelt von der Dicke (Bedeutung
der Zahlen s. Abb, 49).

ansehen; doch gilt diese Annahme nur in einem engen Bereich. Die
N.A.C.A.-Messungen® lassen eine allgemeine Aussage iiber die Ab-
125 hingigkeit des Profil-
/ widerstandes vom Auf-

trieb zu, die in Abb. 59
niedergelegt ist ; iiber die
v 4 | Allgemeingiiltigkeit die-
ser Werte 148t sich schwer
07 / ein Urteil gewinnen; die
in Abb. 59 -eingezeich-

100

a0, ° n'ete mittlere Kurve 148t
g " / sich durch eine Formel
/ v 4308 f."’ p~ (€a— 6‘“”’{)? leid-

A a2 ich gut darstellen; jeden-

426 / N va4se_ | falls hort jede Sicherheit
/?/ x 8309 eines solchen Wertes im

o x : ::1212 Bereich des Auftriebs-

M maximums und kleiner,

0 925 450 a7 100 125 aber negativer c,-Werte
(caCapyy)—> auf; nur bei Anstell-

Abb. 59. Profilwiderstand in Abh#ngigkeit vom Auftrieb . . .
4 €y = € — Cpp min (Bedeutung der Zahlens. Abb.49). winkeln, fiir welche die

Zirkulationstheorie als
gute Niherung zu verwenden ist, kann Abb. 59 gebraucht werden.

! Higgins, J., The prediction of airfoil characteristics. N, A. C. A. 312;
1929 S.149. — Jacobs, E. N. u. Pinkerton: Zit. a. S. 74.
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Theorie des Widerstandes. Um die Erscheinungen des Profilwider-
standes und deren Riickwirkungen auf den Auftrieb verstehen zu
konnen, miissen wir uns einige Grundbegriffe der Hydrodynamik, die
im 2. Band ausfithrlich auseinandergesetzt sind, kurz vor Augen halten:
Der Widerstand eines Korpers in einer Fliissigkeit, soweit er nicht wie
der induzierte Widerstand als Folge des Auftriebes aufgefallt werden
kann, entsteht durch die Zahigkeit (oder innere Reibung). Uber die
Wirkungsweise der Zihigkeit und die damit zusammenhingende Ahnlich-
keitsregel s. S. 6. In Stromungen von Luft und Wasser sind die
durch Zahigkeit hervorgerufenen Krifte in der Regel sehr klein gegeniiber
den hydrostatischen Druckkriften und den Tréagheitskriften, die fiir
sich allein keinen Widerstand hervorrufen; aber in der unmittelbaren
Néahe fester Korper mull die Reibung entscheidende Bedeutung haben.
Es gibt ndmlich kein Gleiten der Fliissigkeit an einer festen Berandung;
die anliegende Fliissigkeit haftet fest an der Wand; die Strémungs-
geschwindigkeit mufl in der Ndhe der Wand von ihrem Wert in der
ungestérten Stromung auf den Wert Null herabsinken. Dies wird durch
die innere Reibung erzwungen, die deshalb an diesen Stellen eine mit
den Triagheits- und Druckkréiften vergleichbare Kraft hervorrufen mufl;

da die Zahigkeitsspannung nach (1,6) 7 = [u(jfz ist und p sehr klein ist,

mul 3}5, das Geschwindigkeitsgefille an der Wand, entsprechend grof3

sein; das bedeutet aber, daBl die Geschwindigkeit von auflen nach der
Wand zu rasch fallen muf3; daher ist die Schicht an der Wand, in welcher
die Reibungskréifte von Bedeutung sind, entsprechend schmal. Man
bezeichnet sie nach Prandtl als die ,,Grenzschicht®. Man kann
nun die Vorgéinge mit guter Naherung dadurch darsteilen, daB man die
Gesamtstromung in zwei Teile teilt:

1. die als reibungslos anzusehende Strémung auBerhalb der Grenz-
schicht, welche den Druckverlauf bestimmt;

2. die Grenzschichtstrémung, welche durch die Zahigkeit beherrscht
wird, auf welche aber der Druck als duBlere durch die AuBenstrémung
bestimmte Kraft einwirkt.

Diese Unabhingigkeit des hydrostatischen Druckes von der Strémung
innerhalb der Grenzschicht ist die wichtigste Folgerung aus der Annahme,
daB die Zihigkeitskonstante klein, die Grenzschicht also schmal sei.

Zu den durch die Zahigkeit nicht verdnderten hydrostatischen Druck-
kriften kommen nun die Schubspannungen hinzu, welche infolge der
Zihigkeit an der Wand. angreifen; ihre Resultierende bezeichnet man als
die ,,Oberflichenreibung®; sie 1afit sich in einfachen Fillen, wie z. B.
an einer ebenen Platte, unter den vereinfachenden Annahmen der Grenz-
schichtentheorie berechnen (s.2.Band, VIII. Kap., § 6). Aber die Ergebnisse
dieser Rechnung geniigen noch nicht, nm den Profilwiderstand eines Fliigels

6*
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und seine Wirkungen zu verstehen. Hierzu sind noch zwei weitere
Begriffe wesentlich:

1. Die Fliissigkeitsteilchen verlieren in der Grenzschicht ihre kinetische
Energie, die durch die Reibung verzehrt wird; die Verdnderung des
Druckes stromabwirts in der Grenzschicht wird aber ausschlieBlich
durch die Strémung auBerhalb der Grenzschicht bestimmt. Fillt der
Druck stromabwirts, so wéchst die kinetische Energie der Stromung;
steigt aber der Druck stromabwirts, so muBl die kinetische Energie der
Strémung abnehmen, oder anders ausgedriickt: der Druck kann
stromabwédrts nur dadurch steigen, daBl die Stromung
kinetische Energie verliert. Diesist ja der Inhalt der Bernoulli-
schen Druckgleichung. In der Grenzschicht ist aber ein Teil der
kinetischen Energie, die durch Druckabfall gewonnen wurde, durch die
Reibung verzehrt; die Fliissigkeitsteilchen der Grenzschicht kommen
gegen den steigenden Druck nicht vorwiérts, werden vielmehr von Teilchen
die unter Wirkung des gréfleren Druckes. zuriickgedringt werden, vom
festen Korper weggedrangt und in die freie Stromung hinausgefiibrt.
Die Grenzschicht wird vom Koérper abgelost; die Teilchen, welche
in der reibenden Grenzschichtstrémung in Wirbelung versetzt werden,
tragen diese Wirbelung in den bisher wirbelfreien Raum der AuBen-
stromung hinaus, zerstéren so die einfachen Verhaltnisse, die der obigen
Theorie zugrunde gelegt sind, und transportieren Energie vom Korper
weg in das Kielwasser hinaus. Die Energie der so abgelosten Wirbel
muB durch die Arbeit des Korpers bei seiner Bewegung aufgebracht
werden, also einen Widerstand hervorrufen; man nennt diesen Teil des
Widerstandes den ,,Formwiderstand‘; er erscheint als eine Resul-
tierende der durch die Grenzschichtablosung verdnderten hydro-
statischen Druckkrafte auf den Kéorper.

Man kann auch experimentell den Formwiderstand von der Ober-
flichenreibung abtrennen: Miflt man nédmlich den hydrostatischen
Druck iiber die ganze Oberfliche eines Kérpers und bestimmt durch
Integration die Komponenten der Resultierenden in Richtung der
Anstromung und senkrecht dazu, so erhilt man den Formwiderstand
und den Auftrieb. MiBt man aber den Widerstand direkt, so erhilt
man eine groBere Kraft, wie bei der ersten Messung; denn auch die
Scherkrifte tragen dazu bei, und dieser Beitrag ist die Oberflichen-
reibung. Wieweit die Oberflichenreibung auch den Auftrieb beeinflussen
kann, wird unten erértert (S. 90).

2. Es gibt zwei Arten der Stréomung ziher Fliissigkeiten, laminare
und turbulente. Bei kleiner Reynoldsscher Zahl beherrscht die
innere Reibung das ganze Stromungsfeld; die Stromung erfolgt in
Schichten — laminar — und stationdr, d. h. an jeder Stelle der Strémung
bleibt die Geschwindigkeit dauernd dieselbe. Bei grofler Reynolds-
scher Zahl iiberwiegen die Tragheitskrafte gegeniiber den Reibungskriften ;
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die Stromung verlduft unregelmiBig, zeitlich verdnderlich — turbulent.
Der Ubergang von laminarer zu turbulenter Strémung ist bei allen
Formen der Flissigkeitsstromung beobachtet; meist erfolgt er pltzlich
bei einer ziemlich genau bestimmbaren Reynoldsschen Zahl von der
GroBenordnung 103,

Auch die Stromung innerhalb der Grenzschicht, deren Reynolds-
sche Zahl etwa durch Q{é (U Geschwindigkeit am #&uBleren Rand der

Grenzschicht, 6 Dicke der Grenzschicht, » kinematischer Zahigkeits-
koeffizient) gegeben ist, zeigt beide Arten. Wo die Grenzschicht beginnt,
ist § stets klein oder Null, die Reynoldssche Zahl steigt aber strom-
abwirts, da 0 wichst. Daher beginnt jede Grenzschicht in laminarer
Stromung ; bei groBer Geschwindigkeit oder bei geniigend gewachsenem o
wird aber die ,kritische Reynoldssche Zahl erreicht, bei welcher
die laminare Stromung in die turbulente umschligt; dies ist der Fall,

wenn v 1;6 ~ 3000. Eine turbulente Grenzschicht ist unregelmiBig

von Wirbeln durchsetzt; von ihr aus diffundieren Wirbel, die Energie
mit sich fiihren, stindig in die duBere Stromung hinaus. Diese Energie
wird erzeugt durch eine Schubspannung in der am Kérper anliegenden
Randschicht, also durch eine turbulente ,,Oberflichenreibung®,
welche im allgemeinen groBere Werte als die laminare Oberflichen-
reibung annimmt und der Berechnung — wie alle turbulenten Vorginge —
nur bei teilweiser Verwendung empirischer Ergebnisse und unsicherer
Annahmen zuginglich ist. Eine Ablosung der turbulenten Grenzschicht
tritt nicht so leicht wie bei der laminaren Grenzschicht auf; die kinetische
Energie der durchwirbelten Schicht ist groB genug, um einen nicht zu
schroffen Druckanstieg moglich zu machen. Wird freilich der Druck-
anstieg steil oder sind Ecken oder allzu starke Kriimmungen vorhanden,
so 16st sich auch die turbulente Grenzschicht vom Korper los; die tur-
bulente Durchmischung der Fliissigkeit mit wirbeltragenden Teilchen
aus der Grenzschicht erstreckt sich dann weit in die Fliissigkeit hinein
und man kann nicht mehr von einer schmalen ,,Grenzschicht reden.
Auch kann, wenn die turbulente Grenzschicht durch die Oberflichen-
reibung zu stark wichst, die Folgerung, daB die Grenzschicht die Druck-
krifte der reibungslosen Strémung nicht stort, nicht mehr gezogen werden ;
denn sie ist an die Schmalheit der Grenzschicht gebunden.

Von der Rauhigkeit der Wand hingen nach den allgemeinen Er-
fahrungen der Hydrodynamik der Verlauf einer laminaren Strémung, sowie
die kritische Reynoldssche Zahl nicht ab; dagegen wird der Verlauf
der turbulenten Stromung von der Rauhigkeit entscheidend bestimmt;
auch die turbulente Oberflichenreibung wichst stark mit der Rauhigkeit.
Diese Feststellung erfihrt nur bei kleiner Reynoldsscher Zahl eine
Einschrankung; dann kann ndmlich eine laminare,, Randschicht®,
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welche immer zwischen Wand und turbulenter Grenzschicht einen Uber-
gang schafft, die Rauhigkeiten tiberdecken.

Anders wie eine Rauhigkeit ist natiirlich eine Stérung an der Wand
zu werten, deren Abmessung von der GréBenordnung der Grenzschicht-
dicke ist — und diese ist
unter Umstédnden recht nied-
rig. Durch eine solche Stérung
wird natiirlich auch die lami-
nare Grenzschicht zerstort.
20k Anwendung auf Fliigel-

profile.  Alle Fliigelprofile

/_ ________ haben — ebenso wie alle
Strebenprofile und Luft-

N a80 N schiffkérper — eine Form,
——————————————— - die vorne abgerundet ist und
sich nach hinten langsam ver-

7 / jlingt. Bei Anstrémung unter
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kleinem Anstellwinkel ist die
40 40 M Strémung vorne stark kon-
Abb. 60. Druckverteilung um ein Fliigelprofil Vergent’ so day der Druck

p Lokaler Druck, ¢ Staudruck der Apstromung. vom St&upunk'ﬁ an stromab-
wirts rasch sinkt, hinten

langsam divergent, so daB der Druck nur sehr allmahlich ansteigt. Bei
wachsendem Anstellwinkel riickt der Staupunkt auf der Druckseite
nach hinten, der Punkt des Druckminimums, hinter dem die Strémung
divergent werden muf}, auf der Saug-
seite nach vorne. Abb. 60 zeigt als

Beispiel die gemessene Druckver-
T Plate teilung! bei 4 Anstellwinkeln; man
& sieht durch Vergleich deutlich die
Wanderung des Staupunkts (p = ¢)
Z— und des Druckminimums, sowie

Abb. 61. Grenzschichtentwicklung vom . . .
Staupunkt aus. 6 Grenzschichtdicke, die mit wachsendem Anstellwinkel

@ Bntfernung vors Staupunkt lings der oo ohsende Schroffheit des Druck-

anstiegs hinter dem Minimum. Die
einzelnen Ziige prigen sich je nach der Profilform schwicher oder
stirker aus.

Am Staupunkt beginnt mit endlicher Dicke eine laminare Grenz-
schicht, die sich aber nun anders entwickelt wie bei einer ebenen (un-
endlich diinnen) Platte. Die Verhéltnisse werden in Abb. 61 veranschau-
licht durch den gerechneten Verlauf von ¢ bei symmetrischem Anblasen

1 Messung der Druckverteilung an 3 Eindeckerflichen und an einem Doppel-
decker. Gott. Erg. Bd. 2:S. 43.
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einer Platte, einer abgerundeten und einer zugespitzten Vorderkante!.
Man sieht, daBl an der abgerundeten Kante die Grenzschicht auBer-
ordentlich rasch steigt, dafl die laminare Grenzschicht sich nicht so stark
in eine verdnderte Richtung fithren 148t, wie es in diesem Fall sein miiBte,
daBl sie nur eine langsame Richtungsinderung, wie bei zugespitzter
Vorderkante mitmacht. Beim Fliigel ist eine derartige Richtungs-
dnderung immer vorhanden, besonders wenn der Anstellwinkel nicht
ganz klein ist und der Staupunkt auf der Druckseite liegt. Man muB
also annehmen, daB die laminare Grenzschicht vom Staupunkt aus
rasch wichst und noch vor voller Umstromung des Fliigelkopfes in die
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Abb. 62. Oberflachenreibung und Widerstand von symmetrischen Profilen.

o Ruhiger Luftstrom, A kiinstlich erhdhte Turbulenz des Luftstroms.

I Laminare Grenzschicht, IT Ubergang, III turbulente Grenzschicht.
turbulente Strémung umschligt. Nur bei ganz kleinem Anstellwinkel
und dinnem Profil kann man erwarten, daB die laminare Oberflichen-
reibung maflgebend ist; sonst wird die ganze Oberflichenreibung nach

dem Gesetz der turbulenten Reibung gehen.

In Abb. 62 sind die berechneten und durch Messung gut bestétigten
Werte der Oberflichenreibung bei laminarer (I) und turbulenter (III)
Grenzschicht eingezeichnet, ferner die Werte in dem Ubergangsgebiet (IT),
in welchem die Grenzschicht vorne laminar ist und dann in die turbulente
Stromung umschligt. Das diinne symmetrische ohne Anstellwinkel
angeblasene Fligelprofil? zeigt Widerstandswerte, die kaum von denen
der Platte abweichen; bei kleiner Reynoldsscher Zahl scheint sogar
die laminare Grenzschichtstromung maBgebend zu sein; sonst iiberwiegt
die turbulente Stromung, wie es zu erwarten ist. Kin Formwiderstand
ist nicht bemerkbar. Beim dicken Profil dagegen entsprechen die gemes-
senen Werte nur einer turbulenten Grenzschicht und es stellt sich ein

1 Hansen, M., Die Geschwindigkeitsverteilung in der Grenzschicht an einer
eingetauchten Platte. Z. angew. Math. Mech. Bd. 8 (1928) S. 31.

2 John Stack, Tests in the variable-density wind tunnel to investigate
the effekts of scale and turbulence on airfoil charakteristics. N.A.C.A. Techn.
Note 1931 Nr. 364.
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fithlbarer Formwiderstand her, der von der Druckzerstérung im hinteren
Profilteil herriihrt. Auch in den Goéttinger Messungen (Abb. 63) an
diinnen Fliigelprofilen! sieht man nur bei den kleinsten Reynoldsschen
Zahlen, die gemessen wurden, eine im wesentlichen laminare Oberfléachen-
reibung und schon bei kleinen Anstellwinkeln — d.i. wenn die Grenz-
schicht um die Spitze herum mufl — iberwiegt die turbulente voll-
kommen. Auffallend ist, daB beim gleichen Anstellwinkel das dickere
Profil keinen meBbaren Formwiderstand zeigt, wohl aber das diinnere;
dies ist wohl darauf zuriickzufiithren, dal die Kriimmung an der Spitze
des letzteren sehr grof} ist
und daf} dort die turbu-
lente Grenzschicht von
~ vornherein  verhaltnis-
__}‘“=5r”° méfBig dick ist.

—— Die Stréomungsver -
héaltnisse um ein Fliigel-

7
2
—
[ —]
IR
o XEMZ/ =027 profil kénnen im Modell
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ganz andere sein als beim
wirklichen Fliigel, und
zwar aus mehreren Griin-
VY VT VT R 775 zge den:Infolgederkleineren

R—= Abmessungen mufl beim
Abb. 63. Widerstand diinner Profile bei kleinen : :
Anstellwinkeln (a). I, II, III s, Abb. 62. Modell die Grenzschicht

linger laminar bleiben,
wodurch die Oberflichenreibung kleiner bleibt als bei der wirklichen
Ausfithrung, aber andererseits die Ablosung frither erfolgt, also der
Formwiderstand erhéht wird. Es kommt aber als weiterer Umstand,
der die Ubertragung vom Modell auf die Wirklichkeit erschwert, hinzu,
daB die kritische Reynoldssche Zahl vom Turbulenzgrad der
Anstromung abhingt. Je turbulenter der Luftstrom, um so friiher
schligt die laminare Grenzschichtstrémung in die turbulente um; dadurch
werden die Oberflichenreibung und mittelbar der Formwiderstand ab-
héingig von einem schwer kontrollierbaren Umstand; die Turbulenz
verschiedener Versuchsanstalten ist verschieden; die Turbulenz der
Strémung um das fliegende Flugzeug ist verschieden, je nach der Boig-
keit des Windes. Die Unsicherheit, die dadurch in die numerischen
Angaben der Luftkrifte kommt, wird uns unten noch ofters begegnen;
der EinfluB auf den Profilwiderstand ist aus den Kurven der Abb. 62
zu sehen, die in einem kiinstlich turbulent gemachtem Luftstrom
gewonnen sind. Auch hier zeigt sich, daBl fast der ganze Profil-
widerstand beim diinnen Profil als Oberflachenreibung angesehen werden
muf.

1 Profilwiderstinde zweier diinner Profile bei verschiedenen Kennwerten.
Gott. Erg. Bd. 3 8. 87.
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Die aus Modellversuchen gewonnenen Werte des Profilwiderstandes
sind somit fiir die Praxis nicht verbindlich; eine Einsicht in die Gesetz-
méiBigkeiten, wie sie Abb. 62 vermittelt, kann aber wohl zu einer Ab-
schiatzung fihren. In fritheren Jahren wurde der Profilwiderstand meist
iiberschéitzt, weil man Modellversuchswerte von ¢, die bei kleinen Kenn-
werten gewonnen waren, verwandte; als Versuchsanstalten fiir gréBere
Reynoldssche Zahlen zur Verfiigung standen, fand man kleinere Wider-
standswerte. Auch an Luftschiffen ist beobachtet worden, dafl der
Widerstand wesentlich kleiner war, als man nach Modellversuch erwartet
hatte.

Will man die Oberflichenreibung eines wirklichen Fliigels der GroBen-
ordnung nach abschétzen, so nimmt man am besten turbulente Grenz-
schichtstromung an, bildet aus Fliigeltiefe £, Fluggeschwindigkeit v

und kinematischer Zahigkeit der Luft » die Reynoldssche Zahl 'v;

und entnimmt der Kurve III in Abb. 62 den entsprechenden Wert fiir
¢, Bei Profilen, die sich sehr langsam nach hinten verjingen, diirfte
dieser Wert mit ¢, i, zusammenfallen; bei dicken Profilen ist die Ver-
jingung oft schiirfer, daher der' Formwiderstand bedeutender; die Dicke
des Profils selbst ist nicht so mafigebend; wenn die Verjiingung klein
bleibt, kann auch der Formwiderstand klein gehalten werden. Die
GroBenordnung von ¢, i, die man durch solche Abschétzung erhalt,
st 0,01.

Ist das Profil unsymmetrisch oder wird es unsymmetrisch angestrémt,
so entwickelt sich die Grenzschicht oben und unten verschieden; bei
positivem Anstellwinkel wichst die Grenzschicht auf der Saugseite
rasch, so daB dort Abldsung eintritt; bei negativem Anstellwinkel tritt
die Ablosung an der Druckseite zuerst ein. Bei unsymmetrischem Profil
verliuft die Stromung am glattesten, also mit geringstem Formwider-
stand, bei einem méaBigen, positiven Anstellwinkel, dem das c4,p¢ in
Abb. 57 entspricht. Danach ist ohne weiteres verstindlich, daff mit
wachsender Wolbung ¢, ,; wachsen muB, und daB ¢, , , ; bei bestimmter
Wolbung um so kleiner ist, je grofler die Dicke, d. h. je kleiner die Wélbung
der Druckseite ist.

Die Druckseite des Fliugelprofils ist meist ungiinstiger gestaltet als
die Saugseite; daher tritt eine Ablosung auf der Druckseite und somit
eine Erhéhung des Profilwiderstandes meist schon bei Anstellwinkeln
ein, die nur wenig unter dem zu c,,,; gehorigen liegen. Nach (2,8a)
hat dies zur Folge, daB die Sturzfluggeschwindigkeit nicht zu grofl wird.
Um einen Profilwiderstand zu erreichen, der im Gebiete kleiner ¢, klein
bleibt, muB man die Grenzschichtablésung an der Druckseite erschweren
durch Wolbung der Druckseite nach unten und symmetrische Aus-
gestaltung des vorderen Fliigelteiles; dal dadurch der Profilwiderstand



90 I11. Zahlenwerte.

in diesem Bereich wirklich stark herabgedriickt werden kann?, zeigt
Abb. 64. Die Form der Flugzeugnase hat also groBen Einflufl auf die
Sturzfluggeschwindigkeit.

Mit wachsender Dicke und wachsender Wélbung bei gegebener Tiefe
wird die Divergenz der Stréomung im hinteren Teil des Fliigelprofils
immer stirker; die Ablésung der Grenzschicht tritt friiher ein, der Form-
widerstand wird gréBer, wie es Abb. 58 auch zeigt. Dieselben Umsténde

P begiinstigen auch gréBere Oberflichen-

reibung; denn die Oberfliche wird durch
L —— Woélbung und durch Dicke gegeniiber der

ebenen, diinnen Platte erhoht. Bezieht

e =~ man aber den Profilwiderstand nicht, wie

iiblich, auf die Tiefe, sondern auf die

8 I Dicke (Stirnfliche je Breiteneinheit), wie
16 = man es bei den symmetrischen Streben-
” profilen stets tut, so daB

/] ~ - _ w

12 e Chp = ﬁ, (3,15)
10l . so wird bei konstantem § mit wach-
’ 0 .. o1
98 / - sendem  die Oberfliche und somit die
T Oberfléchenreibung immer kleiner, aber

der Formwiderstand immer gréBer, so

o
= g&
RS
T —~—

l v daff sich ein Minimum ergibt (s. u.

92 K\\ Strebenprofile).
0 Beeinflussung des Aunftriebs durch den
\\_ A Profilwiderstand. Solange die Grenz-
i AN a schicht klein bleibt, solange man also
-04; 707 0 o0 mit der Grenzschichttheorie die Stré-
Gy —> mungsverhéltnisse einigermaflen richtig

Abb. 64, Einflug der Fligenase aul  erfagsen kann, findet eine Anderung der

hydrostatischen Drucke durch die Grenz-
schicht nicht statt. Soweit dies gilt, kann der Auftrieb nur durch die Schub-
spannungen vermindert werden; den Betrag dieser Minderung kann man
experimentell bestimmen, indem man vom direkt gemessenen Auftrieb eines
Profils denjenigen Auftrieb abzieht, der durch Integration iiber die be-
treffenden Komponenten der Druckkrifte erhalten wird. Aus derartigen
Messungen von Carafoli kann man abschétzen, dafl die Auftriebsvermin-
derung durch die Schubspannungen die Grofenordnung von etwa 5% hat2.

1 Hopf, L. u. H. Rossmann, Die Fliigelform und ihr Einfluf} auf die Fliigel-
krifte. T.B. Bd.1 8.9. — Munk, M. u. E. Hiickel, Systematische Messungen
an Fliigelprofilen. T. B. Bd. 1 8. 162.

2 Carafoli, E., Confrontation de la theorie des ailes sustentatrices avec
Pexperience. Verh. 3. intern. Kongr. techn. Mech., Stockholm Bd. 1 (1930) S. 366. —
Toussaint et Carafoli, Théorie et tracé des profiles d’ailes sustentatrices, Libr.
Chiron, Paris 1928.
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Bedeutender ist die Auftriebsverminderung durch Abreiflen der
(Grenzschicht, wodurch die Druckverteilung, vor allem an der hinteren
Saugseite, vollkommen verdndert wird. Diese Wirkung héngt innig mit
dem Formwiderstand zusammen, mufl daher um so grofer werden, je
groBer der Anstellwinkel ist.

Dies ist der Grund fiir die Abweichung des wirklichen %%—Wertes

von den theoretischen in Abb.48. Man kann versuchen, die Abweichung
quantitativ als Funktion des 74
Profilwiderstandes zu erfas-

sen; doch ist dies nicht ganz 72 Glatt u. VI —
befriedigend moglich, da zwei //VITE_::h_
Effekte — Schubspannungen 70 // =
und Formwiderstand — sich /,/ 7
z e

ibereinanderlagern.  Wie- 4¢ 77 =t
selsberger! hat Fliigel ver- // e - /
schiedener Rauhigkeit hin- To,ﬁ / e
sichtlich des Auftriebs und . / / % T
des Widerstandes bei kon- “g# 4/’ :
/
W7

stantem Anstellwinkel ver- / L4 v
INC - &

N
\

\

glichen und gefunden, dafl g4z
man durch Extrapolation auf ’ /
den Widerstand Null zu den ¢

T
theoretischen Auftriebswer- '
% M —
tender Abb. 48 kommen kann, -42; 77 22 .
wenigstens fiir die Auftriebs- Oy —> !

: Abb. 65. Polardiagramm bei verschiedener Rauhig-
werte oberhalb Caopt Die keit. I Druckseite rauh. I1 Saugseite rauh. I1I Beide

Einzelheiten des gleichen Vor- Seiten rauh. IV bis VI Lokale Rauhigkeit
. entsprechend Fliigelskizze.

gangs treten noch deutlicher

in einer weiteren Gottinger Versuchsreihe? hervor (Abb. 65), bei welcher
auch die Wirkung lokaler Rauhigkeiten untersucht wird. Am inter-
essantesten ist die Kurve IV. Bei kleinen Anstellwinkeln liegt der
Punkt, an welchem sich die laminare Grenzschicht ablésen muB, hinter
der rauhen Stelle; eine laminare Strémung wird aber durch Rauhigkeit
nicht beeinfluBt; infolgedessen kénnen fiir kleine Anstellwinkel Profil-
widerstand und Auftrieb nicht viel von den Werten fiir den glatten Fliigel
abweichen. Sobald aber, wie bei groBeren Anstellwinkeln, die Grenz-
schicht an der rauhen Stelle schon turbulent geworden ist, tritt eine
erhebliche Beeinflussung ein; die turbulente Grenzschicht wird schnell
groB, 16st sich schnell ab und ruft so eine Anderung in Druckverteilung
und Auftrieb hervor, die kaum unterschieden ist von derjenigen bei
‘mggeilsberger, C., Die wichtigsten Ergebnisse der Tragfliigeltheorie und
ihre Priifung durch den Versuch. In Kérmén-Levi-Citiva, Innsbrucker Vor-

trage, S.47. Berlin: Julius Springer 1924.
2 Rauhigkeitseinfliisse an Tragfliigeln. Gott. Erg. Bd. 3 8. 112.
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ganz rauher Saugseite. Die Druckseite spielt eine geringere Rolle bei
positiven Anstellwinkeln, da an ihr keine Ablosung auftritt; die Grenz-
schicht wichst dort auch nicht stark, so lange keine erhebliche Wélbung
auftritt, wird also vielleicht gar nicht turbulent.

20
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Der Zusammenhang zwischen der Ver-
L e mir'lderung von ¢, gegem:iber seinem theo-
P retischen Wert und ¢, ist von Woélbung
Ao und Dicke abhingig. Abb. 66 zeigt einige
experimentelle Werte fiir glatte Fliigel.
Betz und Lotz! haben auch versucht,
é.//"/:’-‘\ den Auftriebsverlust durch Annahme von
- N Quellen auf der hinteren Saugseite, deren
0 X Stromung sich der Zirkulationsstromung
\ iiberlagert, rechnerisch zu erfassen.
\ Auftriebsmaximum. Mit wachsendem
fogp N Anstellwinkel wichst der Profilwiderstand
-61, 2 2 und die Auftriebsverminderung wird stir-
oy —> " ker; schlieBlich wird die Druckverteilung
Abb. (‘fﬁriﬁ Cﬁr(j)&f‘iﬁ%ﬁzﬁgﬁ?“g so gestort, daB die Zirkulationstheorie auch
nicht ndherungsweise die Verhiltnisse
darstellt; es bildet sich keine einfache Zirkulationsstromung mehr aus,
sondern eine Stromung mit Totwasser oder wirbeldurchsetztem Ab-
stromraum (Abb. 67); bei dieser steht die Druckresultierende im wesent-
lichen senkrecht zur Sehne, so daB ein Auftrieb zwar vorhanden ist,
aber mit wachsendem Anstellwinkel ungefiahr wie cos o abnimmt. Alle

¢

—
=
D
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N
N \Y

Capresr Ca

1 Betz, A. u. J. Lotz, Verminderung des Auftriebs von Tragfliigeln durch
den Widerstand. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 21 (1932) 8. 277.
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Fligelprofile zeigen das Ansteigen von ¢, bis zu einem Maximalwert,
dann nach kleinem Gebiet schwer iiberblickbarer UnregelmiBigkeit den
Abfall (Abb. 68).

Der Wert von ¢, 5 €rweist sich als nicht nur von der Profilform,
sondern auch von der Reynoldsschen Zahl und von dem Turbulenz-
grad der anstromenden Luft abhingig; daher sind die Modellversuchs-
werte nur mit grofer Vorsicht als maBgebend anzusehen; die unter
gleichen Umsténden und bei ziemlich grolen Reynoldsschen Zahlen
ausgefitlhrten N.A.C.A.-Messungen!, welche der Abb. 69 zugrunde

4

121

|

4 T
46 \\
[ \
a0 /
Dy %
@ B 0L 30 &0 90
= 9 oo —>
Abb. 67. A Zirkulationsstromung. 13 Abgerissene Abb. 68. Verlauf des
Stromung. Auftriebsbeiwertes.

gelegt sind, zeigen auch kein sehr iibersichtliches Bild; das Wachsen
VON €4 max Mit der W6lbung und der GroBtwert bei einer mittleren,
mit wachsender Wolbung fallenden Dicke konnen wohl als allgemein-
giiltige Gesetze angesehen werden.

Die Abhingigkeit des ¢, pax von der Profilform, von der Reynolds-
schen Zahl und vom Turbulenzgrad der Anstrémung la8t sich nach
obigen Ausfiihrungen iiber Profilwiderstand wohl verstehen?; bestimmend
ist (Abb. 70) die relative Lage des Punktes 7', wo die laminare Grenz-
schicht in die turbulente Strémungsform umschligt, gegeniiber dem
Punkt S, wo sich die laminare Grenzschicht, falls sie noch nicht turbulent
geworden ist, von der Wand ablést. Bei kleinen und méBigen Anstell-
winkeln liegt 7' immer vor S; der Profilwiderstand rithrt von der tur-
bulenten Oberflichenreibung und einer allmahlichen Abloésung der
turbulenten Grenzschicht her. Der Punkt 7' liegt dann nach den Aus-
fiithrungen S.86 in der Ndhe der Vorderkante auf der Saugseite; er
riickt mit wachsendem Anstellwinkel, entsprechend dem geringen Zuriick-
riicken des Staupunktes auf der Druckseite, etwas aber nicht sehr viel
weiter nach vorne. Der Punkt § fillt ungefihr mit dem Druckminimum

1 Jacobs u. Pinkerton: Zit. a. S. 74.

2 K4rman, Th. v., Quelques problémes actuels de I'aerodynamique. Journés
internationale de laerorautique 1932.
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der Abb. 60 zusammen; er riickt mit wachsendem Anstellwinkel sehr
stark nach vorne und kann schlieflich den Punkt 7' iiberholen. Ist
dies aber der Fall, so reit die laminare Grenzschicht ab, ehe sie

16 turbulent wird; dadurch

p— wird die Zirkulations-

17 I stromung zerstort, der

é"—-s\,/\::—— N Auftrieb sinkt und ge-

16 {/ AN N horcht ganz anderen Ge-

¥ / //”’ \‘i\\\\ setzen. Bleibt T' dauernd

sULL s NN, | hinter 8, so bleibt die

// A7 §§ N>~ Zirkulationsstromung bis

T” I/ P R NN N84 zy heheren  Anstell-

@ ,;/ / \'\\23 winkeln erhalten; aber
ol 1] / N\ 2| schlieBlich wird die

/III U Druckverteilung an der

12l Saugseite auch durch die

,’ turbulente Grenzschicht

17 zerstort und ein Abreilen

tritt ein; dieser Prozel3

10 geht langsamer und all-

/ mihlicher vor sichl.
49, y 7 R Die relative Lage von

©
4— T und 8 hidngt von der

Abb. 69. Anftriebsmaximum in Abhéngigkeit von der 3 . :
Profilform (Bedeutung der Zahlen s. Abb. 49). Profilformstarkab > bei

diinnen Profilen scheint

allgemein S schneller nach vorne zu ricken als bei dicken, wo der
Druckanstieg hinter dem Minimum sanfter vor sich geht. Bei hochge-
s wolbten Profilen liegt auch im
allgemeinen (Abb. 69) ¢, p,x hoher

. @  als bei flachen, und die ¢,-a-Kurve
> /’f/_\ verlauft in der Umgebung des Maxi-
4

E mums sanfter.
Von der Reynoldsschen Zahl
/’/’\ hangt die Lage von § nicht ab;
Abb. 70. a) Ablésung der laminaren Grenz- T aber riickt mit wachsender Rey )
sobfte” ) Umachine ter minaren Gront 1101 d sscher Zahl nach vorne; denn
es gehort zu einem bestimmten

. .1
Wert der Zahl Bé’ und 6 nimmt mit wachsendem » nicht wie — ab,
V4 v

sondern langsamer. Nun kénnen zweierlei Fille eintreten:
a) Wenn mit wachsendem Anstellwinkel § einmal iiber 7' hinaus nach
vorne riickt, so tritt dies um so spéter ein, je grofler die Reynoldssche

1 Gruschwitz, E., Die turbulente Reibungsschicht in ebener Strémung bei
Druckabfall und Druckanstieg. Ing.-Arch. 1931/32 8. 321.
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Zahl ist; das Auftriebsmaximum wichst also mit wachsender Reynolds-
scher Zahl. Dies ist besonders der Fall bei Profilen maBiger Wolbung,
die im Modellversuch ein kleines ¢, . zeigen (Abb. 71, ausgezogene
Kurven).

b) Wenn T immer vor § liegt, wie bei hochgewdlbten Profilen, die im
Modell ein hohes c,, .y zeigen, so kommt die Zerstorung der Zirkulations-
stromung von der Dicke der turbulenten Grenzschicht und deren Ab-
l6sung her; diese wird aber gefordert, wenn 7T nach vorne riickt. Bei
solchen Profilen nimmt ¢, 1,4, mit wachsender Reynoldsscher Zahl ab.

So ergibt sich, daB die Unterschiede von Profil zu Profil im Wert
VON C4pax bei wachsender Reynoldsscher Zahl kleiner werden; der
Modellversuch also in die-

ser Hinsicht einen groBeren [ ot N
Profilunterschied vor- ] / /"
tduscht, als er in Wirk- 0 / /
. . . Ags > =
lichkeit auftritt. l 7\ [’ N //"\ // S~
Durch Rauhigkeit der "a{” / / / /
. . o4
TFliigelsaugseite kann der . / / /
Verlauf der c,-o-Kurve in = ° /
der Nahe des Maximums / k118000 /) h=ssaoo [ hes700000 /| R-=3550 000
stark beeinflufit werden. R R T AR R T B
Da durch Rauhigkeit die ) xo—
L. Abh. 71. EinfluB der Reynoldsschen Zahl und der
kritische R eynold ssche Rauhigkeit auf das Auftriebsmaximum?,

Zahl nicht verdndert wird,
kann man nicht etwa auf diese Weise die Grenzschicht friiher zur Tur-
bulenz zwingen und s0 ¢4,y heraufsetzen. Die Hauptwirkung besteht
in einer Anfachung und rascheren Ablosung der turbulenten Grenzschicht,
wodurch ¢, ;. stark herabgedriickt wird (Abb. 71, gestrichelte Kurven).
Bei der ersten Kurve der Abb. 71 spielt die Rauhigkeit keine Rolle,
da das Maximum vom Abreiflen einer laminaren, also durch Rauhigkeit
unbeeinfluBten Grenzschicht herriihrt. Daf die 3 anderen gestrichelten
Kurven dieser ersten beinahe gleich verlaufen, diirfte ein Zufall sein.
Wichtig fir die Beurteilung von Modellversuchen ist ferner die
Beobachtung, dafl der Turbulenzgrad der anstrémenden Luft sehr
stark auf den Punkt 7' wirkt; je turbulenter die Anstromung, um so
leichter schligt die laminare Grenzschicht in die turbulente Strémungs-
form um. Durch kiinstliche Stérungen kann man einen ruhigen Luft-
strom mehr oder weniger turbulent machen, dadurch verschiedene
Lagen von T erzwingen und verschiedene ¢, ,,x messen. Das Ergebnis
solcher Messungen in Pasadena zeigt Abb.72. Auf diese Weise kann
man die starke Verschiedenheit der ¢, ,,x-Werte in verschiedenen Wind-
kanilen befriedigend erkliren. Da im Fluge die Reynoldssche Zahl

1 Raﬁyr W Hooker, Tne aerodynamic characteristics of airfoils as affected
by surface roughness. N. A.C. A, Techn. Note 457 (1933).
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stets sehr grol} ist, mufl man wohl annehmen, dal} auch die Verschieden-
heit des ¢, pax von Profil zu Profil nicht so grof} ist, wie sie im Modell-
versuch erscheint.

Das Auftriebsmaximum ist, wie im vorigen Kapitel auseinander-
gesetzt, verbunden mit der kleinsten Geschwindigkeit, die das Flugzeug
erreichen kann, ohne zu fallen, und somit entscheidend fiir alle Probleme
des Starts, der Landung und der Geschwindigkeitsspanne. Die Ver-
mehrung von ¢, y.x ist daher ein praktisch hochst wichtiges Problem;

18 auch in den Fragen der Flugsicherheit, die
' in den folgenden Kapiteln behandelt werden,
16 . spielt es eine bedeutende Rolle. Man hat

daher nach Mittelngesucht, um den Wert von
Cq max Doch iiberdenhéchstendurch Pro-
filierung erreichbaren zu erhéhen?.

/

Q //

Verwendet man zu diesem Zweck sehr
hochgewdlbte Profile, so kann man Werte
VO Cymax PiS zZu 2,0 erreichen (z. B. Got-
tingen 557); aber der Profilwiderstand er-

AN

o hoht sich bei derartigen Profilen fiir alle
Auftriebe so wesentlich, daf3 eine praktische
98 v, ¥ 1507% Verwendung kaum moglich ist. Man muB

Abb. 72. ¢y mayx in Abhiingigkeit darum dem Profil nur fiir die kurzen Augen-
von der Reynoldsschen Zahl bei 3 3 ; Iy
versehiedonem Tarbglenseend Gos  Plicke, in welchen der hohe Auftrieb nétig

Luftstroms; a bis 4 wachsende jst, die Gestalt geben, welche den hohen
(Nach Kdrmdn: Zit.a. 8.93.)  Auftrieb liefert; im iibrigen mull es seine

normale Gestalt behalten. Solche veréinder-
lichen Profile sind z. B. von Schmeidler? gebaut worden. Man kann
dabei auch die Eigenschaft der geknickten Profile, wie sie durch
Ausschlag des Ruders gegen eine feste Flosse entstehen, ausniitzen,
daB sie besonders hohe Auftriebswerte geben, ohne dafl dabei ein allzu
grofler Anstellwinkel des Gesamtfliigels und des mit diesem verbundenen
Rumpfes nétig wire; man kann so z. B. den hinteren Fliigelteil gegen
den vorderen beweglich machen, entweder willkiirlich durch den Flug-
zeugfithrer oder mit Hilfe einer Feder durch die Fluggeschwindigkeit
selbst zu steuern. Auch Hilfsfliigel unter der Hinterkante, die im Normal-
flug im Winde stehen, beim Landen mit ihrer Nase an das Hinterende
des Fliigels stoBen und so wie Ruder wirken, leisten diesen Dienst. Eine
dhnliche Anordnung ist in Gottingen durchgemessen worden und in
Abb. 73 fir einen nicht extremen Fall dargestellt; dabei wird der

1 Zusammenfassende Darstellung: Haus, Fr., Portances élevées et profils
hypersustentateurs. L’aeronautique Bd. 13 (1931) S. 125 u. 205.

2 Schmeidler, W., Untersuchungen iiber Flugzeuge mit verdnderlichen
Flachen. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 22 (1931) S. 325.
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groBBe Auftrieb durch Klappen, die aus der Druckseite hervorragen,
erzeugt?.

Wirkungsvoller, wenn auch konstruktiv schwieriger ist die Veriande-
rung der Fligelfliache; die Vorschlige in dieser Hinsicht beziehen
sich ausschlieflich auf ein VergréBern der Tiefe; die Erhohung des
induzierten Widerstandes durch diese MaBnahme schadet ja in diesem Fall
nicht. Eine Kombination von Flichenvergroferung und Ausnutzung des
Rudereffektes stellt der er-

folgreiche Fowler-Fliigel i 4 -

dar, bei welchem aus der gp A

Hinterkante des Fliigels ein A 1200
Hilfsfliigel herausgefithrt %7 . Wk

und unter beliebigem Winkel ya'yi

gegen die Fliigelsehne ein- ~ Z /f V4

gestellt werden kann; man 4 ot

erreicht dabei nach Modell- /// /7& 0

versuchen c,-Werte bis 3,17. |?% / SR—

)
——
——

Hydrodynamisch inter- c"ﬂ - /| @fﬁ
essanter sind die Methoden / [ / a7
der Auftriebserh6hung, wel- g5 /
che durch Eingriff in die / /
gewohnliche Profilstromung 429
das Abreillen an der
Saugseite verhindern oder /95:00
wenigstens erschweren: -gzsi—+

Prandtl? hat auch fiir \ﬂ‘iﬂ”
diesen Fall den Gedanken %% gas gw a5 42 4z 430 4% GW 4us
verfolgt, da} man jede Po- . cf," -

. . Abb. 73. Auftriebserhéhung durch Klappe an der
tentialstromung auch gegen Druckseite.
steigenden Druck fiithren
kann, wenn man die Grenzschicht absaugt; Modellversuche haben
dabei ¢,-Werte bis zu 5,0 ergeben. Andererseits haben Seewald? und
Katzmayr? versucht, der Grenzschicht durch Hineinblasen von
Druckluft Energie zuzufithren und dabei ¢,-Werte bis 3,3 erreicht. Den
gleichen Zweck, der Grenzschicht durch Zufithrung von Stromungsenergie
das Anstrémen gegen steigenden Druck zu ermdglichen, verfolgt
die praktisch erfolgreichste Mallnahme zur Auftriebserhohung, der

1 Qruschwitz, E. u. O. Schrenk, Uber eine einfache Moglichkeit zur Auf-
triebserhhung von Tragfligeln. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 23 (1932) S. 597.

2 Schrenk, 0., Versuche mit einem Absaugfliigel. Z. Flugtechn. Motorluftsch.
Bd. 22 (1931) S. 259; Gott. Erg. Bd. 4 S. 74.

3 Seewald, F., Die Erhhung des Auftriebs durch Ausblasen von Druckluft
an der Saugseite eines Tragfliigels. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 15 (1927) 8. 350.

¢ Katzmayr, R., Disenfliigel. Ber. aeromech. Versuchsanst. Wien, Bd. 1,
1. Lief., 8. 57.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I, 7
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Schlitzfliigel von Handley-Page und Lachmann!. Durch den
Schlitz wird Luft von der Druckseite nach der Saugseite des Fliigels
25 geblasen und so die Ablosung vermieden.
Man kann den Schlitz an verschiedenen
Stellen des Fliigels anbringen ; so hat sich
20 z. B. ein Schlitz in der Mitte im Modell-
T P versuch als sehr wirkungsvoll erwiesen.
yd Praktisch verwendet wurden nur der
T” Schlitz nahe der Vorderkante, dessen
Wirkungsweise in Abb. 74 und 75 nach

englischen Messungen ibersichtlich dar-
gestellt ist, und der Schlitz vor dem
Querruder. Man kann in solchem Fall
l TAF3 die Wirkung auch als kiinstliche Kon-
b, & 1| vergierung der Strémung um das Profil

‘ an den Stellen, wo Abreifien droht, auf-
0 N R 4% fassen, also den kleinen Hilfsfliigel vor

Abb. 74. Schlitafligel Handley- dem Hauptfliigel als ein Analogon zum
Page. a) Schlitz geschlossen.

7:4

b) Sohlitz offen. Townend-Ring(s.u.) ansehen. Auch beim
( . | Camax |{Cq .
{ Cq max | Cw min p— (a—”> b'el Camax
| \
Profil RAF 15 o 1,04 \ 0,0094 | 110 | 11,6
Profil Clark Y c——— | 120 00108 110 | 110
|
Profil RAF 28 = %
mit Querruderschlitz o\ 2,10 10,0120 | 175 } 6.0
Profil USA 2415 mit L — =
Vorderschlitz und JQ\ 2,40 {0,0120 | 200 ‘ 4,0
Querruderschlitz ‘

Abb. 75. Handley-Page -Fliigel (Handley Page Bull. Okt. 1933).

Handley-Page-Fliigel tritt eine erhebliche Erhéhung des Profilwider-
standes auf, und zwar auch bei kleinen c,-Werten, wo ein kleiner Wider-
stand unbedingt verlangt werden mufB. Um diesen Nachteil zu vermeiden,

1 Handley Page Bulletin (monatlich). — Weick, E. Fred and Millard
J. Bamber, Wind-tunnel tests of a Clark-Y-Wing with a narrow auxiliary airfoil
in different positions. N. A.C. A. 428; 1932 8.537. — Lachmann, G., Das
unterteilte Flichenprofil. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 2 (1921) S. 164 — Prak-
tische Erfahrungen mit dem automatischen Spaltfliigel. Z. Flugtechn. Motorluftsch.
Bd. 21 (1930) S. 409. — Control beyond the stall. J. Roy. aeron. Soc. Bd. 36 (1932)
S.276. — Handley-Page, Vortrag i. d. Roy. aeron. Soc. 17. Febr. 1921. —
Betz, A.,, Wirkungsweise von unterteilten Fligelprofilen. Jb. wiss. Ges. Luftf.
1921 S. 23.
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bat Handley-Page verschlieBbare Schlitze gebaut; der richtige Erfolg
mit Ausschalbung jeder Widerstandserhohung hat sich aber erst ein-
gestellt, als man die Offnung und SchlieBung des Schlitzes automatisch
erfolgen lieB und dazu in hochst geistreicher Weise die Druckverteilung
um die angestromte Flugzeugnase selbst benutzte. Der Schlitz am
Querruder soll dort das Abreiffen vermeiden und das Querruder wirksam

14 A erhalten; auf die Bedeutung des
13 : hohen Auftriebsheiwertes speziell
im Gebiet der Querruder werden
wir unten (sechstes Kapitel) noch
ﬁ;—»\ ausfihrlicher einzugehen haben.
i N Als weiterer interessanter Ver-
R £’w 20 7 Nowe such, das Abreifien durch Energie-
I erhthung an den gefihrdeten Stel-
N !f lender Grenzschicht zu vermeiden,
N 14
K TN
: 1 \\
7 18 / Nl " tn
1 x é&
7/
\ y/ .
\ v
\ g 9
T
Ny 2
L. \{V’ ~7 \ NM&M
M T WG 0 W M - QY??&’M L7
L i . £0 w2
3,
\/ " -t
Moskou 3t Gitingen 420 NS
7 — 46
” i 73 Abb. 17, Belwerte der Normal
A ate Anbiarichbmge. kvaft ¢, und der Tangentialkraft op.

ist die Ausbildung der Fligelnase als Rotor zu erwihnen?, wodurch bei
hollandischen Messungen c¢,-Werte bis 2,4 erreicht wurden.

Auch an der Druckseite reift die Stromung ab wie an der Saug-
seite, und zwar beginnt dieser Prozefl meist schon bei positivem ¢, und
1t ¢, nicht unter ein Minimum von — 0,2 bis 0,4 sinken. Bei
streben- oder keulenférmiger Ausgestaltung der Nase kann man etwa —
0,6 erreichen?

Einige Diagramme. Abb. 76 bringt Werte fiir alle moglichen Anblase-
nchtungen?* dabei sind eine russische und eine Gottinger Messung

1 Uber den Binflu siner rotierenden Walze in einen Fliigel, Verslagen en Verh.
v. d. Rijks-Studiedecat voor de Luchtvsart, Amsterdam, Bd. 8 8. 47 u. Bd. 4 8. 1.

2 Profilmessungen bel negativen Anstellwinkeln. Gott. Erg. Bd. 3 8,76,

3 Messnngen eines Profils von 0 bis 360°% Gott, Erg. Bd. 3 8. 78. ~— Shir-
munoff, P. M., ZARJ Nr. 36 8. 20,

™
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nebeneinandergestellt ; man sieht eine ganze Reihe von feinen Einzelheiten
nicht nur der Werte, sondern auch der Differentialquotienten in beiden
MeBreihen hervortreten, was ihren nicht zufilligen Charakter beweist.
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Abb. 78a—d. Bekannte Fliigelprofile. a) 1. R =3,61 - 10° Uberdruck-Windkanal. 2. R =3,74 . 10
McCook Field. b) R = 3,66 10¢° Uberdruck-Windkanal. ¢) 1. R = 4,12 - 105 Gottingen.
2. R=3,77 . 10¢ Uberdruck-Windkanal. d) R =2.8 - 10¢ Langley Field, Propeller-Windkanal.

Abb. 77 enthilt die in (1,4) definierten Beiwerte der Normal- und der
Tangentialkraft (Komponenten der Luftkraft in der Sehnenrichtung
und senkrecht dazu); es besteht die Beziehung

Cp = Cq COS & + €y, SIN &

. (3,16)
€ = €y, COS oL — €, Sin «
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Abb. 78 zeigt einige der bekanntesten Fligelprofile und deren Polar-
diagramme nach Modellmessungen?.

§ 5. Schiidlicher Widerstand.

Schidlicher Widerstand wird jeder von nichttragenden Teilen des
Flugzeugs herrithrende Widerstand genannt. Es ist wohl die erste ein-
drucksvolle Erkenntnis der aerodynamischen Forschung gewesen, daB
dieser Widerstand bei schlanken, hinten zugespitzten Korpern bedeutend
Kkleiner ist als bei gedrungenen Kérpern von derselben Stirnfliche (Pro-
jektion auf die Ebene senkrecht Windrichtung). Die weitere Forschung
hat einen Teil dieses Effektes als Einflufl der Reynoldsschen Zahl
erkannt; die Geschichte dieser Entdeckung ist
interessant genug, um hier erwihnt zu werden:
Es fand sich zuerst eine Diskrepanz zwischen
den in Paris und in Goéttingen ermittelten & _L
Widerstandswerten einer Kugel, welche weit tiber
das sonst iibliche Ausmafl hinausging. Experi-
mentelle Fehler waren nicht nachzuweisen, der R
EinfluB der Reynoldsschen Zahl erwies sich in  Abb. 79. Widerstandsbei-

i X wert eines eckenlosen Kor-
den gemessenen Bereichen als zu klein, um den pers in Abhéngigkeit von

Widerspruch aufkliren zu koénnen. Erst als derReé?lg}i(}:gtsi%?n Zat
Prandtl den Bereich der Reynoldsschen Zahlen

bei seinen Messungen bedeutend erweiterte, fand er einen schmalen Be-
reich, in welchem der Einflu ausnehmend grofl war, grofl genug, um
die Diskrepanz zu beheben2. Abb.79 zeigt das qualitative Verhalten
eines jeden eckenlosen Widerstandskorpers; nach einem ziemlich weiten
Gebiete ungefihr konstanten Widerstandsbeiwertes findet sich eine
kritische Reynoldssche Zahl, bei der die Strémungsform umschligt
und ziemlich plotzlich ein bedeutend niedrigerer Wert des Widerstands-
beiwertes erscheint, der dann weiterhin einigermafBlen konstant bleibt.
Der Grund fiir das verschiedene Verhalten ist darin zu sehen, daf die
Grenzschicht nach den Ausfithrungen S. 85 laminar oder turbulent sein
kann. Die Oberflichenreibung ist groBer bei turbulenter Grenzschicht,
der Formwiderstand aber erheblich kleiner, so daB insbesondere bei
Korpern, wie eine Kugel, bei denen die laminare Grenzschicht sich bald
loslost, durch den Umschlag in die turbulente Stromung eine erhebliche
Ersparung an Widerstand erzielt wird. Der Umschlag wird nun (8. 95)

1 Louden, F. A., Collection of wind-tunnel data on commonly used wing-
sections. N. A. C. A. 331; 1929 S. 589. — Dort noch viele andere Profile, meist in
mehreren Kaniilen gemessen. — Weick, Fred E., Tests of four racing type air-
foils. N. A. C. A. Techn. Notes 1932 Nr. 317.

2 Prandtl, L., Der Luftwiderstand von Kugeln. Nachr. Ges. Wiss. Gottingen,
math.-phys. K1. 1914 8. 177. — Wieselsberger, C., Luftwiderstand von Kugeln.
Z. Flugtechn. Motorluftsch. 1914 S. 140; Physik. Z. Bd. 22 (1921) S. 323.
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erleichtert, wenn die
Anstromung Dbereits
stark turbulent ist;
da aber die Strémung
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Abb. 80. Widerstand einer Kugel in verschiedenen Ver- geradezu als MaB fir
suchsanstalten; a bis d die kiinstlich erzeugten Turbulenz- . .
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Abb. 81. Widerstand von Rotationskdérpern.
(Zit. aus Handbuch der Experimentalphysik, Bd. 7 S. 108.)

Luftstromes dienen. Abb. 80 zeigt nach v. Kdérmén! die Widerstands-
werte einer Kugel in verschiedenen Versuchsanstalten. An einer Kugel

1 Karmén, Th. v. Zit. a. S. 93.
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gelingt es auch unter Umsténden, durch eine Stérung an der Vorder-
seite, die Grenzschicht vor der Ablosungsstelle turbulent zu machen
und so die Ablésung zu vermeiden; Wieselsberger konnte so in
der Nahe der kritischen Reynoldsschen Zahl den Widerstand einer
Kugel durch einen an der vorderen Seite herumgeschlungenen Draht-
reif herunterdriicken. Zur genauen Abgrenzung der Tragweite dieses

700
Abb. 82, Widerstandsbeiwerte
N fiir einen Kreiszylinder.
\ (Nach Wieselsberger:
N Zit. a. S8.101; 8. a. Gott. Erg.
\ Bd. 2 8. 23.)
70
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Versuches gegeniiber den S. 91 besprochenen Rauhigkeitseinfliissen
konnten weitere Experimente interessant sein.

Beim Fliegen sind die Verhiltnisse wohl im allgemeinen #hnlicher
denen bei ruhiger Anstrémung des Modells; man muB also bei Flug-
zeugberechnungen mit den hoheren kritischen Reynoldsschen Zahlen
der Abb. 80 rechnen.

Bei ganz kleinen Reynoldsschen Zahlen kommen ganz andere Ein-
fliisse ins Spiel; die Stromung wird schlieBlich, ganz analog der laminaren
Strémung im Rohr, stationir und gehorcht der sog. Stokesschen und
verbesserten Oseenschen Formel.

Streben, Ballonkorper, Drihte. Die Abb. 81 und 82 geben fiir ver-
schiedene Formen und verschiedene Abmessungsverhéltnisse die c,-
Werte, bezogen auf die Stirnfliche f, und zwar fiir zylinderférmige und
fiir Rotationskorper, Abb. 83 die kritischen R-Werte fiir zylinderformige
Korper. Oft wird an Stelle der Reynoldsschen Zahl aus praktischen
Griinden der sog. , Kennwert“ E = v -l verwendet; wird » konstant

2
= (,143 E:L (entsprechend einer Temperatur von 139 gesetzt, die
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Geschwindigkeit in ISE und die Langenabmessung ! in mm gemessen sind,
50 besteht die Beziehung:
BE m

E=R-0,143-102%.10 = 0 s mm (3,17)
Abb. 83 ist nicht so ohne weiteres auf jede Strebenform zu iibertragen;
086
o6 =

{0 ~ @
Uma 2 \\\ 1:2

~ 12,32
1.3
0 10%  210% 3 4 5 6 7 8 9-10% 705

R —

Abb. 82a. Widerstand von zylindsrformigen Kérpern mit verschiedenem Seitenverhiltnis.

sie ist an Streben normaler, hinten zugespitzter Form mit verschiedener
Schlankheit gewonnen; beim Vergleich undhnlicher Formen hat wahr-

11.10% scheinlich die Lage des Hauptspants
9 einen ebenso bedeutenden Einfluf auf
die kritische Zahl wie die Schlankheit ;
9-10° nach vergleichenden Messungen! an
8.10% elliptischen und stromlinienférmigen
710" \ Koérpern erhoht sich die kritische Zahl
T sor0* \ bedeutend, wenn der Hauptspant
Fr \ nach hinten verlegt wird. Die Grenz-
5104 \ schicht wichst danach bei stirkerer
4904 Abrundung des Strebenkopfes so
Fop0—— rasch an (s. Abb. 61), daBl der Um-
20 \ schlagpunkt rascher nach vorne riickt
\\ . als der Ablésungspunkt, der mit

¢ ~< dem Hauptspant zusammenfillt.
o 3 5 s 5 Im Flugzeug kann der Streben-
Yy —> widerstand dadurch verandert sein,
AVD. 8. Koo Reynolssho Zablen  dag o Anstellung gogen den Luft-

(Nach Munk, M.: Luftwiderstands- : : L
messungen an Streben. T. B. Bd. 1 8. 85.) strom nicht so symmetrisch wie inden

bisher erwdhnten Versuchen ist.
Eine Drehung um die Strebenachse ruft natiirlich einen hier als Seiten-
kraft wirkenden Auftrieb hervor und einen mit dem Drehwinkel etwa
quadratisch vermehrten zusitzlichen Widerstand. Bei einer Neigung
der Strebe gegen die Luftstromrichtung wird hingegen der Widerstand

3 Hartsborn, A. 8., Wind tunnel tests of seven struts. R & M 1327; 1929/30
S. 635.
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nicht unbedeutend verringert; einesteils wird nédmlich dabei die Stirn-
fliche der Strebe kleiner, andernteils wird die Schlankheit groBer; die
Beriicksichtigung beider Umsténde kann zu einer richtigen Abschéitzung
des wirklichen Widerstandes fiihren.

Fir Drahte und Profildréhte sind die Gesetze dieselben wie fiir
Streben; Abb. 82 kann durch eine etwas genauere russische Messung!
an Dréhten erganzt werden (Abb. 84). Bei diesen Messungen wurde auch

16
14
Areiszylinder
10 \//
Githngen—1 % =467
48 2 = :5;00
o 3 v =400 a
HI—-I » =335 i [
46 Z =560 [P
M~ 383
0¥ J%g W -5
Tos (Y V2 =395
s ~=L
L ) 7 A
11705 .5;70" 7~lm" R— z~lml’* .9-1/0"
0 1700 200 300 7] mm_ 500

[%;mm——>

Abb. 84. Drahtwiderstand.

festgestellt, daBB der Widerstand von Seilen nicht fiihlbar héher ist als
der Widerstand von Dréhten gleichen Durchmessers; die Rauhigkeit der
Oberfliche scheint in diesem Fall fast reinen Formwiderstandes keine
Bedeutung zu haben. Abb. 84 enthilt auch Meflergebnisse an linsen-
formigen (also nicht strebendhnlichen) Profildrahten, die allerdings nur
die GroBenordnung sicher erkennen lassen?.

Tabelle 8. » Verhaltnis des Widerstandes des geneigten zum
Widerstand des ungeneigten Drahtes; Kreisquerschnitt.

«® ; 0 15 30 45 .60
% 1 09 0,7 0,5 0,2
cos o 1 i 0,97 0,86 0,71 0,5

Tabelle 8 zeigt den Einflul der Neigung von Drihten gegen die
Anblasrichtung nach Versuchen von Eiffel; man erkennt, da8 nicht
nur die mit cos o proportionale Stirnflichenverkleinerung wirksam ist,
sondern auch die Vergré8erung der Schlankheit, die bei stéarkerer Neigung

1 Jurieff, B. N. and N. P. Lessnikowa, Aerodynamical investigations,

Chapter IX. ZAHJ Bd. 33 (1928).
2 Gottinger Messungen nach K. Pohlhausen, T.B. Bd. 2 S.13.
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die kritische Zahl immer weiter herunterdriickt und so bei starker Neigung
den Wert der turbulenten Grenzschichtstromung erscheinen 1afit.

/7
a16 e
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Abb. 85 enthalt Werte
von ¢,, oberhalb der kri-
tischen Zahl in Abhéingig-
keit von der Schlankheit?!.
Dabeisind auch Géttinger
MeBwerte? eingetragen,
die an sehr kurzen Stre-

i}dﬂﬂ 2\\ / 4% ben (Hohe = g Tiefe) ge-

906 S gos  wonnen sind; sie zeigen
\——"‘""'?‘;u’%/ 7 T den starken Einflufl der
404 "’"ZZ s Seitenflichen auf den
a3y .

ae M,V- Wlderstapd. ‘

Der in Abb. 85 ein-
a Cw

g 5 - %70 3 20 getragene Wert Ji hat

Abb. 85. Strebenwiderstand und sein Verhéiltnis zur Be- folgende Bedeutung: Man

anspruchung. 1. N. A.C. A,, Techn. Notes 385. 2. R &
Nr. 1327. 3. Gétt. Erg. Bd. 1 8. 127,
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Abb. 86. Ballonkérperwiderstand und sein Verhélt-

nis zum Volumen (N.A.C.A. 2Rep. Nr. 394)

Bezugstliche f .

™ muB einen Draht (oder

eineaufZugbeanspruchte
Strebe) um so stirker
machen, je groBer die Bean-
spruchung ist; in jedem
Fall kann man bis zu einem
gegebenen Teil der Bruchlast
gehen. Die Querschnittsflache
eines solchen Drahtes ist also
eine durch die zulassige Bean-
spruchung in jedem Fall ge-
gebene Grofle; zu einer be-
stimmten Querschnittsfliche
gehort aber bei groBerer
Schlankheit eine kleinere
Stirnfliche, so daB der Vor-
teil kleineren Widerstandes
noch vermehrt wird oder —
bei groBer Schlankheit — die
Erhohung der Oberflichen-

reibung zum Teil in Kauf genommen werden kann. Der Widerstand je
Staudruckeinheit und je Lingeneinheit des Drahtesist c,,b ; die Breite b aber

1 Hartsborn: Zit. a. S. 104, — Jacobs, N., Tests of 6 symm. airfoils in the
var. dens. wind tunnel. N. A. C. A. Techn. Notes 1931 Nr. 385.
2 Widerstandsmessungen an symmetrischen Profilen. Gott. Erg. Bd. 1 (1921)

S. 127.
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driickt sich bei gegebener Querschnittsform durch die Querschnittsfléche @
und die Schlankheit 4 aus in der Weise: b~ ZQ_}L oder b~ V% Daher gibt

die GroBe % ein MaB fiir den Widerstand eines Drahtes bei bestimmter
Beanspruchung. Die analogen Kurven fiir Ballonkérper?! enthélt Abb. 86.

Dort ist auch die GréBe eingezeichnet, welche Ballonkorper gleichen
Volumens nebeneinander stellt. Der Widerstand je Staudruckeinheit ist
¢, [ ; die Stirnfliche f ist

5
dabei vom Volumen V 4 ‘ | l' 7z
und der Schlankheit 4, ,, ‘; "”Zi;p””im’”} 8 p
die in diesem Fall durch o 4 P o // {
t
—— gegeben ist, so ab- 44
Vi geg M. //
héngig,dall ff\'?: i ;g2 ///
X V\23
daher ist f ~ (7> und T,,, /d
A o /
}% ein MaB fir den = , ﬁ
Widerstand bei gegebe- \
nem Volumen. a1 N
Ballonkérper, Riimp- é \
fe und Schwimmer zeigen _,, NS
bei nichtsymmetrischem ¢
Anblasen nicht nur Wi- _,,
derstand, sondern auch AR LY cm”’.”i_) A

Auftrieb. Als Beispiel fiir Abb. 87. Auftrieb von Riimpfen.

die GréBenordnung der

Auftriebskraft und der damit verbundenen Widerstandserh6hung diene
hier nur eine Gottinger Messung? (Abb. 87). Dadurch, dafl der Rumpf
zwischen Fliigeln steht, entstehen allerdings ganz andere Strémungs-
verhiltnisse und Krifte, von denen unten (S.114f{.) ausfiihrlich ge-
sprochen wird.

Tabelle der schidlichen Widerstiinde. Fiir alle ibrigen Einzelteile
eines Flugzeugs gibt Tabelle 9 die Modellversuchswerte des schidlichen
Widerstandes: beim Zusammenzihlen der einzelnen schiédlichen Wider-
gtinde, muB man die ,,schidlichen Flichen* ¢, f addieren.

Leitwerkwiderstand. Die Leitwerkskraft trigt beim normalen Flug-
zeugtyp zum Auftrieb nichts bei; beim Ententyp ist der Leitwerk-
auftrieb wesentlich; man muB daher dort die vordere Fliche, welche

1 Abbot, T. H., Airship model tests in the Var. Dens. Windtunnel. N. A. C. A.
394; 1931 S. 583.

2 Luftkrifte auf einen Stromlinienkérper mit rundem und quadratischem
Querschnitt bei Schrigstellung. Gétt. Erg. Bd. 2 S. 68.
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Tabelle 9. Schiadlicher Widerstand von Einzelteilen.

Gegenstand Bezugsfliche f Cy = <7 Quellenangabe
Kreiszylinder, senkrecht .
zur Bodenflache 1 1 0.91 Hiitte
angeblasen d . 4 Bd. 1, 25. Aufl,,
- md 0.85 8. 372 1.
* _ 4 0’87
—_— N = s
Kreiszylinder, senkrecht 1 . 0.63 Hitbto
Mittellini bl - = ) 1
Zur inie angeblasen P Bd. 1, 25. Aufl.,
¢ = 0,68 S. 3721.
’ ~ =5 d-l 0,74
— % =10 0,82
T = 40 0,98
s e - ® 1,20
Rechteckige Platte a
2 =1 L1 Hiitte
b Bd. 1, 25. Aufl,
=2 1,15 S.3721.
= a-b 1,19
=10 1,29
=18 1,40
= o 2,01
Halbkugel
(hohl, ohne Boden) .
* konvex I } md? 0,34 Bd llelgteAuﬂ
=pl | R
Kegel (mit Boden)
i Spitzenwinkel 60° }ndz 0,51 Bd lHi;t;eAuﬂ
—_— RN Spitzenwinkel 30° | 4 | 0,34 ‘S ave "
== <[_* 8. 3721.
Hauptspant 0,050 Gott. Erg.
0,045 Bd. 2, S. 69
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Tabelle 9. (Fortsetzung.)
Gegenstand \ Bezugstliche f Cp = % Quellenangabe
Rumpf Rumpf allein 1,136 R & M 465;
0 Rumpt mit Pilot. . .| 0,173 | 1918/19 8.513
g L Rumpf mit Pilot und
S Windschutz 0,217
Rumpf mit Pilot, Wind-
schutz und Motor . .| 0,548
Schwimmer 1 0,21 Gott. Erg.
(nicht alle skizziert) o 0,17 Bd. 1, S.130f.
\__’_,gl 3 (Volumen) g 0,18
4 0,16
= 0,22
6 | Nach hinten verjiingt | 0,20 |N.A.C. A, Nr. 236;
\—F""A 7 | Nicht verjingt, 1926 8. 129
schmaler als 6 . .| 0,30
Luftschiffgondeln 0,12 N. A.C. A. Nr. 236;
(E 8) 1926 S. 129
E9)
E8 E9
B 0,22
(E4)
0,214 E4, E5
(E 5) (nicht skizziert)
\
]
Flugboote l N.A.C. A. Nr. 236;
‘ 1926 S. 129
o0 O
0,111 G4
S— i 0,155 G5
|
8 0,104 G 12
|
b § | 0,161 G14
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Tabelle 9. (Fortsetzung.)

Gegenstand ‘ Bezugsfliche f Cw=—F Quellenangabe

Rider
Stirnfliche des
- 0,53 R & M 579;
m unverkleideten Rades 1918/19 S. 523
Stirnfliche des
m verkleideten Rades 0,310
Stirnflache des
C)m : 0,68 Luchtvaart
unverkleideten Rades Bd. 2 (1923) S. 60
CEE Stirnfliche des 0.26
verkleideten Rades ’
Stirnfliche des 0.50
unverkleideten Rades ’
Stirnfliche des 0.28
verkleideten Rades ’ ?

Leitwerkorgane tragt, als Fliigel ausbilden und bei Konstruktion und
aerodynamischer Berechnung nicht anders wie den Hauptfliigel gestalten.
Beim Normaltyp hingegen, wo das Leitwerk nur Steuerorgan ist, findet
man sehr hiufig ganz andere Formen als vollwertige Fliigel, z. B. ebene
Flachen, symmetrisches Profil, seltsame UmriBformen. Im jetzigen Zu-
sammenhang interessiert uns nur der Widerstand des Leitwerks?!;
dieser ist natiirlich vom Auftrieb abhingig, und da auch hier der indu-
zierte Widerstand eine entscheidende Rolle spielt, ist es wichtig, daB
man den Leitwerksauftrieb moglichst klein hélt. Die UmriBform zeigt
sich hier von gréBerer Bedeutung wie beim Fliigel; am besten ist ein
einfaches Rechteck oder eine elliptische Form mit moglichst groBer Spann-
weite, und in der Tat sind im Laufe der Entwicklung die Vorurteile
zugunsten dreieckiger, geschweifter oder sonst irgendwie besonders
gestalteter Flachen verschwunden. Durch Profilierung kann man den
Widerstand etwas herabsetzen.

Den grofiten EinfluB auf den Widerstand hat der Ruderausschlag,
besonders bei ausgeglichenen Formen (s. u.). Von diesem Gesichtspunkt
aus ist es wichtig, den Ruderausschlag klein zu halten, was ja durch
richtigen Momentenausgleich (s. u.) moglich ist. Grofier Ruderausschlag
kann, wie Abb. 88 zeigt, den Leitwerkswiderstand vervielfachen und
so im Haushalt des Flugzeugs eine sehr schidliche Wirkung ausiiben.

1 Gorski, W., Aerod. invest. of tailplanes and elevators balanced and un-
balanced. ZAHJ Nr. 49.



§ 5. Schadlicher Widerstand. 111
12
70 /7"/'——_" 12
e —
L [
¢z By20°
g6 2 g6 P
W/ ’ 2y’
/ -5
g4 /,/ — 46 Hy=0i—
i/ / [
\
g2 :’\\ A — Ta#
S L/
e ——— o—H—r—\ ] —
[t A N
SN S e 0
N 4
\\ \\ /9/7,=/5a
96 T g4 \\\ By
ﬂ =g° ﬁ/'/?"
H | \\ Y ﬂ//‘ﬁ”
9y a7 G 23 "% a7 B0 7 23
Oy Cpy—>
a b
Ruderfliche gleich Flossenfliache. Ruderfldche gleich 0,4 Flossenfliche.
72
P20 a -C
10 % 10 —
=200
By A —3
86 ¥ 86 z
A/ § //
96 - 5
/// /—\g 9 /%
g _ N | 2 /| SIS |
ol M N IN7/ANEaaN
92 g2 =
l | (/]
T\ T
-g2 -42
a \
g4 = 5 g4 ——t
\-gc
49 a7 0z 23 Y o7 72 29
Cy—> Cpy —

¢
Ausgleich durch Verschiebung der Ruderachse.

Nasenfliche

0 a
T T T = 0y
Ruderfliche 185 % D

25,3% ¢

Abb. 88a—d. Polardiagramme von

d
Ausgleich durchYKlappen.

Klappenflache lg 6
Ruderfléche 20: 0
Leitwerken.

a
% b
% ¢



112 III. Zahlenwerte.

§ 6. Gegenseitige Beeinflussung.

Grundlagen. Um nun die Gesamtwerte des Auftriebs und Wider-
standes fiir ein Flugzeug zu erhalten, geniigt es nicht, die einzelnen Werte,
so wie sie aus den vorhergehenden Abschnitten entnommen werden, zu
addieren; es tritt vielmehr eine bedeutende gegenseitige Beeinflussung
auf, deren Beriicksichtigung notwendig ist. Die Wirkungen dieser Beein-
flussung sind hauptséichlich in den folgenden Haupttypen zu finden:

1. Die Strémung um Einzelteile des Flugzeugs verdndert lokal die
Richtung des Luftstroms und fiihrt die Luft in gestérter Weise an die
tragenden Fliigel heran. Dadurch wird an einzelnen Stellen die Zirku-
lation beeinfluflt, die Auftriebsverteilung und infolgedessen auch
der induzierte Widerstand verdndert. Grundsétzlich braucht diese Ver-
anderung noch keine Verschlechterung zu sein; wenn aber die Fliigel-
zelle ohne stérende Einbauten nach den Regeln fir den minimalen
induzierten Widerstand gebaut war, mufl sich die Beeinflussung stets
im ungiinstigen Sinn zeigen. Die oben behandelten gegenseitigen Ein-
wirkungen von Tragfliigeln gehéren auch hierher, ebenso die Wirkung
der Fliigelzirkulation auf das Leitwerk, die uns spater vom Standpunkt
des Momentenausgleiches mehr interessieren wird wie hier.

2. Die Oberflachenreibung eines Korpers kann durch einen
anderen Korper insofern verdndert werden, als er Stérungen in die
Grenzschicht trigt und dadurch eine laminare Grenzschicht in eine
turbulente umwandeln kann; die Oberflichenreibung wird durch diese
Einwirkung erhoht.

3. Der Formwiderstand von Stromlinienkérpern, deren Gestalt
den Formwiderstand absolut genommen klein hélt, kann durch andere
Korper in zweierlei Weise beeinflufit werden:

a) Die eben erwihnte Umwandlung der laminaren Grenzschicht in
eine turbulente setzt den Formwiderstand nach den Ausfithrungen S. 101
bedeutend herunter, und diese Wirkung iiberwiegt im allgemeinen den
unter 2. genannten Effekt. Die turbulente Grenzschicht 16st sich erst
weiter hinten ab als die laminare. Der S. 103 erwihnte Versuch mit
dem um die Kugel gelegten Drahtreif gehort hierher.

b) Die Anniherung eines andern Korpers kann Druckabfall und
Druckanstieg vergréfiern und dadurch ein rascheres Wachsen und
Ablésen der Grenzschicht hervorrufen. Der , Diffusoreffekt®, d. h.
die Ablosung der Grenzschicht von der Wand in einer sich erweiternden
Stromung, wo der Druck ansteigt, kann durch die Nachbarschaft eines
andern Kérpers bedeutend vergroflert werden. Das sieht man am besten
in dem — leider nicht gemessenen — Fall, daf} sich ein Stromlinien-
kérper in der Nihe einer Wand befindet (Abb. 89). Die Wirkung dieser
Wand kénnen wir durch Spiegelung des Korpers darstellen; man erkennt
sofort, daB die Erweiterung hinter der engsten Stelle schneller, das



§ 6. Gegenseitige Beeinflussung. 113

bedeutet mit heftigerem Druckanstieg, vor sich geht wie beim einzelnen
Kérper in unbegrenzter Stromung. Auch ohne Spiegelung sieht man,
daB die Stromlinien sich infolge Anwesenheit der Wand mehr zusammen-
driicken und stérker wieder auseinandergehen miissen als im unbe-
grenzten Raum, wo an Stelle der Wand Stromlinien liegen, die aus-
weichen konnen.

4. Der Widerstand von Kérpern, die eine scharfe Wirbelablosung her-
vorrufen und darum im wesentlichen nur Formwiderstand aufweisen,
kann durch Zusammenbau mit gleichartigen
Koérpern vermindert oder vermehrt werden. Zu-
nichst kénnte man vermuten, daB die beiden
ebenen und senkrecht zur Zeichenebene unend-
lich ausgedehnten Platten der Abb. 90 an Wider-
stand verlieren miiBten, wenn man sie zusammen-
stoBen liBt, weil ja die Wirbelablosung an
den aneinanderstoBenden Kanten wegfallt; aber ~APD: 89 Stromlinienkdrpor
andererseits hat die Grenzschicht vom Stau-
punkt in der Plattenmitte aus dann den doppelten Weg zur Entwicklung,
als bei den einzelnstehenden Platten ; die abgeldsten Wirbel werden stérker.
Welcher der beiden Effekte der grofere ist, konnte nur der Versuch
entscheiden, der leider in dieser Gestalt nicht vorliegt; man nimmt im
allgemeinen an, dall der Widerstand der doppelt
breiten Platte den doppelten Wert der einzelnen
Platte hat; d. h. nichts anderes, als daf} die Rey-
noldssche Zahl keinen EinfluB auf den Wider-
standsbeiwert hat; unter dieser Annahme heben %‘?Eﬁ&fﬁ;ﬁéﬁ?&?
sich die beiden Effekte gerade auf.

5. Hinter einem Korper von bedeutendem Formwiderstand bildet
sich ein Raum verminderter Strémungsgeschwindigkeit, der von Wirbeln
durchsetzt ist; ein in diesem Raum befindlicher Korper weist einen
kleineren Formwiderstand auf als in der freien Strémung. Es tritt eine
Abschirmung ein, die bedeutende Wirkung haben kann. Sind aber
der abschirmende oder auch der abgeschirmte Korper aerodynamisch
gut ausgestaltet, so entfillt die ganze Abschirmwirkung. Der Wirbel-
raum ist dann klein, der hintere Korper steht nur teilweise in einer
stirker durchwirbelten Strémung wie der vordere; der Abschirmeffekt,
wenn {iberhaupt vorhanden, wird durch die infolge Turbulenz der An-
strémung erhohte Oberflichenreibung aufgewogen. Man erkennt dies
aus den in Abb. 91 aufgetragenen Messungen von v. Mathes? an hinter-
einander stehenden unprofilierten und profilierten Streben.

6. An verschiedenen Stellen eines Flugzeugs herrscht verschiedene
Geschwindigkeit; man kann also Einzelwidersténde herabsetzen, indem

1 Mathes, P. v., Zur Abschirmwirkung von Widerstandskérpern. Lufo, Bd. 2
(1928) 8. 75.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I, 8
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man den Platz des betreffenden Einzelteiles giinstig wihlt; eine triviale
MaBnahme in dieser Richtung ist der Einbau von Flugzeugteilen, Be-
hiltern, Motoren u.a. in den Rumpf, in das verkleidete Fahrgestell
und die Fliigel. Ein Problem ergibt sich erst dann, wenn eine solche
Unterbringung physikalisch unméglich ist, wie insbesondere bei Kiihlern.
Bei allen Arten der Kiithlung ist die intensive Berithrung mit strémender
Luft notwendig; die Wirme-

1,,0,70 2 Strebn’ abfuhr geht stets Hand in Hand
] | —1——r1 miteiner entsprechenden Ober-

5 7 Strete, flichenreibung, die also keines-
—T e falls herabgesetzt werden darf.
d Dagegen ist der Formwider-

p 4 — 3 I————— stand (?.er Kiihlvorrichtung von
2 — der Wirmeabfuhr unabhéingig,

70 darum nur schidlich; nun ist
v der Formwiderstand eines Kor-
w S~ pers aber stark abhingig von
2 Streben’ der Art der Abstrémung; eine
divergierende Strémung ver-

5 7 Strebe, stirkt, eine konvergierende
N schwicht die Wirbelablésung.

a’y:b > Leider ist kein schematischer

0 % i 5 L 5 v R Ve.rsuch gem.acht, um dt?n
& — Widerstand eines Koérpers in

Abb. 91. Unprofilierte und profilierte Streben
hintereinander. Widerstand in Prozenten des
Widerstandes bei unendlichem Abstand.

divergierender und konvergie-
render Stromung zu verglei-

chen; es ist aber wohl ein-
leuchtend, daB im Falle der Konvergenz das Wirbelgebiet hinter dem
Korper verkleinert sein muf. Korper, deren Formwiderstand herabgesetzt
werden soll, ohne daB die Oberflichenreibung vermindert wird, muff man
also in eine konvergente Stromung setzen; man kann eine solche
auch kiinstlich erzeugen, muf dann allerdings den Widerstand neuer
Konstruktionsteile in Kauf nehmen, kann aber bei richtiger Anordnung
viel gewinnen.

Unter diesen Gesichtspunkt gehért auch die Ausnutzung der Fligel-
haut zur Kiihlung; dabei ist die Kiihlvorrichtung an eine Stelle gebracht,
wo sie, ohne Formwiderstand zu erzeugen, eine ohnehin vorhandene
Oberflichenreibung ausnutzen kann.

Rumpf (Gondel) und Fliigel. Die oben gebrachten Werte fiir den
Auftrieb und Widerstand isolierter Riimpfe sind natirlich nicht direkt
anwendbar auf Riimpfe oder Gondeln, die in Fliigel eingebaut sind oder
sich nur in unmittelbarer Ndhe von Fliigeln, im Bereich der Zirkulation
befinden ; bei solchen kann man auch nicht niherungsweise die Gesamt-
strémung in eine Stromung um den Fliigel und eine Stromung um den
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Rumpf zerlegen und die Luftkrifte addieren; man mufB vielmehr die
einheitliche Strémung um das kompliziertere Gebilde Rumpf plus Fliigel
betrachten.

Auf Grund der Tragfliigeltheorie kann ein Fligel mit Rumpf
oder Gondeln als ein Fliigel von wechselndem Profil angesehen werden?,
oder als eine feste Berandung, 74 {

anwelcher der Zirkulationswirbel y 4 AT
. . . 72 4 b,

endet und sich spiegelt?. Die ° V) | o gemessen

Rechnung von Wieselsberger 47 Ky = 74—

erfolgt nach derim zweiten Band,
Kapitel VI auseinandergesetzten
Methode; sie ist zwar numerisch 44
etwas weitlaufig, aber gedanklich oerechner,
einfach; ihr Hauptanwendungs-
gebiet sind kleinere Einbauten, g7
wie Motorgondeln; denn Quer- T da70
schnitte von grofien Riimpfen, ofﬁ / /
deren Tiefe diskontinuierlich g5
wesentlich von der Fliigeltiefe ,[ /lgﬂ
abweicht, kénnen sich nicht wie
Fliigelprofile verhalten. Immer- 44
hin findet man auf diese Weise //

eine Auftriebsverteilung und " 477 —- fiigel allein

einen induzierten Widerstand, 47 ,!\ === Flige| mit Rump? v Gondely
|

Z

% 7’(({5" berechnert
/
oo

N

e
\‘
\;\

L

der recht gut mit Versuchs-

werten (Abb. 92) iibereinstimmt ; \{\)%-5 i’

die GroBenordnung dieses Effek- —47;— 07 06 G0 G0 G G G 18
tes ist sehr gering; die prak- Oy —>

tische Schwierigkeit liegt nur AbD. 92. gp“ﬁgﬁﬁgﬁhl;})ﬁg ! nach der

darin, in Wirklichkeit solch

idealen Verhiltnissen, auf welche die Tragfliigeltheorie anwendbar
ist, nahezukommen. Bei der Berechnung von Lennertz wird der
Rumpf durch einen beiderseits ins Unendliche gehenden Zylinder vom
Durchmesser der Rumpfbreite ersetzt; die Ergebnisse haben mehr theo-
retisches Interesse; immerhin geben sie eine Abschitzung fiir die Trag-
kraft eines Rumpfes zwischen Fliigeln. Wenn an einem solchen Rumpf
gar keine Wirbelablosung erfolgte, so konnte er wie ein Tragfligel-
element wirken und die Fliche, Rumpfbreite mal Fliigeltiefe miifite
mit zur tragenden Fliche gerechnet werden. Dies ist nun nicht ganz

1 Wieselsberger, C., Zur theoretischen Behandlung der gegenseitigen Beein-
flussung. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 23 (1932) S. 533.

2 Lennertz, J., Beitrag zur theoretischen Behandlung des gegenseitigen
Einflusses von Tragfliche und Rumpf. AAJ Bd.8 (1928) 8. 3 u. Z. angew.
Math. Mech. Bd. 7 (1927) S. 249.

8%



116 II1. Zahlenwerte.

der Fall; unter sehr vereinfachenden Annahmen findet Lennertz,
daB bei unendlicher Fliigelspannweite die Rumpfbreite (r) vollstéindig
mittragt, der Rumpf also den Auftrieb 4, = ¢, ¢¢-r (t Flugeltiefe) hat,

bei endlicher Spannweite (2b) aber eine Verminderung 4 4, =

N
—4,-33

eintritt. Man kann vielleicht diesen Wert als untere Grenze fiir die
wirkliche Verminderung bei grolen Riimpfen ansehen; auf Gondeln und
kleine Einbauten ist diese Formel sicher nicht anwendbar.
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Abb. 93. Verschiedene Stellung der Fliigel zum Rumpf.

Profil Géttingen 387. Bezugsfliche ist immer
Spannweite mal Tiefe.

Die Zirkulationsstro-
mung um einen Fliigel
wird nun aber viel stérker
gestért, wenn durch den
Einbau des Rumpfesdiver-
gierende Luftstrémungen
ermoglicht werden, so daf3
ein Diffusoreffekt ein-
tritt und die Zirkulations-
stréomung in einem mehr
oder weniger breiten Ge-
biete abreilt. Am maéch-
tigsten wird eine solche
Wirkung  hervorgerufen
durchTiefdeckeranord-
nung mit nach hinten
verjingtem Rumpf. Als

Beispiel diene eine englische Messung! verschiedener Stellungen der
Fliigel zum Rumpf (Abb. 93); nur beim Tiefdecker tritt eine wesentliche
Verschlechterung des Polardiagramms auf; nicht nur der Rumpfwider-
stand wird erhoht, sondern auch die Auftriebsverteilung gestort, so dafB
ein erheblicher induzierter Widerstand erzeugt wird.

Sehr aufschluBireich ist eine Versuchsreihe von Ower?, bei welcher
ein induzierter Widerstand iiberhaupt nur infolge Storung durch den
Rumpf entsteht; dies wird dadurch erreicht, dafl das mit Fliigelstumpen
versehene Rumpfmodell an Fliigelatrappen st6Bt, die bis zur Luftkanal-
wand reichen. Ein induzierter Widerstand kommt nur dadurch zustande,
daBl die Auftriebsverteilung durch den Rumpf ungleichmifig gestaltet
wird. Abb. 94 zeigt die Widerstandszunahme abhingig vom Auftrieb
fiir die Mittellage und die Tieflage der Fliigelstumpen. Um diese Kurven
zu verstehen, muB man bedenken, daB in diesem Falle nicht der
induzierte Widerstand bei Auftrieb Null verschwinden muf}; dies ist
vielmehr nur dann der Fall, wenn der Auftrieb iiber alle Querschnitte

1 Parkin, J.H. and G.J.Klein, The interference between the body and wings

of aircraft. J. Roy. aeron. Soc. 1930 8.1,

2 Ower, E., Interference. J. Roy. aeron. Soc. 1932 S. 531.
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gleichmiBig verteilt ist. Bei dem Versuch der Abb. 94 ist aber der
Anstellwinkel der Fliigel gegen die Rumpfachse Null; wenn der Rumpf

keinen Auftrieb hat, ist der Fliigel-
auftrieb schon recht grof}, und wenn
der Gesamtauftrieb Null ist, haben
die Fligel einen kleinen Auftrieb, der
Rumpf entsprechenden Abtrieb (siehe
Abb. 95a). Zu einer solchen Auf-
triebsverteilung gehért aber Ablésung
freier Wirbel, somit ein induzierter
Widerstand. Eine gleichméflige Auf-
triebsverteilung wird hdochstens bei
negativem Gesamtauftrieb erreicht,
wo die beiden Kurven der Abb. 95a
sich schneiden; dabei ist willkiirlich
angenommen, dal der Rumpfauftrieb
langsamer mit dem Anstellwinkel
wichst als der Fligelauftrieb. Die
umgekehrte Annahme, daB Rumpf-
querschnitte als Fliigelprofile mit
groBerer Tiefe anzusehen seien, miiBte
zu einem Verlauf des induzierten
Widerstandes wie in Abb. 95b fiih-
ren, der in der Versuchsreihe nicht
vorkommt.
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Abb. 94. Rumpf wund Fligel unter

Ausschaltung der Wirkung endlicher
Spannweite (stromlinienférmiger runder
Rumpf). Ordinate ist die Widerstands-
zunahme A4 W des Systems Fliigel-Rumpf
gegeniiber der Summe der Einzelwider-
stande (Wgy, W gR), geteilt durch deren
AW

WpL+Wg'

Summe:

In der Mittellage ist der Effekt vielleicht nach Abb. 95a zu verstehen;
der Rumpf tragt dabei, wie eine unten verzeichnete Messung (s. S. 122)

zeigt, ndherungsweise wie ein
entsprechendes Fliigelstiick.
Dies ist auch dadurch besté-
tigt, daBl der zum Auftrieb
Null gehorige Widerstand sich
nicht dndert, wenn an Stelle
des Fliigelprofils (RAF 31) ein
symmetrisches Profil(RAF30)

genommen wird, wobei ja ~ &
jeder induzierte Widerstand
wegfallen muB}. Der induzierte
Widerstand bei der Mittellage
halt sich auch in méBigen
Grenzen; bei der Tieflage ist

Rump?’
Fiiigel
§ i tiige/ 3
«
3/ §
/ind. Wi,
/
s
e
/// Rumpl” JT{ I |~ Wid,
e, o — /7 &y a—>
a) y

Abb. 95a und b. Rumpfauftrieb und Fliigelauftrieb.
2, GleichméBige Auftriebsverteilung, induzierter
‘Widerstand Null; @, Gesamtauftrieb Null.

er aber sehr bedeutend; hier sind Betrachtungen auf Grund der ge-
wohnlichen Tragfliigeltheorie nicht mehr anwendbar; der Auftrieb der
Rumpfprofile und der angrenzenden Fliigelprofile gehorcht nicht mehr
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den Gesetzen der Zirkulationsstrémung; die Strémung ist abgerissen
und der Diffusoreffekt hat die Zirkulationsverteilung an der Stelle des
Rumpfes vollkommen zerstort. Soweit eine exakte Auswertung der
- om0 Messupg moglich ist, sgheint

pr & der Wlderst:and sogar starker

‘:LW als quadratisch mit dem Auf-

trieb zu steigen ; das AbreiBlen
der Zirkulationsstrémung er-
greift von der Fliigelwurzel
aus mit wachsendem Anstell-
winkel weitere Teile des Flii-
gelsund stort dadurch die Auf-
triebsverteilung immer stér-
ker ;auch der Profilwiderstand
muB aus dem gleichen Grunde

12 ///:% o <1 mit dem Auftrieb wachsen.
// Eine solche Fligelanordnung

7 ist also hochst ungiinstig.

/ / / Daf diese schidliche Wir-

48 kung von der divergenten
T W Stromung zwischen hinterer
96— —

o Tragfiigel allen Fliigelsaugseite und verjing-
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L
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—
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G o Flichewinkel 1200 —— tem Flugzeugrumpf herriihrt,
o4 —— . ZZZ s+ ] =zeigt auch die ifl Abb. 96
— " g50 —9_ dargestellte Gottinger Ver-

0z

; suchsreihel. Bei Rumpfan-
ordnung mit dem Winkel von

g 120° ist das Polardiagramm
\\ nicht mehr verindert, als es

~625 o Iy 25 den obenerwihnten normalen
w . Zirkulationsstérungen  ent-

Abb. 96. Verschiedene Winkel zwischen Rumpf . . . . .
und Fliigel. spricht; hier tritt keine Dif-

fusorwirkung ein; im Gegen-
teil, die Abstromkante des Fliigels ist kleiner als seine Erstreckung an der
Stelle seiner maximalen Wélbung, so dafl die Stromlinien lings der Fliigel-
saugseite sich stromabwdrts zusammendringen miissen. Auch wenn die
Rumpfkante senkrecht zur Fliigelebene angeordnet ist, bleibt die schadliche
Wirkung aus. Dagegen muf die Luft an der Fliigelwurzel der Anordnungen
mit 60° und 45° erst in einen verengten, dann in einen stark erweiterten
Raum einstromen, ganz entsprechend dem Schema der Abb. 89; die starke
Erhéhung des schédlichen und des induzierten Widerstandes ist die Folge?2.

1 Muttray, H., Versuche iiber die Ausbildung der Fliigelwurzel von Tief-
deckern. Gott. Erg. Bd. 4 (1932) S. 89.

2 Siehe auch: Beeinflussung von Tragfliigeln durch Motorgondeln. G6tt. Erg.
Bd. 3 (1927) S.115.



§ 6. Gegenseitige Beeinflussung. 119

Um die Diffusorwirkung beim Tiefdecker abzuschwichen,
kann man verschiedene Methoden anwenden. Ein groBer Teil der Wirkung
wird schon ausgeschaltet, wenn die Verjiingung des Rumpfes vermieden
wird, wenn also im Bereich der Fliigelabstromseite die Rumpfwinde
einander paralle]l sind. Schon Abb. 96 (90°) zeigt dies; ein weiteres
Beispiel bietet der Vergleich von Tiefdeckern! mit verjiingtem und unver-

jiingtem Rumpf (Abb. 97).
Diesem Vorteil des ver-
jiingten Rumpfes steht
allerdings oft der Nachteil
groBeren Profilwiderstan-
des gegeniiber.

In den Versuchsreihen
der Abb. 93 und 97 wurde
noch festgestellt, daf die
Effekte bei diinneren Flii-
gelprofilen gemildert sind ;
die Stromung ist dann
weniger divergent.

DaB auch im Fall par-
alleler Rumpfwinde die
Diffusorwirkung nicht voll-
stindig vermieden werden
kann, zeigt der Gottinger
Versuch? (Abb. 98), bei
welchem senkrecht auf der
Saugseite eine diinne ebene
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Abb. 97. Tiefdecker mit verschiedenen Rumpiformen
(A verjiingt, B und Cim Bereich der Fliigel unverjingt).

Platte befestigt ist. An der Platte bildet sich eine Grenzschicht, deren
durchwirbeltes Material, dem Druckgefille der &uBleren Strémung
folgend, in das Unterdruckgebiet auf der Fliigelsaugseite gelangt, die
Grenzschicht dort vergroBert und unter Umsténden zum Abreilen
bringt. Dieser Effekt ist indes sehr klein im Vergleich zu dem vorher

besprochenen.

Eine weitere Moglichkeit, um divergente Abstrémung zu ver-
meiden, besteht in der Ausrundung der Ecken beim Ansatz der Fliigel
an den Rumpf. Abb. 99 zeigt die vollkommene Wirkung dieser MaB-
nahme bei den Versuchen der Abb. 96; es ergibt sich eine unvollkommene
Wirkung bei gleichmaBiger Ausrundung; der Radius der Ausrundung
muB vielmehr stromabwirts wachsen, da nur dann keine Erweiterung
des Stromungsraumes auftritt. Eine systematische Mefreihe iiber den
Einfluf des Ausrundungshalbmessers, die im Anschlufl an die Versuche

1 Parkin u. Klein: Zit. a. S. 116.

2 Muttray, H., Versuche iiber die Ausbildung der Fliigelwurzel von Tief-
deckern. Gott. Erg. Bd. 4 (1932) S. 89.
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der Abb. 94 bei Anstellwinkel Null durchgefiihrt ist, zeigt Abb. 100;
dabei wurden die Ecken mit Plastilina ausgefiillt und dieses durch Rumpf
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Abb, 98. Stérung der Fliigelsaugseite durch Abb. 99.Wirkung der Ausrundung der Fliigel-
eine Platte. a) Fliigel allein. b) Fliigel mit wurzel beim Tiefdecker. a) Fliigel allein.

einer Scheibe auf der Saugseite.

b) Flichenwinkel 45° mit Ausrundung.-}
¢) Ohne Ausrundung.

und Fliigel tangierende Kugeln verschiedenen Durchmessers in die aus-
gerundete Form gebracht. Es bringt keinen Vorteil, wenn der Aus-
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ADbb. 100. Abhingigkeit der Ausrun-
dungswirkung vom Radius der Aus-
rundung (Bedeutung der Buchstaben
8. Abh. 104).

rundungshalbmesser iiber einen aus
Abb. 100 ersichtlichen mifBigen Betrag
erhoht wird. Diese Versuche geben aller-
dings kein Maf fiir die wirkliche Wider-
standsverminderung, da sie nur die Krifte
auf Fliigelstumpen enthalten.

Keine Wirkung wird beobachtet, wenn
durch Ausschnitte im Fliigel der ma-
terielle Diffusor entfernt wird; die Ab-
stromung in einen stark erweiterten Raum
bleibt dabei dieselbel.

Ein kleiner Spalt zwischen Fliigel-
saugseite und Rumpf behebt die schid-
liche Diffusorwirkung zum grofien Teil;
dies wird besonders deutlich an den
Messungen der Abb. 101, bei denen nicht

groBe Riimpfe, sondern Motorgondeln verwendet sind, die in allen
wesentlichen Punkten dieselben Erscheinungen wie Riimpfe aufweisen?2.

1 Muttray, H., Neuere Messungen an Fliigeln mit Ausschnitten. Gott. Erg.

Bd. 4 (1932) S. 85.

2 Ower, E., A. and C. Hutton, On the interference of a streamline nacelle
on a monoplane wing. R & M 1395; 1930/31 8. 332.
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Auch die Beriihrung zwischen Rumpf bzw. Gondel und Fliigel-
druckseite ruft eine starke Stérung hervor; auch hierbei treten diver-

gente Stromungen und 47 — =
starker Formwiderstand gm% = =
auf, aber die Zirkulations- w j ] / 7 =
stromung um den Fligel Hegel aler é/

wird dadurch nicht so voll- //‘/ £

stindig erschiittert, da die 44 //y'/ C

Vorgénge an der Druck- /

seite gegeniiber den Vor- % // /

gingen an der Saugseite T 96 /

von geringerer Bedeutung ¢, ////

sind. Dies tritt schon da- 4 /

durch hervor, dafl der o / ,, @

Widerstand einer solchen / ! / R ————

Anordnung sich mit dem g /
Anstellwinkel kaum &n- /// / (gf\\k\
f N

dert, daher die Unterlegen- 44 ,i”

heit des Hochdeckers ge- a1
geniiber dem Mitteldecker @
sich auf kleine Anstell- '
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Abb. 102a und b. Wirkung der Beriihrung zwischen Gondel und Fliigel. a) Gondel auf
Saugseite, b) Gondel auf Druckseite.
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zur allerdings nicht groBen Uberlegenheit werden kann (Abb. 93). Die
Wirkung bei einer Gondel® zeigt Abb. 102; auch hier verschwindet die
ganze Storung schon bei einem kleinen Spalt zwischen Gondel und Fliigel.

1 Perring, W. and C. Callen, The drag and interference of a nacelle, when
installed on the upper surface of a wing. R & M 1414; 1931/32 8. 320.
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Eine Ausnahme bildet der Fall der Abb. 103, in welchem eine sehr
kleine Gondel unter dem Fliigel sitzt'; dabei tritt die in den
kleinen Spalt zwischen Gondel und Fliigeldruckseite einstrémende Luft

. nach kurzer Verengung in einen

700 N . .
N stark erweiterten Strémungs-
raum ein, was bei groferen
. \\ &= Gon(%eln 0(%er gar Rii‘mpfen
= wegfillt. Die Diffusorwirkung
\Q\K ist dabei so kriftig, daBl die
~ ganze konvergierende Wirkung
einer N.A.C.A.-Haube (s. u.)
aufgehoben werdenkann. Diese
tatsichliche Beobachtung hat
den Versuch veranlaft. Bei
wachsendem Anstellwinkel wird
— der Spalt durch die Gondel
immer mehr abgeschirmt, so
daB die Stérung mehr und

0 500 w00 500 2000 2500 mehr entfallt.

) Aufirieb in kg . Eine weitere nachteilige An-

Abb. 103. Kleine Gondel unter dem Fliigel; .
ungiinstiger Fall. ordnung bei unverjingtem
Rumpf ist der Tiefdecker,
dessen Fliigel zu nahe an die Rumpfnase heranriickt; dadurch wird das
AbreiBen bei groBen Anstellwinkeln geférdert; die Wirkung beschrinkt

W
/

Widerstand inkg
§

)

A . .
4 Ve , s Hihenlage des Fligels
/2 7 \ x Aufrieb ] A
4 'T \\ / N\ o Widerstind ¢ B
210 v \\ 7 £
F
S g6 - A 13 :
LK ) \ Jss L
Bos T 2~ 143 ‘
é ) « / “ R 1 4§ HN L
Vi 0= = 0™ —Om=0
N L] e v pip———— I3 —
42 _\ —h'wme der Einzelwiderstinde 2 ?
0 | | R

] 11 I B [
GQPONML K H G FEODCEBA
Abb. 104. Widerstand einer Kombination Rumpf-Fliigel bei Anstellwinkel Null unter Aus-

schaltung jeder Wirkung der endlichen Spannweite. Fliigeltiefe 610 mm, Rumpfdurchmesser
590 mm, Schlankheit des Rumpfes 3:1.

sich auf die Umgebung des Auftriebsmaximums. Im ibrigen ist die
Riicklage des Rumpfes gegeniiber dem Fliigel auch bei Gondeln nicht von
grofler Bedeutung, solange die Rumpfwinde am Fliigel parallel bleiben.

Selbst wenn jeder induzierte Widerstand vermieden wird, kann man
den Widerstand einer Fligel-Rumpf-Kombination nicht additiv aus

1 Jacobs, E. N,, The drag and interference of a nacelle in the presence of
a wing. N. A. C. A, Techn. Notes 1929 Nr. 320.
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den Einzelwiderstinden zusammensetzen!; dies siecht man am besten
aus dem Punkte ,RAF 30 Mitteldecker der Abb. 94. Den Widerstand
bei Anstellwinkel Null zeigt, allerdings fiir ein unsymmetrisches Profil,
Abb. 104; in jeder Hohenlage der Fliigelstumpen ist der Widerstand
erheblich groBer als die Summe der Einzelwiderstinde. Die Ursache
dieser Erhéhung ist die stirkere Divergenz der Strémung infolge des Zu-
sammenbaues; da wo Rumpf und Fliigel zusammenstoBen ist die Er-
weiterung stromabwirts grofler als beim Rumpf fiir sich und beim
Fliigel fiir sich. Die Wirkung ist am kleinsten in der Mittelstellung, bei
welcher der Winkel zwischen den Tangentialebenen am Rumpf und
Fliigeln 90° ist, am groften beim Tiefdecker, wo die stirkste Diffusor-
wirkung an der Saugseite eintritt. Beim Hochdecker ist gleichfalls die
Wirkung zu spiiren, doch infolge der kleineren Geschwindigkeit an der
Fliigeldruckseite von geringerer Bedeutung.

Aus demselben Versuch 18t sich auch die mittragende Kraft des
Rumpfes beim Anstellwinkel Null erkennen. Auch der Auftrieb ist am
giinstigsten bei der Mittelstellung, und zwar trégt dort, wie eine Ab-
schitzung zeigt, der Rumpf ungefidhr ebensoviel wie ein Fliigelstiick
von Rumpfbreite. In allen anderen Fallen trigt der Rumpf bedeutend
weniger; es bildet sich eine ungleichméBige Auftriebsverteilung aus,
und somit entsteht auch ohne seitliche Fliigelenden ein induzierter
Widerstand. Dieser spielt fiir die in Abb. 104 aufgetragenen Widerstands-
werte keine grofle Rolle, da sie bei kleinen c¢,-Werten gewonnen sind.

Die Erhohung des schidlichen Widerstandes durch Zusammenbau
mit dem Fliigel tritt noch stirker bei Gondeln hervor. Abb. 102 zeigt
schon, daB selbst fiir giinstige Lagen die Widerstandserhhung durch
den Gondeleinbau das 2,5fache des Widerstandes der isolierten Gondel
betrigt. In der betreffenden Versuchsreihe fillt auf, dafl die Widerstands-
vermehrung in fast gleicher Héhe wie bei kleinem Spalt bestehen bleibt,
auch wenn der Abstand Fliigel-Gondel bis zum 3fachen des Gondel-
durchmessers wichst; dies kann zum Teil eine Wirkung der verbindenden
Strebe sein.

Die storende Wirkung wichst bei Anndherung an das Auftriebs-
maximum, wenn die Gondel unter dem Fliigel liegt, sie fallt im entgegen-
gesetzten Fall; beide Erscheinungen miissen wohl durch Abschirm-
wirkung erklirt werden; im ersteren Fall wird dadurch die Auftriebs-
verteilung gestort und induzierter Widerstand erzeugt, im letzteren
Fall der Gondelwiderstand im Windschatten des Fliigels verkleinert.
Druckverteilungsmessungen erweisen einen Einflul der Gondel bis zum
seitlichen Abstand 6- bis 7facher Gondelbreite. Berechnungen des indu-
zierten Widerstandes aus der gemessenen Druckverteilung stimmen mit
den Wigungen bei groBer Entfernung der Gondel vom Fliigel, dagegen

1 Ower, E., Interference. J. Roy. aeron. Soc. 1932 8. 531.
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gar nicht bei Beriihrung; dies zeigt wieder, daB im letzteren Fall durch
Diffusorwirkung ein grofiler Profilwiderstand entsteht.
Der EinfluBl der Gondelriicklage ist nach Versuchen nicht bedeutend.
Bei ganz kleinen Gondeln (Abb. 105), die in den Fliigel ganz ein-
gebaut werden kénnen?, kann man die Widerstandserhéhung vermeiden,
ja sogar eine Erniedrigung erzielen; hier kann die Gondel wirklich zu
einem Teil des Fliigels werden und nur bei groBeren c,-Werten vielleicht
das AbreiBlen beschleunigen.
= Die Abhéngigkeit vom Auf-

a
\ b % trieb hat hier wohl nichts
\ . [& mit dem induzierten Wider-

stand zu tun; sie ist viel-
d ﬂ% mehr die Folge davon, da@3
mit wachsendem Auftrieb
die Strémungsgeschwindig-
£ @ keit an der Saugseite grofer,
an der Druckseite kleiner
g @ wird.
Aus einigen der letzten
i S~ Abbildungen scheint eine
Beeinflussung des Auf-
A Sl .
triebsmaximums durch
g 00 A . PN Rumpfeinbau hervor-
Autrieb in kg—- . . .
Abb. 105. Verschiedene Gondel-Fliigel-Anordnungen. Zugehen; indes ist dieser
Effekt nicht gleichmaBig.
Die Tiefdeckeranordnung mit starker Diffusorwirkung mag wohl das
Auftriebsmaximum herabsetzen; im iibrigen aber diirfte ein groBer
Teil der im Modellversuch beobachteten Wirkungen aus den S. 95
auseinandergesetzten Griinden nicht auf die Wirklichkeit iibertragbar sein.

Zusammenfassend miissen wir hervorheben: Der Einbau kleiner
Gondeln in einen Fliigel ist so moglich, daB ein zusétzlicher Widerstand
zur Summe der Einzelwiderstinde vermieden wird; beim Einbau des
Rumpfes muBl man hingegen bei der Widerstandsabschédtzung wenigstens
den doppelten Wert des isolierten Rumpfwiderstandes einsetzen, bei
Gondeln noch mehr. Die Tragkraft des Rumpfstiickes zwischen den
Fliigeln kann bei Mitteldeckern so groB sein wie die eines dort vorhandenen
Fliigelstiickes.

Die Widerstandswerte konnen sehr viel gréfer werden, wenn nicht
Anordnungen mit grolem Diffusoreffekt vermieden werden. Insbesondere
beim Tiefdecker muf man durch Verwendung eines unverjingten
Rumpfes, durch gute Ausrundung aller Ecken oder durch Anbringung
eines Spaltes zwischen Fliigel und Rumpf fiir die Entfernung solcher
schidlichen Wirkungen sorgen. Man vermeide ferner Gondeln von kleiner

1 Jacobs: Zit. a. S.122.
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Tiefe, die unter dem Fliigel sitzen; hier ist gerade der Spalt zwischen
Gondel und Fliigel sehr schadlich.

Fliigel und kleinere Finzelteile. Auch kleinere Flugzeugteile, als
Riimpfe und Gondeln sind, kénnen das Abreilen der Fliigelstrémung
fordern, dadurch die Auftriebsverteilung storen und einen erheblichen
Widerstand hervorrufen. So zeigt Abb. 106 die starke Wirkung von
2 Strebenpaaren, die hintereinander auf der Saugseite in 15% und
65% der Tiefe angeordnet sind!. Wenn nur das vordere Strebenpaar
vorhanden ist oder die Streben

alle an der Druckseite ange- 7/6‘ = = »
schlossen sind, f4llt die Storung ~ ** 7 /7" =7
fast vollkommen fort; auch %2 74

VergroBerung des Winkels zwi- 70 /4

schen Holm und Strebe (20° TW

in Abb. 106) vermindert die % Strebenprofi
Wirkung bedeutend. w // O/i\
Eine starke Interferenz- 4* ]7 20° ]}

wirkung kann durch die Art 42 I — E
des Kiihlereinbaues hervor-
gerufen werden. Schon Ver-

| Vordera, s/cfvi !

0 405 gm0 475 420 925 430 435 GW 4%
%—%

suche aus dem Jahre 1916 Abb. 106. Streben auf der Fliigelsaugseite.
. . . 1. Fliigel allein. 2. Strebenpaar in 15% Tiefe.
zeigen den Unterschied zwi- 3. Zwei Strebenpaare in 15% und 65% Tiefe.

schen einem Kinbau des Stirn-

kiihlers unter und itber dem Fliigel®2. Die schidliche Wirkung riihrt
natiirlich von einer Zerstorung der Zirkulationsstromung an der Stelle
des Kiihlers und der Erzeugung induzierten Widerstandes her; die
Wirkung diirfte vollkommen vermieden sein bei den Kiihlern, die auf
der Druckseite in einiger Entfernung von der Vorderkante angebracht
sind. Man darf allerdings bei Beurteilung dieser Anordnungen nicht
vergessen, dafl die Kiihlwirkung in diesen Fillen einigermaflen parallel
geht mit dem Widerstand, da beide Groéfien mit der lokalen Ge-
schwindigkeit wachsen; es ist also moglich, da man Kiihler- und Wasser-
gewicht sparen kann, wenn man vermehrten Widerstand in Kauf nimmt.

Heute ist allerdings die Anordnung von Kiihlern im Rumpf oder
selbst im Fahrgestell, wo die Fligelkrifte gar nicht dadurch beeinflult
werden, beliebter.

Verwendung der Fligelhaut als Kiihler spart jeden Kiihlerwider-
stand; indes diirfte 1. der Fligel schwer werden, 2. die aufsteigende
warme Luft die Grenzschicht vergrofern und daher das Abreiflen fordern.
Beide Nachteile werden unwichtig bei Rennflugzeugen, da dort kleine
Anstellwinkel verwendet werden und die Geschwindigkeit vom Gewicht

1 Word, K. E., Interference effect and drag of struts on a monoplane wing.
N. A. C. A. Techn. Notes 1931 Nr. 365.
2 Munk, M., Stirnkiihler und Tragflichenkiihler. T. B. Bd. 2 (1916) . 19.
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wenig abhingt. Die praktische Verwendung der Fligelhautkiihler wird
hauptsichlich durch die groBe Empfindlichkeit gegen Beschidigungen
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Abb. 107. Rumptwiderstand. I abed mit Motor, II abe
mit Motor, III abcd ohne Motor, IV abe ohne Motor.

W b b 4 =2 0 7 ¥ & ¢

Rumpt und Umbauten.
Kein Rumpf zeigt im Flug-
zeug die glatte theoretisch
zugingliche Form der in

w2

Tabelle 9 betrachteten Modelle; es ist schon friith durch Versuche,
auch im Zusammenhang mit Luftschiffkonstruktionen klargestellt worden,
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Abb. 108. Rumpf und kleine Kreisscheiben.

a) Widerstandszunahme der Kombination.

b) Widerstandszunahme des Rumpfes allein.

c) Widersta.ndszuna.ti]mp der Kreisscheiben
allein.

daB kleine Einbauten, hervor-
stehende Teile u. dgl. den Wider-
st?nd unverhiltnismafig erhohen.
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Abb. 109. Rumpf und kleine Ballonkdrper.
a) Widerstandszunahme der Kombination.
b) Widerstandszunahme des Rumpfes allein.

Dies ist auch theoretisch wohl zu verstehen ; der kleine Widerstand ballon-
formiger Koérper ist im wesentlichen Oberflichenreibung, der Formwider-
stand ist durch die allméihliche Erweiterung des Abstrémungsraumes
gering gehalten; jede noch so kleine Quelle von Wirbelablosung und
divergenter Strémung muf fiir den Gesamtwiderstand stark ins Gewicht
fallen. Finige Werte aus dlteren Messungen! zeigt Abb. 107. Dabei

1 Munk, M., Messungen an Rumpfmodellen. T.B. Bd. 2 (1916) S. 23.
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wurde einerseits das aus den Teilen a und b bestehende Modell durch
das aufgesetzte Stiick e zu einem Ballonkérper ergénzt, andererseits
wurden hockerartige Stiicke ¢ und d aufgesetzt; auch ein Motormodell
konnte hinzugefiigt werden.

Systematisch klargestellt ist die Wirkung von Einbauten in einen
Rumpf in Versuchsreihen von Ower!, die den Abb. 108 und 109 zugrunde
liegen. Dabei ist der Rumpf an verschiedenen Stellen in Beriihrung
gebracht mit 2 Kreisscheiben
und 2 verkleideten Korpern von
Ballonform. Die Kurven a stellen
die Widerstandszunahme der Kom-
bination Rumpf 4 Platten (bzw.
Ballonkorper) im Verhiltnis zum
Widerstand des Rumpfes und der
Platten (bzw. Ballonkorper) getrennt
dar. Sie sind also unter sich nicht
vergleichbar, da ja z. B. der Wider-
stand der Platten fiir sich ein anderer
ist wie der Ballonkérper fiir sich.
Leider ist es nicht mdglich, die 0 = yn 3 % 0
Werte alle auf den Widerstand des Ringdlicke in mm
Rumpfes allein zu beziehen und da- dAbb. 110.Widerstandszunahme eines Korpers

B urch herumgelegte Gummiringe. Maximaler
durch vergleichbar zu machen, da Durchmesser des Korpers 590 mm.
die betreffenden Angaben nicht vor-
liegen; die Dimensionen gehen aus der Abbildung hervor. Die Ab-
hingigkeit von der Grole des stérenden eingebauten Teiles kann man
nach der in Abb. 110 niedergelegten Versuchsreihe beurteilen, bei welcher
Gummiringe verschiedener Dicke an verschiedenen Stellen um den
Rumpf gelegt sind. Bemerkenswert ist dabei die groBe Steigerung des
Widerstandes, obwohl die hochste Ringdicke nur 1,6% des Rumpf-
durchmessers betrégt, ferner die Abhingigkeit von der Lage, besonders
die relative Unschidlichkeit der Stérung im hinteren Drittel.

Zum Verstindnis kénnen die Kraftmessungen dienen (Abb. 108 und
109, Kurven b und c), bei welchen der Rumpf mit Umbauten im Wind-
strom steht, aber nur der Rumpf, oder nur die Umbauten an die
Waage angeschlossen sind. Die Widerstandszuwéchse sind dabei auf den
ungestérten Widerstand des betreffenden Teiles bezogen. Wie zu
erwarten, stért der Stromlinienkérper mit seiner geringen Wirbelablésung
die Stromung um den Rumpf weniger als Platte und Ring, durch welche
schon vorne in die an sich konvergente Anstromung Wirbel hineingetragen
werden. Weiter hinten liegen die stérenden Einbauten in einer Stromung
kleinerer Geschwindigkeit; dadurch wird ihr Widerstand vermindert.

750
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Die starke Minderung des Rumpfwiderstandes durch einen vorne sitzenden
Stromlinienkérper rihrt von der Saugwirkung her, die dieser Kérper
am vorderen Rumpfteil erzeugt und die natiirlich durch eine gleiche
und entgegengesetzte auf den storenden Koérper kompensiert wird.
Bei noch so guter Verkleidung des angebauten Teiles entsteht ein Zusatz-
widerstand iiber die Summe der Einzelwiderstinde hinaus.

Der Widerstand der Ringe in Abb. 110 kann mit guter Anndherung
als Widerstand in einer Stromung von der lokalen Geschwindigkeit
berechnet werden. Die relativ giinstigen Werte bei der vordersten Lage
rithren daher, daB dort noch eine laminare Grenzschicht herrscht, deren
mittlere Geschwindigkeit kleiner ist als die der turbulenten Grenzschicht;
in der hintersten Lage befindet sich der Ring in einem Totwassergebiet.

§ 7. Kiihlungswiderstand.

Wirmeabgabe und Oberflichenreibung. Starken Widerstand rufen
die Kihleinrichtungen hervor, sowohl die Kiihler des wassergekiihlten
wie die Kiihlrippen des luftgekiihlten Motors. Diese Teile unterscheiden
sich dadurch von allen andern, daf bei ihnen der Widerstand nicht eigent-
lich ,,schidlich® ist, sondern notwendig mit der erstrebten Wirkung
der Wirmeabfuhr verbunden; der Mechanismus der Wirmeabfuhr von
einem iibertemperierten Korper aus wirkt auch als Mechanismus der
Impulsiibertragung und erzeugt dadurch Widerstand. Kann man die
Mechanismen der Wéarme- und der Impulsiibertragung vollkommen
identifizieren, so ergibt sich ein zwangldufiger Zusammenhang zwischen
den beiden Groflen. Dies ist z. B. der Fall bei Vorgéngen, die durch die
kinetische Gastheorie beherrscht werden ; denn danach kommt die innere
Reibung dadurch zustande, daf die infolge der unregelmiBigen Wérme-
bewegung von einer Schicht in die andere eindringenden Molekiile ihren
systematischen Impuls transportieren; und die Wirmeleitung rihrt
daher, dal} bei diesem Vorgang mit dem Impuls auch kinetische Energie
transportiert wird. Auch bei der turbulenten Strémung, also auch bei
der Stromung von Luft in einem Kiihler, kann man als Ursache der
Impuls- und der Energietibertragung denselben Mechanismus, néimlich
die Konvektion der Wirbel zwischen den wandnahen und den wand-
fernen Schichten, ansehen; man mufl daher eine Beziehung zwischen
Widerstand und Warmeiibergang erwarten, und in der Tat ist eine solche
von Reynolds! und Prandtl? abgeleitet worden3. Wir wollen uns hier

1 Reynolds, O., On the passage of heat. Sci. Pap. Bd. 2 8. 51.

2 Prandtl, L., Eine Beziehung zwischen Wirmeaustausch und Strémungs-
widerstand der Flissigkeiten. Physik. Z. Bd. 11 (1910) S. 1072.

3 Naheres s. Th. v. K4rmén, Uber laminare und turbulente Reibung. AAJ
1. Lief. S. 1 u. Latzko, H., Wirmeiibergang an einen turbulenten Fliissigkeits-
oder Gasstrom. AAJ 1. Lief. S.36; beide Arbeiten auch Z. angew. Math. Mech.
Bd. 1 (1921) S. 233 bzw. S. 268.
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den Zusammenhang nur durch eine Dimensionsbetrachtung Kklar-
machen:

Ein Kihler (oder auch ein anderer Korper) im Luftstrom habe die
Ubertemperatur ¢ iiber die Temperatur der Luft; er gebe in der Zeit-
einheit je Grad Ubertemperatur die Wirmemenge @ an die Luft ab;
O hat die Dimension [Skéf;—d
zwischen ¢ und dem Widerstand W [kg] besteht, so miissen die beiden
GréBen nur durch Vermittlung der spezifischen Warme fiir die Massen-

einheit ¢ [ G%;?T' fgl?] und die Geschwindigkeit v [?] verbunden sein;

daraus folgt eindeutig:

]. Wenn ein zwanglidufiger Zusammenhang

Q= const%
kgm | »lfgim m k s (3,18)
Grad | = | Grad kgt € m

Kann man die beiden Mechanismen nicht vollig identifizieren, wie z. B.

bei tropfbaren Fliissigkeiten, so kann auch noch die Dichte in den Zu-

sammenhang eingehen und die Eindeutigkeit geht verloren.
Natiirlich kénnen wir nicht den hier in

Frage kommenden Widerstand W gleich- Kijhler

setzen dem gewdhnlichen aerodynamischen _—H —
Widerstand eines Kiihlers, da es bei diesem T — % g —
wesentlich auf die Formgebung des ganzen — g —

Kérpers, nicht auf den Kiihlmechanismus
allein ankommt. Die Gréfe W in obiger
Gleichung kann nur die Oberfldchenreibung
in den von Luft durchstromten Kiihlerele-
menten bedeuten; man kann diese GroBe
dadurch messen, daBl man einen aus solchen
Elementen bestehenden Kiihlerblock so in  abb. 111. Anordnung zur Mes-
einen Windkanal setzt, daB er den ganzen 0§ der Operfidchenreibung in
Querschnitt ausfillt (Abb. 111) und die

Druckdifferenz zwischen den beiden Kiihlerseiten miBt. Den so ge-
wonnenen Wert der Reibung kann man auf frei hingende Xiihler
sinngeméf iibertragen, wenn man die verschiedenen Geschwindigkeits-
verhéltnisse beriicksichtigt. Bei der Anordnung Abb. 111 ist die
Geschwindigkeit in den Kiihlerréhrchen vy, wenn ¢ das Verhéltnis
der lichten Fliche zur gesamten Kiihlerfliche bedeutet; in den
Réhrchen cines frei hingenden und mit der Geschwindigkeit v an-
gestromten Kiihlers herrscht die Geschwindigkeit v #,; der sog. ,,aero-
dynamische Giitegrad® 5, gibt dabei an, welcher Teil der anstrémen-
den Luftmenge durch den Kiihler hindurchtritt; die iibrige Luft muf}
um den Kiihler herumstrémen, wie um einen stauenden Kérper und bringt

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 9
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einen Formwiderstand hervor, der fiir die Kiihlung belanglos ist, darum
als ,,schddlicher Widerstand im vollen Sinn des Wortes angesehen
werden muf.

Die GréBe 7, kann direkt gemessen werden; in Naherung liBt sie
sich nach Lorenz! auch aus den Versuchen Abb. 111 berechnen mit
Hilfe der Annahme, dafl der ganze Druckverlust nur durch die Reibung
in den Kiihlerelementen hervorgerufen wird; die bei dieser Rechnung
erhaltenen Werte soll man nach Lorenz um etwa 10% erniedrigen,
um den iibrigen Verlusten schitzungsweise Rechnung zu tragen.

Durch Temperaturmessungen kann man in der Anordnung Abb. 111
auch die Erwirmung der durchtretenden Luft messen. Wiirde die ganze
Luft die Ubertemperatur ¢ annehmen — Idealfall etwa eines unendlich
tiefen Kiihlers —, so wiirde, da die Luftmenge bei der Kiihlerstirnfliche Fy
gleich g v Fgn, ist, die Wirmemenge g v Fg1,-c?d aufgenommen
(¢ spezifische Warme). In Wirklichkeit wird nur ein Bruchteil davon
iibertragen, den man den ,thermodynamischen Giitegrad® nennt
und mit 7y bezeichnet.

Die an die Luft abgegebene Wiarme ist also

Q="nummov Fgcd (3:19)
Die Oberflichenreibung, welche fir W in (3,18) einzusetzen ist, kann
man niherungsweise aus dem — in richtiger Weise nach obigen Aus-
filhrungen berechneten — Widerstand der Kiihlerelemente c,,, in etwas
barbarischer Weise gewinnen, indem man diesen in einen Stirnwiderstand
der festen Teile der Stirnfliche und einen Widerstand der lichten Weite
im Verhiltnis dieser beiden Flichen einteilt; man setzt also
2
W= cuop Fx 25 (3,20)
Der Beiwert ¢, @ gehért nach dieser oberflichlichen Abschitzung zu
derjenigen Oberflichenreibung, die notwendig mit der Warmeabgabe @
verbunden ist, bzw. mit deren Beiwert 7, 7y,; so erhalten wir die untere
Grenze fir den vom Kiihler bei gegebener Leistung ausgehenden Wider-
stand.
In der Tat ergeben die Versuche mit guter Naherung den eindeutigen

Zusammenhang von ¢, ,¢ und 7,7y und einigermafen auch die von
Gleichung (3,20) geforderte Konstanz des Verhaltnisses Zz—niz Die Bei-
’ 0
werte hiangen von den geometrischen Verhéltnissen des Kiihlers ab,
nimlich von ¢ und vom Verhiltnis Réhrchentiefe / zu Rohrchendurch-
messer d; die Messungen zeigen in 1. Niherung die erhebliche Verein-
. . l
fachung, daB8 die GréBen nur von der emnen Variablen -, - ¢ abhingen,

die proportional zum Verhaltnis Kihlfliche K zu Stirnfliche Fj ist.

1 Lorérri‘z, H., Wirmeabgabe und Widerstand von Kiihlerelementen. AAJ
13. Lief. (1933) S. 12.
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Abb. 112 bis 114 enthalten die Abhéngigkeit nach den Versuchen von
Lorenz, die mit englischen und mit amerikanischen Versuchen?! recht
gut ibereinstimmen.

Fiir feinere Kiihleruntersuchungen geniigen natiirlich diese Mittel-
werte nicht; das Versuchsmaterial ist auch noch sehr gering; fiir
die Zwecke der Leistungs- 49
rechnung von Flugzeugen
konnen die angegebenen

Mittelwerte geniigen, we- 02 //
nigstens soweit es sich T // ng;l/s
um Réhrchenkithler mit | // WA
geraden  Luftfihrungen et w

97

handelt. Isteine bestimm-
te Motorleistung und mit
ihr aus dem thermodyna-
mischenWirkungsgrad eine o 20 w oy, @ w2
bestimmte sekundlich ab- ) f’-f

. K Abb. 112. Wirmeabgabe von Kiihlern. K Kiihlfliche,
zufithrende Warmemenge ) Fg Kihlerstirnfliche.
bei bestimmterUbertempe-
ratur gegeben, so folgt bei Wahl von Fg aus (3,19) unmittelbar 1,7,
und aus Abb. 114 auch ¢, ,@; da das in Abb. 114 aufgetragene Verhaltnis
mit 7, 7, etwas wichst, spart man an Widerstand, wenn man 7, 7
groB3, also Fx klein hélt; doch ist der so erzielbare Gewinn nicht sehr
groB. Die fiir den schad- 47

lichen = Widerstand  des
Kiihlers mafigebende GroBe 46
€yo Wird aber um so kleiner, )44
je grofler ¢ ist. Es ist also Tﬂ,ll .1;00-/3' 8
giinstig, einen moglichst S5y, \ A
grofen Teil der Stirnfliche "02 8 n
als lichte Weite zu bauen. "~

Das Gewicht eines Kiith- 47

lers ist etwa proportional =335 50 W @ w W W =
Fy1;zueinem gegebenen F'y, YA

gehﬁrt nach (3,19) ein be- Abb. 113. Oberflichenreibung von Kiihlern.
stimmter Wert von 7,7, und

. . K
dazu nach Abb. 112 ein bestimmter Wert von Fo Wenn @, vund 9 gegeben
. . . . . K l
sind. Sehen wir weiterhin auch ¢ und d als gegeben an, so ist, da TN a®

die GroBe Fi - FEK dem Gewicht proportional. Nun sieht man aus Abb. 112

1 Harris, R. G. and W. V. Alford, Wind channel tests on radiators. R & M
934; 1924/25 S. 422. — Harris, R. G. and L. E. Caygill, Further exper. on
honeycomb radiators. R & M 952; 1924/25 8. 438. — Parsons, S. R. and D. R.
Horper, Radiators for aircraft engines. Technol. Pap. Bur. Stand Nr. 21

9*
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unmittelbar, daf} %, nicht proportional Fx wiichst, sondern erheblich
langsamer. Ist also, wie wir hier annehmen, 7, 7, umgekehrt proportional

Fy [nach (3,19)], so wichst Fg 17{% und somit das Kiihlergewicht mit IT{{E

und es erweist sich von diesem Gesichtspunkt aus als vorteilhaft, Fx
a6 T klein zu halten, d. h. Fg

45 auf Kosten von ! mgglichst
el .
B | zu vergréflern.

T 4 ol Wichtiger vom Gesichts-
&Y punkt der Flugleistungen
Sif g2 aus ist die Vermeidung des

41 Formwiderstandes beim
Einbau des Kiihlers. Hier

0 W W 30 W g8l W & W W W @ hat es wenig Sinn, den
/._-/r"' > gl

Kiihler und seine Um-
Abb. 114, Verhiltnis der Warmeabgabe zur . .. .
Oberfléichenreibung von Kithlern. kleidung fiir sich zu be-

trachten, da er stets mit
einem groBeren Flugzeugteil (Rumpf, Fahrgestell, Fligel) eng verbunden
ist und dadurch der Kiihlerwiderstand erst bestimmt wird.

Rumpf und Kiihler. Beim Einbau des Kiihlers in den Rumpf kann
man natiirlich nicht so verfahren, wie bei Teilen, deren Widerstand als
nur schidlich angesehen werden muB. Der Anteil der Oberflichen-
reibung am Widerstand des Kiihlers ist notwendig zur Erzeugung der
Wirmeabfuhr. Dagegen ist der Formwiderstand fiir die Warmeabfuhr
belanglos; die Ablosung von Wirbeln kann nur sekundéir die Warme-
konvektion fordern, indem sie neue, kiihlere Luftteilchen an die Kiihler-
teile hinter der Ablosungsstelle treten lafit.

Man macht sich den Unterschied am leichtesten klar an zwei heilen
diinnen Platten, die in Richtung des Luftstromes und senkrecht dazu
eingestellt sind; bei ersterer tritt als Widerstand nur die zur Kiihlung
notwendige Oberflichenreibung auf, an letzterer wird bei kleiner Ober-
flichenreibung und groBem Formwiderstand nur eine sehr geringe Kiihl-
wirkung erzielt.

Man mufB also den Kiihler so anbringen, da8 eine starke Luftstromung
durch ihn hindurchgeht; je gréBer die Luftgeschwindigkeit, desto inten-
siver die Kiihlung, desto kleiner das Kiihlergewicht; solange nur die
Oberflichenreibung grofer wird, kann das nicht als Nachteil gewertet
werden. Man muB aber nach Méglichkeit jede Wirbelablésung, die einen
Formwiderstand verursacht, vermeiden und darf den Platz nicht so
wihlen, daB die Verdringungsstrémung um den Rumpf allzusehr gestort
wird, so dafB8 die Potentialstrémung durch Ablésung zerstért und der
Formwiderstand des Rumpfes bedeutend erhéht wird. Bei Kiihlern
sucht man dies hauptsichlich durch Einbau in die Stirn des Rumpfes
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zu erreichen. Die nétige Luftgeschwindigkeit im Kiihler wird durch
freien seitlichen Austritt hinter dem Kiihler erreicht; die am Rumpf
vorbeistreichende Luft saugt dann die notige Luftmenge durch den
Kiihler; dabei entstehen nur dort divergente Strémungen und Ablgsung,
wo sie auch ohne Kiihler entstehen; theoretisch 148t sich also auf diese
Weise der Widerstand auf den zur Warmeabfuhr notwendigen Betrag
herunterdriicken.

AuBer der Oberflichenreibung im Kiihler kann auch bei gegebenem
Verhaltnis (¢) des lichten Querschnitts zur Stirnfliche nicht der Teil des
Widerstandes vermieden werden, der infolge des Druckunterschiedes
an den festen Teilen des Kiihlers entsteht; danach steht der oben mit
Cw o bezeichnete Wert einigermafBen fest. Dariiber hinaus hat aber jeder
Kiihler einen Formwiderstand infolge des Teils der anstromenden Luft,
der nicht hindurchgeht, sondern aullen herum stromt (1 —,); dieser
Teil mufl eine um so gréBere Rolle beim selben Kiihler spielen, je mehr
er infolge notwendiger Regulierung kiinstlich vermehrt wird, etwa durch
Abdeckung mit Jalousien. Wenn man denselben Kiihler mehr abdeckt,
also sein 7, vermindert, so muBl die Oberflichenreibung sinken, der
Formwiderstand steigen. Versuche von Muttray! zeigen nun, daf}
beim Stirnkiihler und beim Brustkiihler die beiden Wirkungen sich mit
guter Niherung gerade kompensieren; die Widerstandsvermehrung des
Systems Rumpf-Kiihler gegeniiber dem Rumpfwiderstand allein erweist
sich als unabhingig von der Durchlissigkeit des Kiihlers; auch beim
Bauchkiihler ist dies nidherungsweise der Fall, so lange man nicht zu
grofle Durchlissigkeit hat. Beim einziehbaren Kiihler erweist sich der-
selbe Zusatzwiderstand gut proportional der dem Wind ausgesetzten
Kiihlerfliche. Das vorliegende Versuchsmaterial ist noch nicht sehr
groB3, so dafl nur mit Vorsicht Schliissse auf die Zahlenwerte des Form-
widerstandes von Kiihlern gezogen werden kénnen. Nach Schétzung
diirfte der Formwiderstand eines guten Brustkiihlers zu vernachldssigen
sein; zum Rumpfwiderstand kdme in diesem Falle einfach der Wider-
standswert ¢, o Fx (Fx Kiihlerstirnfliche) hinzu; dabei ist allerdings
Voraussetzung, daB der Rumpf vor dem Kiihler aerodynamisch giinstig
gestaltet ist, so daB nicht vor dem Kiihler die Stromung abgerissen
ist. Die Messungen von Muttray legen ferner die Abschétzung nahe,
daB man beim Stirnkiihler diesen Wert ¢, , ¥ um 50%, beim Bauch-
kithler um 100% vermehrt. Dies sind natiirlich nur Angaben, die
bei der Leistungsberechnung von Flugzeugen verwendet werden kénnen,
wobei der Kiihlerwiderstand eine kleine, wenn auch nicht zu ver-
nachlassigende Rolle spielt. Das hydrodynamische Problem des Kiihlers,
das hier fast ganz beiseitegelassen werden muflte, erfordert noch mehrere

1 Muttray, H., Widerstand und Kihlwirkung eines Flugzeugrumpfes mit
verschieden angeordnetem Kiihler. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd.22 (1931)
S. 65 u. 99. :
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systematische Versuchsreihen zu seiner Losung; meist sind die Ver-
suche nur unter ganz speziellen, der Praxis entstammenden Bedingungen
angestellt .

Luftkiihlung. Noch wichtiger ist die richtige Dimensionierung und
Luftfiihrung bei luftgekiihlten Motoren, weil die Kiihlfliche nicht in
derselben Weise variiert werden kann als bei Fliissigkeitskiihlung und
es infolgedessen noch mehr auf die volle Ausnutzung der Oberflichen-
reibung zur Warmeabfuhr ankommt. Kann der Widerstand der Luft-
kithlung auf den Betrag eines Kiihlerwiderstandes herabgedriickt werden,
so ist die Luftkiihlung vom Standpunkt der Flugékonomie aus weit
iiberlegen, da sie ja das Kiihlergewicht fast ganz einspart. Aber der
Widerstand ist schon da-
durch von vornherein
relativ _hoch, weil ein
grofler Teil des Motors,

trotz aerodynamisch
schlechter Form, nicht
verhiillt sein kann, son-
derndemkiihlendenLuft-
strom ausgesetzt sein
™ muB. Der so entstehende
% m? Widerstand ist somit zum
Teil Formwiderstand,
Abb. 115. Widerstandsfliche eines luftgekiihlten Motor- R . .
zylinders in Abhéngigkeit von der Einbautiefe. also fiir dleKuhlung iiber-
fliissig. Um bei Erhaltung
der Oberflichenreibung den Formwiderstand herabzudriicken, muf8 man
verhindern, daf die zur Kiihlung verwendete Luft die Gesamtstrémung
allzusehr durchwirbelt; man muf den Motor mit seinen Kiihlrippen in
eine konvergierende Stromung setzen, welche Wirbelablésung
verhindert und die erwdrmte Grenzschicht ohne Auflésung in Einzel-
wirbel rasch fortspiilt. Durch richtigen Einbau, sowie durch kon-
struktive MaBnahmen wie Townend-Ring und N.A.C.A.-Ver-
kleidung 148t sich viel erreichen.

Der Widerstand eines luftgekiihlten Motors, der frei ohne jeden Ein-
bau dem Luftstrom ausgesetzt wird, ist sehr betrichtlich. Aus Versuchen
an Sternmotoren kann man den Beiwert, bezogen auf die Stirnfliche
zu etwa 0,6 abschitzen. Diese Zahl, die fiir verschiedene Motoren etwa
um 30% verschieden ist, ist natiirlich nicht ohne weiteres auf alle
Konstruktionen anwendbar. Nie steht der ganze Motor frei; durch den
Einbau in den Rumpf oder eine Verkleidung kann viel an Widerstand
gespart werden, ohne dall die Kiihlwirkung wesentlich leidet. Abb. 115

1 Versuche im Flug: Jones, E. T., A full scale comparison of the drag and
heat dissipation of three radiator systems. R & M 1366; 1930/31, S. 370.
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zeigt den Abfall des Widerstandes mit wachsender Einbautiefe!; da die
wirmsten Stellen (Zylinderkopfe, Ventile u. dgl.) immer aus der Um-
hiillung hervorragen, la8t sich der Verlust an Kiihlwirkung, den ein
solcher Einbau mit sich bringt, in Kauf nehmen; aber der iiberfliissige
Formwiderstand geht gerade von diesen Teilen aus und wird auch durch
einen solchen Einbau nicht unterdriickt.

Motor allein - —

Sportfiugzeugrampr Habinenrump!’ Gondel

t | |

a ¢ a [/ a [/

Abb. 116. Luftgekiihlter Motor in Rumpf und Gondel eingebaut. a) Rumpf (Gondel) ohne
Motor. b) Mit Motor.

Der Widerstand einer Kombination Rumpf-luftgekiihlter Motor ist
natiirlich in keinem Fall gleich der Summe der einzelnen Teile; der
Rumpf mufl immer wie eine Verkleidung des Motors wirken. Abb. 116
zeigt einige Beispiele nach amerikanischen Messungen2. Die Widerstands-
verminderung ist um so grofer, je giinstiger die Abstrémverhéltnisse
sind; die kurze Gondel verhindert die Wirbelablgsung an den Zylinder-
kopfen nur wenig.

Etwas besser wirkt schon die Erzeugung einer konvergenten Strémung
an den Zylindern durch richtige Formgebung des Rumpfes®. Bei den

1 Scheubel, N., Uber den Luftwiderstand luftgekiihlter Sternmotoren. Z.
Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 22 (1931) S. 72; s. a. Bull. serv. techn. 'aeronautique,
Bruxelles Nr. 12.

2 Weick, F. E., Drag and cooling with various forms of cowling for a
,»Whirlwind*‘ radial air-cooled engine. N. A. C. A. Rep. Nr. 313 u. 314; 1929 S. 163.

3 McAvoy, W. H.,, O. W. Schey and A. W. Young, The effect on airplane
performance of the factors that must be considered in applying low drag cowling
to radial engines. N. A. C. A. Rep. Nr. 414; 1932 S. 259.
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Riimpfen 2 und 3 der Abb. 117 stromt die Luft beschleunigt, also kon-
vergent an den Zylindern vorbei, im Gegensatz zum Rumpf 1. Die
Wirkung ist nur durch Messung der Fluggeschwindigkeit bei gleicher
Schraubendrehzahl festgestellt; die beobachteten Geschwindigkeits-
erhéhungen von 233 Ehfﬂ auf 236 kTm und 240 k—hn—l entsprechen schitzungs-

weise Verminderungen des Zylinderwiderstandes um 8 bzw. 20%.

Abb. 117. Geschwindigkeitsvermehrung durch Formgebung des Rumpfes.

N.A.C.A.-Verkleidung. Man kann nun den ganzen Motor durch eine
Verkleidung so in den Rumpf einfiigen, daf die Strémung ungestért
und konvergierend an allen heiBlen Motorteilen vorbeistreicht und den
Motor tangentiell zum Rumpf in einem gegeniiber dem Eintrittsquer-
schnitt kleineren Austrittssquerschnitt so verliBt, daB eine Wirbel-
ablésung und somit ein Formwiderstand vollstindig vermieden wird.
Die giinstigen Formen dieser Verkleidung sind in der amerikanischen
Versuchsanstalt systematisch ausprobiert worden, man nennt daher die
Anordnung ,N.A.C.A.-Verkleidung”. Der aerodynamische Effekt
ist bei dieser Anordnung eine einfache Folge der konvergierenden
Strémung und des tangentiellen Luftaustrittes. Abb. 118 zeigt giinstige
Formen und ihre Wirkung. Im giinstigsten Fall diirfte wohl fast der
ganze iberfliissige Formwiderstand durch die N.A.C.A.-Verkleidung
vermieden werden. Das Gewicht der Verkleidung betrigt etwa 36 kg,
kann also auch in Anbetracht der grofen Widerstandsersparnis in Kauf
genommen werden. Die Hauptschwierigkeit bringt die richtige Luft-
fithrung vom Eintritts- zum Austrittsquerschnitt hin; die Versuche er-
geben ein starkes Nachlassen der Kithlwirkung, wenn keine Leitflichen
zur Luftfithrung eingebaut werden; sonst findet keine gleichméfige Um-
spiillung statt und gerade sehr heifle Stellen des Motors bleiben ohne
die notige Kiiblung. Durch solche Leitflichen wird das Gewicht erhht;
besonders aber wird die Versuchsarbeit zur richtigen Dimensionierung
sehr viel groBer und die Ubertragung der Erfahrungen von einem Motor
auf den andern problematisch?.

1 Siehe auch Higginbotham, R. R., Engine cooling problems with venturi
cowling. S. A. E. J. Febr. 1932. — Recent N.A.C.A. cowling developements
aviation, Aeronautical Engineering section, Febr. 16, 1929 S.27. — Perring,
W. G. A., Wind tunnel experiments on the cowling of air cooled engines. R & M
Nr. 1413; 1931/32. — Windler, Rax, Drag tests of 4/, scale model engine
nacelles with various cowlings. N. A. C. A. Techn. Note Nr. 432; 1932.
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Abb. 118—120. Widerstand des Rumpfes mit luftgekiihltem Motor bei verschiedenen
Formen der Rumpfspitze und bei N. A.C. A.-Verkleidung. In allen Fiillen auier dem einen
bezeichneten ist durch Schlitze die nétige Kiihlung erreicht unter Opferung eines Teiles der

‘Widerstandsminderung.
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Townend-Ring. Eine einfachere Anordnung!, durch welche der
luftgekiihlte Motor in eine konvergente Stromung gestellt und dadurch
der Formwiderstand herabgedriickt wird, ist der Townend-Ring; der
profilierte Querschnitt eines solchen (kreisformigen oder vieleckigen)
um den Motor gelegten Ringes zwingt die Luft zu einer Abstrémung
gegen den Rumpf zu und erzeugt somit, um den Motor gelegt, eine kon-
vergente Stromung hinter dem Motor. Diese Abstrémung ist proportional
dem Auftrieb des Ringprofiles, wihrend der Widerstand des Ringes, an-
gesichts der Kleinheit dieses Konstruktionsteiles, weniger entscheidend

ins Gewicht fillt. Es kommt also wenig auf
”""/’”‘ﬁ’ft;f!f%é? die Profilform an; einfache gewélbte Bleche
; bringen den Effekt gut hervor und vermeiden
Platzschwierigkeiten fiir die hervorstehenden
Motorteile. Dicke Profile bringen allerdings
den ofters genutzten Vorteil mit sich, dafl der
Ring sich dann als Auspuffsammler ver-
wenden 1aBt. Die Stromung um den Ring
darf nicht abgerissen sein, da sonst der Ab-
wind gestort wird; sie mull aber eine bedeu-
tende Zirkulation und somit eine grofle Saug-
wirkung haben.

T Die Wirksamkeit des Townend-Ringes
Abb. 121. Townend - Ring, . . . . . . .
Bezeichnungen. héngt somit von seinerrichtigen achsialen Riick-

lage, seinem Durchmesser und seiner Anstellung

ab; bei verschiedenen Anstellwinkeln des Flugzeugs mufl auch die
Wirkung etwas verschieden werden; doch gleichen sich diese Einfliisse
in 1. Ndherung aus; denn die Anstellwinkel der oberen Ringprofile
werden mit wachsendem Flugzeuganstellwinkel gréfler, die unteren
kleiner. Man sollte mit der Einstellung bei achsialem Anstrémen unter
dem Winkel grofiten Auftriebs bleiben, damit die Strémung um den
Ring nirgends abreifit; aber der Schraubenstrahl, der in vielen Fillen
direkt auf den Ring gerichtet ist, mildert ohnehin die Abreillgefahr und
iiberhaupt die Verinderung des Ringanstellwinkels mit dem Flugzustand.
Die Versuche, welche die verschiedenen Formen und Stellungen des
Ringes vergleichen lassen, sind nur zum Teil an wirklichen Ringen
angestellt; in einigen Versuchsreihen ist der Einfachheit halber die
Kreissymmetrie durch eine ebene Symmetrie ersetzt (Abb. 121); an Stelle
von Ring und Rumpf treten strebenartige Kérper von gleichem Profil;
die Ergebnisse dieser Versuche kénnen nicht wohl quantitativ ausge-
wertet werden, aber qualitative Hinweise geben. In der Ubersicht,
welche Abb. 122 gibt, ist auller dem Widerstandsbeiwert, der auf die

! Townend, H. C. H., Reduction of drag of radial engines by the attachement
of rings of aerofoil section including interference experiments of an allied nature,
with some further applications. R & M Nr. 1267; 1929/30 S. 540.
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140 III. Zahlenwerte.
Stirnfliche des Motors bezogen ist, die prozentuale Abnahme des Wider-

standes A W gegeniiber dem Widerstand ohne Ring angegeben. Ferner
ist die Widerstandsabnahme verglichen mit der Widerstandsdifferenz

w\/{

05— —

ohne
Ring I O O

Widerstand mit Rin

o

W
Abb. 124. Townend - Ring; Abhingigkeit
von der Riicklage (x). a) Widerstand mit
Ring. b) Widerstand des Korpers allein bei

. X . Anwesenheit des Ringes. ¢) Widerstand des
Abb. 123. Townend -Ring; Abhéingigkeit Ringes allein bei Anwesenheit des Korpers

von der Hoéhenlage (y). (Motor mit 7 Zylindern).
A7 72yl 52yl 3yl
Widersfand ohne Fing.
a
\04 § RN
\ $ N N
\_/‘ ° }n $ Y N
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Vlk 3"
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Abb. 125. Townend-Ring; Abhingigkeit Abb. 126. Townend -Ring; Abhéingigkeit
von der Einstellung (6). a) Ebene Platte. von der Zylinderzahl.

b) Strebenform. ¢) Gewolbte Platte f = 4,8%.
d) Gewdolbte Platte f= 7,2%.

Rumpf-Motor minus Rumpf allein, welche den idealen Hochst-
betrag der Widerstandseinsparung darstellt; dabei ist noch die zur
Kiihlung notwendige Oberflichenreibung vernachlissigt, da sie schwer
abschitzbar ist; tatsichlich nahert man sich deshalb der erreichbaren
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Hochstersparnis mehr, als es nach der Abbildung erscheint. Weiter-
hin enthalt Abb. 122 Angaben iiber die Verminderung A V der Luft-
geschwindigkeit zwischen Zylindern; diese Grofle kann als MaB fiir
die Verminderung der Kiihlwirkung dienen. Kompensiert man diese
Verminderung durch VergroBerung der Kiihlrippen, so sind die Nach-
teile, die sich aus der Vergroferung des Gewichts und der Oberflichen-
reibung ergeben, schitzungsweise weit unter den Vorteilen durch den
Ring gelegen.

Abb. 123, 124 (Kurve a) und 125 zeigen die Abhéngigkeit der Wirkung
eines Townend-Ringes von Hohenlage, Riicklage und Einstellung 6;
man sieht dabei sehr gut, daBl bei verschwindender Zirkulation um den
Ring jede Widerstandsverminderung  _,,

wegfillt, mit wachsender Zirku- — %P~|

lation, also wachsendem Ringauf- -2 .

trieb die Wirkung wichst und bei p \h{/b’prs/ana' des Rumptes

kleinem 0 mit dem Abreifien der mit Motor ofve Ring

Stromung die Wirkung nachliafit. Die o

Analogie zwischen der 4 W - §-Kurve W \

der Abb. 125 und einer c,- x-Kurve l jS—

springt in die Augen. 60 _%?;“-9%-
Die Wirkung des Ringes ist na-

tirlich um so einschneidender, je # ﬁh’/ho’gesc/»i{/lﬂd/_'q/re/}‘ /hzin/s Y

grofler die Zylinderzahlist (Abb.126).  Abb.127.Wirkungslosigkeitdes T ownend-
Ringes bei zu kleiner Geschwindigkeit und

Abb. 127 zeigt die Gefahr der (v, oot edineunsen Aoh 152, Nr. 8).
Widerstandserhohung durch einen
Ring im abgerissenen Zustand; bei kleinen Kennwerten lést sich die
laminare Grenzschicht ab, ehe sie turbulent wird, bei gréBeren Kenn-
werten bildet sich eine turbulente Grenzschicht aus, die praktisch nicht
abreiflt, daher die nétige Zirkulation und Saugwirkung hergibt; die
beiden Bereiche in Abb. 127 sind durchaus analog den beiden Bereichen
des Strebenwiderstandes in Abb.79. Aus all diesen Angaben geht
hervor, daf sich allgemeine schematische Regeln fiir die richtige Ge-
staltung des Ringes nicht geben lassen; man mufl den hydrodynamischen
Sinn der Anordnung im Auge behalten und nur dafiir sorgen, daB um den
Ring eine moéglichst ungestérte, moglichst starke Zirkulationsstromung
entsteht, die gerade am Motor und unmittelbar hinter ihm eine kon-
vergente Stromung erzwingt.

Um die Vorginge bei einer Strémung um den Townend-Ring zu
kliren, wurden in einer Anzahl von Versuchen der Widerstand des Ringes
und der des Rumpfes einzeln gemessen und so die gesamte Luftkraft
in zwei Teile zerlegt. Die Kurven b und ¢ der Abb. 124 zeigen einen
Teil der Ergebnisse, die hydrodynamisch nicht uninteressant sind, aber
eigentlich den Blick vom wesentlichen Sinn des Ringes ablenken; denn
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der Hauptteil der auftretenden Drucke, und somit auch der auftretenden
Krifte auf Rumpf und Ring fiir sich, rithrt von der Verdringungs-
strémung her, die in 1. Annédherung als Potentialstrémung angesehen
werden kann; die Summe aller von diesem Teil der Strémung her-
rithrenden Krifte ist theoretisch Null, in Wirklichkeit sehr klein. Jeden-
falls findet man den Hauptteil der Widerstandsersparnis an Rumpf
oder Ring am anderen Teil als Widerstandserh6hung wieder. Bringt

s

1
—

Abb. 128, Ergebnisse von Versuchsfliigeln mit Townend-Ring und N. A. C. A.-Verkleidung,
Fluggeschwindigkeitszunahme in Prozenten.

man den Ring in eine solche Lage zum Rumpf, dafl eine Saugwirkung
an der Rumpfnase auftritt, so mul die Gesamtkraft auf den Rumpf
klein oder sogar negativ, d.i. dem Windstrom entgegen gerichtet sein;
aber natiirlich erfihrt der Ring eine entsprechend groBere Riicktritts-
kraft. Ein einfaches und eindrucksvolles Experiment kann man in der
Weise anstellen, dal man im Windstrom ein Rumpfmodell einem fest
aufgehangenen profilierten, richtig eingestellten Ring néihert; der an-
fanglich verspiirte Riicktrieb geht in einen starken Vortrieb iiber. Bei
der Lage, welche der wirklichen Lage des Townend-Ringes entspricht,
erfihrt, durch Vermehrung der natiirlichen Saugwirkung, der Rumpf
eine groBere Riicktriebskraft, wihrend auf den Ring eine Vortriebskraft
wirkt, die als eine Auftriebskomponente aufgefalit werden kann. Wenn
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man die Wirkung des Townend-Ringes auf diesen Auftrieb zuriick-
fiihrt, so ist das insofern richtig, als der Auftrieb und der oben mehrfach
erwihnte Abwind der Zirkulationsstromung nur verschiedene Teile des-
selben Tatbestandes sind; aber das Wesentliche der Wirkung liegt nicht
in dem Vorhandensein dieses Auftriebs bzw. dieses Abwindes, sondern
in der Verminderung des Formwiderstandes in der konvergenten Strémung
ohne Herabsetzung der Oberflichenreibung an den Kiihlflichen. Bei
Bemessung der Befestigung mufl man allerdings die Kraft, welche auf
den Townend-Ring allein wirkt, beachten; der Vortrieb betrigt bis
zu 60% des Widerstandes von Rumpf und Motor ohne Ring.

km/k Rumpf 1: %%}7% Rumpf 2: %}ﬂw% Rumpf 3: %’= 48%
260 T
N Rumprf 3
x T,
B -—
3w P - "“%Z\>\ Rumpts
] L~ 7 S~ 2
g, e ~—~07
290—* X
g
B4 % § 2 ¥ 6 6 W % W % B @
- G —
Abb. 129. Abhingigkeit der Wirkung eines Townend-Ringes von der Einstellung nach
Versuchsfliigen.

Vergleich der beiden Anordnungen. Die praktische Anwendbarkeit
der N.A.C.A.-Verkleidung und des Townend-Ringes wurde durch
Versuche im Flug! untersucht, bei welchen die Geschwindigkeit
bestimmt und die Kiihlung durch Messung der Motortemperatur kon-
trolliert wurde. Die Skizzen der Abb. 128 zeigen die Anordnungen;
dazu ist der Geschwindigkeitsgewinn infolge Anbringung des Ringes
bzw. der Verkleidung angegeben. Im allgemeinen liegt der Gewinn etwas
unter demjenigen, der aus den Modellversuchen errechnet wird; denn
in der Praxis hat der Townend-Ring immer einen etwas groBeren
Durchmesser als der Motor, wihrend bei den giinstigsten Anordnungen
im Windkanal der Ringdurchmesser gleich dem des Motors ist und die
hervorstehenden Motorteile an der Ringsaugseite verkleidet sind. Im
ibrigen bestitigen die Versuche in Hinsicht auf konstruktive Einfliisse
die Erfahrungen der Modellversuche; auch die Abhingigkeit vom Ein-

1 Siehe a. 8. 136 — Gough, Melon N., Effect of the angular position of the
section of a ring cowling on the speed of an XFJC-1 airplane. N. A. C. A. Techn.
Note 355; 1930. — Schey, O. W., E. Johnson and Melon N. Gough, Com-
parative performance obtained with XFJC-1 airplane using several different engine
cowlings. N. A. C. A. Techn. Note 334; 1930.
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stellwinkel wird in den Flugversuchen der Abb. 129 wiedergefunden;
diese sind mit einem neuneckigen Ring angestellt; man sieht, daBl eine
falsche Einstellung den ganzen Effekt verhindern, ja sogar eine Ge-
schwindigkeitsverminderung hervorrufen kann.

In der Wirksamkeit ist im allgemeinen die N.A.C.A.-Verkleidung
dem Townend -Ring iiberlegen; die Widerstandsverminderung ist
bedeutender. Dagegen ist der
Townend-Ring wesentlich ein-
facher in der Konstruktion. Wahrend

Aumpt s % |Mumpf  die richtige N.A.C.A.-Verkleidung
. in jedem einzelnen Fall durch miihe-
Motor 73 volle Versuche ausprobiert werden
Wi 34 muf, 146t sich der Townend-Ring
Indschulz u .

Fitrer  —4— w3 |\ Morr auch an fertigen Flugzeugen ohne

Riicksicht auf die Rumpfform an-
bringen; er beeintrichtigt ferner in
viel geringerem Mafe die Zuginglich-
keit des Motors; schliefflich hat er
den Vorzug des kleineren Gewichtes.
Bei einem 400—500 pferdigen Motor
wiegt der Townend-Ring etwa

Abb.130.Zusammensetzung desschiidlichen : .
Widerstandes eines Flugzeugs. 9 kg’ die N.A.C.A.- Verkleldung
etwa 36 kg. '

Zusammensetzung des schiidlichen Widerstandes. Aus den Angaben
fir das Zusammenwirken von Rumpf, Fligeln, Motor und Kiihlvor-
richtung kann man den gesamten schiddlichen Widerstand eines
Flugzeugs abschitzen ; wieviel Einzelteile, wie Drihte, Streben, Leitwerk,
Fahrgestell usw. beitragen, geht auch aus den obigen Einzelangaben
hervor und kann in 1. Néherung additiv hinzugenommen werden.
Einige Versuchsergebnisse®, welche den prozentualen Anteil der einzelnen
Teile am schédlichen Widerstand angeben, enthilt Abb. 130; die Modelle
hatten dabei keine Fliigel und keine Kiihlungsverkleidung; der Wider-
standsanteil des KEinzelteils bedeutet hier die Differenz zwischen dem
ganzen Widerstand und dem nach Entfernung des betreffenden Teils
verbleibenden Widerstand.

Der Beiwert des gesamten schiddlichen Widerstandes bewegt sich bei
Flugzeugen, wenn man die einzelnen schiadlichen Flichen addiert, etwa
zwischen ¢,, = 0,02 und 0,03.

Fakrgestel| 398

%8 |Fahrgestel

Leitwerk 123

60 Leitwerk

1 Weick, Fred E., Full scale drag tests on various parts of Sperry Messenger
airplane. N. A. C. A. Techn. Note 271 (1928). — Herrenstein, W. H., Full scale
drag tests on various parts of Fairchild cabin monoplan. N. A.C. A. Techn.
Note 340; 1930.
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§ 8. Wasserwiderstand von Schwimmern?.

Um den Start von Seeflugzeugen berechnen zu kénnen, braucht man
den Wert des Wasserwiderstandes (P) der Schwimmer in Abhingigkeit
von der Form und von den drei Variablen: Trimmwinkel y (zwang-
laufig mit dem Anstellwinkel « des Flugzeugs verbunden), Geschwindig-
keit » und Schwimmerbelastung K. Die wichtigsten Formfaktoren sind
Breite, Anzahl und Ausbildung der Stufen, gegenseitige Entfernung
zweier Schwimmer, Anstellung des Buges, Kielausbildung. Eine grofle
Anzahl von Versuchen in natiirlicher Gréfle und von Modellversuchen
hat die Technik zu schénen Erfolgen auf diesem Gebiet gefiihrt, und auch
die vercoffentlichten Versuche — die hier wohl nur einen kleinen Teil der
angestellten Versuche ausmachen — enthalten wertvolles Material ; trotz-
dem konnen systematische Folgerungen aus den vorliegenden Ergeb-
nissen nicht gezogen werden, weil sie alle von zu speziellen Voraus-
setzungen ausgehen und noch kein klares Bild der Funktion von drei
Variablen, selbst in einem beschrinkten Bereich, ergeben.

Der Grund hierfiir liegt hauptséchlich darin, dafl man dem Schwimmer
beim Versuch unter der gegebenen Belastung die Selbsteinstellung ge-
stattet, und zwar in der Regel nicht nur hinsichtlich der Eintauchtiefe,
sondern auch hinsichtlich des Trimmwinkels; das bedeutet aber,
dafl der Trimmwinkel durch das Momentengleichgewicht unter den
speziellen Versuchsbedingungen bestimmt wird, also etwa wenn
der Schwimmer ohne Flugwerk untersucht wird, durch das Gleichgewicht
zwischen den Momenten des Wasserdruckes auf den Schwimmerboden
und des Gewichtes in seiner zufélligen, nur von den Versuchsbedingungen
bestimmten Lage2. Der Trimmwinkel wiirde vom wirklichen Flugzeug
nur dann in der gleichen Weise angenommen werden, wenn die Momente
des Flugwerkes unter sich ausgeglichen oder sehr kleingegen die Momente
der Schwimmerkrifte wiren und wenn sich das Gewicht durch die
Schwimmergestellstreben in gleicher Weise auf den Schwimmer iiber-
tragen wiirde wie im Versuch. Beide Voraussetzungen werden im all-
gemeinen nicht zutreffen; gehort aber etwa zur gleichen Geschwindig-
keit und zur gleichen Belastung ein verschiedener Trimmwinkel im
Versuch und in der technischen Wirklichkeit, so wird der Widerstand
ganz verschieden und der Startvorgang kann ganz anders verlaufen.
Man kann sich von dieser Schwierigkeit nur dadurch ganz frei machen,
dafl man auch den Trimmwinkel willkiirlich verindert, etwa durch
Verschiebung des belastenden Gewichtes; dabei geniigt es, bei einigen
Trimmwinkeln in einem gewissen Bereich von Belastungen, die mit

1 Herrmann, H., Schwimmer und Flugkorper. Ber. u. Abh. d. W.G.L. 1926
14. Heft S.126. — Seewald, F., Einige Probleme aus dem Arbeitsgebiet der
aerodynamischen Abteilung der DVL; DVL-Jb. 1931 S. 1.

2 Systematische Versuche: Herrmann, H.,G. Kempf u. H. Kloess, Schlepp-
versuche an Zweischwimmerpaaren. DVL-Jb. 1928 S. 80.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 10
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wachsender Geschwindigkeit abnehmen, zu messen. Solche MeBreihen
liegen heute vor, sind aber nicht vollstandig verdffentlicht.

Die besondere Schwierigkeit, welche sich der richtigen Verwendung
aller Schwimmerversuche und besonders der Auswertung der Modell-
versuche entgegenstellt, liegt in den Gesetzen der mechanischen
Ahnlichkeit; diese sind wohl grundsitzlich bekannt, aber in diesem
Falle schwer anzuwenden; auch scheinen Unklarheiten im allgemeinen
nicht ganz behoben, so dafl diese Gesetze in der Praxis nicht voll aus-
genutzt zu werden scheinen. Um das Gesetz, wonach der Widerstand
von Belastung, Trimmwinkel und Geschwindigkeit abhangt, physikalisch
exakt zu fassen, gehen wir zu dimensionslosen GréBen iiber.

Die Verhaltniszahl 15{) héngt auch hier, wie oben beim Tragfliigel-
problem, ab von den Formverhaltnissen, dem Trimmwinkel ¢ und der
Reynoldsschen Zahl :—ul’, die aus der Geschwindigkeit », der Langen-
abmessung ! des Schwimmers und der kinematischen Zahigkeit v, des
Wassers gebildet wird; letztere ist maligebend fiir den Wert der Ober-
flichenreibung. Noch stiarker wird aber der Widerstand durch die Krafte

beeinfluBt, welche von der freien Oberfliche herrithren und das Deplace-
ment bestimmen, d.i. von Schwere und Triagheit. Ist das Deplace-

ment D selbst eine gegebene Grofe, so wird II% abhéngig vom Volum-

verhéltnis % und der Froudeschen Zahl 'Z—zl 1 die das Verhiltnis der

Schwerkraft zur Trigheitskraft darstellt. Das Schwimmerproblem ist
aber nun stets in der Weise gestellt, daBl weniger das Deplacement als
die belastende Kraft K im Vordergrund steht; man benutzt daher als
maBgebende Verhaltniszahlen besser die Verhéltnisse dieser Kraft K
zur Schwerkraft und zur Trégheitskraft als unabhéngige Variable; diese

Verhiltnisse sind owg B und etz wenn noch g, die Dichte des
Wassers bedeutet. Das Verhiltnis dieser beiden Zahlen ist wieder die
Froudesche Zahl. Wir verwenden aus rein formalen Griinden lieber
die reziproken Werte. Wir erhalten somit fiir den Schwimmwider-
stand bei gegebener Form das Gesetz:

3 2 72
P_(y v ewgl ool ) (3,21)

x =1 <7’ w’ K K

Nun ist es praktisch nicht allgemein moglich, im Modellversuch die
Reynoldssche und die Froudesche Zahl gleichzeitig nachzubilden,
so daB bei richtiger Wahl von K die ganzen Modellverhiltnisse der
Wirklichkeit entsprechen wiirden. Man kann sich aber die Aufgabe
wesentlich vereinfachen, wenn man sich die heutigen theoretischen
Kenntnisse iiber Oberflichenreibung? zunutze macht, den Anteil der

1 Siehe S. 8.
2 Siehe S. 83ff., sowie Bd. II, Kap. VIII, § 6 und 10.
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Oberflichenreibung abschéatzt und vom gemessenen Wert abzieht. Dieses
einfache Subtrahieren — bzw. Addieren der abgeschitzten Oberflichen-
reibung bei der GroBausfithrung — kann wohl kaum einen groflen Fehler
zur Folge haben; denn die beiden Teile des Widerstandes rithren von
grundverschiedenen Ursachen her, ndamlich der Verdringungswiderstand
von Normaldrucken, die Oberflichenreibung von den tangentiellen
Spannungen.

Eine weitere Vereinfachung ergibt sich daraus, dal im technisch
wichtigsten Bereiche groflerer Geschwindigkeiten die Abhdngigkeit von

der Zahl leg L gering wird, d. h. physikalisch, daf} die wesentliche Kraft,

die den Schwimmer trigt,

493 A

von der Triagheit der ver- ™~ =90 =

dringten Wasserteilchen / \ / 7l=.90 /;/

herriihrt, und die Schwere 2 ,{\\ \ 7‘%/ L
(AN

— die im Falle der Ruhe \.__—>4-4 ot
allein mafigebend ist — beim
rasch bewegten und schon
stark aus dem Wasser ge-
hobenen Schwimmer keine
wesentliche Rolle mehr 0 W 20 5 W b9 g0 70 80 90 100 M0 720
spielt. So kann man — ab- ﬁ—";if —_ '
gesehen vom Bereich sehr Abb. 131. Widerstand eines Schwimmers in Abh#ingig-
kleiner Werte der A bszisse — keit vom Verhéltnis der Trigheitskraft zur Belastung

und vom Trimmwinkel (y). Unkorrigierte Werte.
die gemessenenWiderstands-

des verdringten Wassers Tq
£
K

a1

2 72
werte als Funktion der Zahl 77712_17_ als einparametrige Schar (Para-

meter p) darstellen. Dies hat Schroder! zuerst abgeleitet und durch
Auswertung von Versuchen bestétigt. Er hat dabei noch nicht einmal
die Korrektur durch Abzug der Oberflichenreibung angebracht. Durch
Beachtung dieser Modellregel in den gebotenen Grenzen konnen viel
Versuche gespart werden; es ist ja gleichgiiltig, ob man nur I oder v
oder K oder mehrere dieser GroBen gleichzeitig verdndert.

Leider liegen solche durch Abzug der Oberflichenreibung korrigierte
Messungen nicht vor, so daf} hier als Beispiel nur unkorrigierte Werte
einer Mefireihe? Verwendung finden konnen. Abb. 131 ist also nicht
quantitativ verwendbar; sie zeigt nur qualitativ die Zusammenhénge;
da die Reibungskrifte und Schwerkraft bei kleiner Geschwindigkeit
erheblicher ins Gewicht fallen, sind die Werte der Abb. 131 bei grofien

1 Schroder, P., Ein Ubertragungsgesetz der Hydrodynamik und seine An-
wendung bei der Untersuchung des Starts von Seeflugzeugen. Z. Flugtechn.
Motorluftsch. Bd. 22 (1931) S. 8.

2 Unverdffentlicht.

10*
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ow 12 02

12 g2
———=— wohl einigermafBen richtig, bei kleinen euwlo? d. i
X g g

K . groflen

Froudeschen Zahlen) um etwa 20% zu hoch.

Ein einwandfreies Material, das die Abhingigkeit von der Form
klarstellt und auf Grund dessen bestimmte Vorschriften iiber den Start
gegeben und Rechnungen durchgefithrt werden kénnen, muB der Zukunft
vorbehalten bleiben.

Theoretische Anséitze zur Berechnung des Verdringungswiderstandes
an der freien Oberfliche aus der Mechanik der idealen Fliissigkeiten
sind von H. Wagner, besonders im Hinblick auf die StoBvorginge
bei der Wasserung verfolgt worden?.

§ 9. Schraubenkraft.

Versuchsergebnisse an isolierten Schrauben. Ein schwieriges und viel-
seitiges Problem ist die numerische Angabe der Werte fiir Schrauben-
kraft und Wirkungsgrad, die bei Berechnung der Flugleistungen
einzusetzen sind. Die Hauptaufgabe fiir den Flugzeugerbauer ist die
Auswahl der richtigen Schraube; die zweite Aufgabe ist die richtige
Abschitzung der Werte von § und 7. Beide Aufgaben sind nicht aus
dem Versuchsmaterial an isolierten Schrauben allein zu lésen, obwohl
dieses Material die Grundlage bilden muB; Schraube und Flugzeug
beeinflussen sich aber gegenseitig so stark, dall die Zahlenwerte des
Versuches bedeutend abgedndert werden kénnen.

Wir gehen hier nicht auf die Theorie der Schraube und auf das Ver-
suchsmaterial ein, lassen also die Aufgabe der Schraubenauswahl beiseite
und verweisen auf den 3. Band des vorliegenden Werkes. Dagegen
konnen wir die Frage nicht umgehen, welche Zahlwerte von S und 7
bei richtiger Schraubenwahl in unsere Gleichungen einzusetzen sind;
dabei streifen wir die tieferliegenden Probleme der Luftschraube nur
soweit, als dies zum Verstindnis notwendig ist.

Hat man einen bestimmten Motor, so ist ‘das Drehmoment eine
gegebene, von der Vergaserstellung und der Luftdichte abhingige, von
der Drehzahl in weitem Bereich unabhingige GréfBle. Auch die Dreh-
zahl, mit welcher der Motor im Dauerzustand betrieben werden soll,
ist vorgeschrieben; sie &ndert sich aber in gewissen Grenzen mit dem
Flugzustand und mit der Luftdichte. Man wihlt nun die Form der
Schraube, besonders die Steigung, sowie den Schraubendurchmesser so,
dafBl bei einer gegebenen Geschwindigkeit oder in einem gegebenen Ge-
schwindigkeitsbereich moglichst giinstige Werte des Wirkungsgrades
auftreten.

Die Versuchsergebnisse tragt man, da unser Ausgangspunkt das
Drehmoment ist, am besten in ein g-A-Diagramm? ein, das den Dreh-
N WrWa,gner, H., Uber Landung von Seeflugzeugen. Z. Flugtechn. Motorluftsch.

Bd. 22 (1931) S. 1 u. Z. angew. Math. Mech. Bd. 12 (1932) S. 193.
2 Siehe S.11.
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wert in Abhingigkeit vom Fortschrittsgrad darstellt. Der Wert des
Wirkungsgrades, der zu einem bestimmten Punkt der Kurve gehort,
kann an die Kurve angeschrieben werden; trigt man in das Diagramm

1707

Vo ad

T TTTTT
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Y
T T 1

=

3
<&
T

| L - L
903 G0% 905 o6 408 01

—

| ] Il l
G15 G20 GZ5 937 QW

Abb. 132. Diagramm einer Schraubenfamilie.

eine Schar von Kurven ein, die etwa zu Schrauben dhnlicher Form mit
verschiedener Steigung gehéren, so kann man die Punkte gleichen
Wirkungsgrades durch Kurven verbinden und so Linien konstanten

Wirkungsgrades erhalten. In dieser
Form ist das Diagramm am brauch-
barsten zur Schraubenauswahl; da
wir viel mit Potenzformeln, welche
u und A kombinieren, zu tun haben,
ist es praktisch, die Logarithmen von
w und A an Stelle der GroBen selbst
aufzutragen.

Abb. 132 enthilt ein solches Dia-
gramm ! fiir eine Schar ahnlicher
Schrauben. Da sich die Messungen
auf isolierte Schrauben beziehen,
kann der Wert des Wirkungsgrades
aus ihnen nicht ohne weiteres auf
Schrauben am Flugzeug bezogen wer-
den; wir wollen ihn also zunéchst
noch nicht mit dem Werte # in
den Formeln des 2. Kapitels identi-
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Abb. 133. Beiwerte Cyp und Cy -

fizieren und ihn mit 7, bezeichnen. Zum Verstindnis muBl man sich
klarmachen, daf hier die Luftkraft in anderer Weise in Komponenten
zerlegt ist als bei Fliigeln @blich, ndmlich in Richtung der Achse und
senkrecht dazu; den Unterschied gegeniiber der gewdhnlichen Zerlegung

! Bendemann, F. u. G. Madelung, Praktische Schraubenberechnung.

T. B. Bd. 2 8. 53.
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in ¢, und ¢, erkennt man aus Abb. 133, in welcher die beiden Kompo-
nenten mit c,, und cy bezeichnet sind ; aus solchen Beiwerten setzen sich
die Werte y und p zusammen. Aus den geometrischen Verhéltnissen
der Abb.7 folgt ohne weiteres, dafl fiir Geschwindigkeit Null der
Anstellwinkel des Schraubenprofiles seinen gréfiten Wert hat, und daB

er mit wachsendem % abnimmt. Der Verlauf der u-Kurven in Abb. 132
wird so leicht verstdndlich. Zu groen Werten von yu gehéren nun aber
kleine Werte von - und daher auch kleine Werte von 7o nach Gleichung

(1,13); der giinstige Bereich groBler ,-Werte liegt auch hier bei derselben
GréBenordnung der Anstellwinkel, wie die giinstigsten Werte der Gleit-
zahl und der Steigzahl bei Fligeln. Die vollstindige Berechnung der
7o- Werte durch Zusammensetzung der
auf die einzelnen Profile wirkenden Krifte
unter Beriicksichtigung der abgelésten
—susw Wirbel nach der Tragfliigeltheorie fiihrt
zu sehr befriedigenden Ergebnissen; sie
findet sich im 3. Band. Hier wollen
Abb. 134. Mechanismus der Lutt- Wil zum Verstindnis nur die einfachste,
schraube nach der Strahitheorie.  j;lteste Schraubentheorie, die sog. Strahl-
theorie, heranziehen:

Strahltheorie. Diese Theorie faBt die Schraube als einen Mechanismus
auf, welcher der auf eine Kreisfliche gleichformig anstrémenden Luft
eine Zusatzgeschwindigkeit erteilt (Abb. 134), ohne da dabei Energie
verlorengeht. Nach dem Impulssatz erfihrt ein solcher Mechanismus
eine Vortriebskraft S, die mit dem erfaBten Luftvolumen @, der Luft-
dichte p und der Zusatzgeschwindigkeit w zusammenhingt durch die
Beziehung

S=pQw (3,22)
Die in der Zeiteinheit erzeugte Zusatzenergie L ist hierbei
L= 929—[(0 +w)2—v2] =p¢ (vw + w?z) ,
die Arbeit in der Zeiteinheit ist gleich der Kraft S mal der Geschwindig-
keit I—%, wobei Fg die Schraubenkreisfliche bedeutet. Der Energie-
satz ergibt also die Beziehung

Q 2
SITS:gQ(‘vw—}—EZ—’). (3,23)
Der ,jideale’ Wirkungsgrad dieser Anordnung 7; ist gegeben durch
N 1 .
m=tp =t - (3,24)
ey

Dieser Wert muBl eine obere Grenze fiir jeden erreichbaren Wirkungs-
grad darstellen, da bei dem hier zugrunde gelegten Mechanismus jede
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Energieverzehrung ausgeschlossen wurde. Um eine Beziehung zwischen
n; und den Beiwerten der Schraubenkrifte zu erhalten, schreiben wir
Gleichung (3,23) dimensionslos
N oy w 1 /w\2 22y

eFset — o T2 (7) = (3,25)
Hierbei bedeutet der Index 7, dafl der Beiwert sich auf die ideale, nicht
auf eine wirkliche Schraube bezieht. Da in der Flugtechnik die Leistung
primér gegeben ist, nicht der Schub, gebraucht man Gleichung (3,25)
besser in der bei Benutzung von (1,13) folgenden Form:

L 2o (3,26)

oFsv® — 2T g}
Die Gleichung sagt aus, dafl der Wirkungsgrad einer Schraube um so

héher gesteigert werden kann, je groBler die Fluggeschwindigkeit und je

. . . L 75N
kleiner die Flichenleistung Fs— Fg St

Wiirde diese einfache Betrachtung ohne weiteres auf die Wirklichkeit
anwendbar sein, so wiirden die Kurven % = const (im logarithmischen

Diagramm Gerade) die Kurven gleichen Wirkungsgrades in Abb. 132
sein. Eine solche Kurve ist auch eingezeichnet, sie weicht wesentlich
von der wirklichen Kurve ab. Die Abweichung kommt von der in Wirk-
lichkeit infolge des Widerstandes auftretenden Energiezerstreuung her,
oder, wie man auch sagen kann, von der als Reaktion auf die Wider-
standskrifte auftretenden Strahlrotation. Den Schnittpunkten der
Geraden 7; = const mit den u-Kurven entsprechen um so héhere
mittlere Anstellwinkel des Schraubenblattprofiles, je gréBer—innerhalb
derselben Schar — die Steigung der Schraube ist. Es gibt einen solchen
Anstellwinkel, welcher den besten Wirkungsgrad ergibt, in Analogie
zum Anstellwinkel kleinster Gleitzahl; bei gréBeren Anstellwinkeln
nimmt der Wirkungsgrad langsam ab, bei kleineren sinkt er sehr schnell,
wieder in Analogie mit dem Verhalten der Gleitzahl (Abb. 20).

Leistungsberechnung. Das Diagramm Abb. 132 kann man nun in
der Regel nicht in der einfachen Weise benutzen, daBl man zu einem
gegebenen Fortschrittsgrad Drehwert und Wirkungsgrad abliest und
etwa daraus erst die nétige Motorleistung berechnet. In der Regel wird
zunichst weder y noch 4 gegeben sein, sondern von der Wahl etwa des
Schraubenhalbmessers abhingen, wihrend die Motorleistung meist
gegeben ist. In solchen Fiéllen hat man noch eine weitere Beziehung

zwischen y und A, die sich im logarithmischen Diagramm als Gerade

darstellt. Kennt manz. B.v, w ( 2 gon ) und die zur Verfiigung stehende

Motorleistung L, wiahrend man den Schraubenhalbmesser noch sucht, so
hat man nach (1,11) die Beziehung

o L L Aw\® _ Le?® .o 5
‘u——iﬂQu?:Rbi_;W'(T) = ﬂQ/UE 'l = const l N (3,27)

l
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die in Abb. 132 eingezeichnet ist. Jeder Schnittpunkt dieser Geraden
mit einer y-A-Kurve gehért zu einem bestimmten Schraubenhalbmesser,
mit welchem die betreffende Schraube bei der gegebenen Geschwindigkeit
und mit der gegebenen Drehzahl die Leistung des Motors aufnimmt; der
dazugehorige Wirkungsgrad folgt aus der durch den Schnittpunkt
gehenden Kurve 7, = const. Der grofite Wirkungsgrad wird mit dem-
jenigen Schraubenhalbmesser erreicht, der zum Beriihrungspunkt der
Geraden mit einer #,-Kurve gehort.

Hat man eine bestimmte Schraube mit bestimmtem Halbmesser,
so geht man wieder von der nunmehr fest gegebenen yu-A-Kurve aus.
Dem Diagramm mull nunmehr entnommen werden, welche Drehzahlen
und welcher Wirkungsgrad zu einem bestimmten Flugzustand gehéren.

7707 ' v
- i A}lﬂw //
v ol
b ARDZANE
P /| y
~ ® / \
%’/ %’“\
107 X

q03 Q0% 905 405 408 4m aq15 Q20 425 430 9%
A—

Abb. 135. Berechnung von 1}, bei gegebenem [

Fiir die Zwecke der Leistungsberechnung von Flugzeugen gehen
wir am besten von ¢, aus, das durch den Ausschlag des Hohenruders
bestimmt ist; bei gegebener Luftdichte g folgt dann aus dem Fluggewicht
die Geschwindigkeit v; aus Vergaserstellung und Luftdichte folgt das

M
ETY

die Linien ;; = const kann man in das Diagramm einzeichnen (Abb. 135);

Drehmoment M des gegebenen Motors und daraus dann% =

ihre Schnittpunkte mit der y-A-Kurve der Schraube ergeben 7,. So erhilt
man die mit den verschiedenen c,-Werten verbundenen Werte von 7,.

Da # und mit ihm T’; bei Anderung der Hohe und der Fluggeschwin-

digkeit erheblich schwanken kann, muB man bei der Auswahl einer
festen Schraube einen Kompromifl schlieen, um nicht Flugzustinde
mit allzu schlechtem 7, zu haben. Besser ist es, Verstellschrauben
zu verwenden, bei denen durch willkiirliche Verdnderung der Steigung
der mittlere Blattanstellwinkel immer in der Nihe des giinstigsten, und
somit immer ein hoher Wirkungsgrad erhalten werden kann. Indes
sind die konstruktiven Schwierigkeiten der Verstellschrauben sehr grof3
und noch nicht ganz dberwunden.



§ 9. Schraubenkraft. 153

Die erreichbaren Werte von 7, wachsen mit der Steigung der Schraube
an. Ein Beispiel des Verlaufes von 7, in Abhingigkeit von 4 bei einer
Schraubenfamilie gibt Abb. 136 1.

Schraube am Flugzeug. Der so gemessene Wert 7, ist nun noch
nicht identisch mit dem Wirkungsgrad #, den wir in den Formeln des
2. Kapitels verwandten, und der Begriff des Wirkungsgrades iiber-
haupt verliert seine einfache Bedeutung, wenn wir nicht mehr die
Schraube fiir sich, sondern die Schraube am Flugzeug betrachten?.
Die Auffassung, wonach ein 45
Flugzeug einen bestimmten
im Luftstrom oder im Gleit- 44

flug mefibaren Widerstand \

hat und dieser Widerstand Tﬂ,é' \ \

durch die gleichfalls im Luft- ,, \ \ \ \ \ \

strom meBbare Schubkraft 4% AR EUSEEL

der Schraube ins Gleich- 7#{”\5 ”"7 48 99 ’f 4
gewicht gesetzt wird, ist zu %

sehr idealisierend, um prak- \ \ \ \

tisch zu geniigen. In Wirk- ¢ 67 4, % g4 95

lichkeit saugt die Schraube  Abb. 136. Wirkungsgrade einer Schraubenfamilie.
aus dem Vorstrom die Luft (H Steigung, I Durchmeosser.)

an, bliast sie mit erhohter Geschwindigkeit und in drehender Be-
wegung nach hinten aus und erzeugt so ein Strémungsfeld, in welchem
die Krifte gegeniiber der ungestorten Gleitflugbewegung einigermaBen
verdndert sind. Vor allem Rumpf und Leitwerk, Motor und Kiihler, aber
auch die Fliigel werden von diesen Zusatzbewegungen erfat, und ihr
Widerstand wird vergroBert. Auch die Strémung um die Luftschraube
wird durch die stérenden Flugzeugteile verindert. Doch wirkt sich das
nur als Korrektur auf den mittleren Fortschrittsgrad aus und beeinfluBlt
wenig die Werte von Kraft und Drehmoment, solange der Schrauben-
durchmesser mindestens doppelt so groB als der Rumpfdurchmesser ist.
Bei Zugschrauben ist fast nur die Widerstandserhéhung im Schrauben-
strahl wesentlich, bei Druckschrauben fillt diese Wirkung fort; doch
ist die Schraube selbst mehr beeinflult, da sie zum Teil in einem Unter-
druckgebiet arbeitet. Man kann sich diese gegenseitige Beeinflussung
schon klarmachen, wenn man sich den unwirklichen extremen Fall der
Abb. 137 vorstellt, in welchem die Schraube ganz vom Rumpf um-
schlossen wird. Dabei wird der Schraubenstrahl am Rumpf vollstindig
gestaut; eine Impulserh6hung tritt wohl hinter der Schraube, nicht aber
hinter dem Flugzeug ein, so daB eine Vortriebskraft auf den ganzen

1 Entnommen aus W. F. Durand, Tests of 13 navy type model propellers.
N. A.C. A. Nr. 237; 1926 S. 153.

2 Betz, A., Der Wirkungsgradbegriff beim Propeller. Z. Flugtechn. Motorluftsch.
Bd. 19 (1928) S. 171.
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Mechanismus iiberhaupt nicht zustande kommt. Dementsprechend leistet
natiirlich die Schraube auch keine Arbeit; sie mufl nicht stindig neue
Luft nach hinten werfen, wie in wirklichen Flugzeugen; nur zur Auf-
rechterhaltung der Luftrotation im Raum zwischen Schraube und
Rumpf wird Energie verbraucht.

Wegen dieser gegenseitigen Beeinflussung ist die Zerlegung des ein-
heitlichen Organismus Schraube-Flugzeug in eine vortreibende Schraube
mit der Zugkraft § und ein ricktreibendes Flugzeug mit Widerstand W
keineswegs eindeutig, sondern willkiirlich. Man kann in doppelter
Weise vorgehen, wie es die Skizzen

der Abb. 138 veranschaulichen: 4

%D
\ : b

— [

(=
Abb. 137. Volle Stauung des Abb. 138a und b. MeBnabenschub (a) und
Schraubenstrahls am Rumpf. , Propulsionsschub (b).

1. Zwischen Schraube und Flugzeug denkt man sich ein MeBinstru-
ment eingeschaltet, welches die zwischen den beiden Kérper wirkenden
Krifte feststellt; ein solches Instrument ist z. B. die S. 17 beschriebene
MeBnabe. Den so gemessenen Schraubenschub nennt man daher ,,Mef-
nabenschub®. In diesem Falle ist der Widerstand W nicht identisch
mit dem Gleitflugwiderstand; er hingt vielmehr noch von Gestalt und
Fortschrittsgrad der Schraube ab, und entsprechend ist die Schubkraft
der Schraube von Gestalt und Lage des Flugzeugs beeinflufit. Die Ver-
wendung dieser Begriffe fiir S und W ist logisch, aber nicht praktisch;
sie wire zur Leistungsberechnung nur dann geeignet, wenn ein be-
deutendes und allgemeines Versuchsmaterial mit Mefinaben gewonnen
wire. Der Begriff des ,,MeBnabenwirkungsgrades wird aber unan-
schaulich; denn die von der Schraube geleistete Arbeit Sv wird zum
Teil dazu verwendet, um einen von der Schraube selbst erzeugten Wider-
stand, namlich die Erhéhung des Flugzeugwiderstandes gegeniiber dem
Gleitflugwiderstand, zu iiberwinden und dieser Teil kann nicht wohl
als ,niitzliche’* Arbeit angesehen werden. Im Extremfall (Abb. 137)
wird natiirlich der Mefnabenwirkungsgrad Null, da » und somit die
Vortriebsleistung hierbei verschwinden miissen, nicht aber die Motor-
leistung, durch welche die Luft in Drehung erhalten wird.

2. Man mift den Widerstand des Mechanismus Schraube-Flugzeug
in Abhingigkeit von der Drehzahl der Schraube, etwa mit einem nach
Abb. 138b angeordneten Instrument. Der bei Drehzahl Null sich er-
gebende Wert ist identisch mit dem Gleitflugwiderstand und 1a8t sich
aus Modellversuchswerten aufbauen. Hierbei ist es noch willkiirlich,
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aber auch gleichgiiltiz, ob man den Widerstand der stillstehenden
Schraube hinzurechnen will oder nicht; bei Entnahme der Werte aus
Gleitflugversuchen wird man dies tun, bei Entnahme aus Modellversuchen
nicht; immerhin ist der Widerstand einer stillstehenden Schraube nicht
zu vernachlassigen. Dreht sich nun die Schraube, so wird die am MeB-
instrument gemessene Kraft kleiner und éndert schlieBlich ihr Vorzeichen,
wie das Beispiel Abb. 139 zeigt!. Die Differenz zwischen den so ge-
messenen Kriften und dem Widerstand W ohne (bzw. bei stillstehender)
Schraube sehen wir als

Schraubenkraft § an; man % — [
nennt dieses S den , Pro- %6 ‘é§ gér\
pulsionsschub® und den 24 % P ol
daraus errechneten Wir- ,, 7 7 hy: 74 G
S v ’ N“‘ \A
kungsgrad 5 = I den Ti,ﬂ 3 7“\L 6 g0
—yp

grad®. Da wir uns bei all gs
unsern praktischen Rech- ,,
nungen im wesentlichen auf 2 / N
Modellversuche stiitzen, ist | |’ ! | |
es fir uns geboten, den ”w 420 9% 410 905 -0+ 905 410 415 420 425
Propulsionswirkungsgrad =
als die' in unseren Glei-
chungen auftretende GroBer
anzusehen.

Hier tritt noch die Schwierigkeit auf, ob man die Differenz S zwischen
den beiden Messungen bei gleichem Anstellwinkel oder bei gleichem ¢,
zu nehmen hat; natiirlich ist auch dies nicht logisch eindeutig, sondern
willkiirlich und nur vom praktischen Gesichtspunkt zu beurteilen. Die
Strémung durch die Schraube kann die Zirkulation beeinflussen und
somit den Auftrieb dndern; in Abb. 139 ist eine Erhéhung von ¢, bei
gleichem Anstellwinkel zu erkennen; die GroBe dieser Erhohung hingt
von der Anordnung der Schraube gegen den Fliigel ab; mit dem Auf-
trieb wird auch der induzierte Widerstand erhéht, somit § und der
Wirkungsgrad. Auch hierbei — wie bei allen grundsitzlichen Betrach-
tungen — zeigt sich, dafl ¢, die praktischste und physikalisch sinnvollste
unabhéngige Variable ist, welche die Flugzustinde bezeichnen kann; denn
auch hier heben sich die verschiedenen Wirkungen so auf, daB die Differenz
bei konstantem ¢, ungefihr konstant bleibt und dall man # als eindeutige
Funktion von c, ansehen kann. Das Auftriebsmaximum wird durch die
Schraube nicht unwesentlich erhoht.

N 4 /-
»Propulsionswirkungs- 48 —

Abb. 139. Modellversuch mit Fliigel und laufender
Schraube ¢, = aFv (L Motorleistung).

1 Seiferth, R., Die gegenseitige Beeinflussung zwischen Tragfliigel und
Propeller. Ber. u. Abh. d. W.G.L. Bd. 14 (1926) S. 108; s. a. Betz, A.:
Zit. a. S.153.
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Der Unterschied von #, und # ist durch verschiedene Modellversuchs-
reihen und durch Flugversuche gemessen!; doch ist es kaum mdoglich,
eine praktische und zuverlissige:Vor-

schrift zur Berechnung zu geben; a ) ¢
=
10 (0
Flisgel allein
06 3
a8
]
I " AN
7 94 7]44 \
42 02 \ \
g a1 4 43 a% 0 af 92 93 o¥
A= A—>
Abb. 140. Wirkungsgrad der Schraube. Abb 141. Propulsionswirkungsgrad derselben
a) Schraube allein. b) MeBnabenwirkungs- Schraube mit verschiedenen Riimpfen.
grad. c¢) Propulsionswirkungsgrad. Verminderung von #yax. @) 2%. b) 5%.
c) 7 %.

da der Unterschied 10 bis 20% betragen kann, kommt durch diesen
Umstand eine Unsicherheit in die Berechnung der Flugleistungen, welche

fo=2
fmax Abnahme von $ q
Propulsiv Nmax Sch(?edshfilganl)?él?sche
e ohne Schraube
Q 0,727 0% —_—
0,690 5,1% 0,066
0,268

ﬂ 0,649 o o107% |

___ Areisshelte | !

@ 0,624 14,2% ] 0,260
|

@ 0,625 14,1% 0,237
@ 0,633 | 130%

!

Abb. 142. Propulsionswirkungsgrad derselben Schraube mit verschiedenen Riimpfen.

0,211

die genaue Bestimmung der andern Zahlenwerte ziemlich illusorisch
macht. Man definiert einen ,,Strahlwirkungsgrad‘‘ 7y, durch die Be-
ziehung

N = Mo * Ystr (3’28)

1 Ausfiibrliches Literaturverzeichnis s. 3. Band.
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Die Abb. 140 bis 142 sind aus dem Versuchsmaterial entnommen,
bei dem nur ein Rumpf mit einer laufenden Schraube als Modell diente ;
Abb. 140 zeigt den Unterschied zwischen dem Wirkungsgrade der iso-
lierten Schraube, dem MeBnaben- und dem Propulsivwirkungsgrad; aus
Abb. 1411 ist die Vermin-

derung des 7y, und seine 78 + 79\ +
Verschiebung zu gréferen A
Fortschrittsgraden mit e
Wacbsendem Rumpfquer- + ” "
schnitt zu ersehen; die Ver- ;g kﬁ_——ﬂ
minderung von 7 bei fest- o S0~ 75

gehaltenem 4 erreicht noch
groflere Werte als die Ver-
minderung von #,,,. Ab-
bild. 1422 zeigt, dall auch
Nmax Stérker vermindert
werden kann, wenn hinter
der Schraube ein Hindernis

steht, welches die Stromung ;

mehr als ein glatter Rumpt b= 72\

stort; die Tabelle enthilt A7)\ .
auch Werte der schidlichen B 7

% 7%
Fliche ohne Schraube; da- ;g — 7 / ;3
beiergibt sich,dafl der Nach- W\__J w [ ,80
. T o . + + H A
teil eines grofleren Wider- 23 80

standes liberwogen werden
kann durch den Vorteil eines
groBeren  Strahlwirkungs- + + nt
grades. Die hier auftreten-  Abb. 143. Propulsionswirkungsgrad bei verschiedener
den Werte sind schon von Lage de%rse?fé?'#,‘é;i‘ﬁieﬁ‘h’&pwﬁuﬂ‘t‘?l'“' Die
der GroBenordnung der-

jenigen, die an ganzen Flugzeugen gemessen sind; eine schéne Uber-
sicht® iiber den EinfluB des Flugzeugkorpers einschlieflich der Fligel
auf den Rumpf gibt Abb. 143; man kann wohl annehmen, daf} in den
entfernten Lagen eine gegenseitige Beeinflussung von Flugzeug und
Schraube nicht mehr eintritt und den Wirkungsgrad der isolierten
Schraube mit 80% veranschlagen; dann ergeben sich 7, -Werte bis zu
86 % herunter und in den normalen Lagen der Schraube etwa 92 bis 94%.

1 Fage, A. u.a., Experiments with a family of airsrews, including effect of
tractor and pusher bodies, Part I. R & M 830; 1922/23 S. 240.

2 Bateman, H., H. C. H. Townend and T. A. Kirkup, Experiments with
a family of airscrews. R & M 1030; 1926/27 S. 291.

3 Wood, D. H., Tests of nacelli-propeller combinations invarious positions
with reference to wings. Part T a.IT. N. A.C. A, Rep. 415, 1932.
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Diese Strahlwirkungsgrade sind hoch verglichen mit den im Fluge
gemessenen. Ebert! hat die Gleitflugpolare durch Messung der Flug-
geschwindigkeit und der Steiggeschwindigkeit in dem Zustand, bei
welchem die MeBnabe den Schub Null anzeigte, bestimmt und weiterhin
den MeBnabenschub bei Horizontalfliigen und Vollgasfliigen gemessen.
Er hat auch eine Rechenmethode entwickelt, um die auftretenden Werte
aus dem Stromungsfeld hinter der Schraube zu verstehen und praktisch
vorauszuberechnen. Auf die Einzelheiten wird im 3. Band eingegangen;
eine einfache Rechenformel geht aus den vorliegenden Messungen noch
nicht hervor. Man verwendet gelegentlich als 1. Ndherung, aber nur
mit groBer Unsicherheit fiir normale Typen, eine Formel 2

Nstr = 1 —0,025 % . (3,29)

Viertes Kapitel.
Momentengleichgewicht im geraden Flug.

§ 1. Lingsmoment und statische Stabilitiit.

In den fritheren Kapiteln haben wir das Flugzeug nur als materiellen
Punkt betrachtet; fiir alle Probleme der translatorischen Bewegung ist
ja nur die Bewegung des Flugzeugschwerpunktes mafBgebend. Nun
miissen wir nach dem Gleichgewicht der Drehmomente fragen. Von den
3 Unbekannten in den Gleichungen der ebenen Bewegung — Geschwindig-
keit, Steigwinkel, Anstellwinkel — haben wir bisher nur zwei als Un-
bekannte angesehen und die Gleichgewichtszustinde als Funktion des
vorgegebenen Anstellwinkels berechnet. Dabei gingen wir von der Voraus-
setzung aus, dafl der Flugzeugfiihrer durch bestimmte Steuermafinahmen
den Anstellwinkel frei wihlen kann; den Zusammenhang zwischen
SteuermafBnahme und Anstellwinkel liefert die Gleichung des Momenten-
gleichgewichtes.

Wir wihlen als Bezugspunkt der Momente den Flugzeugschwer-
punkt (Abb. 144); dann fillt das Moment des Gewichtes fort und auch
das Moment des Schraubenzugs (S - k), sowie die Momente der schid-
lichen Widerstinde (W -w) sind in der Regel klein. In 1. Ordnung
bedeutungsvoll sind nur das Moment My der Luftkraft auf die Fliigel
und das Moment My der Luftkraft auf das Leitwerk; das letztere ist

1 Ebert, H., Flugversuche zur Messung der Flugzeugpolare und der Beein-
flussung der ¢g- und ¢y-Werte durch den Schraubenstrahl. DVL-Jb. 1932 8. II'1.

2 Madelung, G., Beitrag zur Theorie der Triebschraube. DVL-Jb. 1928 8.27.
Dabei ist der Zahlenfaktor gegeniiber dem Madelungschen 0,02 im Hinblick auf
die Ebertschen Ergebnisse erhéht.
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durch Ruderausschlag frei verdnderlich. Bezeichnet man die resul-
tierende Fliigelkraft mit P, ihren Hebelarm um den Schwerpunkt mit r,
die entsprechenden Groflen am Leitwerk mit Py und I, so lautet die
Momentengleichung:

M=Mp+Mg—Sh+Ww=Pr+ Pgl—Sh+Ww=0 (4,1)

Wir setzen dabei ,kopflastige” Momente, welche das Flugzeug vorne
nach unten zu driicken suchen, als positiv an. Es ist wesentlich, daB
die Leitwerkskraft Py fiir p
den Kriftehaushalt des Flug- T
zeugs keine Rolle spielt; sie
ist sehr klein im Vergleich F
mit den anderen Kriften |
und wird nur fiir den Mo- § %
mentenhaushalt bedeutungs. W
voll durch den groBen — und
daher nahezu konstanten — g
Hebelarm. Die XKraft Py
ist sehr stark abhéngig von G
der Lage des Ruders: da-
durch wird das Kraftegleich-
gewicht kaum, das Momentengleichgewicht aber entscheidend beeinfluf3t.
Im engsten Zusammenhang mit dem Momentenausgleich steht die
sog. statische Stabilitdt. Stabilitit ist Eigenschaft eines Gleich-
gewichtszustandes; nicht jeder Gleichgewichtszustand ist stabil; ein
auf dem Finger balancierter Stock oder ein auf die Spitze gestelltes Ei
sind im Gleichgewicht, aber nicht im stabilen Gleichgewicht; sich selbst
iiberlassen geben sie die Gleichgewichtslage zugunsten einer beschleu-
nigten Bewegung auf, welche erst in einer anderen, einer stabilen Gleich-
gewichtslage, endet. Uber die Stabilitiat eines Gleichgewichtszustandes
entscheidet folgender Gedankengang: Man denkt sich das System um
unendlich wenig aus seiner Gleichgewichtslage herausgeriickt, also z. B.
den balancierten Stock nicht vertikal, sondern unter einem kleinen
Winkel gegen die Schwerkraftrichtung geneigt. Dann ist kein Gleich-
gewicht mehr vorhanden; die Krifte und Momente, welche sich vorher
das Gleichgewicht hielten, haben jetzt eine nicht verschwindende Resul-
tierende von bestimmter Richtung bzw.ein Moment von bestimmtem
Drehsinn. Sucht nun diese Resultierende oder dies Moment das System
in den alten Gleichgewichtszustand zuriickzubringen, so ist dieser Zu-
stand durch eine kleine Stérung nicht dauernd zu erschiittern; man
kann ihn als stabil bezeichnen. Wirkt aber die Resultierende so, daB
die Storung des Gleichgewichtszustandes weiter vergrofert wird, dall
also das System sich immer weiter aus dem urspriinglichen Zustand
entfernt, so ist dieser instabil. Diese SchluBweise wendet man auch

-+
(7

R

Abb. 144. Bezeichnungen.
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auf den Gleichgewichtszustand eines fliegenden Flugzeugs an; ein Zu-
stand stationarer Bewegung kann ebensogut auf Stabilitdit untersucht
werden, wie ein Ruhezustand.

Ein Flugzeug, welches in gleichformigem Fluge mit ausgeglichenem
Moment begriffen ist, werde durch irgendeine Stérung aus seiner Lage
zur Flugbahn herausgedreht, so dafl sein Anstellwinkel gedndert wird.
Dann ist der Ausgleich der Momente aufgehoben, ein bestimmtes Dreh-
moment kommt zur Wirkung. Sucht nun dieses Moment das Flugzeug
in seine urspriingliche Lage zuriickzudriicken, so ist die zuféllige dullere
Einwirkung nicht imstande, das Flugzeug dauernd von seiner gleich-
mifBigen Bahn abzudringen; die Bewegung des Flugzeugs ist eine stabile.
Tritt der umgekehrte Fall ein und sucht das entstehende Moment das
Flugzeug noch mehr aus seiner urspriinglichen Lage zu entfernen, so
kann das Flugzeug von selbst nicht in seine alte gleichférmige Bewegung
zuriickkehren, die Bewegung ist instabil. Fiir stabiles Verhalten ist also
erforderlich, dal z. B. bei einer zufilligen VergroBerung des Anstell-
winkels ein Moment entsteht, welches das Flugzeug mit der Spitze nach
unten zu driicken sucht, ein kopflastig wirkendes Moment.

Von vornherein mull beachtet werden, dal Stabilitit oder In-
stabilitdt Eigenschaften eines Gleichgewichtszustandes sind.
Daher kann die Stabilitdt nur im Zusammenhang mit dem Momenten-
ausgleich behandelt werden.

Mathematisch ist das Problem in folgender Weise zu formulieren:
Bei einem bestimmten Anstellwinkel « erfihrt das Flugzeug ein Dreh-
moment M, das von den Abmessungen des Flugzeugs und von der Stel-
lung des Ruders abhingt. Kopflastige Momente seien positiv gerechnet.
Dann liefert Gleichung (4,1) einen bestimmten Wert von Py und dadurch
cinen bestimmten Ruderausschlag f;;. Stabilitdt ist vorhanden, wenn
mit wachsendem Anstellwinkel das Kopflastmoment wichst, also wenn

oM
0o

>0 (4,2)
ist. Hier ist der partielle Differentialquotient mafigebend, nicht der totale,
so daB bei der Differentiation » und 85 als von o unabhéngig angesehen
werden. In den Ausdruck fiir %{;{ ist der aus (4,1) errechnete Wert von f;

einzusetzen. Die physikalische Vorstellung ist dabei, daBl das Ruder
beim gleichférmigen Flug auf Ausgleich der Momente ein-
gestellt wird, aber unveriandert bleibt bei einerzufilligen

Storung desGleichgewichtes. Numerisch hﬁ.ngt%lg—wenigvonﬂfl

ab; fiir das grundsitzliche Verstéindnis ist es indes wichtig, diesen exakten
Gedankengang vor Augen zu haben; manche miverstandliche Folgerung
kann dann vermieden werden.
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§ 2. Fliigelmoment.

Beiwerte. Zunédchst miissen wir die experimentellen Daten iiber das
Fliigelmoment My zusammenstellen. Dabei dient uns fiir den einzelnen
Fliigel die vordere Fliigelspitze, d. i. der Durchschnittspunkt der Fliigel-
vorderkante mit der Symmetrieebene als Bezugspunkt. Sehen wir von
Pfeilstellung ab, konnen wir auch sagen: die Fligelvorderkante ist unsere
Bezugsachse. Oben schon (1,3) und (1,5) haben wir die beiden dimensions-

losen GroBen c,, und - definiert durch
Mcmqutzcn‘;qFt; (4,3)

sie hingen aufler von der geometrischen Form des Fliigels nur vom An-
stellwinkel ab. Die Ergebnisse der Versuchsanstalten enthalten meist

den Beiwert c,, ; die GréBe ® ist nur fiir geometrische Darstellun raktisch.
m 7 g g P

Das Fliigelmoment resultiert aus der Druckverteilung um das Rippen-
profil, die im 2. Band, Kap. IV in ihren Hauptziigen berechnet ist und
in unseren Abb. 45 und 60 durch einige charakteristische Fille gezeigt
wird. Der Auftrieb Null kommt nicht dadurch zustande, daB die Drucke
iberall klein werden, vielmehr treten im vorderen Teil des Profiles starke
Stauungen auf, die einen resultierenden Druck nach unten hervorbringen;
im hinteren Teil entstehen aber an der Oberseite hohe Saugdrucke, welche
die Kraftwirkung der vorderen Stauungen aufheben, und mit diesen zu-
sammen ein Moment erzeugen. Mit wachsendem Anstellwinkel breitet sich
das Gebiet der Saugwirkung immer weiter nach vorne aus, entsprechend
der wachsenden Zirkulation, somit der wachsenden Strémungsgeschwindig-
keit an der vorderen Oberseite. Der Beiwert c,, ist bei verschwindender
Normalkratt (c, ~ ¢, = 0) nicht ebenfallsNull, sondern positiv, kopflastig;
die Saugwirkung hebt den Fliigel hinten, wihrend die Stauwirkung ihn
vorne nach unten driickt. Mit dem wachsenden Auftrieb geht das Moment
proportional ; aber der Anstieg von c,, entspricht nicht ganz dem Anstieg
von ¢, ; einesteils werden ja die Drucke mit wachsendem c,, gréBer, andern-
teils riickt aber ihr Schwerpunkt, den man den,,Druckpunkt* oder auch
»Druckmittelpunkt‘ nennt, weiter nach vorne, wieaus Abb. 60 deutlich

zu ersehen ist. Die theoretische Berechnung (s. 2. Band, Kap.IV, §4) ergibt

d 1 . . . . c 1
_d? = > und dieser Wert erweist sich auch experimentell als richtig;
a

d .
die Versuche bestitigen vor allem, dafBl d—(ZZ kaum von der Profilform

abhingt. Dagegen kann der Wert von c,, bei ¢, = 0 durch die Form-
gebung des Profils stark beeinflult werden. Die Proportionalitit von
¢y und ¢, bzw. ¢, hért in der Nihe des Auftriebsmaxismus auf ; die Saugwir-
kung auf der Oberseite des Fliigels wird schwacher und gleichmaBiger iiber
die Oberseite verteilt ; eine theoretische Rechnung fiir die Druckverteilung
gibt es in diesem Falle nicht. Der Schwerpunkt dieser Saugwirkung riickt

Fuchs, Hopt u. Seewald, Aerodynamik I. 11
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gegeniiber den Lagen bei gut ausgebildeter Zirkulationsstromung wieder
etwas nach hinten. Die Folge ist eine Erhohung des kopflastigen
Momentes, denn ¢, (s. Abb. 77) sinkt nicht wie ¢,, sondern ndhert sich

06 bei groflen Anstellwinkeln

i L~ einem konstanten Wert.
% // Der typische Verlauf des
o4 - N Beiwertes c,, in Abhéingig-

keit von a und ¢, ist in

Abb. 145 aufgezeichnet.
Noch  anschaulicher

v/ lassen sich die Verhéltnisse

_ (Abb. 146) darstellen, in-
-3074‘—10 T W X W A dem man von der Fliigel-

I | ., , sehne aus den resultieren-
viw ey 4, 4 % 40  den Luftkraftbeiwert (c,=

T~

s
tn |

Abb. 145. Moment%l;%ig%t’;ngénes Fligels um die V ¢, + ¢2) als Vektor der

' GroBe, Richtung und Lage

nach fiir die verschiedenen Anstellwinkel einzeichnet. Ist ¢, = 0, was
praktisch identisch ist mit ¢, = 0, so verlduft der Pfeil des Vektors
parallel zur Fligelsehne nach hinten; denn die ganze Luftkraft ist dann
Widerstand. Da diese resultierende Kraft
mit einem kopflastigen Moment verbunden
ist, muB sie in Abb. 146 unterhalb des Fliigels

.
,5, 9 |6
X4 -3, liegen, und zwar mit recht bedeutendem
\ Hebelarm, im Mittel etwa um das1,75fache der
NG

Y
Y

Fliigeltiefe. Mit steigendem Auftrieb wird
der Vektor gréBer und mehr und mehr nach
i -—  vorne geneigt; der Angriffspunkt auf der
Sehne riickt von hinten immer weiter nach
vorne. Bei den grofien c,-Werten greift die
Resultierende in etwa !/; der Fliigeltiefe von
vorne an; dann riickt sie langsam nach
hinten, um bei sehr groflen Anstellwinkeln
etwa 0,45 der Fliigeltiefe wieder zu er-
reichen; die Lage der Druckpunkte in Ab-
hingigkeit vom Anstellwinkel zeigt Abb. 147.
Die Lage des Druckpunktes ist hauptsich-

I lich fiir statische Berechnungen wichtig,
Abb. 146. Kraftstrahlen- bei aerodynamischen Uberlegungen geht man

diagramm eines Fliigels.
besser von anderen Darstellungen aus.

Bei ebenen diinnen Flichen verlduft die Stromung bei verschwin-
dendem Auftrieb, d.i. bei « =0, ganz symmetrisch, Stau- und Saug-
wirkungen treten gar nicht auf, das Moment ist Null; mit wachsendem
Auftrieb wichst auch das Moment und der Druckpunkt riickt schnell
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von der Vorderkante nach hinten gegen die Mitte zu; die ebene Flache
verhilt sich also hier gerade entgegengesetzt wie der gewélbte Fligel.

Statische Stabilitiit eines Fliigels. Man kann von diesen Ergebnissen
aus mit Hilfe der Abb. 146 einen SchluB auf die Stabilitdtsverhaltnisse
ziehen, der in den Anféngen der Flugwissenschaft bedeutend iiberschatzt
worden ist. Sieht man einen einzelnen Fliigel als ein fliegendes System
an, so muf} sich bei gegebenem Anstell-

winkel die Fluggeschwindigkeit immer so -
einstellen, daf3 die resultierende Luft- 98

kraft gerade den andern, hier als kon-

stant anzusehenden Kriften, Gewicht 497

und Schraubenzug, das Gleichgewicht 5

héilt; wenn man nun ein Diagramm mit (
Vektoren der Luftkraft, analog der Tqi
mitVektoren des Luftkraftbeiwertes £ \\
gezeichneten Abb. 146 sich vorstellt, so PN
werden alle Vektoren gleich grofl, im 23 ™N
iibrigen aber in Richtung und Lage denen 7

der Abb. 146 ganz gleich. Der Ubergang \ 9z

von einem Anstellwinkel zu einem Y

hoheren bedeutet also beim Fliigel das 497
Vorriicken einer konstanten Kraft gegen

die Fliigelvorderkante zu, d. h. ein Ab- A PN

nehmen des kopflastigen Momentes. Nach ~ Abb. 147. Druckpunktwanderung.
obiger Stabilitidtsbetrachtung (S. 160) s““’“{’#’;&%ﬁi&‘ﬁ‘g‘gﬁ uAn%%?s;g‘)"on der
bedeutet dies Instabilitat; das Ab-

riicken des Kraftvektors von der Vorderkante nach hinten, das bei
ebenen Flachen auftritt, bedeutet hingegen Vergroferung des kopf-
lastigen Momentes bei VergréBerung des Anstellwinkels, somit Zuriick-
driicken des Fliigels auf kleinere Anstellwinkel, also Stabilitat.

Es folgt: Der gewolbte Fliigel fiir sich genommen ist instabil, die ebene
Flache fiir sich genommen stabil. Diese Erkenntnis ist in ihrer Tragweite
sehr beschrankt. Man hat sie auch erweitert und als Mafl der Stabilitit
oder Instabilitat die Druckpunktverschiebung angesehen; man hat etwa
geschlossen: ,,da sich die Luftkraft in Abb. 146 bei o = — 3° sehr viel
stirker mit wachsendem o nach vorne verschiebt als bei « = 99, ist der
Fliigel bei kleinen Anstellwinkeln sehr viel instabiler als bei groBen‘.
Diese Schlufifolgerung ist irrefiihrend. Es hat namlich nur Sinn von
Stabilitit zu reden, wenn man einen Gleichgewichtszustand be-
trachtet; man muB also von vornherein auch die anderen Kréfte in der
Uberlegung mit erfassen, also mindestens eine bestimmte Schwer-
punktlage annehmen; wenn der Schwerpunkt in § (Abb. 146) liegt,
so ist bei einem Anstellwinkel 6° das System im Gleichgewicht, und
zwar in instabilem Gleichgewicht; denn bei zufilliger Erhohung des

11*
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Anstellwinkels riickt die Luftkraftresultierende nach vorne und erzeugt
mit der Schwerkraft ein schwanzlastiges Drehmoment, welches den Anstell-
winkel erst recht zu vergroflern strebt. Aber nun konnen wir nichts
itber die Stabilitdt dieses Systems bei einem anderen Anstellwinkel aus-
sagen, solange wir nicht angeben, wie ein Gleichgewichtszustand mit
diesem Anstellwinkel erreicht werden soll. Dies kann etwa dadurch
geschehen, daBl der Insasse dieses Flugzeugs, das nur aus einem Fligel
besteht, sein Gewicht entsprechend verlegt; dann muBl er z. B. nach
hinten zu dem Druckpunkt bei o = 0° riicken, um Gleichgewicht mit
o = 0° zu erzielen; dies Gleichgewicht wire dann wieder instabil, und
zwar instabiler als das vorherige. Obiger Gedankengang ist fir diesen
Fall richtig.

Aber der praktische Fall der Flugtechnik ist ein ganz anderer. Der
Fliigel ist dort nur ein Teil des fliegenden Systems, der seinen Teil (M z)

zum Momentenausgleich und auch seinen Teil (a—g—iﬂ> zur statischen

Stabilitit beitrigt; der Schwerpunkt liegt fest und der Ubergang auf
verschiedene Anstellwinkel (Flugzustinde) wird durch das Steuer er-
reicht. In diesem Fall kann unsere Uberlegung nur auf den einen Flug-
zustand angewandt werden, in welchem die Luftkraft des Fliigels gerade
durch den Schwerpunkt geht, in welchem also das Leitwerk ganz ent-
lastet ist; iiber andere Zusténde kénnen wir ohne genaue Mitrechnung
der Leitwerkskraft gar nichts aussagen. Bei der Steuerung durch Ge-
wichtsverlegung ist das Gleichgewicht mit kleinem Anstellwinkel instabiler
als mit groBem ; aber es werden dabei Zusténde mit verschiedenen Schwer-
punktlagen verglichen; die groBere Instabilitdt gehort zu einem weiter
hinten liegenden Schwerpunkt.

Abhiingigkeit von der Schwerpunktlage. Auch wenn der Fliigel nur
ein Teil des Flugzeugs ist, wird sein Anteil an Moment und Stabilitét
in erster Linie durch seine relative Lage zum Schwerpunkt
des Flugzeugs bestimmt. Um das Moment M der Fliigelkraft um
den Schwerpunkt zu berechnen, zerlegt man die resultierende Luft-
kraft in die Normalkraft mit Beiwert ¢, und die Tangentialkraft mit
Beiwert ¢, Dann folgt mit den Bezeichnungen der Abb. 144.

M=cnqFt—ocnqFx+cqFy (4,4)
Da ¢, im praktischen Bereich sehr grol3 gegeniiber c; ist, folgt eine

sehr starke Abhéngigkeit von der Riicklage z, wihrend die Abhingigkeit
von der Tieflage y sich in engeren Grenzen hilt. Die Abb. 148 und 149

veranschaulichen diese Abhingigkeit. Dort ist die GroBe ¢y = % als
Funktion des Anstellwinkels aufgetragen®, Es bedeutet Kopflastigkeit,

1 Es bedeutet also ¢, der Momentenbeiwert um die Fliigelvorderkante, ¢37 um
den Schwerpunkt.
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wenn die Momentenkurve oberhalb, Schwanzlastigkeit, wenn sie unter-
halb der Abszissenachse verlauft. Als Grenzen der Riicklage sind Vorder-
kante und Fliigelmitte, als Grenzen der Tieflage iibliche Lagen von
Unter- und Oberfliigel eines Doppeldeckers angenommen.

An beiden Abbildungen fillt zundchst

auf, daB sich alle Kurven in einem Punkte i
schneiden; die Bedeutung dieser Schnitt- 47 ,/
punkte ist leicht einzusehen. Die Riick- i 7
lage bzw. Tieflage des Schwerpunktes sind T"'” // 7%
dann ohne Einflul auf das Moment, wenn g o1
die resultierende Luftkraft parallel bzw. ) ? Vi
senkrecht der Fliigelsehne verlduft. Der 41 N %/'
erstere Fall fallt sehr nahe zusammen mit 08
dem Fall verschwindenden Auftriebes, Y
gehért also zum steilsten Sturzflug; einer \ ""7‘\ /
der Schnittpunkte von Abb. 149 entspricht \\a G ‘.\
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Abb. 148. EinfluB der Riicklage des Schwerpunktes Abb. 148a. VergroBerter
auf das Fliigelmoment. Ausschnitt aus Abb. 148.

einem Anstellwinkel des normalen Flugs. Die Tieflage iibt, wie man sieht,
gewohnlich einen sehr geringen EinfluB aus; nur im Sturzflug kann sie
von Bedeutung werden.

Der Stabilitdtsanteil eines Fliigels im Flugzeug, gegeben durch
den Differentialquotienten der Momentenkurven, hangt sehr empfindlich
von der Schwerpunktlage ab, und zwar fast ausschlieflich von der Riick-
lage. Liegt der Schwerpunkt im vordersten Teil des Fliigels, so steigt
das Moment mit wachsendem Anstellwinkel steil an, der Stabilitéts-
beitrag ist positiv und groB; liegt es in der Mitte des Fliigels oder noch
weiter hinten, so wirkt der Fligel stark instabilisierend. In den mitt-
leren Lagen, die bei dem jetzt herrschenden Flugzeugtyp die einzig
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praktisch verwendbaren sind, haben die Momente im Durchschnitt
kleine Werte im Vergleich zu den Werten bei anderen Schwerpunkt-
lagen. Der praktische Wert einer derartigen Schwerpunktlage liegt
darin, dafl nur kleine Leitwerkkrifte notig sind, und zwar kleine
Krifte auf die feste Flosse, da der Absolutwert der Momente méaBig ist,
und kleine Krafte auf das Ruder, da der Unterschied der Momente in
verschiedenen Flugzustinden nur gering ist. Der Stabilitatsbeitrag hilt
sich in maBigen Grenzen und ist negativ. Bei einer solchen Schwer-
punktlage zeigen die Fligel fiir sich bei schnellem Flug (kleinem Anstell-
winkel) Kopflastigkeit, bei langsamem Flug (groBem Anstellwinkel)
Schwanzlastigkeit, aber beides in recht geringem Mafe.
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Abb. 149. EinfluB der Tieflage des Schwerpunktes auf das Fliigelmoment (% = 0,35).

Der EinfluB der Tieflage auf die Momente und auf die Stabilitat
ist weit geringer. Dies ist physikalisch selbstverstédndlich, wenn man in
Betracht zieht, daB die Luftkrifte fast ausschlieflich senkrecht zum
Fliigel wirken. Das primitive Gefiihl ist durch die Erfahrung an Ballonen
in dieser Hinsicht etwas miBleitet; man findet vielfach die Vorstellung,
daB die Tieflage ausschlaggebend fiir die Stabilitit sein miisse, weil
dies bei allen Maschinen mit statischem Auftrieb, wie bei Luftschiffen
und Schiffen, der Fall ist. Hier handelt es sich aber um Krifte ganz
anderen Charakters, die der allgemeinen Erfahrung nicht so gelaufig
sind. Auch der erfahrene Ingenieur kann sich nicht leicht iiber dies
falsche Gefithl hinwegsetzen.

EinfluB der Profilform. Der Einfluf der Profilgestaltung beschriankt
sich fast ganz auf den Wert von ¢,, beim Auftrieb Null. Der weitere
Verlauf ist, wenn man die Abhingigkeit von ¢, betrachtet, ziemlich

. d 1 . v, @
genau der theoretische durch ﬁ = -y gegebene; da auch die Grofe d—c:—
a

einigermafen unabhéingig von der Profilform ist, gilt dies auch fiir die
Abhingigkeit des ¢, von «. Auch der Verlauf fiir groBe Anstellwinkel
scheint immer ungefihr derselbe zu sein; indes liegen dariiber nicht
geniigend Messungen vor, um einen Profileinflul ausschlieBen zu konnen.
Der Wert c,, bei ¢, = 0 wichst systematisch mit der Wolbung an, was
auch aus der Theorie folgt. Er 1aft sich auch bei gewdlbten Fliigeln
herunterdriicken durch S-férmigen Verlauf der Profilmittellinie; dadurch
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entsteht nimlich an der Hinterkante ein kleines, aber mit groem Hebel-
arm um die Vorderkante wirkendes Abtriebgebiet, durch welches das
kopflastige Moment der andern Profilteile mehr oder weniger kompen-
siert werden kann. Munk! hat aus der Tragfliigeltheorie fiir diinne
Profile solche S-férmigen Profile, bei welchen c,, mit ¢, verschwindet,
berechnet und den Effekt bei der Ausfithrung bestétigt gefunden (Bei-
spiel Abb. 150, Profil M 6). Der

Abb. 150 konnen Zahlwerte ent-  *
nommen werden. ”

Dieser Anfangswert von ¢, ! [2
hat zunéchst keine Bedeutung , /
fir die Stabilitit, welche nur ’ \4
durch ?3—0:7” ausgedriickt wird. % - 7T

8 Sloans

Aber eine indirekte Beziehung . Vozz
besteht doch; je kleiner ndmlich ’ / / T~z
der Anfangswert (bei ¢, = 0) der TW NACA-N6
Kurven in Abb. 150 ist, um so ¢ / /
kleiner ist bei einer bestimmten, g4 7 / Clork Y
etwa der giinstigsten Riicklage //
des Schwerpunktes das Fliigel- 42 =,
moment, um so Weniger aus-
gleichende Leitwerkskraft ist ‘71
also notig, und um so geringer / 7/ /l
ist auch die instabilisierende 97 #
Wirkung des Fliigels. Konnte i
man einen negativen Anfangs- Yoo 008 g o 4x o az

wert erreichen, so wiirde der Abb. 150. ¢py-cq-Kurven fir verschiedene

Anteil der Fligel an der Sta- Profile.
bilitdt positiv sein.

Fallen die Nullpunkte von ¢,, und ¢, zusammen, so folgt fiir den An-
stellwinkelbereich, in welchem beide Gréfien proportional zu e verlaufen,
wegen

Cm = 0Cp$,

daB die Druckpunktlage s konstant bleibt. Es gibt eine bestimmte
Riick- und Tieflage des Schwerpunktes, bei welcher niherungsweise immer
die Luftkraftresultierende durch den Schwerpunkt geht, und bei welcher
die Ausgleichs- und Stabilititsverhiltnisse besonders einfach werden;
man nennt diesen Punkt in der Theorie den ,,Brennpunkt‘ des Fliigel-
profils). Bei normalen Profilen liegt er so tief, daB er praktisch
als Flugzeugschwerpunkt nicht in Betracht kommt; bei S-férmigen
Profilen riickt er weiter nach oben in praktisch zugingliche Nihe
der Fliugelsehne.

1 Munk, M., General theory of thin wingsections. N.A.C.A. Rep. 142;1922 8. 243,
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Auf Eindecker von endlicher Spannweite 148t sich alles bisher Gesagte
anwenden; man muf} nur ¢, als Funktion von ¢, ansehen und beim
Ubergang von ¢, zu « als unabhingiger Variablen die Spannweite nach
der Tragflugeltheorie beriicksichtigen (3,11). Der Anfangswert von c,, ist
eine reine Profileigenschaft und héngt nicht von der Spannweite ab. Eine
Verwindung des Fliigels, oder auch die gegenseitige Induktion der ein-
zelnen Profile, durch welche der Anstellwinkel in verschiedenen Quer-
schnitten verschieden wird, bleibt so lange ohne Einfluf} auf den Mittel-
wert {iber den ganzen Fliigel, als wir uns im Bereiche linearer Abhéingig-
keit des ¢, von o befinden.

Pfeilfliigel. Eine starke Beeinflussung des Momentenausgleiches ent-
steht durch Pfeilstellung; in diesem Fall hat jeder Querschnitt des
Fliigels eine andere Lage zum Schwerpunkt, und
das Moment ergibt sich durch Integration iiber
den ganzen Fliigel. Wenn man einem Fliigel in
einem Flugzeug unter Festhaltung des Schwer-
punktes Pfeilstellung nach hinten gibt, so wird
dadurch der Schwerpunkt relativ zur mittleren
Vorderkante vorgeschoben und dadurch die in-

Abb. 151. Preilfligel,  Stabilisierende Wirkung des Fliigels im Flug-

zeug vermindert, bei grofler Pfeilstellung sogar in
eine stabilisierende Wirkung verwandelt; durch die Pfeilstellung wird
hierbei genau dasselbe erreicht, wie durch Vorverlegung des Schwer-
punktes relativ zur Fligelvorderkante (Abb. 148). Man kann aber bei
Pfeilstellung durch passende Verwindung des Fliigels auch den Anfangs-
wert von ¢, herabsetzen und somit das Fligelmoment erniedrigen.
‘Wenn nimlich die dufleren, weiter hinten liegenden Teile einen kleineren
Anstellwinkel haben als die inneren, vorderen Teile des Fliigels, so tragen
sie weniger zum Auftrieb bei; durch die Verwindung wird die Tragkraft
des Fliigels nach vorne geschoben; infolgedessen wird ihr kopflastiges
Moment erniedrigt. Der Vorteil einer derartigen Anordnung — Pfeil-
stellung nach hinten und ,,positive Verwindung — ist also derselbe, der
oben fiir die S-férmigen Profile hervorgehoben wurde: der Schwerpunkt
kann ohne VergroBerung der absoluten Momentenwerte weiter vorgelegt
werden, als beim unverwundenen Fligel; dadurch wird die instabili-
sierende Wirkung des Fliigels herabgesetzt.

In 1. Niherung konnen wir diese Zusammenhinge leicht formel-

mifBig erfassen, wenn wir von aller gegenseitigen Beeinflussung absehen

und den Anstellwinke] nach aullen linear abnehmen lassen: & = oty — % gbi

Setzen wir noch ¢,, = ¢, o + ¢y @ und ¢, = ¢, o, wobei wir « von
dem Winkel verschwindenden Awuftriebes an rechnen,

und vernachlissigen c¢;, so ergibt sich mit den Bezeichnungen der
Abb. 151:
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iqtz—z cm0+cma——cna(—?——%tg4>]dz (4,5)

und durch Integration von z=0 bis 2= ,’; und Verdoppelung wegen

der 2 Pfeilseiten:

c M M
M =" - = =
: b ., qFt
2-r§qt
' ' x b A PR ]. ' b

= mo—{om — i (T sy 0|} (s | mppeh o= 49

_ oz 1,0

= Om —Cny g 0n g %08L

wenn die iiberstrichenen Beiwerte die Mittelwerte bedeuten, welche die
GréBen ¢, ¢, und z in der Mitte des Fliigels annehmen. Der Stabilitits-
beiwert des Fliigels wird unabhingig von der Verwindung

1 oM -
M=t fa T g (1)

. Lo 1 ,0 .
der Anfangswert c,, o wird erniedrigt um 54 ¢, 4 tg ¢, also nicht durch

Pfeilstellung und Verwindung einzeln, sondern nur durch ihre Kombi-
nation beeinflufit.

Uber die Stabilitatsverhaltnisse des Pfeilflugzeugs findet man gelegent-
lich falsche Vorstellungen, indem von einer Stabilisierung durch Pfeil-
stellung und Verwindung gesprochen wird; durch diese MaBnahmen
wird nur der Absolutwert des Momentes herabgesetzt, nicht dessen
Abhingigkeit vom Anstellwinkel. Man kann ein ,,Nur-Fligel-Flug-
zeug‘ so bauen, daB sein Moment bei ¢, = 0 negativ wird; man mul}
nur » und : entsprechend wihlen. Man kann dann den Schwer-

punkt so legen, daB ¢, —c,, %

noch positiv ist; nach der theoretischen
Formel ist dies im vorderen Viertel des Fliigels der Fall; das ist bei
Pfeilstellung leicht zu erreichen; denn x bedeutet ja hier die mittlere
Riicklage hinter der Fliigelvorderkante. Dann verlauft die Momenten-
kurve wie in Abb. 152; das Gleichgewicht beim Anstellwinkel o, ist
stabil. Wird dieses Flugzeug nun dadurch gesteuert, daB die Anstellung
der dufleren, hinten liegenden Fliigelprofile verédndert wird — auch die
Wirkung von Klappen und Rudern 148t sich so auffassen — so wird
dadurch die Verwindung verdndert, die Schwerpunktlage aber natiirlich
nicht. Die Momentenkurve behilt ihre Neigung bei, wird nur parallel
zu sich verschoben; Verschiebung nach oben in Abb.152 bedeutet Steue-
rung zu kleineren Anstellwinkeln, Steileranstellen der Fliigelspitzen,
Driicken, Verminderung der Verwindung x. Die Stabilitit dieses
Flugzeugs ist fiir alle Lagen dieselbe; dabei ist nur linearer Verlauf
von ¢, und ¢, angenommen, was bei allen normalen Flugzustinden
zuldssig ist.
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Anders freilich wiirden die Stabilitdtsverhéiltnisse aussehen, wenn
die Steuerung durch Schwerpunktverlegung erfolgen sollte. Dann
bleibt der Momentenwert bei ¢, = 0 unverindert; durch Vorverlegung
des Schwerpunktes wird das Flugzeug nach unten gedriickt und stabiler,
entsprechend stérkerem Anstieg der Kurve in Abb. 152, beim Ziehen
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Abb. 152. Momente eines Pfeilflug- Abb. 153. Gottinger Messungen an Pfeil-
zeugs beim Steuern durch Ruderlegen  fliigeln, 1.: =0, x = 0. 2. ¢ — 23% %= 0.

und durch Schwerpunktverschiebung. 3. 1=23°% x=—4,5° 4. 1=23° x=—10°

durch Zuriickverlegung des Schwerpunktes jedoch verliert das Flugzeug
an Stabilitdt. Es mag zunichst paradox erscheinen, daB mit wachsendem
Anstellwinkel der Druckpunkt eines solchen Pfeiles (der ja bei Gleit-
fluggleichgewicht mit dem Schwerpunkt in dieselbe Vertikale fallen muB)
nach hinten riickt, nicht nach vorne wie beim gewohnlichen Fliigel.
Das wird durch die Kombination von Verwindung und Pfeilstellung
erzwungen und ist nicht mehr der Fall, wenn x tg ¢ zu klein ist, um den
Momentenbeiwert bei ¢, = 0 negativ zu machen.

Bei diesen Uberlegungen haben wir die gegenseitige Induktion der
Fligelprofile nicht beriicksichtigt; die Durchrechnung des Preilfliigels
auf Grund der Tragfliigeltheorie ist sehr schwierig; denn die Ersetzung
des Fliigels durch einen linearen Wirbelfaden versagt an der Pfeilspitze.

Die in Abb. 153 dargestellten Gottinger Messungen? lassen erkennen,
wieweit die qualitativen Uberlegungen mit der Wirklichkeit iiberein-
stimmen. Die Auswertung ergibt die Werte der Tabelle 10; die Momente
sind auf die Pfeilspitze bezogen.

Danach bleibt der gemessene Stabilititsbeitrag c,, nur um etwa 5%
hinter dem nach Gleichung (4,7) gerechneten zuriick: daB die Formel
einen etwas zu groBen Wert ergeben muB, 148t sich begreifen ; die Formel

! Messungen an Tragwerken mit Pfeilstellung und Verwindung. Gétt. Erg.
Bd.2 S.53.
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setzt gleichférmige Verteilung des Auftriebs voraus, in Wirklichkeit
tragen die hinten liegenden Teile des Fliigels, welche im Sinne der
Abb. 148 eine VergroéBerung von ¢, hervorrufen, weniger wie die vorderen
Teile, die auf Verkleinerung von ¢, hinwirken; in den Versuchen der
Tabelle 10 ist dieser Effekt sehr gering. Die Anderungen von c,, , hingegen

Tabelle 10. Pfeilfliigelmessungen.

: 1 b
t % Cm 1 ¢ theor Cmo Diff. Ty xtgt
0 0 2,14 | 4,1
23 0 884) | . 5,7
23 45 | 8586 } | (o o 3.63) 31 | 26 5,6
23 | 10 8,18 ’ —0,3 6,0 12,5

sind in Wirklichkeit nur halb so groB als die Formel vermuten lift;
hierbei wirkt sich die Uberschitzung der Krifte auf die auBen liegenden
Fliigelteile viel stirker aus; die Schwanzlastigkeit, die von diesen Teilen
aus bei ¢, = 0 das Kopflastmoment der vorderen Fliigelteile kompen-
sieren soll, ist bedeutend schwicher als nach der Formel.

a) b c
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Abb. 154. Momente von Doppeldeckern. a) Ohne Staffelung und Schrinkung. b) Staffelung
ohne Schrédnkung. c) Staffelung und Schriénkung.

Die Erhéhung von ¢, , durch Pfeilstellung ohne Verwindung liBt
sich ohne Berechnung der Abwindverhéltnisse nicht verstehen. Eine
andere unverodffentlichte Messung mit ¢ = 15 bzw. 30° und » = 3,0°
und 5,9° ergab fiir c,, und auch fir c,, , gute Ubereinstimmung mit der
Formel ; dies mag an den kleineren x-Werten, vielleicht auch am kleineren

.ob oo
Seitenverhiltnis -,- liegen.

Mehrdecker. Auf Mehrdeckeranordnungen kann man die Ergebnisse
der Uberlegungen iiber das Pfeilflugzeug ohne weiteres iibertragen. Fiir
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die Stabilitit ist auch hier in 1. sehr guter Naherung nur die Schwer-
punktlage maBgebend; Staffelung und Schrinkung der Fliigel haben
keinen Einflu darauf. Dagegen kann man durch Verbindung von
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Abb. 155. Beiwert u der Doppeldeckerrechnung.

Staffelung und Schrinkung
den Wert c¢,,, herabdriicken
und dadurch alle Vorteile, die
beim Pfeilflugzeug hervor-
gehoben wurden, erzielen;
man mufl nur dem vorne
liegenden Fliigel den hoheren
Anstellwinkel  (,,Voranstel-
lung*‘) geben. Daf} fast immer
der Oberfliigel vorausgestaf-
felt ist, hat vorwiegend
technische Griinde (Sicht);
doch ist diese Anordnung
auch vom Gesichtspunkt des
Momentenausgleiches vorteil-
haft; denn der Oberfliigel
tragt ja infolge Induktion
vom Unterfligel her immer
etwas stirker wie der Unter-

fliigel, ist daher schon dadurch von selbst etwas vorangestellt. Will
man das gesamte Moment des Tragwerkes herabsetzen, so ist es
also giinstig, wenn der Oberfliigel stéirker trigt als der Unterfliigel.
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Abb. 156. Beiwert » der Doppeldeckerrechnung.

Abb. 154 zeigt die Mo-
mentenkurven von Doppel-
deckern wund ibre Kraft-
strahlendarstellung*.

ZurBerechnung desMo-
menten einer Mehrdeckeran-
ordnung mufl man die Metho-
den des 2. Bandes, Kap. VIL,
§ 5 bis 7 verwenden, da die
einzelnen Fliigel gesondert
gerechnet werden miissen?.
Durch die gegenseitige Induk-

tion werden zwei Wirkungen hervorgerufen: die Anstrémgeschwindig-
keit und die Anstellwinkel der einzelnen Fligel werden verdndert.

1 Betz, A., Angriffspunkte der Windkréfte bei Doppeldeckern. Z. Flugtechn.
Motorluftsch. Bd. 5 (1914) S. 162.
2 Betz, A., Die gegenseitige Beeinflussung zweier Tragflichen, Z. Flug-
techn. Motorluftsch. Bd. 5 (1914) S. 253.
Fuchs, R., Systematische Rechnungen iiber Auftrieb und Widerstand beim
Doppeldecker. T. B. Bd. 2 (1918) 8. 177.
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1. Durch den gebundenen Wirbel wird die Luftgeschwindigkeit
iiber dem Fliigel erhoht, unter dem Fliigel erniedrigt; daher muB
immer beim Doppeldecker der Oberfliigel mit groBerer Geschwin-
digkeit angestromt werden als

der Unterfliigel; die relative Mo- K
menteninderung steht mit der re- %7
lativen Geschwindigkeitsinderung Te,a — S s
. AM Adv % ]
im Zusammenhang —— = 2=, 10
v
die Integration iiber die Hufeisenwir- 017 £ 3§ ¥.5 87 8§57
bel eines Doppeldeckers ergibt nach —”2*75“-—>
Betz 4 v und daraus mit dem in Abb. 157.
Abb. 155 eingezeichneten K oeffi- Beiwert # der Doppeldeckerrechnung.
zienten y die Formeln: 7
AMy=-L" "% ¢, M,
2 41 bo bu
AM LI TRP s &9
T 20 Beby fe0
Dabei bedeuten die Indizes 0 und % Ober- und Unterfliigel.
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Abb. 158. Momentenberechnung eines Doppeldeckers. - - - - Modellversuch Eindecker % = %

— — — Auf richtiges Seitenverhiltnis korrigiert. Nach (4,8) und (4,9) umgerechnet.

Die freien Wirbel verindern die Geschwindigkeit in Flugrichtung nicht.
2. Der Anstellwinkel des nach vorne gestaffelten Fligels (immer
der Oberfliigel) erfihrt infolge des gebundenen Wirbels am andern
Fliigel eine Anstrémung nach oben, also eine Anstellwinkelerhdhung,
der nach hinten gestaffelte Fliigel eine gleich grofe Anstellwinkel-
erniedrigung. Durch die freien Wirbel entsteht an allen Fligeln eine
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§ 3. Leitwerkmoment. 175

Abwirtsstrémung und somit eine Erniedrigung des Anstellwinkels, die
von der Staffelung nicht abhéngt. Die Formeln fiir die Anstellwinkel-
dnderungen lauten mit den Koeffizienten der Abb. 156 und 157

57,3 F
Aoy :T("’_")b—;:_cau
- 00w (4,9)
Ao — 57,3 (—v—2) F, ’
g v by bu Cao

Man geht praktisch am besten so vor, daB man an den — zuerst
auf das richtige Seitenverhiltnis des Einzelfliigels umgerechneten —
Momenten der einzelnen Fliigel die Korrektur (4,8) anbringt und dann
die so berechneten Ordinatenwerte langs der Abszisse « um den Betrag
(4,9) mit entgegengesetztem Vorzeichen verschiebt. Dies ist in Tabelle 11
und Abb. 158 an einem Beispiel mit folgenden Abmessungen durch-
gefiihrt :

Fy=17,5m? by =124m {, =1,50m x,=0818m y, =—0,935m
Fy=150m? b,=110m £{,=150m x,=0,300m y,= 0,700 m
g=17,5

§ 3. Leitwerkmoment.

Normalkraftbeiwert. Die Leitwerkflichen unterscheiden sich von
Fligeln hauptsichlich dadurch, daBl sie aus zwei, willkiirlich gegen-
einander bewegbaren Teilen bestehen, Flosse und Ruder. Man kann
alle Wirkungen des Leitwerkes auch ohne
diese Unterteilung durch einen frei gegen die G
Rumpfachse drehbaren kleinen Fliigel er-
reichen; doch sind solche Leitwerke ohne

. . &
feste Flosse jetzt sehr selten geworden; sie \jind 4 #
kénnen im ibrigen bei Berechnungen als

. . .. Abb. 159. Fl ;
kleine Fliigel angesehen werden. In friiheren I%ezeigﬁf&géng:.}mder

Jahren unterschieden sich die Leitwerk-

flaichen auch durch ihre Umriformen wesentlich von Fliigeln ; insbesondere
wurden sie ohne Riicksicht auf den Vorteil guten Seitenverhiltnisses ge-
baut; heute sind auch diese Formen, die keinerlei aerodynamische Vorteile
aufweisen, groBtenteils "verschwunden. Zur Berechnung von Leitwerken
miissen wir also unsere Ausfithrungen iiber Fliigel nur durch Untersuchun-
gen iiber den EinfluBl der Ruderstellung (8) gegeniiber der Flosse
erginzen. Dabei ist vor allem die Kraftkomponente ¢, y senkrecht zur
Flossensehne von Bedeutung; denn diese: Komponente hat als Hebel-
arm die Rumpflinge; wir vernachldssigen den kleinen Winkel zwischen

1 Anmerkung bei der Korrektur: In jiingster Zeit hat Herr Fuchs die Be-
rechnung revidiert und die Beiwerte u, v, » durch andere ersetzt; die alten —
hier noch verwendeten — Werte geben zu hohe Auftriebsbetrige fiir den Ober-
fliigel. Die verbesserte Doppeldecker-Rechnung findet der Leser in dem bald
erscheinenden zweiten Band dieses Werkes (Kapitel VII, § 6).
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Flossensehne und Rumpfachse, der auf den Hebelarm keinen nennens-
werten Einflul haben kann (Abb. 159). Der Widerstand des Leitwerkes
ruft kein Moment hervor; er ist auch bis auf Extremfille, die natiirlich

beachtet werden miissen, von geringer Bedeutung fiir den Kriftehaushalt
des Flugzeugs (s. Abb. 88).

47| N ﬂ”.',cgpo
% SN ——a
_______ / =T —TT7°
C e ==
A b/
3 44‘ /\ | —7”"
A wn d NN T
F-T—E ,{'{ // / ; _’2{} =300
o {/ e —1
é 1‘/ ' ¥
f /4
W, /.
-850 ~45 -40 35 -30 25 -20 15 —0&.‘ byn 520 % N0 B W 45
% rq/, 06/7——:»
—=~A
LT _
P ; ,// \_// / lg
//// / / /_ P ——-0/7//;5:4/1 7I£2L
’ —mit Ausglei
A —— 45 9/
|~ - \\‘ // 05
— i 4

Abb. 160. Normalkraftbeiwert des Leitwerkes. Ruderfliche 18,5% der Leitwerkfliche.

Abb. 160 zeigt ¢,z in Abhdngigkeit von agy und Sy im weitesten
vorkommenden Bereiche!; im mittleren Teil bei normalen Fluganstell-
winkeln verlaufen die Kurven einigermaflen parallel; auch wo Ab-
weichungen von dieser Parallelitit in dem gesamten Versuchsmaterial
sich finden, sind sie nicht systematisch. Daher ist der fiir die Stabilitits-

C 1 s . 0 .
betrachtungen wichtigste Beiwert 7%% unabhingig vom Ruderaus-

schlag und somit eine fiir die normalen Flugzustinde konstante Grofe.
Eine eigentiimliche Unsicherheit gibt das Versuchsmaterial beziiglich

Ocn H . .
des Betrages von ?27; man sollte erwarten, daB dieser Wert im wesent-

lichen vom Seitenverhéltnis abhinge und bei kleinem 55 unabhingig
vom UmnriB die von den Fliigelmessungen her bekannte Grofe habe.
In Abb. 161 ist die theoretische Kurve berechnet aus
OouH 0 oteo 57,3 F
ocnH = ocnH + 7 b?
dcnH

mit einem e = 0,102 nach Abb. 48 eingezeichnet; die é&lteren

Messungen fiigen sich auch recht gut ein; daB fiir grofe b£2 der Einflul

1 Gorski, W., Aerodynamische Untersuchungen von Schwanzflichen und
Hoéhenrudern mit und ohne Ruderausgleich. ZAHJ Nr. 49 S. 49.
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. 14
des Umrisses groBer wird und der Betrag von ;:;I unter dem theo-

retischen bleibt, ist auch verstindlich. Unerwartet ist dagegen die Tat-
sache, daB gerade die neueren, wohl besseren Messungen an Leitwerken
wesentlich kleinere Werte ergeben; der Grund kann nicht angegeben
werden ; es empfiehlt sich aber bei praktischen Rechnungen lieber den
kleineren Wert zu nehmen,
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Abb. 161. Beiwert des Stabilititsbeitrags 2
cH
W fiir verschiedene Umrisse.

I, H, K Gorski Zitat 8. 110.
N Gott. Erg. Bd. 3 8. 102.

H { N 1 Die iibrigen sind Gottinger Messungen aus dem

N\ \ / Material der Deutschen Flugzeugmeisterei 1918.

. . Ocn H .
Einfluf des Rumpfes. Im Flugzeug sind ¢, ; und 63 noch weiter

herabgesetzt durch die Einwirkung des Rum pfes, welcher die Strémungs-
geschwindigkeit an groBen Teilen des Leitwerkes herabsetzt; Ausmessung!
des Stromungsfeldes und Kraftmessungen zeigen eine Drosselung der
Strémungsgeschwindigkeit durch den Rumpf und eine geringe Herab-
setzung des Anstellwinkels. Man kann die Wirkung abschitzen und
im Sinne der Grenzschichttheorie in Zusammenhang mit dem Rumpf-
widerstand bringen?; die Geschwindigkeitsdrosselung mufl dabei propor-
tional der Wurzel aus dem Widerstandsbeiwert werden. Die Messungen
des Geschwindigkeitsverlustes lassen sich mit guter Niherung durch
die Formel darstellen:

4;,@{ = ¢ Vc_w% (4,10)

wobei by die Leitwerksspannweite bedeutet, @ die Breitenerstreckung
des Rumpfhauptspantes, ¢,. den Rumpfwiderstandsbeiwert bezogen auf

1 Gorski, W., Untersuchung des Einflusses vom Rumpf auf Schwanzfliche
und Hohenruder eines Flugzeugs. ZAHJ Nr. 49 S. 5.

2 Jurawtchenko, A., Experimentelle Korrektion infolge gegenseitiger Beein-
flussung von Rumpf und Leitwerk. ZAHJ Nr. 49 S. 40.

Fuchs, Hopt u. Seewald, Aerodynamik I. 12
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den Hauptspant und ¢, einen Koeffizienten, der von der Rumpfgestalt
abhéngt und mit 0,70 fir einen ovalen, 130 fiir einen rechteckigen und
1,65 fir einen dreikantigen Querschnitt angegeben wird; dabei ist zu
bemerken, dafl die Verjiingung beim ovalen Rumpf am groBten ist und

qom daB die Verjiingung in der
Richtung senkrecht zum Leit-
4080 Wﬂg@y‘:’; :\ werk  beim . drgikantigen
40 1097 // \ Rumpf sehr gering ist, so daB
7\- \ man qualitativ wohl sagen
Gase ,'/ 7 \\ kann, daB der Koeffizient ¢,
4028 s \" um so kleiner wird, je stiarker
der Rumpf sich verjiingt. Die

qozy P e
Aoy ! Messungen reichen nicht aus,
Py 4020 um etwa die beim Problem
/i \ derRumpf-Fliigel-Interferenz
4016 / ,’I ‘\‘ hervorgehobenen  Gesichts-
4012 4 +—1—=— punkte anzuwenden. Die An-
=1 Y \3(//’ stellwinkelverminderung in
400 i AN GriiBenordnung von1%bis1,5°

9004—~ e kann durch die Formel

04— _
o

w0 W W W Aoy = —agy (b1

by—= .
Abb. 162. Empfindlichkeit gegen Ruderausschlag. mit ¢, = 3,6 bzw. 6,0 bzw. 7,3
fir den ovalen, viereckigen
und dreikantigen Rumpfquerschnitt dargestellt werden, so daB schlieSlich
die Formel gilt (c, ;, unbeeinfluBter Wert des isolierten Leitwerkes)

— @ a Oc
an=<l—ol]/cw E) (G"HO—GZZE gf") (4,12)

Die Formel bewéhrt sich auch, wenn ¢,, durch Einbauten in den Rumpf
erheblich (bis zum 7,5fachen) erhoht ist; es ergeben sich Erniedrigungen
des Beiwertes um 10 bis 20%.

Die Wirkung eines Ruderausschlages kann aus dem Differential-
quotienten %Egg bei festgehaltenem oz beurteilt werden; sie hingt am
meisten von der relativen Groe der Ruderfliche Ry ab, also vom Ver-

héltnis % Sie ist im Bereich kleiner Ruderausschlige (bis ~ 109)

naherungsweise eine Konstante, nimmt dann aber sehr rasch ab. Abb. 162
zeigh den Verlauf nach englischen! Messungen; bei ausgeglichenen
Rudern (s.u.) nimmt dieser Beiwert rascher mit wachsendem Bz ab,
so daf ein gewisser Verlust an Ruderempfindlichkeit eintritt.

1 Bryant, L. W. and H. B. Irving, Experiments on the effect of altering the
position of the hinges of the elevators for the BE2C aeroplane. R & M 254;
1916/17 8. 157.
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Um den EinfluB des Verhaltnisses ?,—I; zu iiberblicken, vergleichen wir

in Abb. 163 die Anderung des c, ; infolge Ruderausschlages mit der
Anderung infolge Anstellwinkelinderung, wobei wir uns auf den Bereich
linearer Abhéngigkeit beschranken. Ein bestimmter Wert von ¢, ; kann
aus der Nullage heraus entweder durch die Anstellwinkelerhéhung A oz
ohne Ruderausschlag oder durch den Ruderausschlag A S bei o= 0
erreicht werden. Der Ruderaus-

schlag A B tut also dieselbe it

Wirkung wie die Anstellwinkel- Munk thear
anderung A o eines als Ganzes /"Q
beweglichen Leitwerkes (ohne 0% = 2xp-_|

E 3

-
Flosse) ; der Quotlent /3 = /% H

ist also ein Maf} fiir die Wir- T

kung des Ruderausschlages und ' g5 /

o . ar
muBum so gréBer sein, je grofer a. « A
ﬁ—g;erwirdzlfﬁrRHzFH.:h\ /
Die Kurve (exp.) Abb. 163 ist 425

. y
aus englischen Messungen? ent-

nommen; andere Mefreihen
fiigen sich der GréBenordnung
nach ein, wie eingezeichnete 0 707 9 05 g6
Punkte erkennen lassen. Es y
kann sein, daBl die englischen Abb. 163. Ansteliwinkelinderung, die einem
MeBpu nkte deshalb hoher Ruderausschla%eiﬁé%gaél‘ez% bfsics{ﬁedeutung der
liegen als die anderen, weil sie
an einem Modell mit Rumpf gewonnen sind und es dahinsteht, ob die
Korrektur in diesem Fall mit und ohne Ruderausschlag dieselbe sein
kann. Die Beziehung zwischen Ruderausschlag und Anstellwinkel-
anderung ist auch von Munk?2 nach der Abbildungstheorie diinner Profile
berechnet worden; die dort sich ergebenden -Werte sind in Abb. 163
eingezeichnet und liegen nur wenig iiber den gemessenen.
Zusammenfassend konnen wir im praktisch wichtigsten Bereich den
linearen Ansatz fiir die Leitwerksnormalkraft machen:

7 d d
Ontt = g AH + G B = g o +0f)  (413)

wobei der Wert von 22”: aus Abb. 161, der Wert von ¢ aus Abb. 163

zu entnehmen ist.

1 Irving, H. B. and A. S. Batson, Model experiments on the pitching moment
and hinge moment due to elevators of various sizes on B.E.2C-tailplane. R & M
Nr. 679; 1920/21 8. 317.

2 Munk, M., General theory of thin wing sections. N. A. C. A. Rep. 142;
1922 8. 245.

12*
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Die Widerstandsbeiwerte fiir Leitwerke verschiedener Anordnung
sind schon in Abb. 88 verzeichnet. Aus denselben Abbildungen gehen die
fiir die Dynamik des iiberzogenen Flugs und des Trudelns, sowie fiir
Entenkonstruktionen wichtigen Maximalwerte von ¢,y hervor.
Abb. 164 bringt einige Messungen iber die Lage der Luftkraftresul-
tierenden; dafiir gelten dieselben Gesetze wie bei Fliigeln; doch zeigt

0*

A
® e

R
Abb. 164. Kraftstrahlendiagramme fiir verschiedene Verhiltnisse FH (Mss ¥z 35)e
H

sich schon bei kleinem Ruderausschlag, dal der Druckpunkt an die
Ruderachse heranriickt, so daB man fiir Stabilitdtsrechnungen immer
mit hinreichender Genauigkeit den Abstand Flugzeugschwerpunkt-
Ruderdrehachse als Hebelarm der Leitwerkskraft einsetzen kann.

Ruderdrehmoment. Eine wichtige GroBe ist ferner das zur Drehung

des Ruders notwendige Moment M ;,, dessen Beiwert definiert wird durch
ME

= yinkn (4,14)
Man bezieht das Moment in diesem Fall auf Rudertiefe (t;) und Ruder-
fliche (Ry), nicht auf Fliche (Fz) und Tiefe (¢y) des ganzen Leit-
werkes, weill auf diese Weise der EinfluBl des Flichenverhiltnisses in
1. Ndherung ausgeschaltet wird; dies sieht man aus Abb. 165, wo die
beiden Bezugsmdoglichkeiten zur Auswertung von Gottinger Messungen?
verwendet wurden. Abb. 166 enthalt einen weiten Bereich von ¢ -Werten
in Abhéngigkeit von oz und Sz nach einer russischen MeBreihe2. Da es

Cr

1 Messungen an Hohenleitwerken. Goétt. Erg. Bd. 3 S. 102.
2 Gorski, W.: Zit. a. S. 110.
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praktisch nicht auf den von ﬁf} entscheidend abhingigen Winkel S,

sondern mehr auf den — vom Leitwerk durch den Momentenausgleich
geforderten — Beiwert ¢, y ankommt, sind in Abb. 167, wo ay als

Abszisseund f als Parameter

dient, auch die Kurven kon- e
stanter ¢,y eingezeichnet. 4% A
Dabeisindfiirc, dieMeBwerte gy A 4\ T
unter starker Ausgleichung // Z/f——" o
verwendet, fiir ¢, ;ydie Formel 4% — =, 405
(4,13) mit den empirischen T = »
Werten von %:—5 und von {. ‘7?4,2 ,,”'-\\ s
Die Kraft, welche vom L — -t
Piloten am Steuer ausgeiibt ad 40
werden muB, und die fiir sta- 904 R it -_—-401
tische Rechnungen wichtige .
Beanspruchung durch das ¢ s A

Rudermoment sind natiirlich
nicht allein durch ¢z be-
stimmt, sondern durch cy g,
so daf} ein hohes ¢y besonders
bei schnellem Flug, also bei

Abb. 165. Beiwerte des Ruderdrehmomentes von
3 Leitwerken mit verschiedener RudergréBe; g = 20°.

CR= MR W——C§=—> MR—.
atp Ry atg Py
Die Verschiedenheit der cp-Werte bei kleinerem gy
ist noch wesentlich kleiner.

kleinem Flugzeuganstellwinkel, vermieden werden muB.
Man kann cp, stark dadurch herabdriicken, daB man Teile des Ruders
vor die Drehachse legt (,,Ruderausgleich®); dies kann dadurch

3%
93
N a
\ ~
\ 92 =
ol o i
5 lg 4t a1
<3 —g0°
B +CR —40 =32 =24 =4~ N
- - —-64 56 — = —~16 — 8 % 24 & w o w
8 72 6 ”‘J—i—*’ = 7ﬂ P
N s s A a7
L~ ’
R ey /
/
e~ 92

Abb. 166. Beiwert des Ruderdrehmomentes ¢ in Abhéngigkeit von az; und 8g.

geschehen, daBl man die normale Form des Ruders beibehilt, nur die
Achse von der Berithrungskante Flosse-Ruder aus nach riickwirts ver-
legt und durch Ausgestaltung dieser Berithrungskante einen Spalt bei
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nicht allzu groBlen Ausschligen vermeidet (Beispiel: Abb. 88c), oder
dadurch, daBl man die Beriihrungskante als Drehachse beibehilt, aber
auBen Klappen anbringt, welche vor der Drehachse liegen (Beispiel:
Abb. 88d). Die erstere Art ist die gebriduchlichere; bei ihr entstehen
keine so bedeutenden zusdtzlichen Widerstandskrifte.

Abb. 168 stellt die Wirkung des Ausgleichs auf cp im Falle des
ersten Beispiels bei oz =0 und ay = 15° dar; die Werte bei 7 =0

925 T
4 | T2
3 % \\ " ol //
% s
o y & /(3;'70"
Q”‘a T { ¢ ;
& =00
K PN e
y< g N LA
=105
s 7‘ \’\-6' N <><\—f
7 4 N 6 9% 7
ﬁ;ﬁ N N "05\“” 4\
7 N >
7< \ N ] a7 \ \\ﬂ)/‘l—z
/ N TN
7 . 9”*0
/' & | NP/ X
5;_1& %

Abb. 167. cp in Abhéngigkeit von ag, Sy
und ¢y 7 -

bleiben natiirlich durch den
Ausgleich unveréndert; die
cp-Br-Kurven bei gleichem
Ausgleich  laufen ungefahr
parallel.

Eine andere Methode zur
Erniedrigung von cp ist das
Flettner-Ruder, ein kleines
Hilfsruder, durch dessen Aus-
schlag das Ruder in die ge-
wiinschte Lage gezwungen
wird; das gesamte Leitwerk
erhilt dadurch eine S-férmige
Gestalt; der Druck auf die
hinteren Leitwerkteile wirkt
am groBen Hebelarm den
Hauptdrucken auf das Ruder
entgegen und vermindert ihr
Moment.

Losgelassenes Steuer. SchlieBlich ist fiir Stabilitdatsrechnungen der
Wert von ¢,z in Abhingigkeit von oz bei losgelassenem Steuer von
Bedeutung. Vernachlissigt man das Moment des Rudergewichtes um
die Ruderachse, so findet man aus Diagrammen wie Abb. 167 ohne weiteres
die zu ¢y = 0 gehorigen c,, ;7-Werte bei verschiedenen az. Man kann aus
Abb. 167 abschitzen, daBl bei Verwendung des dort zugrunde gelegten
unausgeglichenen Ruders der Normalkraftbeiwert c,, 5 fiir 6° Anstell-
winkelerhshung bei losgelassenem Steuer um 0,3 steigt; dies bedeutet

. - . 0
einen Stabilitdtsbeiwert aﬁn—
oH

2 von ungefihr: 0,050 gegeniiber 0,0575 bei

festgehaltenem Steuer, also eine relativ geringe Stabilitdtsminderung

von 13% bei einem Flichenverhaltnis

Ry

S = 0,45.

Fg —

Ruderausgleich riickt die Schnittpunkte der cp-Kurven mit der
Br-Achse auseinander, ohne die Werte von ¢,z in Abhingigkeit von
az und B wesentlich zu dndern (Abb. 160). Wenn bei losgelassenem
Steuer in dem Beispiel der Abb. 168 der Anstellwinkel um 15% wéchst,
so steigt ¢, ; um die in der Abbildung verzeichneten Betrége, d. i. um so
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weniger, je gréBer der Ausgleich; durch Verwendung eines Ruder-
ausgleiches selbst in der aerodynamisch guten Form des Beispieles
wird also die stabilisierende Wirkung des Leitwerkes bei los-
gelassenem Steuer nicht unerheblich herabgesetzt.

Im allgemeinen kann man nun das Gewichtsmoment nicht ver-
nachlissigen, welches die Einstellung des Hoéhenruders bei losgelassenem
Steuer bestimmt ; dieses Moment riihrt nicht nur vom Gewicht des Ruders

selbst her, sondern auch — durch Vermittlung der Steuerseile — vom
Gewicht des Kniippels und anderer R

beweglicher Steuerteile. Es ist zum 408 p)
Unterschied von allen andern in diesem ‘\7”'5;‘;
Kapitel erwihnten Momenten nicht TM O e
dem Staudruck proportional und ist G /
abhingig von der Lage des Flugzeugs T 40, 5%
im Raum. Damit aber wird dem ein- |gy-g#. dy=0°
fachen Gedankengang, welcher zum "% Wi

Begriff der statischen Stabilitit fiihrt, - ﬂ,,-j—> v
der Boden entzogen; wir konnen das // i

Problem erst richtig mit den Gesichts- ke / il

punkten des folgenden Kapitels be- /

handeln. Solange wir im Rahmen 90

der bisherigen Betrachtungen bleiben,

konnen wir nur konstante Geschwin- 406

digkeit annehmen und ein konstantes APb- 168. cp in Abhingigkeit von
By bei verschiedenem Ruderausgleich

Gewichtsmoment des Ruders beriick- (i8,5% bedentat 7. B, Jdas 18,5 % dor
] 1 . & > 1 uderfliche vor der uderdrehachse
sichtigen ; dann‘ dndert sich By mit e o eon cn g7 oL opp = 0
oz 80, wie es eine Gerade ¢p = const sind wichtig zur Berechnung der Leit-

verlangt und die Anderung von ¢,z Werk&nsmuunf%u%%ir_losgelassenem
mit «y ist geringer als bei kon-

stantem Sz, wie aus Abb. 167 unmittelbar hervorgeht; die statische
Stabilitdt ist ungefihr dieselbe wie bei Vernachlissigung des Ge-
wichtsmomentes; jedoch verliert hier, wie im 5. Kapitel deutlich
werden wird, der Begriff der statischen Stabilitit einen grofen Teil
seiner Bedeutung (s. S. 227).

Abwind. Die Beiwerte der Leitwerkskrafte fir die Momentenrechnung
kann man nun nicht einfach den obigen Abbildungen entnehmen; denn
der Anstellwinkel und die Anstrémgeschwindigkeit des Leitwerkes sind
nicht identisch mit Anstellwinkel und Anstrémgeschwindigkeit der
Fliigel, vielmehr wird gerade durch die Fliigel, aber auch durch andere
Flugzeugteile und durch die Schraube, die Luftstrémung stark ver-
dndert. Der Haupteinflul geht von der Zirkulationsstrémung um die
Fliigel und von ihren freien Wirbeln aus; am Ort des Leitwerkes ergibt
sich daraus eine senkrecht zur Bewegungsrichtung nach unten gerichtete

Zusatzstromung (w), ein ,,Abwind".
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Die Folge des Abwindes ist eine Verminderung des Anstellwinkels um

den Betrag artg - oder , da w als sehr klein gegen v angesehen werden

kann. Der Alend w und somit auch die Verminderung des Anstell-
winkels (A) sind nun proportional der Zirkulation um die Fliigel, somit
proportional dem Fligelauftrieb. Bezeichnen oy den Anstellwinkel des
Leitwerkes und « den Anstellwinkel der Fliigel (oder der Flugzeugachse),

s0 ist ay = a — A4, wenn wir fir

v o= den Augenblick den festen Einstell-

A L \\\;-\Z . winkel der Flosse gegen die Flug-
~~~~~~~ ... zeugachse = 0 setzen. Nun muf} das

Abb. 169. Wirkung des Abwindes (w).  Leitwerkmoment beim Zusammen-

rechnen mit dem Fliigelmoment ab-

hiingig von o, nicht von oy eingesetzt werden auch der Stabilitatsanteil

des Leitwerkes ist gegeben durch ———, nicht etwa durch %. Be-

zeichnen wir den N ormalkraftbelwert des Leitwerkes unter Beriicksich-
tigung dieses Abwindeffektes mit cj; 5, so dal

Cn 1 () = €y 11 (m) (4,15)
so gilt:
oy g _OcnH o _ c! o4
Tda  dom B <1—W> (4,16)

Die stabilisierende Wirkung des Leitwerkes wird also durch den
Abwind herabgesetzt. Da A proportional ¢,, also im normalen Flug-

. . . .04 . . .
bereich proportional o ist, wird Tq cine Konstante, die vom Seiten-

verhédltnis bzw. der Mehrdeckeranordnung der Fliigel und von der
Rumpflinge abhingt.

Die GroBe des Abwindes (4) ist aus der Prandtlschen Tragfliigel-
theorie von Helmbold? berechnet worden; die Grundlagen dazu sind im
2.Band, Kap.VI, §12zufinden. Die Schwierigkeit bei dieser Aufgabeliegtin
der Unsicherheit iiber das Verhalten der freien Wirbel hinter dem Tragfliigel.
Es ist eine einfache Integrationsaufgabe, den Abwind an jeder Stelle
hinter dem Tragfliigel zu berechnen, wenn der Ort der Wirbel festliegt,
wie es in den beiden Extremfillen 1. elliptischer Verteilung, 2. des ein-
fachen Hufeisenwirbels der Fall ist. Die genauere Analyse zeigt? indes,
daB auch bei einem rechteckigen iiberall gleich angestellten Fliigel nicht
der einfache Hufeisenwirbel angesetzt werden darf, daf} dies vielmehr

nur im Grenzfall £+ 0 berechtigt ist; auch bei elliptischer Flache,

1 Helmbold, H. B., Uber die Berechnung des Abwindes hinter einem recht-
eckigen Tragfliigel. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 16 (1925) S. 291 u.Bd. 18 (1927)
S. 11,

2 Betz, A., Beitrige zur Tragfliigeltheorie. Z. Flugtechn. Motorluftsch. 1920
Beih. Nr. 2.
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wenn die gebundenen Wirbel genau die optimale Verteilung des Auftriebes
ergeben, verlaufen die freien Wirbel nicht einfach nach hinten; sie tun
dies nur bei kleiner Zirkulation (c, -~ 0), sonst rollen sie sich kurz hinter
dem Fliigel auf und lassen sich dann durch zwei Einzelwirbel ersetzen,
deren Distanz kleiner ist als die Spannweite. Helmbold gibt folgende
Néiherungen an, in welchen die Zahlenwerte Naherungswerte fiir be-
stimmte Integrale, keine empirischen GréBen sind, und wobei noch ¢ das
Verhiltnis der Riicklage des Aufpunk-

tes hinter dem mittleren Druckpunkt 28
iy, ‘
<§ hinter Vorderka,nte) zur halben Spann- 24 \
” N
weite des Fliigels bedeutet: J \\ _c‘f»o
#_ oo 40 ™S A1
Za __Z—S _______ ,I\ \ \\ -—00
— 16 ™ T
48 LT o 4] £
NN N T
RS z=0| |
96 37 Sild
T <
k o 96
42 94
4 2 4 6 28 70 2 (3 16 0 G2 Q¥ 96 66 10 72 14 16 18
%__) 92 94 ¢ 48 7
Abb. 170. Zur numerischen Berechnung Abb. 171. Abwindformel (4 in Grad);
des Abwindes nach (4,18). . Entfernung Aufpunkt vom mittleren Druckpunkt

" halbe Spannweite

1. Elliptische Auftriebsverteilung, kein Aufrollen der freien Wirbel,
Grenzfall ¢, = 0:

4, = 230l [1,36 4 @_O’eﬁ—o,ns] (Winkelgrad) (4,17)

2. Hufeisenwirbel bei einem rechteckigen Tragfliigel, Distanz der
aufgerollten Wirbel und mit ihr der Koeffizient & in errechneten Zu-
sammenhang mit bEZ nach Abb. 170:

_ 513¢caF [ 1 e 1
A= e (U ) e
Die Formel fiir A, ergibt in der Grenze %» 0, d. h. fiir k=1, gerade

] (Winkelgrad) (4,18)

den halben Wert von A, weit hinter dem Fliigel, d. i. fiir grofle ¢; in dieser
Grenze ist also der Abwind bei Annahme eines Hufeisenwirbels von der
Fligelspannweite nur halb so groB, wie bei elliptischer Auftriebsver-
teilung ohne Aufrollen der freien Wirbel. Bei der Berechnung der Fliigel-
krafte aus der Tragfligeltheorie ergaben sich zwischen diesen beiden
Extremféllen nur Unterschiede von der Grofenordnung 10% ; hier sind
die Unterschiede wesentlich, und dies ist auch einleuchtend, da
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das Leitwerk mitten im Gebiet der freien Wirbel liegt. Die wenigen
vorliegenden Abwindmessungen! bestitigen die Formeln; bei kleinen
¢,-Werten liegen die MeBpunkte in der Nahe der Kurve 4,, bei wachsendem
¢, riicken sie stark nach unten (Abb. 171). Helmbold empfiehlt eine
Interpolationsformel :
A=(1——F VA +- = 4 4,19
(1=t ) a4 (419)
Vom Anstellwinkel « hingt A nur durch Vermittlung von ¢, ab,
das auch als Faktor in A4, und in 4, auftritt. Die fiir Stabilitdtsrech-

. o4 .
nungen wichtige Gréfle --— wird:

d4 _ 513cal _ ca 5L e s
L Yeatt )7 yar | g

ca(ca/2 +1
- ((lflg:/_ 1_;_3;2) (61 - 62)
wenn 6;, , die nur von ¢ abhingigen Zahlenkoeffizienten in den eckigen
Klammern von (4,17) und (4,18) bedeuten.

Bei nicht rechteckigen Fliigeln, die sich nach auflen verjiingen, wird
man infolge stirkeren Zusammendringens der freien Wirbel nach der
Mitte zu einen verstirkten Abwind erwarten.

Der EinfluBl der Hohenlage kb des Leitwerkes {iber der Fliigelsehnen-
ebene ist geringer; doch mag es fiir manche Falle wichtig sein, wenigstens
die GréBenordnung zu kennen. Es sei  das Verhéltnis dieser Héhen-
lage zur halben Spannweite; aus der Theorie ergibt sich, wenn &2 » 52

und &* » % gesetzt wird, was praktisch stets der Fall ist, die Formel

573¢ceF [ 1 € 1 1
AZ’—‘G— 1: 1'—'2¥ S E———
I ) [ (e sall |

1 1 1
i — 1 -_ 2 - .
+28]/82+1[ K <52+2(62+k2)>“
im mittleren Fall (¢ =1 k = 1) ergibt dies z. B.
dy= 4 (1—=5p) (4,21a)

wenn A,, den Wert in der Mittellage 1 = 0 bedeutet. Der Abwind
nimmt von der Mittellage aus symmetrisch langsam ab.
Abschirmwirkung. Gegeniiber der Anstellwinkeldnderung ist die
Geschwindigkeitsdnderung am Leitwerk belanglos, solange es sich
um normale Betriebszustinde handelt. Bei groB8en Anstellwinkeln
jedoch, wenn keine einfache Zirkulationsstromung mehr vorhanden ist,
sondern hinter dem Fliigel ein wirbeldurchsetzter Raum verminderter
Geschwindigkeit, ja selbst in besonderen Fillen mit Riickstrémung

1 Munk, M. u. Cario, Luftstromneigung hinter Fligeln. T. B. Bd. 3 (1918)
S. 10.
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entsteht, tritt eine Abschirmwirkung auf, die das Leitwerk ganz
oder teilweise aktionsunfihig macht und daher sehr gefihrlich werden
kann. Man muB versuchen, das Leitwerk, solange seine Wirkung not-
wendig ist, aus dem abgeschirmten Raum heraus zu halten oder man
muB es so stark vergréBern, dafl die Abschirmwirkung aufgewogen wird.

&~60° oc=20°

%f*-w , 385 e &0 TA=165 326 4% G0
iR E L EH
s JEA A e e el

I suv ann/uniiani S i==Nuv.8
¢ 2" A\ N 345 - [ S ! K (
P v
| #F e R EY HD
S Sek N T —
:Z . \' \\ N N i o=75°
/mpunn punhanun Bgls=Ray Ry duy
" et AT T O R
oc-45° 45 | \

1 o | e —
ulinnyimn pusyar s il lesinninnfisn
il I 7/ { / —40~ —— 1 =
40 — 7T 1 T/ 4 a=135°

-45P : {H =
ijﬂ RN N O o | Y Y P
75 by 5 t W
#0- r T ) @-10°
Ede o I = 1
N T,
15 l' ll:"— 1 — 45+ —
%: i jEn ey ERy ——
f 0 2]t " (47 |" {' o=0°
—nEl L t - -
[Eran=chaNpufavi: 1
-5 \ 11 ‘*—A —TY 05
20 1 1 1 Y11 90 —r—
[ | [ N | 111 Ll L1
-85 04540 0 4510 0 4590 0 9540 450 7 451170 0o W
7”-——> ?ﬂ——>
Abb. 172. Verteilung des Gesamtdruckes (im Staurohr) und des statischen Druckes hinter
einem Fliigel bei verschiedenen Anstellwinkeln; g, Staudruck (= Gesamtdruck) in der
ungestorten Stromung. 2z Koordinate senkrecht zur Windrichtung und zum Holm.
Gesamtdruck. — — — statischer Druck. Seitenverh#ltnis 1:8.

Uber die GroBe der Staudruckminderung und die Lage des abgeschirmten
Raumes liegen ausfiihrliche Gottinger Versuche! vor. Die Staudruck-
minderung ist bei kleinen Anstellwinkeln auf ein sehr schmales Gebiet
beschrinkt, das infolge des Abwindes mit wachsender Entfernung vom
Fliigel stark nach unten riickt. Jenseits des Auftriebsmaximums wird
die Abschlrmung starker und wichst rasch an, sowohl hinsichtlich ihres

1 Peterssohn, E., Abwindmessungen hinter Tragfliigeln mit abgerissener
Strémung. Z. Flugtechn Motorluftsch. Bd. 22 (1931) S. 289.
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Betrages als auch hinsichtlich des erfafiten Raumes; es entsteht zudem
unmittelbar hinter dem Fliigel ein bedeutender Unterdruck. Nach hinten
zu wird durch die Reibung das von der Abschirmung erfafite Gebiet
groBer, dafiir die maximale Wirkung kleiner. Ein Beispiel gibt Abb. 172.
Lehrreich ist ferner die in Abb. 173 gezeigte Abgrenzung der Abschirm-
gebiete bei verschiedenen Anstellwinkeln. Danach ist eine hohe Lage des
Leitwerkes gerade bei den
fiir das Einsetzen von Trudel-
bewegungen wichtigen An-
stellwinkeln von 15 bis 2090
gefahrlich; die Lage auf der
Fliugelsehne scheint die beste
zu sein. Die Entwicklung des
abgeschirmten Gebietes hin-
ter dem Fliigel 148t sich auch
aus der neueren Turbulenz-
theorie berechnen 1.

Solche Abschirmwirkun-
gen konnen auch bei Sturz-
fliigen vorkommen; bei sehr
kleinen Anstellwinkeln und
kleinem Auftrieb treten ndm-
Abb.173. Abgeschirmte Gebiete hinter einem Fliigel lich gleichfalls Abltjsungen
bei verschiedenen Anstellwinkeln. Rechteckfliigel, . . .

Seitenverhaltnis 1:8. auf, die sich in der Erhohung

des Profilwiderstandes und

einem bei kleinen negativen c,-Werten auftretenden Auftriebsminimum

gulern. Diese Abschirmwirkung ist wahrscheinlich die Ursache schwerer

Abstiirze, bei welchen das Flugzeug nicht mehr aus dem Sturzflug zu
heben ist.

‘Wirkung des Schraubenstrahles. Die Vorgéinge am Leitwerk werden
weiterhin erheblich kompliziert durch den Schraubenstrahl; die
Hauptwirkung besteht darin, daB das Leitwerk meist hinter der Schraube
in einem Luftstrom erhohter Geschwindigkeit liegt; die Zusatzgeschwin-
digkeit w berechnet sich nach dem Impulssatz aus der Schraubenstrahl-
theorie (s. S. 150) zu

w_ 8 9 o 2}:1+g (4,22)

v 2Fsq 2
2
wobeiallerdings <%> vernachléssigt ist. Man nennt ¢ = % (1,11) den,,Be-
lastungsgrad®. Ein so hoher Wert der Zusatzgeschwindigkeit wird
aber in den Modellversuchen? nicht beobachtet; in Wirklichkeit zeigen

1 Tollmien, W., Die K4rmansche Ahnlichkeitshypothese in der Turbulenz-
theorie und das ebene Windschattenproblem. Ing.-Arch. Bd. 4 (1933) S. 1.
2 Misztal, Fr., Zur Frage der schrig angeblasenen Propeller. AAJ H. 11 8. 5,
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sich auf der langen Strecke zwischen Schraube und Leitwerk erheb-
liche Reibungswirkungen, wohl auch unterstiitzt durch den Rumpf und
andere Hindernisse; der Strahl wird verbreitert, die lokale Geschwindig-
keitserh6hung vermindert, ganz analog den (im Vorzeichen entgegen-
gesetzten) Vorgdngen bei Abschirmung (Abb. 172). Modellmessungen
nach ist bei normaler Rumpflinge die Zusatzgeschwindigkeit infolge
Schraubenstrahles etwa halb
so gro als nach Formel
(4,22). Versuche im Flug
scheinen im allgemeinen noch

niedrigere Werte zu ergeben; g X

doch laBt sich nichts Be- Flugrichtung Ledwerk
stimmtes aussagen, da die 46

MeBergebnisse stark streuen. 2 0

Wesentlich schwieriger ist
die Wirkung des Schrauben-
strahles zu erfassen, wenn

¥ 77
,/’//.// /
der Anstellwinkel nicht Null ity

02— /
ist, die Flugrichtung also /2" #/" 77 fo/a o
nicht mit der Ausblasrichtung ~#_-#__-5 0/ //; 0/ 75// 20 25

. ( 4
der Schraube zusammenféllt. y // /s
n'/z' '/ ‘/./

Dann kann nicht nur die

o>

4,
e : Y y
Luftgeschwindigkeit, sondern /i 1/ s ¥
. ; v/ Y 7
auch die Anblasrichtung 7 ot~
am Leitwerk stark verindert /' ?77}/ /'
werden. Die Bedeutung die- /’/ 46
ser Einwirkung fiir die Sta- ) / / /
e . 08
bilitat kann man sich klar- Abb. 174. Leitwerkkraft im Schraubenstrahl.
machen, wenn man die —-— ohne Schraube, — mit Schraube, o= 1,05.

. . (Im Diagramm lies %, statt «,..)
Stromung im  Schrauben- ! !

strahl fiir sich allein betrachtet und sie als ungestért durch den Flug-
wind ansieht; in diesem Idealfall sind namlich die Stromung am Leit-
werk und somit die Leitwerkkraft bei allen Anstellwinkeln dieselben
und es entfdllt jede stabilisierende Wirkung des Leitwerkes. In
Wirklichkeit addiert sich natiirlich zu der Strahlgeschwindigkeit der
Flugwind vektoriell und bringt die Abhangigkeit vom Anstellwinkel
herein; aber die Abhingigkeit der Gesamtstrémung vom Anstellwinkel
ist geringer als in den bisherigen Rechnungen, in denen der Schrauben-
strahl unberiicksichtigt geblieben ist. Im selben Sinn der Stabilitéts-
minderung wirken noch zwei andere Ursachen:

1. Die schrig angeblasene Schraube erfihrt in der Ebene Anblas-
richtung-Schraubenachse eine Auftriebskraft senkrecht zur Anblas-
richtung; als Reaktion auf diese Kraft findet sich hinter der Schraube
eine Abwirtsgeschwindigkeit, die mit dem Anstellwinkel wichst.
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2. Mit wachsendem Anstellwinkel riickt das Leitwerk nach unten
aus der Zone des Schraubenstrahles, der von der Hauptstromung erfal3t
und durch Reibung verindert wird, heraus; bei Anstellwinkeln von der
GroBenordnung 15° entfillt daher der stabilisierende Effekt der erhohten
Geschwindigkeit im Schraubenstrahl.

Abb. 174 zeigt die im Schraubenstrahl gemessene Kraft auf
das Leitwerk bei verschiedenen Anstellwinkeln nach den Modell-
messungen von Misztal. Die Herabsetzung des Anstellwinkels, so-
lange o« = %5, und die Steigerung des Anstiegs c,, durch den Schrauben-
strahl treten klar hervor; auch das Aufhoren der stabilisierenden

Wirkung bei grofem o« ist deutlich
= *a » zu erkennen (auller bei xp = 159).
m’”””“ Mit wachsender Fluggeschwindigkeit
Abb. 175. Vektorielle Zusammen- Wéchst der Fortschrittsgrad und fallt
setzung gﬁirﬁg’eg;";?fggs,“d e der Belastungsgrad; die Wirkung der
Zusatzgeschwindigkeit wird dadurch ge-
ringer. Misztal gibt auch eine theoretische, gut mit der Erfahrung
stimmende Formel fiir die Winkelinderung am Leitwerk durch
den Schraubenstrahl an; doch ist diese Formel etwas umstindlich
tir die vorliegenden Zwecke. Die GréBenordnung erhdlt man wohl
einigermaflen richtig, wenn man zum Flugwind v die Zusatzgeschwin-
digkeit w' vektoriell addiert; dabei setzt man, aus Riicksicht auf die
Reibungswirkung, ' nicht gleich der theoretischen Zusatzgeschwindig-
keit w, sondern kleiner ; andererseits mag der oben (S. 189) vorgeschlagene
Koeffizient 0,5 zu klein sein, da wir dabei den Abwind (8. 189) vernach-
lissigt haben; ohne Anspruch auf Sicherheit wollen wir den Koeffizienten
0,7 wihlen und erhalten als Abwindwinkel infolge des Schraubenstrahles
(Abb. 175)

07.2
Ag=+-2"% und s 4 2 (4,23)

o
1+0,7-§

Dies ergibt z. B. fiir den Belastungsgrad ¢ = 1,0 (Abb. 174) eine Ab-

windkorrektur aaA“S = 0,26; die Abwindkorrektur wird in der Regel

von der Wirkung der Zusatzgeschwindigkeit tiberwogen.

Es kommt aber noch eine weitere mittelbare Wirkung des Schrauben-
strahles hinzu!, die numerisch nicht leicht abgeschéitzt werden kann.
Wo namlich der Schraubenstrahl die Geschwindigkeit in unmittel-
barer Nahe der Fligel, besonders an der Saugseite, erhéht, wird nicht
nur die Auftriebskraft (~ ¢?) gréBer, sondern auch die Zirkulation
(~v) und mit ihr der Abwind. Am Rande des Schraubenstrahles

1 Toepfer, C., Auftriebsverteilung und Langsstabilitit. Z. Flugtechn. Motor-
luftsch. Bd. 22 (1931) S. 366.
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wird die Zirkulation plétzlich kleiner; die Intensitit der dort abgeldsten
hufeisenférmig nach hinten verlaufenden Wirbel ist verhédltnismagig
grof; wo sie dem Leitwerk nahe kommen, konnen sie einen bedeutenden
Abwind hervorrufen. Es ist allerdings durchaus unsicher, wie dieser
Abwind vom Anstellwinkel abhéngt und wieviel er infolgedessen zur
Stabilitdt beitrdgt; man sollte vielleicht erwarten, dafl dieser Teil gar
nicht mit dem Anstellwinkel veréndert wird und daher fiir die Stabili-
tatsrechnung belanglos ist; doch kann man mangels systematischer
Messungen nichts Bestimmtes dariiber aussagen (s. a. S. 199).

Zusammenfassend erhalten wir fiir das Leitwerkmoment:
MH:qFHl'G’nH(“_A“'AS)'qTH (4,24)
und fiir den Stabilititsanteil des Leitwerkes:

oMy , ___3A 048\ qH
a—a*—qFHl"’nH<1 ‘zﬁ:“W)‘“ (4,25)

§ 4. Das ganze Flugzeug.

Momentendiagramm. Der Momentenausgleich zwischen Fligeln und
Leitwerk wird mit den Bezeichnungen der Abb. 144 ausgesprochen in
der Gleichung

cuFtq+ cagFalqu=0
oder

Fgl
ey + c:H%qTH: 0 (4,26)

Die ,,statische Stabilitdt” des Flugzeugs ist gegeben durch den Ausdruck
' o Fal

Ot + o Ty e (4.27)

Dabei hingt der 1. Summand ¢y; wesentlich von der Schwerpunktlage

ab; wenn Stérungen durch Schraubenstrahl und Fliigelkielwasser ver-

mieden werden, kann man ¢z = ¢ setzen; dann bleibt als mafBigebender

. l . . . .
konstruktiver Faktor % iibrig. Hier tritt nur das statische Moment

des Leitwerkes um den Schwerpunkt Fyl auf, nicht Leitwerksfliche und
Rumpflénge fiir sich. Erst bei den Rechnungen der dynamischen Stabili-
tit werden wir auf das Trigheitsmoment FyI? stoBlen.

Im Momentendiagramm (Abb. 176) sind die beiden Summanden der
Gleichung (4,26) aufgetragen, und zwar das Leitwerkmoment ohne
Ruderausschlag, ferner die das gesamte Moment des Flugzeugs darstel-
lende Summe. Diese mufl mit wachsendem Anstellwinkel ansteigen,
wenn das Flugzeug statisch stabil sein soll. Welches Mall der Stabilitat
erstrebenswert ist, wird vom Einzelfall abhéingen; Nutzen und Nachteil
groBer Stabilitdt kann nur in dynamischen Betrachtungen, wie sie das
folgende Kapitel enthilt, abgewogen werden.
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Zu kleine Stabilitit mull man schon deshalb vermeiden, weil dabei
kleine Stérungen, unvorhergesehene Abschirmwirkungen u. dgl. zu In-
stabilitat fihren miissen, welche wohl unter allen Umstianden vermieden
werden muBl. Macht man andererseits die Stabilitit zu groB, so braucht
man groBle Momentenverdnderung durch Ruderausschlag, um verschiedene
Anstellwinkel zu erzwingen; das hat grofle Verstellmomente und groBen
Leitwerkwiderstand zur Folge.
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Abb. 176. Beiwerte des Momentes von Fligel, Leitwerk und ganzem Flugzeug nach (4,27).

Auch fiir die einzelnen KonstruktionsgroBen, besonders fiir die
Schwerpunktlage, lassen sich keine allgemein giiltigen Vorschriften
machen. In den meisten Fillen ist wohl eine Schwerpunktlage zu emp-
fehlen, welche das Fligelmoment im normalen Flug klein hilt, so wie in
Abb. 176 angenommen; dabei liegt der Schwerpunkt etwa in 0,35 bis
0,40 t hinter der Vorderkante. Eine solche Schwerpunktlage hat den
Vorteil, daBl im normalen Flug kein grofies Fligelmoment auftritt; da-
durch ist das Leitwerk entlastet, der Rumpf nicht beansprucht.

Legt man den Schwerpunkt weiter nach vorne, so kann theoretisch
das statische Moment des Leitwerkes kleiner gemacht werden als bei
der ersterwiahnten Lage; denn cy; wird kleiner. Aber der Absolutwert
der im Mittel auszugleichenden Momente ist groBer; man kann auch
bei kleinem Fzl die dazu notigen Werte erreichen, mull aber dazu der
Flosse einen groflen negativen Anstellwinkel geben oder durch groBen
Ruderausschlag (,,Ziehen®) das nétige schwanzlastige Moment hervor-
rufen.

Bei weit zuriickliegendem Schwerpunkt muBl Fyl groBer werden,
damit Stabilitdt erreicht wird.

In Abb.176 ist auch die Anderung des Leitwerkmomentes infolge
Schraubenstrahles zu erkennen, namlich infolge Vermehrung des Stau-
drucks und Herabsetzung des Anstellwinkels. Die Anderung des Momentes
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bei einem bestimmten Anstellwinkel ist bedeutend und fithrt zu einer
Anderung des Anstellwinkels beim An- oder Abstellen des Motors. Dieser
Unterschied zwischen Gleitflug und Motorflug ist am geringsten, wenn
das Leitwerk nahezu entlastet ist (¢ «» 6° in der Abb. 176). Auch dieser
Umstand spricht fiir eine Schwerpunktlage, wie sie in Abb. 176 ange-
nommen ist.

Vielfach wird gefordert, daf auch bei losgelassenem Steuer ein
normaler stabiler Flug festgehalten wird. Dann mufl man der Berechnung
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Abb. 177. Berechnung des Leitwerkmomentes aus der Modellmessung.
Die Bezeichnung ,,losgelassenes Steuer® bezieht sich auf die schwicher ansteigende Linie.

des Leitwerkes die Uberlegungen nach S.182 zugrunde legen und die
Flosse so gegen die Fliigel einstellen, daB gerade beim gewiinschten
Anstellwinkel Momentenausgleich eintritt.

Im Momentendiagramm ist der Differentialquotient der Fliigelkurve
durch die Schwerpunktlage bestimmt, der Differentialquotient der Leit-

I;.%l, der Schnittpunkt der Leitwerkskurve mit der
Abszisse durch den Schrankungswinkel »xz zwischen Fliigel und Flosse.
Die Empfindlichkeit gegen SteuermafBnahmen kann durch eine Leitwerks-
kurve, die zu bestimmtem Ruderausschlag gehirt, dargestellt werden.

Abb. 177 zeigt, wie die Leitwerkskurve im Diagramm des Flug-
zeugs aus der Modellmessung berechnet werden kann. Durch den Ab-
wind wird der Anstieg der Kurve herabgesetzt; da der Abwind bei
¢, =0 mit der Zirkulation wegfillt, miissen die beiden Kurven bei
¢, = 0 durch denselben Punkt gehen. Soll die Leitwerkskurve bei
einem bestimmten Winkel (9° in Abb. 177) die Abszisse schneiden, also
das Leitwerk gerade bei diesem Winkel entlastet sein, so mufl man eine
Schriankung g einfilhren, durch welche die Leitwerkskraft beim An-
stellwinkel Null negativ wird; die Flosse erhdlt dadurch eine negative
Einstellung gegen die Fliigelsehne. Man erkennt aus der Abb. 177 auch,
daB durch den Abwind die Wirkung einer Flossenverstellung vergroBert

werkskurve durch

1
wird, und zwar um den Faktor i

1— 27
da

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 13
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Fiir die Verschiebung der Leitwerkgeraden lings der «-Achse infolge
Ruderausschlags gilt dasselbe wie fiir die Verschiebung infolge
Schrinkung; sie mufl in der Rechnung vor Anbringung der Abwind-
korrektur beriicksichtigt werden. Die Wirkung eines Ruderausschlags,
wenn sie durch diese Verschiebung und die Anderung des Anstellwinkels,

nicht etwa durch das erzeugte Moment gemessen wird, erh6ht sich gleich-
falls durch den Abwind.

i
Z

Abb. 178a—d. a) Fehler: Schwanzlastigkeit im Motorflug. Abhilfe: Riicklegung des Schwer-

punkts. b) Fehler: Kopflastigkeit im Motorflug. Abhilfe: Vorlegung des Schwerpunkts.

¢) Fehler: Kopflastigkeit in Motor- und Gleitflug. Abhilfe: Flachere Einstellung der Flosse.
d) Fehler: Instabilitit. Abhilfe: Vergrolerung des Leitwerkmomentes.

Die schematischen Skizzen der Abb. 178 zeigen, wie Fehler des
Momentenausgleiches im Diagramm hervortreten und weisen auf Ab.
hilfemafBnahmen hin.

Beispiel. Als numerisches Beispiel sei ein Leitwerk betrachtet, das
zu den S.174 berechneten Fliigelmomenten pallt; wir nehmen dabei
Gleitflug an. Im praktisch wichtigen Bereiche ist das Leitwerkmoment

naFpl(a—A)

und der Stabilititsanteil ¢,z FHZ< _%>;

wihlen wir ein Seitenverhéltnis 1: 3, so kénnen wir ¢, z mit 0,05 Grad

veranschlagen ; mit Riicksicht auf Rumpfabschirmung setzen wir besser
nur 0,045 T}}}IEE in Rechnung. Um den Wert des Abwindes richtig ab-

zuschitzen, beschrinken wir uns auf den Normalzustand von etwa 4,5°
Anstellwinkel (¢, = 0,75), fiir welchen bei der angenommenen Schwer-
punktlage das Fligelmoment Null ist. In Formel (4,20) kénnen wir nach

Tabelle 11 (S.174) ¢, = 0,072 setzen, fiir ¢ unter der Annahme, daB I ~ %,

den Wert 1; fiir den Oberfliigel ist —g;— = 0,114, fiir den Unterfliigel 0,124 ;
wir setzen den Koeffizienten k = 0,90 fiir beide Fliigel und kénnen dann
den Faktor % in (4,20) durch die Summe fiir die beiden Fliigel 0,24
ersetzen. So ergeben sich die Zahlwerte:

5, —22; 8 =16; 24 054,

oo
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Der Stabilitdtsanteil des Fliigelmomentes ist nach Abb. 158
1 oM m?
¢ da " Grad
Danach erhalten wir als untere Grenze fiir das statische Moment des
Leitwerkes:
0,5

Fpl= 0,045 - (1 —0,54)

= 24,2 m3

In Wirklichkeit mufl man, um eine sichere Stabilitit zu haben, héher

gehen, etwa auf 30m3, also bei ZN% =6m die Leitwerksfliche

Fy = 5 m? machen. Dies entspricht einem Verhaltnis Fal

i = 0,62. Diese

Zahl ist recht hoch und wird auch von bewihrten, ausreichend stabilen
Flugzeugen nicht immer erreicht; wir haben aber hier mit besonders
sicheren Werten gerechnet und eine ungiinstige Schwerpunktlage ange-
nommen. Soll auch das Leitwerk beim selben Anstellwinkel entlastet
sein, bei dem das Fligelmoment Null ist, so muB die Flossenein-
stellung »p danach vorgenommen werden; gegentiber der Nulleinstellung
des Leitwerkes allein, also gegeniiber der Rumpfachse mu83 das Leitwerk

nach unten geschrinkt werden, und zwar um einen Betrag »z, der sich

zu dem gewiinschten Schrinkungswert bei Abwind verhilt, wie 1 — g—f

zu 1; bei den vorliegenden Zahlwerten wird xp = 2°.

Bei losgelassenem Hohensteuer wird der Winkel, an dem das Leit-
werk entlastet ist, nicht verdndert; die Stabilitit wird etwas geringer,
solange wir vom Gewichtsmoment des Leitwerkes absehen. Bei Motorflug
wird die Stabilitit erhéht; der Ausgleichanstellwinkel wird aber gréBer;
denn das Leitwerk wird durch den Propellerabwind bei 4,5° Fliigel-
anstellwinkel immer noch einen Abtrieb infolge negativer effektiver
Anstellung erfahren. Der Schraubenstrahl bringt in einem solch aus-
geglichenen Zustand ein Wirkung hervor, wie das ,,Ziehen‘ des Héhen-
ruders, und das ist im allgemeinen giinstig; in Flugzustinden, bei denen
das Leitwerk nicht entlastet ist, verstirkt der Schraubenstrahl die
ziehende oder driickende Wirkung des Leitwerkes.

Abschiitzung. Will man Momentenausgleich und statische Stabilitit
eines Flugzeugs nur oberfldchlich abschétzen, so mul man un-
bedingt die Schwerpunktriicklage  kennen; man kann dann mit guter

1 z

Niherung den (negativen) Beiwert der Fliigelstabilitit = c;, <I-——7>

setzen; dabei kann man den Wert von c, der ausgezogenen Kurve in
Abb. 161 oder Gl. (3,10) entnehmen und bei Mehrdeckern den Faktor x
der Abb. 55 beriicksichtigen. Entnimmt man der Abb. 161 auch einen
passenden Wert von ¢,y und vermindert ihn in Riicksicht auf die

13*
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Rumpfabschirmung um 10% und in Riicksicht auf den Abwind um
50%, so folgt als Faustregel die Stabilitdtsbedingung

(51
Fgl_ "™\& 4 (4,28)
Ft = 04,4
Pfeilform und Verwindung miissen natiirlich sinngemi nach den Formeln
(4,5) bis (4,7) beriicksichtigt werden; und selbstverstidndlich ist unsere
Faustregel, wie jede Faustregel, nur mit Vorsicht anwendbar.
Ente. Unsere Betrachtungen lassen sich sinngemi8 auch auf Kon-
struktionen iibertragen, die vom heutigen Normaltypus abweichen, so
z. B.auf die ,,Ente”; so nennt man Flugzeuge mit vorne liegender

” kleinerer Tragfliche, die zum Steuern dient. In
”’; | | diesem Falle steht das Leitwerk nicht im Abwind
s P~ Vige! des Fliigels und die Wirkung des Leitwerkabwindes
auf die Fliigel ist schwer abzuschéitzen, da nur die

¢ mittleren Fliigelteile in einem nach unten gerich-
2 teten Luftstrom liegen, wihrend die dulleren Teile
0553 %% Vvon der aufwirts gerichteten Stromung auBerhalb
l_g o—> der Hufeisenwirbel erfalt werden. So ist die wesent-
4 liche gegenseitige Beeinflussung der beiden Trag-
- flichen bei der Ente eine Anderung der Auftriebs-
\\[g/'/;,"g/yf verteilung am Hauptfliigel, die durch Verwindung
° T~ einigermaBen kompensiert werden kann, im all-

AbD. 179. Momenten-  gemeinen aber zu einer Vermehrung des induzierten
jagramm der Ente. . . .
Widerstandesfithrt. Im Momentendiagramm der Ente
(Abb. 179) spielen Leitwerk- und Fliigelmoment die entgegengesetzten
Rollen wie beim Normaltyp; fir das vorne liegende Leitwerk ist die
Riicklage des Schwerpunktes sehr groB; das schwanzlastige Moment
wiichst daher mit dem Anstellwinkel ; der Stabilitatsanteil des Leitwerkes
ist negativ. Die Stabilitit muf durch die Fliigel erzielt werden; der
Schwerpunkt muB daher entsprechend Abb. 148 im vorderen Viertel
des Fliigels liegen. Fiir ein gewohnliches Fliigelprofil sind grole Momente
auszugleichen; man verwendet daher am besten S-férmige Profile wie
etwa M 6 (Abb. 150). Das Leitwerk mufl im ganzen normalen Flug-
bereich starke kopflastige Momente ausgleichen, auch schon im Sturz-
flug bei ¢, = 0; das Leitwerk mul} also so eingestellt sein, daf} es einen
starken Auftrieb auch dann erfihrt, wenn der Flugzeugauftrieb Null
ist; der Anstellwinkel des Leitwerkes ist bei der Ente stets grofler als der
Anstellwinkel des Fliigels, im Gegensatz zum Normaltyp. Es ist eine
lingst bekannte allgemeine Forderung der Stabilititstheorie, daf die
vordere Tragfliche steiler angestellt sein muB, als die hintere. Dieser
Umstand hat fiir die Entenbauart die Folge, dall das Leitwerk leicht
an die Grenze des Auftriebes gelangt und daher dem ,Ziehen‘ einer
Ente eine Schranke gesetzt sein kann. Dies kann den Nachteil haben,
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daB grofle Ruderausschlige und somit groBe Widerstandskrifte auftreten;
man kann unter Umsténden durch Spaltfliigel am vorne liegenden Leit-
werk giinstigere Verhiltnisse erzwingen. Fiir manche Verwendungs-
zwecke kann es auch von Vorteil sein, wenn ein zu starkes Ziehen, ein
,,Uberziehen*“, von vornherein ausgeschlossen ist.

Stabiles und instabiles Flugzeug. Das Gesamtmoment eines stabilen
Flugzeugs in Abhingigkeit vom Anstellwinkel zeigt Abb. 180; charakte-
ristisch ist der relativ flache Verlauf im Bereich normaler Anstellwinkel.
Es gibt fiir jeden Ruderausschlag nur einen Gleichgewichtszustand.
Beim Ziehen des Ho6henruders riickt dieses Gleichgewicht zu einem
hoheren Anstellwinkel,

beim Driicken zu einem a) b

niedrigeren — ganz

im Slélne der g‘;lgl(ibe- sikstes Girksts /
nen f;euera,ussc lage. ﬂﬂ:zclrm ! A Z/e/)e;;,{ ! /_7\ | ]
D}lrch au.BersTJes Zle‘hen < 14‘,_?__) 20 - ¢ M 0
wird meist ein Gleich- &

gewichtsanstellwinkel,

der etwas iiber dem

ZU  Camax gehdrigen Abb. 180. a) Stabiles Flugzeug. b) Instabiles Flugzeug. Bei
liegt, erreicht, aber = 20°verliuft die Kurvesteiler, weil jenseits des Auftriebs-
niemals etwa 25 bis 30° maximums der Abmieri‘dvgz%ffd}g‘;s SiSgctl.lix'mwirkungen sind
oder #ahnliche Winkel,
wie sie beim Trudeln beobachtet werden. Es gibt aber auch Flug-
zeuge mit kleinem Hohenruder, welche nicht einmal bis zum Auf-
triebsmaximum gezogen werden koénnen; das kann ein Nachteil sein,
da die Manovrierfahigkeit dadurch beeintrdchtigt ist; es bringt aber den
Vorteil, das Flugzeug von den spéter (fiinftes Kapitel, § 7) zu erirternden
Gefahren bei hohen Anstellwinkeln fernzuhalten. Durch stirkstes
Driicken kommt man auf etwa « = — 8°, dem Riickenflug entsprechend.
Von Instabilitit eines Flugzeugs kann nur innerhalb des normalen
Flugbereiches die Rede sein und auch da tritt keine starke Instabilitét
auf. Das Momentendiagramm eines ,instabilen* Flugzeugs hat die
Gestalt der Abb. 180b. Es gibt 3 Gleichgewichtszustéinde, von denen nur
der mittlere instabil ist. Die &uBleren beiden Gleichgewichtszustéinde,
welche zu einem steilen Sturzflug und einem stark gezogenen oder sogar
,iberzogenen (s. u., S. 255) Flug gehéren, verhalten sich stabil; fiir
sie gilt alles oben iiber die Grenzzustinde des stabilen Flugzeugs Gesagte.
Wird nun etwa — was vielleicht nur momentweise moglich ist — der
instabile Zustand eingehalten und dann das Hohenruder gezogen,
so riickt der instabile Zustand zu einem kleineren Anstellwinkel, also
von dem erstrebten Zustand weg; das Flugzeug wird aber, da ja ein
schwanzlastiges Moment wirkt, sich aufrichten und in den Gleichge-
wichtszustand groBlen Anstellwinkels iibergehen. Dies ist auch noch
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der Fall, wenn bei stirkerem Ziehen nur noch dieser eine Gleich-
gewichtszustand vorhanden ist. Ganz analoge Verhiltnisse finden sich
beim Driicken; der stabile Zustand kleinen Anstellwinkels bleibt immer
erbalten und mul immer als Folge eines Steuerausschlags ,,Driicken
erreicht werden. Das instabile Flugzeug fliegt wohl immer in den duBeren
Zusténden, nie mit dem mittleren Anstellwinkel, immer also in Zustéinden,
in welchen es stabil istl. Es scheint im dbrigen zweifelhaft und ist
P jedenfalls durch Versuche

nicht belegt, dall iber-
. O iyl x| haupt instabile Flug-
4 T =T : -"‘}’—'::'—"""\:\ zeuge praktisch verwen-
e e e dungsfihig sind ; vielleicht
Td” ’A/,A = 5 gab es in der ersten Zeit
g e 4 der Flugtechnik solche
#p // T Flugzeuge, die immer mit
o — Lef,,/;”f sehr groflem oder sehr

’ // X Shidons kleinem Anstellwinkel
:Z:i}g,%@zﬂjgjm nach Abb. 180b geflogen
sind, heute sicherlich

’ _ |
o0 w0 w0, 780 200 220 2% picht mehr.

/rmﬂl-—»
Abb. 181. Ergebnisse eines Versuchsfluges; Versuchsfliige. Um im
Ruderausschlag in Abhéngigkeit von der stationiren 2
Geschwindigkeit. Versuchsflug das Mo-

mentengleichgewicht eines
Flugzeugs zu untersuchen, kann man durch Verschiebung eines Lauf-
gewichtes oder durch Pumpen von Wasser aus einem vorne gelegenen
Tank in einen hinten gelegenen ein bekanntes Moment erzeugen und
durch Ruderausschlag ausgleichen. Auf diese Weise kann die Leitwerks-
kraft in Abhingigkeit von Anstellwinkel und Ruderausschlag bestimmt
werden; aus dem Ruderausschlag kann man dann das Fligelmoment
des Flugzeugs bei fester Schwerpunktlage in Abhéngigkeit vom Anstell-
winkel bestimmen und somit Schliisse auf die Stabilitit des Flugzeugs
ziehen. Dabei ist es natiirlich wesentlich, in welcher Weise bei den Ver-
suchen der Motor reguliert wird, ob die Drehzahl konstant gehalten
wird oder die Stellung des Gashebels unverdndert bleibt. Versuchs-

1 Dadurch soll natiirlich nicht geleugnet werden, daB bei Versuchsfliigen auch
gelegentlich instabile Flugzustinde eine Zeitlang aufrechterhalten werden kénnen.

2 Maas, H. J. van der, Stabilititsmessungen im Fluge, Vortrage aus dem
Gebiete der Aerodynamik, Aachen 1929, S.197. Berlin: Julius Springer 1930. — Vers-
lagen en Verhandelingen von den Rijks-Studiedienst voor de Luchtvaart, Bd. 5.
Amsterdam 1929. — Blenk, H., Flugversuche zur Bestimmung der statischen
Langsstabilitat, DLV-Jb. 1930 S.49. — Hiibner, W., Stabilitdts- und Steuer-
kraftmessungen. DVL-Jb. 1930 S. 638. — Ergebnisse von Messungen der Stabilitdt
um die Querachse. DVL-Jb. 1931 8. 684. — Flugmessungen iiber den EinfluBl eines
Spaltes zwischen Hohenruder und -flosse auf die statische Stabilitdt und Steuerbar-
keit um die Querachse. DVL-Jb. 1932 S. VIII 1.
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technisch am einfachsten ist es, nur den Hohenruderausschlag und den
Staudruck zu messen, der ja mit dem Anstellwinkel zwangliufig
zusammenhéngt. Man erhilt dann Kurven wie in Abb. 181; dort ist
eine bei der DVL. durchgefithrte Versuchsreihe mit verschiedenen
Drosselungen des Motors dargestellt, nach welchen man die Wirkung des
Schraubenstrahles beurteilen kann. Wachsendes v bedeutet fallenden
Anstellwinkel; da solche Flugzustéinde durch Driicken erreicht werden
sollen, tritt die erwartete Wirkung in einfacher Weise ein, wenn 8z mit

. d
fallendem oz wichst; das bedeutet, daB negatives dﬂf und das dazu-

gehorige positive dTﬂUIi auf Stabilitét, negatives ddﬁf auf Instabilitdt
hinweisen. Man hat allgemein aus diesen Versuchen den Schlu8 gezogen,
daB Flugzeuge im Motorflug instabiler sind als im Gleitflug; da Uber-
legungen auf Grund von Modellversuchen den gegenteiligen Schlufl nahe-
legen, sind hier einige kritische Bemerkungen am Platze:

Hier sind die gewohnlichen Differentialquotienten, nicht die partiellen
geschrieben; denn in den Versuchen sind vollstindige Gleichgewichts-
zustéinde, die zu verschiedenen Geschwindigkeiten gehoren, verglichen.
Die Schliisse auf die Stabilitit sind auch deshalb meines Erachtens
nicht ganz einwandfrei; der Begriff der statischen Stabilitit hingt an
der Anderung des Momentes mit dem Anstellwinkel bei konstanter
Geschwindigkeit; dieser Begriff ist wohl zu eng, um alle Stabilitéits-
probleme zu umfassen, wie im nichsten Kapitel gezeigt werden wird;
er ist aber fiir sich genommen sinnvoll, wie gerade aus den Uberlegungen

des néchsten Kapitels hervorgeht, und sollte nicht durch einen anderen

. . d d . . .
ersetzt werden; die Ausdriicke dﬁ f oder ; :I sind nicht geeignet, um

als Ausdriicke fiir die Stabilitét selbst angesehen zu werden. So widerspricht
z. B. der Schluf3, daf} die Kurve stérkster Drosselung der Abb. 181 bei
groBem v instabile Flugzustéinde darstelle, den Modellversuchen, die eher
im Gebiet kleiner Anstellwinkel erhhte Stabilitit erwarten lassen. Indes
ist diese Messung nicht vereinzelt, auch in den anderen Versuchsarbeiten

finden sich gerade bei groBem v negative Werte von % Die Wirkung

kann wohl nur von dem S. 190/191 beschriebenen Effekt herriihren ; dieser
wird, wenn wir Gleichgewichtszustdnde vergleichen, mit fallendem o, d. i.
steigendem v, kleiner, weil mit wachsender Fluggeschwindigkeit die Zu-
satzgeschwindigkeit des Schraubenstrahles und die davon herriihrende
Zusatzzirkulation samt ihrem Abwind abnehmen. Dieser Effekt kommt
also von der Geschwindigkeitsinderung her und hat nichts mit der
statischen Stabilitit zu tun. Indes muB zugegeben werden, dafl diese
Erklirung nur auf Vermutung beruht, und daB einige veréffentlichte Ver-
suche den Schlufl auf Instabilisierung durch den Schraubenstrahl nahe-
legen ; dann kénnte man in solchen Féllen die Stabilitdt herstellen, wenn
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man dem Fliigel im Bereich des Schraubenstrahles kleinere Einstellwinkel
gibt als auflen; man miiBte bei Flugzeugen mit 2 Schrauben an den
Seiten die gegenteilige Wirkung auf das Leitwerk, das dabei im Auf-
wind liegt, feststellen; jedenfalls sollten meiner Ansicht nach noch ein-
gehendere Versuche die Stromung am Leitwerk klédren; sonst ist der all-
gemeine SchluB, daB dasselbe Flugzeug im Motorflug instabiler sei als
im Gleitflug, nicht iiberzeugend; die Modellversuche (S. 189) lassen das
Gegenteil als wahrscheinlicher erscheinen.

Zu Irrtiimern AnlaB geben kann die Einfithrung der Grofle - ﬂH

als eines MaBes der Stabilitit. Wenn —— ﬁ klein ist, so bedeutet da,s

daB ein kleiner Ruderausschlag eine groBe Wirkung hervorbringt; es
kann bedeuten, daf das Flugzeug mit nur kleiner Stabilitdt einer Ver-
dnderung seines Anstellwinkels widerstrebt; es kann aber auch bedeuten,
daB das Leitwerk besonders wirkungsvoll ist, so daBl schon ein kleiner
Ruderausschlag ein sehr grofles Moment hervorruft. Tm Falle der Abb. 181
ist zweifellos das Leitwerk im Vollgasflug méchtiger als bei Leerlauf des
Motors, weil das Leitwerk im Schraubenstrahl steht; diese Verstirkung
der Leitwerkwirkung bedeutet aber gleichzeitig eine Verstirkung der
Stabilitat. Man kann im allgemeinen wohl erwarten, dal bei Ausschaltung
einer allzu ungiinstigen Zirkulationsverteilung um das Gebiet des
Schraubenstrahles ein Flugzeug im Motorflug nicht instabiler ist wie im
Gleitflug; jedenfalls sollten weitere Versuche die einzelnen Wirkungen

des Schraubenstrahles auf das Leitwerk klarstellen und die Groe ﬂH

sollte nicht unmittelbar zur Beurteilung der S’o&blhtatselgensehaften
benutzt werden.

Finftes Kapitel.
Gestorte und gesteuerte Lingsbewegung.

§ 1. Probleme.

Ubersicht. Wir haben uns bisher nur mit der stationiren Lings-
bewegung eines Flugzeugs befafit; die Berechnung des Krifte- und
Momentengleichgewichtes gab uns alle Vorschriften, die fiir den elemen-
taren Flugzeugentwurf bedeutungsvoll sind. Die Grundbeziehungen
waren einfach; die Schwierigkeiten lagen nur in der Gewinnung des
numerischen Materials von geniigender Zuverldssigkeit. Mit der Er-
filllung aller bisherigen Forderungen ist aber das aerodynamische Problem
des Flugzeugs keineswegs erschopft, verschiedene gut ausgeglichene
Flugzeuge von derselben Leistungsfahigkeit konnen sich im praktischen
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Flugbetrieb sehr verschieden verhalten. Bei Stérungen, bei Steuer-
maBnahmen, bei Landung und Start und in auBlergewShnlichen Lagen
zeigen sich Flugeigenschaften, die ein im Sinn unserer bisherigen
Uberlegungen vollkommenes Flugzeug wertlos machen kénnen. Diese
Flugeigenschaften werden durch Einflieger festgestellt, durch Probieren
oder auf Grund praktischer Erfahrungen verbessert, aber nicht allgemein
theoretisch vorhergesehen. Die systematische Kenntnis und theoretische
Erfassung und somit die sichere Vorherbestimmung der Flugeigen-
schaften und ihrer Abhingigkeit von KonstruktionsmaBnahmen ist das
Ziel der Flugzeugdynamik, welche uns in den folgenden Kapiteln
beschiftigen soll; ihr wesentliches Merkmal ist die Beriicksichtigung
der in den vorigen Kapiteln vernachlidssigten Tragheitskrafte.

Die quantitative Durchrechnung und Bemessung von Flugzeugen
vollzieht sich heute lediglich nach den Darlegungen der vorigen Kapitel,
und in dieser Hinsicht wird auch wohl die Zukunft keine Anderung
bringen. Die praktische Aufgabe der tiefergehenden Untersuchungen,
in die wir jetzt eintreten, liegt vielmehr darin, fiir den Entwurf quali-
tativ festzulegen, welche Grundsitze von verschiedenen Zwecken ge-
fordert werden, welche Folgen einzelne Verdnderungen fiir das Verhalten
des Flugzeugs in normalen und abnormen Fillen mit sich bringen, welches
Verhalten in den verschiedenen Fillen erstrebenswert ist, wie in gewissen
Fillen qualitative Verbesserung zu erreichen ist. Die folgenden Unter-
suchungen sind daher nicht so beschaffen, daf3 sie bei der Berechnung
jedes einzelnen Flugzeugs herangezogen werden und daher jedem Flug-
zeugbauer geldufig sein miissen, wohl aber streben sie an, mafigebend
fiir die allgemeinen Richtlinien des Flugzeugbaues zu sein. Die Flugzeug-
dynamik sucht theoretische Untersuchungen und systematische Versuchs-
arbeit an die Stelle recht unsicherer Erfahrungen zu setzen. Die Ver-
tiefung und Erweiterung der theoretischen Einsichten in die Bewegung
des Flugzeugs ist daher firr die Zukunft der Flugtechnik von grofiter
Wichtigkeit.

Viele fundamentale Fragen kénnen durch Berechnungen des statio-
niren Flugs nie geklart werden; dazu gehéren in erster Linie alle Fragen
der Stabilitit und der Steuerung, der Sicherheit, Geschmeidigkeit,
Wendigkeit des Flugzeugs in all seinen Bewegungen; ferner die fiir jede
statische Berechnung wichtige Frage nach der Beanspruchung des Flug-
zeugs in verschiedenen Zustinden. Die Beanspruchung ist ja im statio-
niren Fall klein; im wesentlichen hat dabei das Flugzeug gerade sein
Gewicht zu tragen; aber bei beschleunigter Bewegung treten Trigheits-
krifte, insonderheit Fliehkrifte, auf, deren GréBe das Flugzeuggewicht
weit iiberwiegen kann und deren Kenntnis fiir die Festigkeitsanforde-
rungen mafgebend sein mufl. Man hat alle diese Fragen bisher geldst,
indem man gesicherte wissenschaftliche Ergebnisse, die sich auf den
stationiren Flug beziehen, an der Hand der Erfahrung und unter
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Einfithrung von Koeffizienten méglichst sachgemif iibertragen oder sich
im Einzelfall auf das Urteil des Flugzeugfiihrers verlassen hat. Zum
wissenschaftlichen Kulturgebiet kann dieser ganze Komplex von Pro-
blemen nur werden, wenn die gestorte und beschleunigte Bewegung ein-
gehend theoretisch studiert wird. Im allgemeinen diirften die heute
bekannten Erfahrungswerte iiber die Luftkrifte ausreichen, um bis zur
theoretischen Klirung der Begriffe durchdringen zu kénnen. Diese wird
ihrerseits den Weg fiir die weitere experimentelle Erforschung weisen;
nur die Entwicklung der Technik kann festsetzen, welche Genauigkeit
der Messungen nétig ist.

Begrift der Stabilitit. Unsere bisherigen Betrachtungen haben schon
einmal iiber den Rahmen der stationiren Bewegung im eigentlichen Sinne
hinausgewiesen, nimlich bei Anschneidung der Stabilitdtsfrage; wir
gelangten zu einem Begriff der ,statischen Stabilitat”. Bei der groen
Bedeutung der Sicherheitsfrage in der Flugtechnik ist die numerische
Berechnung dieser Grofle und die Beachtung derselben beim Flugzeug-
entwurf praktisch von grofitem Wert; aber weder das praktische noch das
theoretische Bediirfnis ist durch diese Behandlung der Stabilitétsfrage
befriedigt ; die Frage mufl mit den Mitteln der Mechanik nichtstationérer
Systeme in Angriff genommen werden. Ehe wir zur Darlegung dieser
Stabilitdtstheorie schreiten, wollen wir noch die begriffliche Unsicherheit
der statischen Stabilitédtsbetrachtung hervorheben.

Der Gedankengang war folgender: Ein Flugzeug wird aus seiner Lage
zu seiner Bahn herausgedreht, seine Lage im Raum also gesindert, wih-
rend die Flugbahn erhalten bleibt; dann muf}, wenn Stabilitét vorhanden
sein soll, ein Moment auftreten, welches das Flugzeug in seine urspriing-
liche Lage im Raum zuriickdreht. Die Betrachtung kniipft also nur an
eine der drei Gleichgewichtsbedingungen, némlich an die Momenten-
gleichung, an und hebt nur eine der drei Variablen, nimlich die Lage des
Flugzeugs im Raum, hervor, wihrend die Richtung der Flugbahn und
die Geschwindigkeit gar nicht beachtet werden; man muf sich vielmehr
vorstellen, daB diese von selbst solche Werte annehmen, welche die
beiden ebenfalls nicht beachteten Kraftgleichungen befriedigen. Dies
ist offenbar eine sehr willkiirliche Beschrinkung im Gedankengang; es
ist durchaus nicht einzusehen, warum gerade das Gleichgewicht der
Momente bei der Stabilititsbetrachtung ausgezeichnet werden mubB.

In der Tat steht der Stabilititsbetrachtung des Momentengleich-
gewichtes eine andere!, von Painlevé herrithrende, an der Seite, welche
ganz analog an die Gleichgewichtsbedingung der Bahnkrifte ankniipft,
und zwar in der Darstellung der Abb. 21. Bei Konstruktion der Abb. 182
ist angenommen, daB das Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte.

1 Painlevé, P., Etude sur le regime normal d’un aéroplane. Techn. aéron
Bd. 1 (1910) S. 3.



§ 1. Probleme. 203

im Horizontalflug von selbst hergestellt sei; das Flugzeug fliege immer
mit einem solchen Anstellwinkel, da Gewicht und Auftrieb einander
gleich seien. Dann gibt es zwei Gleichgewichtszustinde I und II. Nun
befinde sich das Flugzeug in stationirem Fluge im Gleichgewichtszustand I
und werde durch eine Stérung ein wenig daraus entfernt, z. B. werde
die Geschwindigkeit erh6ht; dann wird, wie man aus der Abbildung er-
sieht, der Widerstand W des Flugzeugs erhoht, der Schraubenschub S
verkleinert; infolgedessen entsteht eine verzégernde Kraft in der Bahn-
richtung, durch welche die Geschwindigkeit wieder auf ihren urspriing-
lichen Gleichgewichtswert herabgedriickt

wird., Der Gleichgewichtszustand ist also whs
stabil. Wird dagegen bei einem Flugzeug

im Flugzustand II die Geschwindigkeit W
vermehrt, so wird der Schraubenschub
grofler als der Widerstand ; es entsteht eine S

beschleunigende Kraft in der Bahnrichtung,
das Flugzeug verlifit den Zustand IT, um sich
dem Zustand I zu ndhern; der Zustand IT
ist also instabil. Diese scheint der Erfahrung =
zu entsprechen; der Flug mit klemex: Ge- b 182, Stabilibatsbetrachtung
schwindigkeit, der ,,iiberzogene‘ Flug, ist als Painlevés.
unsicher bekannt; von den beiden Moglich-
keiten horizontal zu fliegen, ist nur der schnelle Flug praktisch verwend-
bar. Dieser Gedankengang ist vollig analog demjenigen, welcher unserer
Betrachtung der statischen Stabilitdt zugrunde lag. Hier ist an Stelle
der Momentengleichung die Gleichung der Bahnkrifte ausgezeichnet,
an Stelle der Lage des Flugzeugs im Raum die Geschwindigkeit. Von
der Lage im Raum und der Flugbahnrichtung ist angenommen, da@ sie
durch Erfilltsein der zwei nicht beachteten Gleichungen bestimmt sind.
Eine &hnliche Betrachtung konnte man schlieflich auch an die
Gleichung der bahnsenkrechten Krifte und die Variable der Flugbahn-
richtung ankniipfen; ein derartiger Gedankengang existiert aber in der
Literatur nicht; er fihrt zu Schliissen, die sich zum Teil mit den obigen
decken, zum Teil aber auch von der Erfahrung keineswegs gestiitzt sind.
Aus unseren Betrachtungen der stationidren Bewegung ist aber nicht
einzusehen, warum der erste Gedankengang besser als der Painlevésche
oder der letzterwihnte sein sollte. Um dariiber zur Klarheit zu gelangen,
muB eine allgemeinere Uberlegung einsetzen, bei welcher alle drei
Variablen als verdnderlich angesehen und alle drei Gleichungen mit
ihren Beschleunigungsgliedern beriicksichtigt werden. Diese Uberlegung,
welche allein stichhaltig ist, wird zeigen, dal der gewohnlichen statischen
Stabilititsbetrachtung ein Sinn innewohnt, daB dagegen der Pain-
levésche Gedankengang und verwandte Betrachtungen von unhaltbaren
Voraussetzungen ausgehen und daher zu unhaltbaren Folgerungen fiihren.




204 V. Gestorte und gesteuerte Lingsbewegung.

§ 2. Die allgemeinen Gleichungen der Lingsbewegung.

Gleichungen. Wir miissen an die Gleichungen (2,1), (2,2) und (4,1) an-
kniipfen und dieselben durch die Beschleunigungsglieder erweitern. In
der Flugrichtung wirkt eine Komponente der Schraubenkraft, ent-
gegen der Flugrichtung beim Anstieg eine Schwerkraftkomponente und
der Widerstand. Halten diese Kréifte sich nicht das Gleichgewicht, so

entsteht eine Beschleunigung j‘?, welche, da g die Masse des Flugzeugs

bedeutet, durch die Gleichung gegeben ist:
G dv 0
g dt

:Scosﬁ—Gsiny—«cwlf’?v2 (5,1)

Die Bezeichnungen sind dieselben
wie friither und auch aus Abb. 183
ersichtlich. Der Schraubenschub
hingt von der Geschwindigkeit ab;
man mull wieder irgendein em-
pirisches Gesetz fiir diese Abhangig-
keit einfithren, und zwar empfiehlt
es sich vielfach, hier wie in Glei-
chung (2,13) einfach eine lineare
Funktion von v? zu wihlen und den
Giltigkeitsbereich von vornherein
zu beschrinken. Durch die Ver-
einigung der Grofle ¢ mit ¢, bleibt
nur 8, (das wieder nicht etwa dem
Schraubenschub im Stand gleich-
gesetzt werden darf) als Konstante
in der Gleichung stehen und die
Gleichung bleibt analytisch einfach.
Abb. 183. Bezeichnungen. Senkrecht zur Flugrichtung
(,,bahnsenkrecht*“) gibt es keine

Geschwindigkeitsinderung ; die Trigheitswirkung kommt als Fliehkraft

2
zur Geltung mit der GroSe ¢ Br , wenn 7 den Kriimmungsradius der
Bahn bedeutet. Die GrofBe » will man natiirlich nicht in der Gleichung
stehen haben; Abb. 183 zeigt die Beziehun, vdt = d y, so daf die wichtige

Variable y an dieser Stelle hereinkommt. In der positiven Richtung
wirken senkrecht zur Bahn der Auftrieb und eine Komponente der
Schraubenkraf‘c in der negativen Richtung die Gewichtskomponente.

Ist —~ pos1t1v, steigt also die Bahn an, so wirkt die Fliehkraft in der
o

negatlven Richtung; sie tritt also in die Gleichung mit der Gréfle — —-v =%

ein, und die Gleichung lautet:

0__§ d_V+Ssmﬂ Gcosy—{—anQ (5,2)
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Die Momentengleichung schlieBlich ist zu vervollstindigen durch
das Trigheitsglied der Drehbewegung. Die Winkelbeschleunigung im
2

., d*d o 1 . 5 G . .
Raum ist 3, das Trigheitsmoment J, = i 5 venn ¢y den Tréigheits-

radius des Flugzeugs um die Querachse y (Holmachse) bedeutet!. Wegen
des Vorzeichens miissen wir bedenken, daB wir & entgegen dem Uhr-
zeigersinn in der Abbildung wachsen lassen, aber kopflastige Momente,
welche in der Abbildung im Uhrzeigersinn wirken, als positiv gerechnet
haben. Die Momentengleichung mufl daher lauten:
2 2
DT

Dimpfungsmoment. Das Moment M hingt wie frither vom Anstell-
winkel, von der Geschwindigkeit und vom Ruderausschlag ab; aber es
kommt hier noch eine Einwirkung in Betracht, die bei der stationiiren
Bewegung nicht vorhanden ist, némlich ein dimpfendes Moment
infolge der Drehung des Flugzeugs im Raum. Im gleichmafBigen Gerade-
ausflug sind fiir die Luftkrifte nur Anstellwinkel und GréBe der Ge-
schwindigkeit (oder die zwei Geschwindigkeitskomponenten der Schwer-
punktbewegung in einem flugzeugfesten Koordinatensystem) mafBgebend.
Dabei ist Voraussetzung, dafl alle Flugzeugteile parallele gleich groBe
Bewegungen ausfithren, daBl also Anstellwinkel und Geschwindigkeit,
wenn fiir einen Teil des Flugzeugs gegeben, ohne weiteres fiir alle
Teile zu berechnen sind, da sie in eindeutigem Zusammenhang stehen;
daB sie nicht notwendig dieselbe GroBe fiir alle Teile haben miissen,
zeigt das Beispiel des Abwindes. Bei der nichtstationiren Bewegung ist
aber der Zusammenhang kein zwangldufiger mehr. Wenn das Flugzeug
sich nicht nur wie ein materieller Punkt bewegt, sondern sich auch noch
um seinen Schwerpunkt dreht, so miissen durch diese Drehung die Luft-
krifte auf die einzelnen Flugzeugteile beeinfluBt werden. Die Zusatz-
bewegung irgendeines Flugzeugteiles verlauft im allgemeinen unter
einem beliebigen Winkel gegen die Richtung der Schwerpunktbewegung ;
die Komponente der Zusatzbewegung, welche in diese Richtung fillt,
verindert die Geschwindigkeit, die Komponente senkrecht dazu den
Anstellwinkel. Nun ist diese Zusatzbewegung offenbar um so groBer,
je groBer der Dreharm, also je grofer der Abstand des betreffenden
Flugzeugteiles vom Schwerpunkt ist; daher kann als wesentlich nur eine
Wirkung auf das Leitwerk in Betracht kommen. Da ferner die Ver-
bindungslinie des Leitwerkes mit dem Schwerpunkt ungefihr in die
Richtung der Schwerpunktbewegung {fillt, erhalt das Leitwerk durch
seine Drehung um den Schwerpunkt eine Zusatzgeschwindigkeit fast
nur in Richtung senkrecht zur Schwerpunktbewegung. Dies bedeutet also
— wie aus Abb. 184 zu ersehen — eine Anderung des Leitwerkanstell-
winkels o# infolge der Drehung. Die Zusatzgeschwindigkeit ist gleich

(5,3)

1 Achsenbezeichnung s. u. Abb. 212.
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Dreharm [ mal Winkelgeschwindigkeit l%’; sie setzt sich mit der Ge-
schwindigkeit v des Schwerpunktes vektoriell zusammen zur resultierenden
Geschwindigkeit V des Leitwerkes, welche, da lfliz stets klein gegen v

bleibt, der GroBe nach sich von » nicht wesentlich unterscheidet, aber
einen Winkel a

mit der Richtung der Schwerpunktbewegung einschlieBt; der Leit-

werkanstellwinkel wird um diesen Betrag erhoht, wenn (z—? positiv ist,
wenn also die Flugzeugspitze sich nach oben dreht.

14
i
v E ﬂ} Py
'Aezy at
Abb. 184. Entstehung des Dampfungsmomentes.
(Die hier eingezeichnete Zusatzstromung I ——- entspricht negativer Drehlmgﬁ )

S

at at "
dé
i
Entwickeln wir das Flugzeugmoment nach der kleinen GroBe P
so wird 1 99
N oMy  dt
M =M, + dog v

Nun sind sowohl der Momentenwert bei stationdrem Flug M; wie auch
Mg proportional v2; setzen wir

M, = mv? (5,4)
so hangt m noch vom Anstellwinkel « und von der Ruderlage By ab.
Der Faktor %J‘Q{ wird

®H
aMH . aCnH
dag = Odom

%szHl.

Hierbei tritt der Differentialquotient gan auf, nicht M, wie bei
oH oo

unseren Berechnungen der statischen Stabilitit. Es kommt auf die
Abhéngigkeit des Momentes vom wirklichen Leitwerkanstellwinkel, nicht
vom Fliigelanstellwinkel, an. Der Abwind bleibt hierbei vollkommen
auBerhalb der Uberlegung. Fiihren wir die Abkiirzung ein

= L pyn (5.5)
so erhilt (5,3) die Gestalt, in welcher wir die Gleichung stets verwenden

wollen:

a9 ad

JyW:_‘m(fx,ﬁH)U2_n’UW (556)

Die GroBe n ist stets positiv und vom Anstellwinkel im gewéhnlichen
Flugbereich so gut wie unabhingig.
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Uberblick. Die physikalische Grundtatsache, welche der ganzen
Langsbewegung ihr Geprége gibt, driickt sich darin aus, dal in Gleichung
(6,2) der Winkel ¢, in Gleichung (5,6) der Winkel y nicht vorkommt.
Die Richtung der Flugbahn wird nur durch den Ausgleich der Krifte
festgelegt und gedndert, die Lage des Flugzeugs im Raum nur durch die
Momente. Unter dem Einflu der bahnsenkrechten Krifte dreht sich
die Flugbahn, unter dem Einflul der Momente das Flugzeug. Die
Verbindung der beiden Einwirkungen wird dadurch hergestellt, dafl die
Luftkriifte weder von ¢ noch von v, sondern nur vom Anstellwinkel

a="=0—y (5,7)
abhéngen. Diese Gleichung (5,7) tritt noch zu den Gleichungen (5,1),
(6,2) und (5,6) fiir die vier Unbekannten v, 4, ¢, « hinzu. Der Einfluf}
der willkiirlichen Steuerung, den der Parameter fz beschreibt, macht
sich nur in der Momentengleichung geltend. Durch das Steuer dreht
man nur das Flugzeug herum; erst mittelbar wird durch diese Drehung
der Anstellwinkel verédndert, das Kriftegleichgewicht gestort und so
eine Drehung der Flugbahn herbeigefiihrt.

Streng genommen machen sich die Wirkungen sowohl des Steuer-
“ausschlages (8) als auch der Flugzeugdrehung (%’) nicht nur in der

Momentengleichung, sondern auch in den Kraftgleichungen geltend,
so daB eigentlich auch in den Gleichungen (5,1) und (5,2) die GréBen

¢, und ¢, als von Bz und (jl—? abhéngig angesehen werden miilten. Aber

diese Abhingigkeit zeigt sich nur in den Teilkriften, welche vom
Leitwerk herriithren, und da diese ohnehin — im Gegensatz zu den
Momenten — sehr klein gegen die Tragwerkskrifte sind, ist die Ver-
nachlissigung ganz belanglos.

Uber die numerischen Werte aller in unseren Gleichungen auf-
tretenden Groflen geben die in den vorigen Kapiteln beschriebenen
Messungen Auskunft; nur das Dampfungsmoment n kann nicht durch
statische Kraftmessung bestimmt werden. Fiir normal gebaute Flug-
zeuge mufl wohl die Naherungsformel (5,5) gut stimmen; dennoch ist
die Bestitigung durch den Versuch wiinschenswert, und zur Beurteilung
des Dampfungsmomentes von Pfeilflugzeugen kann nur der Versuch
fithren. Man bestimmt das démpfende Moment am Flugzeugmodell,
indem man dasselbe im Schwerpunkt festhilt und mittels einer Feder
von bekannten Eigenschaften Schwingungen um eine Gleichgewichtslage
ausfithren 14B8t. Diese Schwingungen verlaufen unter Einflul} der Luft-
krifte gedampft; das Dekrement gibt ein MaB fiir das Dampfungs-
moment. Ob allerdings dieses Démpfungsmoment bei Schwingungen
dasselbe ist, welches einer langsamen Drehung des Flugzeugs entgegen-
wirkt, ist fraglich; die verwendeten Schwingungen sind recht rasche;
es muB bei der Auswertung auf unendlich langsame Schwingungen
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extrapoliert werden. Die von uns vernachlissigten Luftkrifte, welche bei
Beschleunigungen auftreten, miissen sich bei Schwingungen ungleich
stirker duBern als bei der nichtstationidren Flugzeugbewegung!.

§ 3. Aufstellung der Stabilititsgleichung.

Dynamische Stabilitit. Die Gleichungen der allgemeinen Léngs-
bewegung sind mathematisch recht schwierig; sie enthalten die Unbe-
kannten in komplizierter, zum Teil nur empirisch gegebener Form, sind
daher im allgemeinen nicht einfach lésbar; die Unbekannten lassen sich
nicht explizite durch einfache bekannte Funktionen ausdriicken. Diese
Schwierigkeit 146t sich iiberwinden, wenn man nur nach der Stabilitdt
des Fluges fragt; in diesem Falle fiithrt die konsequente Durchfithrung des
Gedankenausganges, den wir oben firr spezielle Fille kennengelernt
hatten, zur Methode der kleinen Schwingungen, welche von
Bryan? zuerst auf dieses Problem angewandt worden ist. Wieder wird
wie frither das Flugzeug in einem Zustand betrachtet, der nur unendlich
wenig von einem Gleichgewichtszustand, d. i. von einem Zustand statio-
niren Geradeausflugs, abweicht. Nur nehmen wir jetzt nicht willkiirlich
nur eine der Variablen als verdnderlich an, wie frither den Winkel o
(oder ), sondern lassen eine kleine Verdnderung aller Variablen zu.
Dann koénnen wir aber auch nicht mehr die Stabilitit nach der Richtung
einer auftretenden Kraft oder eines auftretenden Momentes allein be-
urteilen, uns also nicht mehr mit Schliissen helfen, zu denen Betrach-
tungen der stationiren Bewegung fithren, sondern miissen die gestorte
Bewegung in ihrem zeitlichen Verlaufe verfolgen. Am Anfang der Be-
wegung haben die Variablen Werte, welche nicht die Gleichgewichts-
bedingungen erfiillen; die Folge mul} also eine beschleunigte Bewegung
sein, in deren Verlauf die Variablen ihre Werte dndern. Geht die Anderung
so vor sich, daBl man sich im Laufe der Zeit den Werten der stationiren
Bewegung immer mehr nahert, so kénnen wir diese als stabil bezeichnen;
entfernen sich aber die Werte der Variablen immer mehr von den Werten
der stationiren Bewegung, von denen sie am Anfang nur unendlich
wenig abweichen, so ist der Flugzustand der stationiren Bewegung
instabil. Dieser Gedankengang beruht ersichtlich auf demselben Grund-
gedanken wie derjenige, der zum Begriffe der statischen Stabilitdt hin-
filhrte; nur die willkiirliche Spezialisierung auf eine bestimmte Ver-
dnderung des stationidren Zustandes ist weggefallen.

1 Bairstow, L., B. M. Jones and A. W. H. Thompson, Investigations into
the stability of an aeroplane. R & M 77; 1912/13 S. 135. — Betz, A., Ein experi-
menteller Beitrag zum vollstandigen Problem der Flugzeugstabilitit. Z. Flugtechn.
Motorluftsch. Bd. 7 (1916) S. 145. — Hunsaker, J. u. a., Dynamical stability of
airplanes. Washington 1916.

2 Bryan, G. H., Stabilitit der Flugzeuge (Ubers. v. H. G. Buder). Berlin:
Julius Springer 1914.
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Eine Erweiterung der Moglichkeiten liegt auch darin, daBl nun der
zeitliche Verlauf, nicht die Richtung der entstehenden Kraft fiir die
Stabilitdit maBgebend ist. Dies konnen wir uns am einfachen Beispiel
eines Pendels verdeutlichen: Nach dem Gesichtspunkt der statischen
Stabilitét ist ein Pendel, dessen Schwerpunkt iiber dem Aufhéingepunkt
liegt, im instabilen, ein Pendel, dessen Schwerpunkt unter dem Aufhinge-
punkt liegt, im stabilen Gleichgewicht; denn das bei unendlich kleiner
Drehung entstehende Moment hat stets die Richtung nach der unteren
Lage hin. Die GroBe des Momentes kann ein MaB fiir die GréBe der
Stabilitit abgeben. Nach dem neuen Gedankengang wird die Lage des
Pendelschwerpunktes iiber dem Aufhdngepunkt wieder als instabil be-
urteilt werden; denn die Stérung verlauft so, daBl diese Lage im Laufe
der Zeit immer mehr verlassen wird; aber auch die andere Lage wird
nicht ohne weiteres als stabil gelten koénnen; denn im Laufe der Zeit
schwingt das Pendel um diese Lage, und zwar ungedimpft, wenn wir
von der Luftreibung absehen. Das Pendel nihert sich seiner Ruhelage
um so mehr, je groBer die von der Luft herriihrende Dimpfung ist;
diese wird also als Ma@ der Stabilitit dienen; der numerische Wert dessen,
was ,,Stabilitdt genannt wird, hat gar nichts mit dem zu tun, der im
alten Gedankengang als MaB der Stabilitit herauskam. Wir kénnen
uns ferner den Mechanismus etwas komplizierter vorstellen, so etwa,
daB auf das Pendel auler der Reibung und der Schwerkraft noch andere
Kraftwirkungen ausgeiibt werden, die unter Umstinden — z. B. bei
Resonanz — die Pendelschwingungen verstdrken kénnen; dann kommen
auch Fille vor, in welchen das Pendel wohl um seine urspriingliche Lage
schwingt, aber diese Schwingungen mit der Zeit mehr und mehr an-
wachsen. Die Schwingungen erfolgen um die urspriingliche Ruhelage,
das Pendel entfernt sich aber zeitweise immer mehr von dieser Ruhe-
lage und diese kann daher im Sinne unseres neuen Gedankenganges nicht
mehr als stabil gelten. Wir haben einen Fall vor uns, in welchem das
betrachtete System ,,statisch stabil”, aber ,,dynamisch instabil® ist.

Die beiden Stabilititsbegriffe gehen also vom gleichen Grund-
gedanken aus, haben aber recht verschiedene Bedeutung; man wird
geneigt sein, den Begriff der dynamischen Stabilitit als den eigentlichen
physikalisch sinnvollen, und den Begriff der statischen Stabilitit als
einen beschrinkt giiltigen Naherungsbegriff anzusehen. Aber anderer-
seits ist die Instabilitit einer statisch instabilen Lage physikalisch doch
etwas ganz anderes als das Anwachsen von Schwingungen um eine
statisch stabile Lage. Es ist also nicht ohne weiteres zu sagen, ob die
statische oder die dynamische Stabilitat fiir das Verhalten eines Systems
mafgebend ist. Zu dieser Frage werden unsere spateren nicht auf kleine
Schwingungen beschrinkten Untersuchungen Gesichtspunkte bringen.

Mathematische Fassung. Mathematisch reduzieren sich die Glei-
chungen eines mechanischen Systems, welches mit der Methode der

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 14
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kleinen Schwingungen auf Stabilitdt untersucht werden soll, auf lineare
Differentialgleichungen; denn alle Variablen sollen nur unendlich wenig
von den bekannten Werten im Gleichgewichtszustand abweichen; jede
Funktion der Variablen, welche in den Gleichungen vorkommt, kann
daher in eine Taylorsche Reihe entwickelt werden und erscheint genau
genug als lineare Funktion. Eine solche Gleichung oder ein solches
Gleichungssystem wird durch Exponentialfunktionen gelost, so da} jede
Variable als eine Summe von Funktionen e*? erscheint. Dabei ist A
durch die Differentialgleichungen unabhéngig von den Anfangsbe-
dingungen bestimmt, und zwar treten so viele, im allgemeinen verschiedene
Werte von A auf, als Anfangsbedingungen zu erfiillen sind. Alle Werte
von A kénnen komplex sein; der imaginére Teil von A gibt die zeitliche
Frequenz einer Schwingung an, der reelle Teil die Amplituden-
dnderung dieser Schwingung mit der Zeit; die Schwingung wichst
im Laufe der Zeit an oder klingt ab, je nachdem der reelle Teil von A
positiv oder negativ ist. Ist A rein reell, so klingt die Stromung ab oder
wiéchst an, je nachdem A negativ oder positiv ist; aber eine Schwingung
ist nicht vorhanden, der Vorgang verlauft aperiodisch. So viele Werte
A haben kann, so viele partikulire Integrale hat die Differentialgleichung;
ist nur ein solcher Wert positiv, so wichst die Storung im Laufe der
Zeit an. Mathematisch lautet also die Bedingung der Stabilitit, da
unter allen auftretenden Werten von 4 keiner einen positiv
reellen Wert haben darf.

Wir haben nun diesen Gedankengang auf unsere Gleichungen (5,1),
(5,2) und (5,6) anzuwenden; wir setzen

v =1y + v o=y + 0 B=p,+ 0
Yy=v0+07y P=730,+ 69

und entwickeln die einzelnen Summanden in unseren Gleichungen

(5,8)

nach den kleinen GréBen dv,do ... Da die Groflen vy, oy ... fir sich
die Gleichungen der stationiren Bewegung erfiillen, also (fiv; =0,
d

d°;o =0, ..., bleiben in den Gleichungen nach der Entwicklung keine

Glieder stehen, die nicht eine der kleinen GréBen enthalten. Es wird,
de ’ dca, ’

dem . s .
da = gq Cmn= gy geschrieben wird:

’
wenn noch ¢, =

G dov . ,
7 di :—Ssmﬂoéﬂ—(}cosyoéy——cwﬁ'%vgéa—cwﬁ’gvoév
G dé . '
0= — . 007,% + ScosﬁoéﬂJrGsxny06y+caF%vﬁéoc+ (5.9)
+ o Fovydv
G, 268  dm dod
?7/]/ a1z ——Wvgﬁa—2mvoév~nvo—dr

Hierbei ist S als Konstante, also als unabhingig von v angesehen; die
tatsichliche Abhingigkeit kann in der ersten Gleichung, wie oben
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auseinandergesetzt, durch VergroBerung des c,, beriicksichtigt werden; in

der zweiten Gleichung ist sie ganz belanglos wegen der relativen Klein-
heit des Gliedes S sin g.

Diese Gleichungen werden durch richtige Zusammenordnung und
durch Beriicksichtigung der Beziehungen

8 =00 und Oy=09—0ou

in die ibersichtliche Form gebracht:

Oz<§ ;t —|—ch91}0>60+ (Ssmﬂo

+ch§vo—Gcosy0)6oc+Gcosyoéﬂ
O—chngoév—{—(Scosﬂo—}—ca ~~v0 @ sin yy + (5.10)
G G
+ = vodt>6a—{—<0s1nyo U°dt>60

0:2m0060+~d— 5°‘+( ’lldt2+nv°dt>(w

Dies sind drei homogene lineare Differentialgleichungen fir die drei
Variablen 6 v, d«, 6%, welche wir nun alle drei proportional e*? setzen.
Durch diesen Ansatz werden die Differentialgleichungen befriedigt; in
den Gleichungen (5,10) dndert sich nichts als dall} das Zeichen 4, fiir das

d . . . . .
Symbol - eintritt. Wir gelangen also zu drei homogenen linearen,

algebraischen Gleichungen mit drei Unbekannten dv, da, 69 bzw. deren
mit e*! multiplizierten Faktoren. Diese haben bekanntlich nur dann
eine von Null verschiedene Losung, wenn die Hauptdeterminante ver-
schwindet; diese Bedingung wird durch eine Gleichung ausgedriickt,
welche auBer bekannten Groflen noch 4 enthilt und zur Bestimmung
von A dient. Sie lautet:

§l+chgv0 Ssinﬁ0+c;quvﬁ—Gcosyo G cos v,
’ Q 9 . G G .
caF 0, Scosﬂ0+caF2v0—Gsmy0+Ag—vol —§UOZ+Gsmy0 =0 (511)
dm G
2m v, a0 51512+nvol

Vor der Ausrechnung kénnen wir diese Determinante durch verschiedene

Umformungen noch bedeutend iibersichtlicher gestalten. Zunichst

erfilllen die GroBen mit dem Index 0 zusammen mit den GréBen c,,

¢y - - -, welche sich gleichfalls auf den stationdren Flug beziehen, die

Gleichungen des stationdren Geradeausflugs
Ssinﬂo—Gcosy0=—~caF%vg

und -

S cos ff, — G sin y, =c,F e

2
IME

14*
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mit deren Hilfe die mittlere Kolonne (senkrechte Reihe) der Deter-
minante vereinfacht werden kann. Ferner gehen wir nach dem Vorgang
von Quittner! und Kdrman-Trefftz2 zu dimensionslosen GroéB8en
iiber, wodurch das Allgemeingiiltige besser hervortritt. In der zweiten
Kolonne erscheinen dimensionslose GroBen, wie ¢, ¢,, ..., wenn wir

dieselben nur mit Fgq :F%vﬁ dividieren; auch die anderen Kolonnen

dividieren wir durch Fg¢, in der ersten Kolonne miissen wir aulerdem
mit v, multiplizieren, um auf dimensionslose Werte zu kommen. Durch
diese Umformung wird erreicht, dall in den ersten beiden Zeilen (waag-
rechten Reihen) die Unbekannte nur in der Form

G v,

== 5,12
3= = (5.12)
auftritt. Um auch in der dritten Zeile nur diese Form zu erhalten, miissen
2
wir sie noch mit g7 Z 22 multiplizieren; durch alle diese Maflnahmen
v

wird bekanntlich der Wert einer Determinante nur um konstante Fak-
toren gedndert.

Wir fithren fiir m einen Momentenbeiwert ein, indem wir es auf die
Fliigelfliche und auf den Abstand des Leitwerkes vom Schwerpunkt
beziehen; letzteres ist, wenn es sich um das ganze Flugzeug handelt,
die natiirlichere BezugsgréBe als die Fliigeltiefe:

m = cmF%l (5,13)

Da die Momente im stationdren Flug ausgeglichen sind, ist m = 0,
wodurch das erste Glied der letzten Zeile verschwindet. Nun haben wir:

. (&
3+ 2¢, Cp — Cq Wcosyo
’ G .
2¢q 3+ Cq + Cy _3+_qTSIHV0 =0 (5,14)
21G |, 0 | MU
0 ogFizm ¥ Fgi 3

In dieser Gestalt wird der stationdre Flug (Gleichgewichtszustand) nur
durch GréBen von sehr allgemeiner Bedeutung charakterisiert; neben
den Luftkraftbeiwerten und ihren Ableitungen tritt noch der Quotient

G . .
oF auf, und zwar ist, wenn man die belanglose Komponente des Schrau-

benzuges § sin §, vernachléssigt,
G
qF T cosy,’ (5,15)

so daB in den ersten beiden Zeilen auBler den Luftkraftbeiwerten nur

1 Quittner, V., Untersuchung iiber die Stabilitit der Flugzeuge. Jb. wiss.
Ges. Luftf. Bd. 3 (1914/15) S. 144.

2 Karm4n, Th. v. u. E. Trefftz, Uber Langsstabilitit und Léngsschwin-
gungen von Flugzeugen. Jb. wiss. Ges. Luftf. Bd. 3 (1914/15) 8. 116.
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der Anstiegwinkel p, stehenbleibt. Dazu kommt in der letzten Zeile
die Grofle

216G, .
u= m@; Crm s (5,16)
welche die statische Stabilitit des Flugzeugs enthilt, und die GréBe
_ nvy _ ., Fmp l*
Y= Fgit — CnH - @ (5,17)

nach Gleichung (5,5), welche das Démpfungsmoment infolge der Flug-
zeugdrehung enthalt.

Die Ausrechnung der Determinante fithrt zu einer Gleichung vierten
Grades in 3. Es gibt also vier Werte von 3 bzw. 4, welche die Gleichung
befriedigen, und es treten vier unabhingige Integrationskonstanten auf,
welche zur Erfilllung der Anfangsbedingungen zur Verfiigung stehen.
Dies muBl mathematisch so sein ; denn von den drei Bewegungsgleichungen
sind zwei erster, eine zweiter Ordnung. Physikalisch ist der Anfangs-
zustand nur durch vier, anstatt durch sechs Bedingungen bestimmt,
weil die beiden Anfangskoordinaten des Schwerpunktes, also die Lage des
Schwerpunktes gegen irgendein Koordinatensystem, belanglos sind.

Die Gleichung des 4. Grades lautet nun:
G2+ v3) [6+ 2¢) 3+ cat cw) + 204 (Ca—0Cw)] + )

pwl3—catgye) G+ 2¢w) +26] =0 J (5182)
oder ausmultipliziert:
F#+a3®+ 032 +c34+d=0
wobei
= (Cq+3c¢c,) +r=A4+v»
b=2(ci+ i+ Caly—CuCu) + (Ca+3cw)y+u=B-+Av+u (5,18 b)

¢ =2(Cg+ Ciy + Ca Cp—Ca C) ¥ + (2 Co—Catg yo) p = By + C
d=2c,(cs—Cutgy)u=Dp
Fiir die Rechnung empfiehlt es sich unter Umsténden
6 Yo = e —
g0 = Gecosy,  cq
. . . Cat o
einzusetzen. Im Gleitflug ist C =3¢, und D= — .

Ca
Die Algebra lehrt nun, daf dann und nur dann alle 3 einen negativ
reellen Teil haben, also die Stabilitdtsbedingung erfiillen, wenn

a>0 b>0 ¢>0 d>0 und (@ab—c)c—a?d>0 (519)

Numerische Abschitzung. Die Diskussion der Gleichungen (5,18) oder
der Bedingungen (5,19) wird erst fruchtbar, wenn man sich iiber die GréBen-
ordnung der einzelnen darin vorkommenden Ausdriicke klar geworden
ist. Unsere Abb. 185a und b geben ein Bild aller in Frage kommenden
Funktionen von ¢,, ¢, und y, in Abhéngigkeit von «. Dabei ist der Fall
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des Gleitflugs angenommen, in welchem alle GréBen nur vom Polardia-
gramm des Flugzeugs abhingen. Im Motorflug findet man qualitativ den-
selben Verlauf; man kann als verniinftigen Wert fiir numerische Rechnung

S
etwa 7 = 0,3 annehmen und ¢, fir alle « um etwa 0,05 erhhen. Hier

glauben wir von der numerischen Durchfiihrung dieses Falles absehen
zu diirfen. Die GréBenordnungen sind von individuellen Verhéltnissen
nicht sehr abhéngig, weder von aerodynamischen noch von konstruktiven.

STy
9 12 =<{¢ N
g5 30 ud il PN g
9 l 7 Y 1\3 N —
a4 98 / /ﬁ¢ P
N2 y
Ta,aTo,f N /nfa/f:;;, JZAENg
) 92 | g4F———/ ___1 \g‘ | 3@ ‘tﬂ 7 >
¢, 7 - — 3
L | C|'m~71, ) £ -3 [ 4 cag K3 ”\”,1”
_ — \A
L ey iy, LR ¥4 =
~47 -4z T N7 ']
4 7
gy I I I AR AN !

Abb. 185a und b. Koeffizienten der Léangsstabilitétsgleichung.

Auch die GroBe v ist bei den meisten Flugzeugen normaler Bauart
nicht sehr verschieden; sie hingt nur von den Leitwerksabmessungen ab;
ihre Bedeutung fiir die Konstruktion besteht darin, daf} sie durch den
Ausdruck Fy 12 bestimmt wird, wahrend im Ausdruck der statischen
Stabilitdt nur das Produkt Fyl auftritt. Wenn also das letztere durch
den statischen Momentenausgleich festgelegt ist, kann man, je nachdem
man groBeres oder kleineres Dampfungsmoment haben will, Fy auf
Kosten von I, oder | auf Kosten von Fy tunlichst klein halten. Die
einzelnen Faktoren von » in Gleichung (5,17) haben bei normalen Flug-
zeugen etwa die GroBen:

, Fg 1 ! .

CnE ~3, T’\"'g‘g E"\’3,5 bis 4,
also

vy~ 5 bis 6,

von welcher Groflenordnung wohl nur schwanzlose Flugzeuge, fiir welche
anders gerechnet werden mull, wesentlich abweichen. Fiir » finden wir
also einen groBeren Wert, als ihn im Mittel einer der Ausdriicke der
Abb. 185 erreicht; es fillt starker ins Gewicht als die aerodynamischen
GroBen der Kraftgleichungen.

Noch wichtiger und auch in weit hoherem Maflstabe verdnderlich
ist der Einflul der statischen Stabilitdt 4. Wir iiberblicken die GréBen-
ordnung am besten, wenn wir im Anschlufl an (5,13) ansetzen:

2 om

i emn Fl=wncygFgl (5,20)
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Hierbei ist ¢, Fgy ! der Stabilititsanteil des Leitwerkes, also eine
wesentlich positive Grée, und » ein Faktor, welcher die Verminderung
dieser Grofle durch instabilisierende Wirkung der Fligel ausdriickt im
Sinne der Darlegungen des vierten Kapitels. Dieser Faktor betrigt bei gut
ausgeglichenen Flugzeugen vielleicht 1/, bis 1/,. Auflerhalb der gewéhn-
lichen Flugzustinde wird » grofer; bei ganz kleinen Auftriebsbeiwerten
nihert er sich mitunter fast 1, in der Ndhe des Auftriebsmaximums
wird er immer 1, bei groferen Anstellwinkeln sogar gréfler; dort ver-
schwindet die instabilisierende Wirkung der Fliigel, der Stabilitdtsanteil
der Fligel wird schlieBlich positiv, ein Verhalten, auf dessen aero-
dynamische Wichtigkeit spéiter noch hingewiesen wird. Nun wird
c;n:xc;‘{HFTwa-l,’Y-%,
also ¢,, ~ 0,04 im gewohnlichen Flugbereich und c,, bis zu 0,2 bei ganz
kleinen und ganz groflen Anstellwinkeln. ¢, erscheint nun multipliziert

., 214 . . .
mit GeR F Dieser Faktor hat einen sehr hohen Betrag; selbst bei sehr
v

groflen Flugzeugen mit kleiner Flichenbelastung in niedriger Flughohe
betrigt er etwa 100, bei kleinen, hoch belasteten Flugzeugen in groBer
Hohe steigt er iber 1000; im Mittel muB man etwa 250 annehmen.
Infolgedessen kann der Beiwert y eine GroBe erhalten, welche alle anderen
in der Gleichung (5,18) vorkommenden weit iibertrifft; selbst bei sehr
gut ausgeglichenen indifferenten Flugzeugen mufl man fiir 4 mindestens
dieselbe Grofenordnung wie fiir » oder irgendeinen anderen Ausdruck
in (5,18) erwarten, bei groflen und kleinen Anstellwinkeln ganz erheblich
mehr. Von der Konstruktion héingt 4 sehr empfindlich ab; es ist daher
vielfach und leicht zu beeinflussen. Fir die Wurzeln von (5,18), also
fiir die Stabilitit des Flugzeugs, ist darum die mit u proportionale
statische Stabilitdt in allererster Linie maBgebend.

§ 4. Diskussion der Stabilititsgleichung.

Fiille von Instabilitiit. Zundchst konnen wir nun aus den Beziehungen
(5,19) einige Schliisse ziehen:

Das Vorzeichen von d wird nur durch das Vorzeichen von y bestimmt,
denn ¢, — c,, tg y, ist immer positiv; Anstiegwinkel, die diesen Ausdruck
negativ machen, liegen ganz aufler dem Bereich des flugtechnisch Mog-
lichen. Daraus folgt aber, dal dynamische Stabilitit nur méglich
ist, wenn yu positiv ist, wenn also statische Stabilitat vorhanden ist.
Damit haben wir die Berechtigung unserer fritheren Stabilitdtsiiber-
legungen nachtraglich erwiesen. Von der anderen statischen Stabilitits-
betrachtung in § 1 dieses Kapitels ist hier nichts zu bemerken; sie 1i8t
sich aus den allgemeinen Stabilitdtsbetrachtungen nicht erweisen; die
ihr zugrunde liegenden Voraussetzungen treffen nicht zu.
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Weiterhin sehen wir aber, dafl statische Stabilitdt allein noch
nicht zur dynamischen Stabilitit geniigt; denn auch wenn y positiv
ist, konnen die Bedingungen (5,19) teilweise verletzt sein:

1. Der Koeffizient B wird bei grofen Anstellwinkeln negativ; ist
also u klein, so kénnte der Ausdruck ¢ negativ werden, besonders wenn
vy grof} ist. Von praktischer Bedeutung ist aber diese Instabilitdtsmoglich-
keit nicht, da gerade bei groen Anstellwinkeln u stets sehr grofle Werte
annimmt, » in Gleichung (5,20) wird dort = 1.

2. Der Ausdruck C kann bei sehr kleiner Leistungsbelastung negativ
werden ; doch liegt ein solcher Fall wohl aufler dem praktischen Bereich;

. S _ 3 . .
es miiflite dazu a> C—Cw sein, also grofler als der dreifache Wert, welcher
'a

zum Horizontalflug mit dem betreffenden Anstellwinkel erforderlich wére.
3. Die Diskriminante (¢b—c¢) ¢—a?d kann negative Werte an-

20 nehmen, wenn g nicht zu groBl ist. Dies
% //-‘ \ sieht man daraus, daf} sie ein in y quadra-
T N tischer Ausdruck ist, welcher fir kleine
7 ¥| Dimpfungsmomente y zwei positive Null-
Hemiry S| stellen hat. Fir »=0 wird namlich
¥ § (ab—c)c—a*d=(AB+Au~Cu)Cu—A2Dy
L)
R R T m‘;’ und dieser Ausdruck verschwindet fiir
oo #=0 und

wolohe béi v b zur dyamisehon _ A AD—BC

Stabilitat erforderiich sind. v= g c (5,21)

Alle Faktoren in diesem Ausdruck sind im praktischen Bereich fast
durchweg positiv; nur 4 D — BC wird fiir ganz kleine Auftriebsbeiwerte
negativ, und 4 — C in der Néhe des Auftriebsmaximums; der Ausdruck
selbst ist in Abb. 186 aufgezeichnet. Ist u grofer als (5,21), so wird die
Diskriminante positiv. Bei verschwindendem Dimpfungsmoment
ist also trotz statischer Stabilitat keine dynamische Stabi-
litdt vorhanden, wenn u nicht in den in Abb. 186 angegebenen Wert
iiberschreitet. Fiir Anstellwinkel =< -—2,5% also im Sturzflug, wenn
AD — BC =0, geniigt fiir v = 0 jedes noch so kleine y zur dynamischen
Stabilisierung. Andererseits reicht keine statische Stabilitit dazu aus,
wenn in der Nahe des Auftriebsmaximums beim Anstellwinkel 18,7¢
A—C =0 wird.

Wieweit dieses Verhalten sich auch bei endlichem Dimpfungs.
moment zeigt, konnte man auch aus der Diskriminante erkennen; man
kommt aber dabei zu wenig ibersichtlichen Rechnungen; wir wollen
daher diese Frage an der Gleichung (5,18) unmittelbar diskutieren und
zugleich die Frage nach dem numerischen Wert der Wurzeln und nach
dem damit zusammenhéingenden Charakter der Schwingungen aufrollen.
Insbesondere mufl uns wichtig sein, ob die Wurzeln reell oder komplex
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sind, ob also die Stérungen aperiodisch anwachsen bzw. abklingen, oder
ob sie wie gedimpfte bzw. anwachsende Schwingungen verlaufen.

GroBe statische Stabilitit. Zuerst heben wir die leicht zu durch-
schauenden Fille extremer Werte von u hervor: Ist y auBerordentlich
groB, wie fast immer fiir sehr kleine und sehr groBe Anstellwinkel,
so sind zwei Paare von Wurzeln vorhanden; das eine Paar ist von méBiger
GroBe, hierfiir kommen nur die mit 4 multiplizierten Glieder der Gleichung
(5,18a) in Betracht; das andere Paar ist von der Grofenordnung Vi,
dabei bleiben als von erster Ordnung nur die Glieder 3* und p32 stehen.

Das erste Wurzelpaar folgt mit den Bezeichnungen (5,18b) aus der
Gleichung

324+ 03+ D=0

o

. s=— S/ 5D (5,22)

2
Im normalen Flug ist D > OZ, daher sind diese Wurzeln komplex; C ist

bis auf den erwihnten Fall extrem niedriger Leistungsbelastung stets
positiv. Diese partikulire Losung stellt also eine abklingende Schwin-
gung dar, und zwar eine Schwingung von kleiner Frequenz und kleiner
Dampfung; denn der imagindre und der reelle Teil sind klein; z. B. fiir
o« = 6° entnehmen wir Abb. 185

3=—0,12 + 1,074,
daraus folgt nach (5,12)

A= —0,075 + 0,67 4,

wenn wir eine Flichenbelastung von 40 kg/m?2, eine Geschwindigkeit
vy = 40 m/s und Luftdichte am Boden, also ¢ = 100 kg/m? annehmen.

Die dadurch dargestellte Schwingung hat also eine Dauer von (726_7; =93s,

und ihre Amplitude ist auf den halben Wert gesunken nach 9,25 s, was
ungefiahr einer Schwingung entspricht.

2
Fir ganz kleine Auftriebsbeiwerte wird OT > D; in der Grenze

¢, = 0 wird némlich im Gleitflug % = % ciund D = 2 ¢} ; im steilsten
Sturzflug verlaufen diese Stérungen also aperiodisch, aber unter allen
Umsténden gedampft.

Tiefer in den Charakter der Schwingungen kinnen wir eindringen,
wenn wir die Gleichung in der Determinantenform (5,14) und die Grund-
gleichungen (5,10) betrachten. Wir wiirden zu der Gleichung (5,22)
gelangen, wenn wir von vornherein d « = 0 setzen und nur die Kraft-
gleichungen betrachten wiirden. Die Schwingungen sind also reine
Schwerpunktschwingungen mit konstantem Anstellwinkel, fiir welche
das Flugzeug nur ein materieller Punkt ist; das Flugzeug behélt seine
Lage zur Bahn unverdndert bei; da infolgedessen § 9 = dy, sind die
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Variablen der Bewegung nur die Geschwindigkeit und die Richtung
der Bahn. Wir werden spéter ausfiihrlicher und allgemeiner auf diese
sog. ,,Phygoid“-Bewegung einzugehen haben.

Das zweite Wurzelpaar ergibt sich in 1. Ndherung aus der Gleichung
F#+u=0
zu
3=+1i)p (5,23)
Wieder finden wir einen periodischen Ablauf der Storung, diesmal
aber von sehr hoher Frequenz. Dall in 1. Naherung kein reeller Teil
auftritt, liegt nur daran, daB der imagindre Teil so groB ist; in
2. Nédherung tritt offenbar eine Dampfung von der GréBenordnung v auf,
die gegeniiber der Dampfung des ersten Wurzelpaares immer noch
groB ist, aber erst in einer Zeit vieler Schwingungen zur Wirkung kommt.
Der Charakter dieser Schwingungen folgt daraus, daB die in (5,23) auf-
tretenden Glieder nur aus der Momentengleichung folgen. Diese Schwin-
gungen haben mit dem Krifteausgleich, also mit der Flugbahn, nichts
zu tun., Vergleichen wir (5,23) mit der letzten Gleichung (5,10):
3200 + pda =0,
so kommen wir unmittelbar zu der Beziehung
09 = da oder oy =0.
Dieses Wurzelpaar stellt also eine reine Drehschwingung um die unver-
dnderte und unbeschleunigte Flugbahn dar.

Durch diese Trennung in zwei Schwingungstypen haben wir die
Haupteigenschaften moglicher Bewegungsformen herausschélen kénnen;
die wirkliche Flugzeugbewegung vereinigt natiirlich beide so, daB sie
einander bis zu einem gewissen Grad stéren. Allerdings wird dadurch,
daBl die erstbehandelten so viel langsamer verlaufen und abklingen wie
die anderen, nach kurzer Zeit der erste Typus allein in Erscheinung
treten.

Die Uberlegungen gelten unverindert fiir sehr groBle statische
Instabilitdt (u < O und sehr grof}); nur sind dann die Wurzeln (5,23)
reell entsprechend einem aperiodischen Abklingen und Anwachsen; das
Anwachsen des Anstellwinkels bei unverdnderter Flugbahnrichtung ist
das Hauptmerkmal dieser instabilen Bewegung.

Statische Indifferenz. Beim statisch indifferenten Flugzeug (u = 0)
zerspaltet sich die Gleichung (5,18a) ebenfalls in zwei quadratische:

2 +93=0 (5,24)
und

2+ 43+ B=0 (5,25)
Die Wurzeln der ersten 3; = 0 und 3, = —» folgen aus der Momenten-

gleichung allein, wenn d o = 0 und dv = 0 gesetzt wird; sie zeigen an,
daB das Flugzeug indifferent gegen seine Lage # im Raum ist, daf} aber
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eine Drehbewegung (%—?) stark geddmpft ist. Die Wurzeln der zweiten

A A2 T
33,42—7i]/—4—_3

2

sind ebenfalls rein reell, da AT stets grofler als B oder B negativ ist

(s. Abb. 185); die eine dieser Wurzeln ist im normalen Bereich stets grof3
gegen die andere (Abb. 187); beide sind fiir normale Flugzustinde negativ,
gehéren also zu abklingenden Storungen. Die Stabilitit ist nur fiir
negative B gestort; dann wird die kleinere Wurzel positiv, einer kleinen
Instabilitét entsprechend. Der Charakter dieser beiden Schwingungen
folgt aus den Kraftgleichungen mit

Gleichung

09=0. Geschwindigkeit und Anstell- ¢ _[,4 l%‘{’l'
winkel nehmen aperiodisch ihre Gleich- T 7 “a_i-l l'|
gewichtswerte an, wihrend — der sta- 3"5"-’ 9 3 € 9 7:75}/;’ %
tischen Indifferenz entsprechend — die f_,
Lage des Flugzeugs im Raum unver- - T
andert bleibt. Auch diesen Bewegungs- ) &R/
typus werden wir noch genauer kennen- < Pz [
lernen. ~+ 1 J

P

Aperiodische Losungen. Um nun weiter )
zu untersuchen, fir welche Werte von u ADD. 187. Ingi.‘éfv%‘;?&es Flugzeug:;
der aperiodische Verlauf der Schwingungen,
wie bei v = 0, erhalten bleibt, sehen wir in Gleichung (5,18a) u als die
Unbekannte an und lassen 3 alle reellen, aperiodischem Verlauf ent-
sprechenden Werte durchlaufen. Dann ist

4+ (A+v)32+(B+Av)32+ By

w2 FrCrED (5.26)
Ist 3 reell positiv, so werden Zihler und Nenner dieses Bruches in allen
normalen Fillen positiv; das bedeutet, dafl ein aperiodisches Anwachsen
der Storung nur bei negativem u, also bei statischer Instabilitat, moglich
ist; jede Instabilitit beistatischer Stabilitadt kann daher nur einen
Verlauf in der Art anwachsender Schwingungen bedeuten. Eine
Ausnahme bildet nur der Fall B < 0, welcher bei kleinem positivem 3
zu kleinem positivem y filhrt. Doch ist dieser Fall ohne praktische
Bedeutung, da bei so hohen Anstellwinkeln die statische Stabilitat
immer sehr grof} ist.

Die Kurve ,u als Funktion von 3 nach Gleichung (5,26) ist in
Abb. 188a fir konstantes » und verschiedene «, in Abb. 188b fir
konstantes o und verschiedene » gezeichnet. Die Kurve schneidet nach
Gleichung (5,24) und (5,25) die 3-Achse im Nullpunkt und in drei anderen
Punkten, die (vom Fall B <0 abgesehen) auf der negativen Achse liegen.
Solange der Nenner in (5,26) keine reellen Wurzeln hat, kann die Kurve
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keine Unendlichkeitsstellen haben; sie weist vielmehr zwei Maxima und
ein Minimum auf. Jeder Schnittpunkt einer Parallelen zur Abszisse
(u = const) mit einer Kurve ergibt einen reellen Wert von 3 bei dem
betreffenden u. Wenn bei wachsendem p zwei solcher Schnittpunkte
erst zusammenfallen, dann verlorengehen, so bedeutet das, da nunmehr
an Stelle reeller 3 komplexe Werte treten, geddmpften Schwingungen
entsprechend. Nur in einem schmalen Bereich kleiner positiver und
negativer y verlaufen alle Stérungen aperiodisch; fiir grofere negative p

&) poymotren gei | M|
/.-"’.—.\"ﬁ: f;zl&o '3&.
~40 - W5 4045 90 -35 40, -jiJa —Mﬁl) 45
- it T~ - -
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Abb. 188 und b. Aperiodische Lisungen der Stabi-
litatsgleichung: a) konstante Dampfung,
b) konstanter Anstellwinkel.

treten zwei periodisch ver-
laufende Teilstorungen zu den
zweien, die fiir jedes negative u
aperiodisch bleiben, und deren
eine — die anwachsende — in
ihrer Bedeutung alle anderen
weit {iberwiegt.

Im normalen Flug verliert
schon fiir sehr kleine positive
Werte von p der Storungs-
verlauf seinen aperiodischen
Charakter und wird zur ge-
dimpften Schwingung. Die
zwei Schnittpunkte mit der 3-
Achse, welche von den Wurzeln
der Gleichung (5,25) herriihren,
héngen nur vom Anstellwinkel,
der dritte Schnittpunkt nach
Gleichung (5,24) nur vom
Dampfungsmoment ab. Er-
héhung des Démpfungsmomen-
tes » halt die Storungen fiir
groBere u aperiodisch; in An-

betracht des groBen Bereiches der u-Werte spielt das aber praktisch
wohl keine Rolle. Man sieht, daB bereits fiir sehr kleine statische
Stabilitdt alle Storungen nach der Art geddmpfter oder anwachsender

Schwingungen verlaufen miissen.

Eine Ausnahme bildet wieder der steilste Sturzflug; fiir dazugehérige o
hat nimlich der Nenner von (5,26), wie schon im Anschlufl an (5,22)
hervorgehoben, zwei reelle Nullstellen; bei kleinen 3-Werten treten
daher zwei Unendlichkeitsstellen auf, und zwei bei den anderen Kurven
vorhandene Extremen fallen weg. Bei statischer Instabilitit verlaufen
in diesem Falle alle vier Teilstorungen aperiodisch, bei statischer

Stabilitit zwei Teilstérungen.

Im allgemeinen liegen zwei Schnittpunkte der u-Kurve mit der
3-Achse bei Werten, die, absolut genommen, gro8 gegen die Werte der
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zwel anderen Schnittpunkte sind. Schon bei kleinen u-Werten zeigt
sich die Tendenz, daB sich zwei scharf geschiedene Typen des Storungs-
verlaufes ausbilden, einer mit groBer, einer mit kleiner Dampfung; dies
gemahnt an die beiden Schwingungstypen von hoher und niederer
Frequenz, die wir oben im Fall 4 — o vorfanden. Der AnschluB3 an diese
148t sich gewinnen, wenn wir nun die periodisch verlaufenden Stérungen
diskutieren.

Periodische Losungen. Zu diesem Zweck benutzen wir die eben
hervorgehobene Tatsache, dal immer zwei der vier Wurzeln von (5,18)
groB} gegen die beiden anderen sind, und gelangen zu einem von v. K4r-
mén und Trefftz! angegebenen Niherungsverfahren. Wir bezeichnen
die beiden groBen Wurzeln mit Z + ¢H, die beiden kleinen Wurzeln
mit & + 47 und setzen zur Abkiirzung

X=E+iH)+(E—iH)=25%
o=(E+ing) +(E—in=2¢
II=(+4+¢H)(Z—iH)= 52 { H?
= (&4 i) (§—in) = & +
Dann bestehen nach den Grundlehren der Algebra zwischen diesen

GroBen und den Koeffizienten der Gleichung (5,18b) folgende Be-
ziehungen:

(5,27)

24o=—(4+
HH+2c+n=B+ Av+pu
2a+1Io=—(By + Cu)
IIn = Dpu
Sind nun ¢ und z klein gegen X' und /I, so erhalten wir eine 1. Nidherung
fiir 2 und 77 aus den ersten beiden Gleichungen (5,28)
2i=—(4+v)
Ih=B+Av+pu
Einsetzen dieser Werte in die beiden letzten Gleichungen (5,28) liefert
die 1. Ndherung fiir = und o:
Du Dy
M= T Bidvip
—(Bv+Cp)—21n;, —-(Bv+Cu)(B+Av+u)+(4+v)Dyu
0= I, = (B+4v+up
Die so erhaltenen Werte sind schon recht gut; man kann aber auch
leicht in jedem einzelnen Fall den Fehler abschitzen und die Genauig-
keit beliebig verbessern. Man braucht dazu nur mit den Werten o,
und 7; wieder in die ersten beiden Gleichungen (5,28) einzugehen und
dadurch verbesserte Werte 2, und II, aus diesen zu berechnen; mit

(5,28)

(5,29)

(5,30

1 Zit. a. S. 212.
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diesen verbesserten Werten liefern die letzten beiden Gleichungen ver-
besserte Werte g, und 77,; und dies Verfahren 14t sich beliebig oft wieder-
holen. Fiir alle praktischen Bediirfnisse reicht die 1. Néherung aus;
diese wird auch in der englisch-amerikanischen Literatur durchgehends
in der von Bairstow?! angegebenen Form benutzt, dal sich die Glei-
chung (5,18) niherungsweise in zwei Gleichungen 2. Grades zerlegen
laBt:
a3+ 02+ L0 4 ] =0,

Wir konnen aus unserer 1. Naherung folgende Schliisse ziehen: Die

P T Diampfung des einen Schwingungspaares
N /
[zl e i
N 2 1/ / ist bedeutend; denn sowohl 4 wie » sind meist
il A1 A1/ groBe Werte; die Dimpfung ist unabhéngig von
U | r der statischen Stabilitit und wichst linear mit
2 T A /| dem Dampfungsmoment.
w7 Das Quadrat der Frequenz dieser stark ge-
N s s démpften Schwingungen berechnet sich zu
H2=H—22:B—|—Av+,u———<A;v>2 (5,32)
0 2 4 6 & w0 %

y—= Es wichst linear mit der statischen Stabilitét
A(;)b- 189. GroBe Wurzeln  ynd erreicht sehr hohe Werte, da die Grofen-
er Stabilititsgleichung.
ordnung von g sehr hoch werden kann.

Die Beziehungen (5,31) und (5,32) stellen wir in einem von Quittner
und v. Kdrmén-Trefftz eingefiihrten Diagramm (Abb. 189) dar, wel-
ches in Abhéngigkeit von x4 und » bei bestimmtem Anstellwinkel (in der
Abbildung 9% die Linien gleicher Dimpfung £ = const und die Linien
gleicher Frequenz H2 — const enthalt. Der Ubergang zu dem friiher
diskutierten Grenzfall 4 — o wird aus Gleichung (5,32) deutlich. H wird

—

gleich /i und groB gegen Z. Tiir groBe y konnen wir die durch =
und H gegebene Storung als eine Drehschwingung auffassen; fiir kleine u
und kleinere Frequenzen ist diese Auffassung nicht mehr zuldssig; in
diesem Fall bleibt die Bahn nicht mehr unverindert; denn fiir verschwin-
dende p rithrt nur die eine der beiden absolut grofien Wurzeln von der
Momentengleichung, die andere von den Kraftgleichungen her.

Das andere Schwingungspaar ist — im Sinne unseres Naherungs-
verfahrens — durch kleine Werte von & und # charakterisiert ; es handelt
sich also um Schwingungen kleiner Frequenz und kleiner Dampfung.
Insbesondere ist hervorzuheben, daBl sowohl ¢ als auch 7 und damit
Diampfung und Frequenz dieser Schwingungen nicht mit g ins Unend-
liche wachsen, sondern méfBig bleiben, entsprechend dem frither fiir

1 Bairstow, L., Zit. a. S. 208.
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u — o gefundenen Verhalten. Auch mit wachsendem y wachsen Déamp-
fung und Frequenz nicht beliebig.

Da o positive und negative Werte annehmen kann, gibt es auch unter
Umsténden anwachsende Schwingungen und somit Instabilitit. Die
Linien o
£ = 72‘— = const
sind nach (5,30) Kegelschnitte in der u-v-Ebene. Der Kegelschnitt
u = 0 grenzt das Instabilitdts- vom Stabilitidtsgebiet ab; er schneidet
die u-Achse (v = 0) stets im Punkte u = 0 und im Punkte

AD—BC
oo BE T ]
Dieser Ausdruck unterscheidet sich S R ,_;R\' ‘\%\
von dem oben unter (5,21) ver- | /’/ / &/
zeichneten nur durch den dort 5--437;/,?/ [ /
noch auftretenden Faktor a0+ / va
A il L
A—=C " gttty b / )

/
// /
der nur in der Nihe des Auftriebs- - \\ / /
. - /
maximums von 1 wesentlich ver- Tzﬂ ,‘ i T -
schieden sein kann; in diesem # [ | | , 4 o
Bereich ist unsere Niherung also &-0—f&/ /| / WV &g/
X /
X / /i/ s /z’/m‘w
R__/ / 1

nicht zureichend. Doch ist dieser
Fall nicht von praktischer Bedeu-
tung. Abb. 190 zeigt die Kurven
gleicher Ddmpfung und gleicher Fre-

quenz fiir die langsamen, schwach &-+421 1] 4 20
eddampften Schwingungen, wieder . JA U et Sohwingungen
t%eim }X)nstellwinkel g9°.g Um diese P " #gpgﬂz%@gpggﬁds%f‘—”ﬂ%.“
Abbildung zu zeichnen, bringt y—=

. . Abb. 190.
man die Glelchungen (5,30) am Kleine Wurzeln der Stabilitétsgleichung.
besten auf die Form

26 B+Av4+p)+Brv+Cu—(A+9)(8+7n)=0
und E+y¥)(B+Av+u)—Du=0
und 15st diese nach v und u auf. Die Kurven 7%= const werden Gerade,
sobald &£2» 2, was im wichtigsten Bereich der Fall ist.

} (5,33)

v.Kdrmén und Trefftz haben zur Gewinnung der Abb. 189
und 190 einen etwas allgemeineren Weg eingeschlagen, der rechnerisch
etwas umstdndlicher ist, aber die Nachteile der Naherung vermeidet.
Sie schreiben Gleichung (5,18) in der Form

viB) +rgB3)+r3) =0 (5,34)

wobei die Funktionen f, g, » auler von 3 nur noch vom Anstellwinkel
abhéngen.
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Es ist

1G)=3+ 43+ B3

g3 =3+C3+D (5,35)

h(3) =3+ 43 + B3
Diese Funktionen werden fiir 3 = & + i% in einen reellen und einen
imaginiren Teil dadurch zerlegt, daBl man sie in Taylorsche Reihen
nach der Gréfle ¢# entwickelt. Diese Reihen brechen, da die Funktionen
ganz rational von niedrigem Grade sind, nach wenigen Gliedern ab.

Reeller und imaginirer Teil von (5,34) miissen fiir sich Null sein;

dies ergibt fiir x und » die beiden linearen Gleichungen

vHO—Tr @]+ ulpe—La @)+
O =B H O+ 4" @] =0

nl |7 O =01 @] +ug @+
+ O —Tr @) =0

Will man eine Kurve konstanter Dimpfung zeichnen, so hat man
& == const zu setzen und y und » als Funktionen des alle positiven Werte
durchlaufenden Parameters #? darzustellen; will man Kurven gleicher

(5,36)

Frequenz haben, so ist #? = const zu
i | setzen und analog zu verfahren. DaB
0 { Mf’ immer eine Losung 5 = 0 existiert, zeigt
nur das Vorhandensein aperiodischer Lo-
M %CZ sungen an; die erste Gleichung (5,36)
T” v geht in diesem Fall in Gleichung (5,26)
y M fiir reelle 3 iiber.
Fiir den wichtigsten Fall der Sta-
7 bilitdtsgrenze (£ = 0) wird z. B.
EEUNEL 150 4= (A 7’7 + n* (B—n?)?
\ 0| b (B—n)(D—n)+ A0 (5,37)
‘ pos y— APD—1)—Cnp(B—r) ;
0 2 ¥ £ & W % # (B—=n)(D—n)+4Cy
Y —
Abb. 191, Diese Formeln sind zur Zeichnung der

Instabilitiatsbereich (schraffiertybei ~ Abb. 191 benutzt, in welcher fir ver-
verschiedenen Anstellwinkeln. . ?

schiedene Anstellwinkel die Linien & =0

eingetragen und die Instabilitidtsbereiche (schraffiert) abgegrenzt sind.
Fiir diese Kurven sind die Naherungsformeln (5,33) schlecht zu brauchen,
da bei groBen Anstellwinkeln und besonders fiir kleine » die Grofen 72
von derselben GréBenordnung wie H2 werden, so daB nicht mehr 7 « IT.
Der Instabilitdtsbereich in der u-v-Ebene wird mit wachsendem
Anstellwinkel immer ausgedehnter. Fiir B =0 (x = 18% artet der
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Kegelschnitt, welcher nach (5,30) die Kurve anndhert, in zwei Gerade
aus, deren eine mit der v-Achse zusammenféllt. Bei normalen Flugwinkeln
gibt es bei jedem Démpfungsmoment einen Bereich kleiner und
grofer statischer Stabilitdt, welcher dynamische Stabilitat
verbiirgt; im steilen Sturzflug geniigt bei jeder Dampfung jede statische
Stabilitdt dazu; bei B =0 gibt es keinen solchen Bereich kleiner
statischer Stabilitit mehr; es mul zur dynamischen Stabilisierung
unbedingt ein Mindestwert der statischen Stabilitdt tberschritten sein,
der mit wachsendem Diampfungsmoment wichst. Letztere Gesetz-
méfigkeit steht im Gegensatz zu dem Verhalten bei normalen Flug-
winkeln, wo bei wachsendem Dampfungsmoment immer kleinere statische
Stabilitat erforderlich wird.

Numerisches Beispiel. Es sei y = 20,0;» =6,00; 2 =9° 4, B, C, D
aus Abb. 185. Dann werden nach (5,29) und (5,30)
2, = —(3,50 + 6,00) = — 9,50

11, = 1,10 + 3,50-6,00 + 20,0 = 42,1
1,78 - 20,0

= = 0845
__ —1,10-6,00 — 0,35 - 20,0 4 9,50 - 0,845 _
= A e =-—0,133.

Wir verbessern nun:
2, =—9,50+ 0,13 = —9,37
1, =421+ 9,370,133 — 0,845 = 42,5

178200

My =gy = 0,838
 —136+937-0838

0y = oy = —0,136.

Man sieht, wie gut das Verfahren konvergiert und wie einfach es zu
handhaben ist. Es folgen nun

5 = —4,68, H = 4,54, & =—0,068, 7n = 0,913.

Um zu den physikalischen GréBen iiberzugehen, miissen wir auf Gleichung

(5,12) zuriickgreifen ; mit der Annahme einer Geschwindigkeit v, = 35 m/s

C

G
ist alles bestimmt; denn F = —C(—)f% = 0,940 nach den Annahmen der

Abb. 185a, da tg y, = Cclj zu setzen ist. Somit folgt der imaginire Teil
a

von A = 1,38 bzw. 0,278%; das bedeutet Schwingungen von der Dauer

4,54 bzw. 22,6 Sekunden. Die Dampfung dieser Schwingungen wird
1

angegeben durch den reellen Teil von 2=-—142 bzw. —0,0206 .

Die rascheren Schwingungen werden also auf ein Zehntel ihrer Amplitude
in 1,62 s gedimpft, d.i. im Verlauf von 0,357 Schwingungen, die lang-
samen Schwingungen in 112 s, also nach 4,96 Schwingungen.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 15
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Losgelassenes Steuer. Bei der Ubertragung dieser Stabilitdtsunter-
suchungen auf den Flug mit losgelassenem Steuer tritt noch eine
vierte Variable, namlich der Ruderausschlag By, auf; sie wird bestimmt
durch eine vierte Grundgleichung, nimlich durch das Gleichgewicht der
Momente um die Ruderachse. Dadurch tritt ein weiterer Freiheitsgrad
in die Gleichungen, eine weitere Schwingungsméoglichkeit, durch welche
Frequenzen und Démpfungen gegeniiber den mit festem Ruder berech-
neten Werten veréindert werden kénnen. In dieser vollstindigen Fassung
ist das Problem indes nicht durchgefiihrt; die freie Schwingung des
losgelassenen Ruders um die Ruderachse ist wohl allgemein von sehr
viel groBerer Frequenz als die langsamen Schwingungen der obigen
Stabilitidtstheorie; sie wird also wahrscheinlich diese nicht beeinflussen.
Daher hat Blenk® ndherungsweise
in die Beziehungen der Stabilitdts-
theorie den Momentenverlauf bei
losgelassenem Steuer, so wie wir ihn

Abb. 192. Moment des Rudergewichtes. in Abb. 168 erfaflt ha‘ben’ eingesetZt'
Dabei wird die Stabilitidtsgleichung

zwar nicht in der Ordnung erhéht, aber wesentlich komplizierter; der
Momentenbeiwert des Leitwerkes héngt ndmlich bei losgelassenem Steuer
nicht nur vom Anstellwinkel, sondern auch von der Geschwindigkeit
und vom Lagenwinkel ¢ ab; es treten also in der letzten Zeile der Deter-
minante (5,14) zwei neue Glieder auf, die beide nicht von 3 abhingen.
Die Abhingigkeit von der Geschwindigkeit bringt ein Glied in der ersten,
die Abhingigkeit von & ein Glied in der dritten Kolonne. Wir wollen
hier nicht die ganze Rechnung durchfiihren, sondern nur qualitativ den
Ursprung dieser Glieder und ihre Wirkung auf die Stabilitit iiberlegen:

1. Der Momentenbeiwert des Leitwerkes wird von der Anblase-
geschwindigkeit abhéngig, wenn das Gewicht des Ruders ein
Moment um die Ruderachse hat. Diesem konstanten Moment wird
das Gleichgewicht gehalten durch ein Luftkraftmoment, das mit
dem Ausschlagwinkel £z und mit dem Staudruck ¢ wichst. Wird also
q grofler, so mufl Sy kleiner werden, und umgekehrt.. Durch diesen
Effekt kommt eine stabilisierende Wirkung zustande; denn wenn
etwa v wichst, fillt f;; die Folge ist ein ,,ziehendes” Moment, ent-
sprechend einer Verminderung des effektiven Leitwerkanstellwinkels; die
durch dieses Moment hervorgerufene Anstellwinkelvermehrung bringt
durch den gréBeren Widerstand eine Verminderung der Geschwindig-
keit und somit eine Zuriickfiihrung in den urspriinglichen Zustand hervor.

Man kénnte sich grundsétzlich ein Flugzeug denken, das bei festem
Hohenruder instafil ist, bei losgelassenem Steuer jedoch infolge des
besprochenen sekundiren Effektes nach einer Stérung schlieBlich wieder

Lutrof-
& \Moment

1 Blenk, H., Uber die Lingsstabilitit eines Flugzeugs mit losgelassenem
Hoéhensteuer. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Bd. 21 (1930) S. 189.
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in seinen Anfangszustand kommen kénnte. Bei einem solchen Flugzeug
wiirde zwar eine Anfangsstorung des Anstellwinkels zunsichst anwachsen;
sobald aber die Geschwindigkeit sich entsprechend zu #ndern beginnt,
wiirde sich der Ruderausschlag so einstellen, daf die Storung zuriick-
gehen miilte.

2. Der Ruderausschlag ist mit der Lage des Steuerkniippels ver-
bunden. Das Gewicht des Steuerkniippels iibt nach Abb. 193
ein Moment um die Drehachse aus, das sich mit dem Moment der
Steuerseilkraft, die vom Ruderausschlag abhingt, ins Gleichgewicht
setzt; ein bestimmtes Moment am Steuerkniippel erzwingt also eine
bestimmte Ruderlage. Nun hangt
das Moment am Steuerkniippel von
der Lage der Schwerkraft im Flug-
zeug, also vom Winkel ¢, ab; und
zwar wichst, wie Abb. 193 zeigt, \\\\\
das Moment im Sinn des ,,Ziehens* a\\ p

an, wenn 9 wichst. Richtet sich das \ 572>
Flugzeug auf, so iibt die Schwer- Kys Voo g A
kraft ein solches Steuermoment aus, : #
daB das Flugzeug noch mehr auf- Moment des SbAell)lgi-llnggi)pelgewichtes.
gerichtet wird. Diese Wirkung ist — *de;Kﬁ%i?;ﬁf‘;ef}ﬁﬁhS?f‘im%%’iléfmgen

also eine instabilisierende. Wir be-

zeichnen das Moment des Steuerkniippelgewichtes um die Drehachse
mit K @; dies Moment muB infolge der Verbindung durch die Steuerseile
um so groBer werden, je groBer B ist und fallen, wenn & wachst; aber
es muB nicht mit B und 9 verschwinden; wir kénnen es daher, wenn wir
noch einen Ubersetzungsfaktor k einfiithren, proportional (k Bz + ¥y —®)
setzen. Diesem Moment proportional ist das von den Steuerseilen um die
Ruderachse ausgeiibte Moment M, dessen Drehsinn aus Abb. 193 her-

vorgeht, und dem durch das Luftkraftmoment?! s—;g Bu + Ciag) By tpq

das Gleichgewicht gehalten wird; dabei ist {; ein analog { in Abb. 163
eingefiithrter Faktor, der zur linearen Darstellung des Momentes dient.
Der Ruderausschlag fy, der sich bei losgelassenem Steuer einstellt, ergibt

sich aus dem Gleichgewicht der beiden Momente. Wenn wir noch durch
oCR

7:7:4
fassen, erhalten wir

(Bu + Goog) = my (kﬂH‘Fﬁo_ﬁ)

Ry tp q dividieren und alle Konstanten in die eine m; zusammen-

oder

= —hmtm ) (5,38)

1 Bezeichnungen s. S. 180.
15*
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Mit By wichst und fallt der Normalkraftbeiwert des Leitwerkes
%Cgflli (g + {Pp) und somit das Leitwerkmoment; dieses steigt mit oz
langsamer als bei festgehaltenem Steuer (8 == const) und sinkt mit
wachsendem ¢. Beide Effekte vermindern die Stabilitét; soll ein Flugzeug
also bei losgelassenem Steuer stabil bleiben, so muB man das Gewichts-
moment des Steuerkniippels um die Steuerachse moglichst
herabdriicken. Ein Uberausgleich wiirde von diesem Standpunkt aus
giinstig sein und wird wohl auch nicht zu Téuschungen des Gefiihls
fir die Lage des Flugzeugs fiihren, wenn das Gewichtsmoment klein
gegen das von den Luftkriften hervorgerufene Moment der Steuerseile
bleibt.

Da nach diesen Uberlegungen das Momentengleichgewicht bei los-
gelassenem Steuer nicht nur von «, sondern auch von ¢ und » abhéingt,
verliert der Begriff der statischen Stabilitét seinen einfachen Sinn.
Wenn man die dynamische Stabilititsrechnung durchfiihrt, wie es
Blenk getan hat, so ist alles klar bestimmt und man kénnte die statische

Stabilitat als das von 3 freie Glied der Gleichung (5,18) definieren, in

oM oM 0 .
welchem dann neben -~ auch - und -, 5 mafigebend sind. Indes kommt
o v o

die stabilisierende Wirkung des Geschwindigkeitseffektes bei der Flug-
zeugbewegung erst langsamer zur Geltung wie die Wirkungen, die von
der Veranderung da« und ¢ herrithren. Wir werden in den spiteren
Paragraphen die Wichtigkeit dieses Umstandes deutlicher sehen; bei der

dynamischen Stabilitdtsrechnung zeigt er sich darin, daf$} 5, hur in

dem von 3 freien Glied vorkommt, also nur fiir die langsamen Schwin-
gungen von Bedeutung ist. Dagegen ist die Wirkung einer ©#-Anderung
eine ebenso schnelle wie die einer ¢-Anderung; darum kann man die
Instabilisierung durch m, nicht beiseite lassen, wenn man einen Begriff

der statischen Stabilitit definieren will; in der Tat tritt % in allen

Koeffizienten der Gleichung (5,18) auf, in denen % auftritt.

Es bleibt also sinnvoll, den Ausdruck (5,38) einer Definition der
statischen Stabilitdt zugrunde zu legen und den Beiwert des Leitwerk-
anteiles, wie oben durch

OtnH 08H
OaH (1 +< 80(3)
zu definieren; man mufB sich nur iiberlegen, welche Abhangigkeit des

Winkels ¢ von oy bei Berechnung des Ausdrucks g% angenommen

werden mul}. Halt man ¢ konstant, wihrend o seinen Wert dndert,
so bedeutet das eine Anderung der Flugbahnrichtung ohne Anderung
der Lage; setzt man & = const + ay, so bedeutet das ein Festhalten
der Flugbahnrichtung und ein Herausdrehen des Flugzeugs aus seiner
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Lage ohne Verdnderung der Schwerpunktbewegung. Offenbar ist nur
die letztere Annahme sinnvoll im Geiste der Betrachtung S.160, die
zum Begriff der statischen Stabilitdt gefithrt hat. Der Beiwert des Leit-
werkanteiles an der statischen Stabilitdt bei losgelassenem
Steuer wird also

JdenH é-l + my )
S <1 —¢ 7) (5,39)

Dazu kommt wie frither die Abwindkorrektion. Da die statische Stabili-
tit eines Flugzeugs als kleine Differenz zweier grofer Summanden
herauskommt, kann schon ein kleiner Wert von m, den einen Summan-
den so verdndern, daB die Differenz sehr stark vermindert und unter
Umstdnden negativ wird.

Ein Glied mit %— tritt in der dynamischen Rechnung auch auf,

wenn man die Wirkung des Schraubenstrahles auf das Leitwerk mit
beriicksichtigt. Bei einer Steigerung der Fluggeschwindigkeit wird die
Zusatzgeschwindigkeit w hinter der Schraube kleiner, erstens weil der
Schraubenschub kleiner wird, zweitens weil die von der Schraube erfaBte
Luftmenge gréfer wird. Die Leitwerkskraft wird also mit wachsender
. Fluggeschwindigkeit kleiner, wodurch je nach dem Flugzustand die
ziehende oder driickende Wirkung des Leitwerkes verkleinert wird.
Dadurch kann eine Stabilisierung oder eine Instabilisierung hervorgerufen
werden; doch kann dieser Effekt bei geniigender Stabilitit kaum
praktisch hervortreten.

YVersuche. Eine experimentelle Priifung der Stabilititstheorie
ist nicht leicht zu erhalten. Es liegen nur einige Versuche vor, bei denen
die Schwingungen im Fluge aufgezeichnet und ausgemessen worden sind.
Eine einfache Vorrichtung, um die Lage eines Flugzeugs gegen ein festes
System (9) in Abhingigkeit von der Zeit zu verfolgen, besteht im Ein-
bau einer Camera obscura (,,Kymograph®), welche die Lage des
Sonnenbildes auf einem Film registriert; dabei fliegt das Flugzeug
von der Sonne weg und die Bahn muf} vollstindig in einer durch die
Sonne gehenden Vertikalebene bleiben. So haben Bairstow! und aus-
fithrlicher Norton und Brown? gediampfte und angefachte Lings-
schwingungen gut aufnehmen kénnen und gute Ubereinstimmung mit
den Rechnungen gefunden. Auch leichtes Anwachsen von Schwingungen,
also dynamische Instabilitdt, wurde so gelegentlich nachgewiesen, aber
als ganz ungefihrlich fiir den Flug erkannt.

So interessant und anschaulich die Ergebnisse der Stabilitdtstheorie
sein mogen, ihre direkte praktische Anwendbarkeit ist doch nicht groB;
bei der Konstruktion kiimmert man sich im allgemeinen um Dimpfung

1 Bairstow, L., Applied aerodynamics, S.91. London 1920.
2 Norton, F. H. and W. G. Brown, Complete study of the longitudinal
oscillation of a NEJ airplane. N. A. C. A. 162; 1923 8. 127.
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und Schwingungsfrequenz wenig. Um zu erkennen, wie Storungen ver-
laufen und wie Steuermafinahmen wirken, und um die praktisch wichtigen
Gefahrpunkte zu sehen, mufl man die Flugbewegung in ihrem zeitlichen
Verlauf ohne Einschriankung auf kleine Schwingungen verfolgen. Wir
miissen uns also der allgemeineren Fassung des dynamischen Problems
zuwenden, das wir in den einfachsten und vereinfachtesten Fillen
(u—~ o und g =0, und nur kleine Schwingungen) auf S. 217f. angefalit
haben.

§ 5. Bewegung bei sehr groBer statischer Stabilitit.

Zur Methode. Bei Beschrankung auf kleine Schwingungen werden
die Bewegungsgleichungen kiinstlich linearisiert und dadurch in ge-
schlossener Form integrierbar. Will man nun diese Beschrinkung fallen
lassen, so muBl man auf allgemeine Integration in geschlossener Form
verzichten. Um die Bewegung des Flugzeugs in jedem Einzelfall ver-
folgen zu kénnen, mufl man bestimmte Zahlwerte fiir die Beiwerte und
die Konstanten annehmen und die Gleichungen Schritt fiir Schritt
integrieren. Diese Methode ist immer anwendbar, und die Rechnung
bleibt auch im allgemeinen iibersichtlich, wenn man stindig den physi-
kalischen Sinn der Differentialgleichungen vor Augen behilt; aber sie
ist sehr mithevoll und fithrt schlieflich, da man immer nur numerisch
bestimmte und somit vielleicht zuféllig gegriffene Falle bearbeiten kann,
nicht immer zu allgemein verbindlichen Resultaten. Man muBl also
versuchen, sich durch solche Integrationen in Einzelfillen zur Klar-
legung der GroBenordnung einzelner Einwirkungen fithren zu lassen;
man kann dann mehr oder weniger belanglose Luft- oder Massen-
krifte vernachldssigen und gewisse ideale Typen von Flugzeug-
bewegungen hervorheben, die einfacher und vollstindiger verfolgt
werden konnen. Wirkliche Vorgidnge konnen durch solche Typen zwar
nicht exakt, aber in ihren wesentlichen Ziigen wiedergegeben werden;
die typischen Bewegungen geben vor allem Aufklirung iiber die ver-
schiedenen Moglichkeiten und Gefahren, sowie iiber die MaBnahmen,
welche zu ihrer Forderung oder Behebung notwendig und nitzlich sein
kénnen.

Solche Flugtypen wurden oben schon im Bereich der kleinen Schwin-
gungen und im Anschlufl an die numerisch komplizierteren Rechnungen
der Stabilitdtstheorie hervorgehoben. Wir werden im folgenden all-
gemeinere und zahlreichere Typen darstellen, teils im Anschlufl an die
Vorginge bei kleinen Schwingungen, teils auf Grund von schrittweisen
numerischen Integrationen, teils mit Hilfe einfacher Voraussetzungen,
die durch den physikalischen Sinn der Bewegungsgleichungen nahe-
gelegt werden.

Diese allgemeinen Bemerkungen gelten nicht nur fiir die Langs-
bewegung, sondern auch fir die allgemeineren Vorgidnge bei Seiten-
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bewegungen. Zunichst beschrinken wir uns aber auf die Langsbewegung
und kniipfen an die auf S.217f. diskutierten Idealfille sehr grofer
und verschwindender Stabilitdt an:

Phygoidentheorie. Die Bewegung eines Flugzeugs im Grenzfall
u— o ist die erste und lange Zeit die einzige bekannte allgemeine
Bewegung eines Flugzeugs gewesen. Wir sahen oben, daBl sich in
diesem Falle die Gleichung 4. Grades in zwei Gleichungen 2. Grades
spaltet, deren eine zu einer schnell verlaufenden reinen Drehung bei
unverinderter Flugbahn gehort, wihrend die andere eine langsam
verlaufende Schwerpunktbewegung mit konstantem Anstell-
winkel darstellt. Das Bild der ganzen Bewegung wird im wesentlichen
durch die Schwerpunktbewegung bestimmt; die Drehungsschwingungen
klingen rasch ab oder iiberlagern sich, ohne wesentlich die Schwer-
punktbewegung zu stéren; an Stelle des wirklich konstanten Anstell-
winkels kann héochstens ein um einen konstanten Mittelwert schnell
oszillierender treten. Die Konstanz des Anstellwinkels macht diesen
Fall mathematisch besonders einfach; alle rein empirischen Funktionen
verschwinden damit aus den mechanischen Gleichungen. Dennoch
kiame man noch nicht auf einen einfachen analytischen Ausdruck, wenn
man nicht noch mehr vereinfachte. Lanchester!, dem man die Unter-
suchung dieser sog. ,,Phygoidbewegung” dankt, hat noch alle
dissipativen und energieverzehrenden Krafte (Widerstand) ver-
nachlissigt, welche jedenfalls als klein gegen Gewicht und Auftrieb
angesehen werden kénnen; er nimmt an, dafl Widerstand und Schrauben-
schub sich stindig von selbst das Gleichgewicht halten, daB also ihre
Differenz (die iibrigens unter Umstinden, wenn die Geschwindigkeit
klein wird, so groB wie die einzelne GréBe werden kann) stets weggelassen
werden kann. Eine derartige Vereinfachung, die auf dem Zuriicktreten
der dissipativen Krafte gegeniiber Auftrieb und Gewicht beruht, werden
wir in allen Fillen wiederfinden; die relative Kleinheit des Widerstandes
gegeniiber dem Auftrieb ist ja die Grundtatsache, welche das Fliegen
erst ermoglicht.

Unter diesen Annahmen nehmen die beiden Gleichungen (5,1) und
(5,2) die Form an:
m— = — g s ’y

dy o F ,
UW———gcosy+ca—2—a~v

(5,40)

Die Vernachlissigung der dissipativen Krifte hat zur Folge, dal die
erste Gleichung sich mittels des Energieprinzipes in einfacher Weise inte-
grieren 1aBt; durch Multiplikation mit » kommt sie unmittelbar in die

1 Lanchester, F. W., Aerodonetics. Chapter III (London 1908). Deutsch:
2. Band der ,,Aerodynamik®, iibersetzt von C. u. A. Runge (Teubner 1911).
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gewohnliche Form der Energiegleichung; Arbeit wird nur von der
Schwere geleistet ; der Auftrieb steht ja immer senkrecht zur Bewegungs-
richtung. Es empfiehlt sich, die Hohe y iiber einem Nullniveau, welche
die Arbeit der Schwere mifit, als neue Unbekannte einzufiihren. Nach
Abb. 194 wird
dv pvsiny = 4y
v g V=957
wenn y nach unten positiv gerechnet wird.
2

Integriert: %A =gy + const (5,41)
Setzen wir diese Konstante = 0, so bedeutet das, dall ¥ von einer Héhe
aus gerechnet wird, in welcher das Flugzeug die Geschwindigkeit Null
besitzt; diese Hohe kann entweder gar nicht
oder nur ohne Geschwindigkeit, also in einer

N . . .
2 S Spitze, erreicht werden. Aus dieser Héhe ohne
7 ®  Anfangsgeschwindigkeit abgeworfen, erreicht
Horizontale das Flugzeug — oder ein Modell — in der
Hohe y die Geschwindigkeit ».
v In Gleichung (5,40) setzen wir zur Ab-
Abb. 194, Bezeichnungen zur ..
Phygoidtheorie. kiirzung o 2.
T e @

ferner eliminieren wir die Zeit, indem wir die unabhingige Verinder-
liche y einfiihren:

dy __dy dy _. . dy  dcosy
TR TR A e T T
Wir eliminieren auch » mittels Gleichung (5,41) und erhalten:
2 yflf}o«;l =—gcosy +2kgy.

Durch Division mit ]/‘7/ koénnen wir die Variablen trennen:
d — —
qy (Vycosy) = bVy

V:ycosyzékym +C

°

oder 9
cosy = ky+ 7y (5,42)

Die drei Bestimmungsstiicke eines momentanen Flugzustandes sind
mit den in (5,42) auftretenden Groflen folgendermaBlen verkniipft: Der
Anstellwinkel ist durch k gegeben, die Geschwindigkeit ist bestimmt durch
die absolute Grofle von y nach Festlegung des Nullniveaus; die Bahn-
neigung steckt bei bestimmter Geschwindigkeit in der Konstanten C.
Ist in irgendeinem Augenblick der Flugzustand gegeben, so dafl die drei
Konstanten in (5,42) festgelegt sind, so enthilt (5,42) den ganzen weiteren
Verlauf der Flugbahn, namlich die Bahnneigung in Abhéngigkeit von
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der Hohe. Der Anstellwinkel bleibt konstant, die Geschwindigkeit in
jedem Augenblick ist durch (5,41) gegeben. Es bleibt noch Gleichung
(5,42) zu diskutieren:

Von den Kurven ,,cos y als Funktion von »*“ in Abb. 195 geht nur
die eine, welche zu C = 0 gehért, durch den Nullpunkt; die anderen
verlaufen hyperbelartig mit der Geraden C' = 0 und der Ordinate als
Asymptoten, und zwar mit der positiven oder negativen Ordinaten-
achse, je nachdem C = 0. Die Neigung der Geraden O'=0 ist durch £,
also durch den Anstellwinkel, bestimmt. In der Abbildung ist ¢, = 1,0,

G
0=0,125 kg s>/m* und 4 = 38,0 kg/m* angenommen, also k& = 0,0164 % .

Da cos y nur zwischen den Werten —1  7¢

und + 1 reell ist, kommt diesen Kurven 2k >rd
ein physikalischer Sinn nur zwischen T ' \_\!E:_i/ 74;.(;4 A
diesen Werten zu. Dadurch wird auch {86~\g—— “ /’
fiir jeden Fall ein gewisser Bereich von § o v pd
y-Werten abgegrenzt, innerhalb dessen ¢ @ N
die ganze Bewegung verliuft. Die ¢ /cf §
Bahnkurven hat Lanchester ,,Phy- —gul—A T
goiden® genannt. /4

/

Die Bewegungskurven und die % F_
Geschwindigkeit in jedem Bahnpunkt _;z /
zeigt Abb.196. Nur fir ¢ = 0 wird /
die Hohe y =0 und somit die Ge- & W &0 & 10 1 HWm
schwindigkeit Null erreicht; das Flug- spp. 195, Bahm‘i:ﬂ:g in Abhéngig-
zeug erreicht diese Hohe in senk. keit von der Hohe (5‘))‘57315 Funktion
recht nach oben gerichtetem Fluge
(y = 490°) und verldBit sie senkrecht nach unten fallend (y =—909).

Ist C > 0, so nimmt cos » nur positive Werte in einem mehr oder
minder engen Bereich um -1 an; die Flugbahnneigungen gegen die
Horizontale schwanken also in gewissen Grenzen um den Wert Null;
das Flugzeug fiihrt eine Art Wellenbewegung aus. Wird C so gro8,
daB die Kurve in Abb.196 die Gerade cos y = -1 nur beriihrt, so bleibt
das Flugzeug im ganzen Verlauf der Bewegung in einer bestimmten
Héhe und behilt seine Geschwindigkeit unverdndert bei. Dies ist der
Sonderfall stationéirer Bewegung; daf diese nur horizontal verlaufen
kann, liegt an der Vernachlissigung des Widerstandes. Geschwindigkeit
und Anstellwinkel, und somit y und k, hidngen natiirlich zwangsliufig
zusammen.

Ist €' <0, so verlduft die Bewegung ebenfalls zwischen zwei Hohen y,
aber y kann alle Werte von 0° bis 360° durchlaufen; die Bahn biegt
sich also zeitweise nach riickwirts. Da letztere Richtung (cos y < 0)
nach Abb. 195 nur bei den kleinen y-Werten, also mit kleinerer Bahn-
geschwindigkeit, eingehalten wird, riickt das Flugzeug trotzdem nach
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der z-Richtung vorwirts, und es ergibt sich das in Abb. 196 ein-
gezeichnete durch numerische Integration von (5,41) gewonnene Bild.
Diese Bewegung ist nun in der Erfahrung sehr bekannt als Schleifenflug
oder looping the loop, im Luftkampf unentbehrlich, zuerst 1913 von
Pégoud vorgefiihrt. Um aus dem stationdren Flug in den Schleifenflug
zu kommen, muB man in Abb. 195 entweder auf der Geraden cos y =41
bleibend, also im Horizontalflug, die Geschwindigkeit erhohen, oder bei
konstanter Geschwindigkeit cos y stark verkleinern, also die Flugbahn
stark driicken oder heben, oder schlieflich die Neigung der Geraden
C = 0 erhéhen durch VergréBerung des Anstellwinkels. Die letztere
MaBnahme wird unter allen Umstinden nétig sein; denn nur bei sehr

meEE) W 20 0 50 700 750 200 m 250
(=431 VAN Vi
N\ C-4slttomire. I\ )
NG, )

50 *2 T i 4

1 Vi /

l AN \/ 7 I

700X =2 7 ~_
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Abb. 196. Phygoiden.

groBfen  Anstellwinkeln
wird die statische Stabili-
tit groB genug, so dafB
nur dort die Extrapola-
tion g > oo mit Sicher-
heit anwendbar ist.
Storung und Steue-
rung. Wir miissen uns
nun klarmachen, was
unser Ergebnis fiir die
praktische Theorie der
Stabilitidt und Steuerung

des Flugzeugs bedeutet. Wir haben die allgemeine nichtstationire
Bewegung des Flugzeugs in erster Linie von zwei Fragestellungen aus

zu verfolgen:

1. Wie verlduft eine Stérung? Durch einen Zufall, eine B6 oder
eine andere unbeabsichtigte Ursache seien die BestimmungsgréBen v, a,
y, ¥ zu Werten gekommen, die keinem Gleichgewichtszustand ent-
sprechen; wir fragen nach dem zeitlichen Verlauf der Variablen, eines-
teils wie in der Theorie der Stabilitat, ob sie sich den Werten der gleich-
formigen Bewegung annihern oder sich daraus entfernen, andernteils
welche Anderungen am schnellsten eintreten, also fiir die ersten Augen-
blicke der nichtstationiren Bewegung, in welchen noch keine Gegen-
mafinahme wirksam werden kann, maBgebend sind.

2. Wie wirkt eine Steuermal}

nahme?

Hierbei miissen wir von

Anfangswerten ausgehen, die zu einem Gleichgewichtszustand gehoren;
durch Ruderausschlag ist aber dieses Gleichgewicht gestért und das
neue Gleichgewicht gehdrt zu anderen Werten der Variablen. Die Be-
wegung mull wie bei der Stérung verfolgt werden; nur sind die Anfangs-
werte nicht so willkiirlich, sondern an Gleichgewichtsbedingungen
gebunden. Analoge Maflnahmen, durch welche nicht nur das Momenten-,
sondern das Kraftegleichgewicht erschiittert wird, sind Ballastabgabe

und Motordrosselung.
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Bei sehr groBer statischer Stabilitit wird der zum Gleichgewicht
gehorige Anstellwinkel durch ein sehr groBes Drehmoment festgehalten.
Zum Erreichen verschiedener Flugzustande sind grofle Leitwerkskrafte
notig. Bei Storung und Steuerung stellt sich der richtige Anstellwinkel
schnell ein; dabei treten rasch geddmpfte kleine Schwingungen auf,
wie sie oben beschrieben sind. Die Schwerpunktbewegung verlduft in
Richtung und Geschwindigkeit nach der Phygoidentheorie. Im allge-
meinen fithrt eine langsame Dampfung in den stationiren Gleichgewichts-
zustand hinein; Ausnahmen bedeuten nur die in § 4 erwéhnten Fille
iibergrofer Motorstirke oder besonders hoher Anstellwinkel, in welchen
die Amplituden der Phygoidschwingungen mehr und mehr angefacht
werden. Numerische Durchrechnungen solcher Fille liegen nicht vor;
sie sind wohl auch praktisch nicht sehr interessant.

§ 6. Bewegung bei statischer Indifferenz.

Der Grenzfall des statisch indifferenten Flugzeugs! (4 = 0) kann auf
eine wirkliche Flugzeugbewegung nur in einem beschrinkten Anstell-
winkelbereich, allerdings gerade im wichtigsten, angewandt werden; fiir
kleine und fir grofle Anstellwinkel ist immer Stabilitit vorhanden
(s. Abb. 180). Der normale Flugzustand wird dabei nur durch eine
bestimmte Ruderlage erhalten; eine kleine Abweichung im Sinn des
,,Driickens‘‘ oder ,,Ziehens‘ fithrt das Flugzeug sofort in einen Zustand
sehr raschen bzw. sehr langsamen Flugs hinein, wofiir nicht mehr die
Niherung des indifferenten Typus mafigebend sein kann. Es lafit sich
also im Grenzfall nichts Giiltiges iiber SteuermafBnahmen sagen; aber
der Verlauf einer Storung zeigt allgemein bedeutungsvolle Ziige.

Wir gehen von den allgemeinen Bewegungsgleichungen aus und
setzen in (5,6) die Groéfe m = 0; wir nehmen also diejenige Ruder-
stellung an, welche in dem Bereich normaler Flugwinkel Momenten-
gleichgewicht herstellt. Dann bleibt das Gleichgewicht zunichst noch
innerhalb dieses Bereiches unbestimmt; Gleichung (5,6) in der Form

dz 9 n dd
T =T ar (5:43)
ergibt aber, daf} C(lTi = 0 bleibt, wenn es am Anfang der Bewegung Null

ist. Der Winkel 9, der die Lage des Flugzeugs im Raum festlegt, behilt
also wihrend der ganzen Bewegung seinen Wert unverdndert bei; durch
ihn sind iiber die Kraftgleichungen Geschwindigkeit und Bahnneigung
eindeutig bestimmt; dieses Ergebnis hatten wir oben (S.218) schon
im speziellen Fall der kleinen Schwingungen gefunden.

In der Konstanz von ¢ liegt die Indifferenz eines solchen Flug-
zeugs; wenn die Ruderlage iiberhaupt so ist, dall das Flugzeug im

1 Fuchs, R. u. L. Hopf, Die allgemeine Lingsbewegung des Flugzeugs.
T. B. Bd. 3 (1918) §. 317.
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Gleichgewicht sein kann, behélt es eine zufallig eingenommene Lage im
Raum unverdndert bei. Der Gegensatz zur Phygoidbewegung, bei
welcher nicht ¥, sondern « konstant bleibt, ist charakteristisch.

Die anderen Fluggrélen folgen nun aus den Gleichungen (5,1) und
(5,2), welchen wir unter Berticksichtigung der Beziehung ¢ = ¢, = const,
unter Vernachldssigung von S sin f und mit cos § = 1 die Form geben:

d S . o F
71’? = Tg —gsin (§y — o) — 5 7 0w ? (5,44)
v _Ccll% =gcos (Jg—a) — ,g, % Cy V? (5,45)

Der Charakter der Losungen wird entscheidend dadurch bestimmt, daB
die einzelnen Summanden auf der rechten Seite von (5,45) wesentlich
groBer sind als die auf der rechten Seite von (5,44); die bahnsenkrechten
Krifte sind von hoherer Ordnung als die in der Bahn wirkenden, eine
fiir den normalen Flug fundamentale Tatsache. Bei einer Abweichung
der Werte o und v von ihren Gleichgewichtswerten tritt in (5,45) eine
groBere Differenz der dufleren und der Luftkrifte auf als in (5,44), die
Zentrifugalbeschleunigung am Flugzeug wird groBer als die Bahn-
beschleunigung; der Anstellwinkel dndert sich relativ schneller als die
Fluggeschwindigkeit. Nur in dem speziellen Fall, da} die rechte Seite
von (5,45) klein wird, dafl also das Gleichgewicht der bahnsenkrechten
Krifte nur wenig gestort ist, werden die beiden Beschleunigungen von
der gleichen Grofenordnung. Jede Stérung mufB also zeitlich in zwei
getrennten Akten verlaufen: erst stellt sich bei fast gleichbleibender
Geschwindigkeit der Anstellwinkel auf den Wert ein, welcher bei dieser
Geschwindigkeit dem Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte ent-
spricht; dann nimmt die Geschwindigkeit langsam ihren Gleichgewichts-
wert an, wihrend stidndig das Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte
naherungsweise gewahrt bleibt.

Dieser Verlauf in zwei Akten, diese relativ schnelle Einstellung des
Anstellwinkels ist eine allgemeine Tatsache, die wir auch oben beim stark
stabilen Flugzeug gefunden hatten und fast in allen Fillen wiederfinden
werden. Der Unterschied in den beiden Grenzfillen ist nur der Wert,
welchen der Anstellwinkel schnell annimmt; dies ist ndmlich bei grofier
Stabilitdt der Gleichgewichtswert der Momentengleichung (der identisch
ist mit dem Werte vollstindigen Gleichgewichtes), bei Indifferenz der
Wert, welcher das partielle Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte
bei der gerade herrschenden Geschwindigkeit herstellt.

Im einzelnen kann man die Verhdltnisse klarstellen, indem man
fiir bestimmte Anfangswerte die Gleichungen (5,44) und (5,45) numerisch
integriert; man setzt die Anfangswerte in die rechten Seiten ein, erhilt
unmittelbar die Zahlenwerte fiir die Differentialquotienten, 148t diese
Differentialquotienten fiir ein kleines Zeitintervall (etwa 1/,s) gelten
und rechnet mit den so erhaltenen Endwerten von v und « als neuen
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Anfangswerten oder als Mittelwerten des neuen Zeitintervalls. Dieses
Verfahren ist einfach durchfithrbar; da keine hohe Genauigkeit erstrebt
wird, lohnt es sich auch kaum, exaktere Verfahren (etwa nach Kutta)
anzuwenden.

Man trigt die Ergebnisse am besten in ein v-a-Koordinatensystem
ein, fiir welches die Zeit nur die Rolle eines Parameters spielt; da ¢
einen bestimmten konstanten Wert hat, ist der ganze momentane Flug-
zustand durch einen Punkt in diesem Koordinatensystem dargestellt.
Die Integralkurve in diesem Koordinaten-  m/s%
system enthilt alle Flugzustinde, die das s
Flugzeug bei einer beschleunigten Be- ¥ N
wegung durchliuft. In Abb.197 sind die 9 zg —

A\

beiden Kurven teilweisen Gleichgewichtes 32
eingetragen, welche man durch Nullsetzen | s
der rechten Seiten von (5,44) und (5,45) ng %A

do s/miondrer
erhilt. Fiir Kurve I ist a7 =0 fiir ¥ 261y, \
o4 F

dv fi ich al &, 7
Kurve IT TR 0. Befindet sich also 2 p)

— A

das Flugzeug z.B. in einem Flugzustand,
der durch einen Punkt der Kurve I dar- 4 .5 I
gestellt wird, so édndert sich in diesem ”T

Augenblick sein Anstellwinkel nicht, g6 9 BB B
wohl aber seine Geschwindigkeit. Nur in Abb. 197. Indifferentes Flugzeug.
den Schnittpunkten der beiden Kurven I ’Zl—ot’ =0 mi%_,

herrscht vollstindiges Gleichgewicht. Die

Kurven grenzen Gebiete in der v-a-Ebene ab, in welchem Anstellwinkel
bzw. Geschwindigkeit sich mit verschiedenem Vorzeichen #ndern,
und zwar lehren (5,44) und (5,45), daBl o und v wachsen, wenn sie auf
den durch die Schraffierung angedeuteten Seiten der betreffenden
Kurven liegen, anderenfalls sich vermindern. Der die Flughbewegung dar-
stellende Punkt wird sich daher normalerweise auf die Gleichgewichts-
kurven zu bewegen; die Geschwindigkeit nimmt zu, wenn sie kleiner
ist als die zu dem betreffenden Anstellwinkel gehorige Geschwindigkeit,
bei welcher die Krifte in der Bahnrichtung im Gleichgewicht sind
usw. Nur die Winkel iiber dem Auftriebsmaximum zeigen eine Aus-
nahme, welche die Kurve mit dem Anfangspunkt C illustriert; befindet
sich das Flugzeug einmal in einem solchen Anfangszustand, so wichst
der Anstellwinkel weiter. Bei allen diesen hohen Anstellwinkeln ist der
stationdre Flug instabil, ein Verhalten, welches schon aus der Losung
von (5,25) gefolgert werden konnte.

Die in Abb.197 eingezeichneten v-¢-Kurven, welche die Bewegung
eines gestorten Flugzeugs darstellen, sind FErgebnisse numerischer
Integration; sie zeigen, wie ein durch eine Bo oder irgendeine sonstige

v
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Storung hervorgerufener Anfangszustand verlassen wird, und wie sich
das Gleichgewicht einstellt. An allen Kurven zeigt sich der oben
als typisch bezeichnete Ablauf in zwei Akten; die Kurve verliuft
erst einigermaflen parallel zur v-Achse, bis sie in die Ndhe der Gleich-
gewichtskurve fiir die bahnsenkrechten Krifte kommt; dann verlduft
sie in deren unmittelbarer Nihe, und zwar auf der schraffierten Seite

(%% > O), wenn die Geschwindigkeit sinken, auf der nichtschraffierten

Seite ( (fi—otc <0>, wenn sie wachsen mufl. Auf diese Weise gelangt das

me , st Flugzeug in seinen vollkommenen Gleich-
5w~ s 6 gewichtszustand.
VEARS _ Interessant ist z. B., wie das Flug-
g ”\'\‘ }%’ 7 zeug aus dem Anfangszustand B in
¢ R |§ 4 5 seinen Gleichgewichtszustand iibergeht;
AJT: NUSS g , T obwohl dieser sich durchaus stabil ver-
OL v# it {E\\v %@ hélt, entfernt sich o anfangs weiter von
2w\ sé, 2 7, seinem Gleichgewichtswert, wihrend »
\\:“ :% ,,__—---70—5 "’]." unverandert bleibt. Ferner ist noch auf
7 BT 7 die Bewegung D hinzuweisen; bei dieser
0 36 : = S gelangt die darstellende Kurve iiberhaupt
nicht in die unmittelbare Nihe der
M. 5 ¥ 55 Kurve I; das Gleichgewicht der bahn-
AbD. 198 Veli;;zner Storung senkrechten Krifte stellt sich iiberhaupt
beim indifferenten Flugzeug. nicht her; der Anstellwinkel wichst un-

begrenzt weiter und das Flugzeug ver-
liBt ganz den Bereich verniinftiger Flugzustinde. Diese Bewegung ist
ganz unabhingig von der Gréfle von ¢, und nur dadurch verursacht,
daB die Geschwindigkeit unter den kleinsten Wert herabgesunken ist,
bei welchem noch ein Gleichgewicht bahnsenkrechter Krifte iiberhaupt
moglich ist, also unter den Wert (mit cos y = 1)
po2G 1

0 F camax’
Wir werden uns mit diesem ,,iiberzogenen Flugzustand‘ noch allgemeiner
und ausfiihrlicher zu befassen haben.

Abb. 198 zeigt den zeitlichen Verlauf der beiden Grofien o und v
im Fall einer Stérung von der Art 4 in Abb. 197. Dabei sind als Gleich-
gewichtswerte (durch J, und die Konstruktion des Flugzeugs gegeben)
o = 3%, v = 36,2 m/s angenommen. Da o« und » nicht unmittelbar ver-
gleichbare GroBen sind, zeigt die Abbildung auch die beiden Beschleu-

nigungen % und v %%. Trotzdem die Storung des Anstellwinkels recht

gering, die Geschwindigkeitserh6hung sehr groB8 gewihlt sind, sieht man
schon, wie anfangs die Zentrifugalbeschleunigung das 5- bis 6fache der
Bahnbeschleunigung ist, und wie das Gleichgewicht der bahnsenkrechten
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Krifte, wenn es einmal erreicht ist, nahezu festgehalten wird. Ausfiihr-
lichere Rechnung zeigt, dafl bis zur Herstellung des Gleichgewichtes etwa
1/, Minute vergeht.

Die Kurven I und II liegen verschieden fiir verschiedene ¥,; die
Unterschiede zwischen den fiir die ganze Bewegung wichtigeren Kurven 1
sind aber sehr gering, solange ¥, nicht stark negativ wird, solange man
also nicht steile Sturzfliige betrachtet; dafl fiir verschiedene &, der Punkt
vollkommenen Gleichgewichtes verschieden liegt, rithrt fast ausschlieB3-
lich von der starken Abhingigkeit der Kurve II von ¢, her.

Eine Steuerung des Flugzeugs innerhalb des Indifferenzbereiches
ist nur dadurch méglich, daf ein Ruderausschlag kurz gegeben und wieder
ad
m >
die durch die Dampfungswirkung des Leitwerkes (v) schnell kleiner wird,
und asymptotisch zu einem neuen Wert von ¢ hinfithrt. Zu diesem ¢
finden sich in derselben Weise wie oben die QGleichgewichtswerte der
andern Variablen aus den Kraftgleichungen. Indes diirfte ein solcher
Steuervorgang doch weit von praktisch vorkommenden Flugbewegungen
abliegen ; wir konnen daher auf seine numerische Durchfiihrung verzichten.

zuriickgenommen wird; dadurch entsteht eine Drehgeschwindigkeit

§ 7. Storung und Steuerung.

Allgemeiner Verlauf. In den Grenzfillen war die Diskussion deshalb
einfach, weil sich die drei Bewegungsgleichungen durch physikalische
Gesichtspunkte trennen lieBen. Die Festsetzung der statischen Stabilitat
gab unmittelbar die Losung der Momentengleichung; die Gleichung der
Bahnrichtungskrifte wurde in einem Fall durch das Energieintegral,
im anderen Fall durch die Erkenntnis der langsamen Verdnderlichkeit
der Geschwindigkeit befriedigt ; die dritte Gleichung ergab die charakteri-
stische Lésung.

Wenden wird uns nunmehr zum allgemeinen Fall beliebiger
statischer Stabilitdt, so miissen wir die drei Bewegungsgleichungen
nebeneinander betrachten. Zunichst bleiben bei einer Storung im all-
gemeinen die entstehenden Bahnrichtungskréifte klein gegen die bahn-
senkrechten Krafte; es tritt also auch im allgemeinen Fall die Ge-
schwindigkeitsinderung im Anfang einer Bewegung zuriick gegeniiber
den Drehbewegungen; nur bestimmt nicht bloB — wie in den Grenz-

fillen — eine einzige Drehung das Verhalten des Flugzeugs, sondern die

Drehung des Flugzeugs (?Z?) und die Drehung der Flugbahn (%)

werden durch verschiedene Einfliisse geregelt. Das Flugzeug dreht sich
unter dem EinfluB entstehender Momente, also insbesondere, wenn
mit Willen des Fiihrers durch einen Steuerausschlag das Momenten-
gleichgewicht gestort wird; die Flugbahn kriimmt sich, wenn das
Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte gestort wird. Die eine
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Drehung hat die andere immer zur sekundiren Folge, und zwar nur
durch Vermittlung der Luftkrifte, die weder von & noch von y,
sondern nur von ihrer Differenz, dem Anstellwinkel «, abhingen. Nur
durch Vermittlung des Anstellwinkels wirkt die Kraft auf die Lage
des Flugzeugs im Raum und das Moment auf die Flugbahn. Diese
Zusammenhénge geben der gestérten und gesteuerten Bewegung des
Flugzeugs ihren besonderen Charakter.

Diagramm. Um die Verhiltnisse schdn zu iiberblicken, benutzt man
am besten wieder ein Diagramm in der Art unserer Abb.197. Nur haben

ms wir jetzt drei Verdnderliche, da & nicht
festliegt. Wir stellen den Flugzustand

w durch einen Punkt in einem (v, «, 9)-
/’_-\‘1\\ Raum dar und verfolgen den Verlauf

% N einer beschleunigten Flugzeugbewegung,
==t \\\ indem wir die Bahn dieses Punktes im (v,

#I7 SN «, #)-Raum aufsuchen. In diesem Raum
T‘” / N I liegen alle Punkte, welche das Gleich-
) ) T~ T¥OHe gewicht der bahnsenkrechten Krifte
20—~ s f\\ % darstellen, auf einer Fliche; die Schnitt-
/ \\ -~ h ;ZZ kurven dieser Fliche mit den Ebenen
2 7 TN " 7%’ 1§ = const, welche wir in Abb. 197 schon
>‘\' B o betrachteten, liegen im Bereich der

“« 7 = normalen Flugzustdnde, némlich fiir
. 7 jeden Motorflug und flachen Gleitflug

o % & B " X #  sehr nahe beieinander (Abb. 199); da
Abb. 199. Xurven partiellen Gleich- diese Flache fiir die ganze Bewegung
gewichts. Motorflug. Gleich- . . .
gewicht der bahnsenkrechten Krafte. entscheidende Bedeutung besitzt, gibt
~———— Gleichgewicht der Bahnkrifte. . o s . . .
diese Unabhingigkeit von ¢ die Mog-
lichkeit eines guten Uberblickes iiber die ganzen Verhiltnisse in einem

ebenen (v, «)-Diagramm; das ist der grole Vorteil dieser Darstellung?.

Die Fliche des Gleichgewichtes bahnsenkrechter Krifte teilt wieder
den Raum in zwei Teile, welche sich aber im allgemeinen Fall nicht

. d
wie beim indifferenten Flugzeug durch das Vorzeichen von d—ot" sondern

durch das Vorzeichen von % unterscheiden. Liegt der Punkt, welcher
den augenblicklichen Flugzustand darstellt, auf der schraffierten Seite
der Kurve I von Abb. 200, so ist nach Gleichung (5,2) % < 0, die Flug-

bahn kriimmt sich nach unten; liegt er auf der anderen Seite, so kriimmt
sie sich nach oben.

Auch fiir die Drehung des Flugzeugs gibt es eine derartige charakte-
ristische Kurve III in unserem Diagramm Abb.200, nimlich die Ebene

1 Fuchs u. Hopf: Zit. a. S. 235.
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o = const, auf welcher in Gleichung (5,6) fiir gegebene Ruderlage, also
festes Sy, die GroBe m verschwindet; dies ist die Fliche, in welcher die
Momente im Gleichgewicht sein konnen. Auch diese ist von ¢ unab-
hingig, also eine Ebene; sie erscheint deshalb {ibersichtlich als Gerade im
(v, a)-Diagramm. Auf den beiden Seiten dieser Ebene haben die Momente
verschiedenen Drehsinn; die Drehbewegung des Flugzeugs wird in ver-
schiedener Weise erzeugt oder geéindert; und zwar hingt die Art und
Weise dieses Einflusses von der statischen Stabilitit des Flugzeugs ab.
Auf der schraffierten Seite der Geraden ITI wirkt auf das stabile Flug-
zeug ein kopflastiges Moment, auf das instabile ein schwanzlastiges.
Die Auswirkung dieser Momente ms

auf die Drehung des Flugzeugs ist o
nicht so einfach wie die Auswir- VAL Py S
kung der bahnsenkrechten Krifte A Tt

auf die Krimmung der Flugbahn;

. N\
denn sie ergeben nicht die Dreh- s *ﬂ*/ﬁy: St 2
geschwindigkeit%g— selbst, sondern ng !
nach (5,6) die Drehbeschleunigung, ,,
und diese wird noch beeinflufit / : ¢ /hs/ué/V\

durch die Dimpfung. Trotzdem ¥ 7/ ==
dampfung. Trotz VA %

kann das besonders interessante ,,
Einsetzen der Drehbewegung bei
Stérung und Steuerung dem Dia-
gramm qualitativleicht entnommen 4
J 6 g 4 % 78

werden. o —>

Die dritte Kurve (II) unseres Abb'200'ﬁ;ﬁ’%iig?g%‘fg‘;ﬁg&‘géﬂﬁﬁgememe“
Diagramms, welche das Gleich-
gewicht der Bahnrichtungskrifte darstellt, ist von geringerer Bedeutung,
da der Ausgleich dieser Krifte viel langsamer vor sich geht und die
Geschwindigkeitsinderung zuriicktritt gegeniiber den beiden Drehbewe-
gungen. Auch ist die Ubersicht iiber die Geschwindigkeitsinderung
nicht so klar im ebenen Diagramm zu geben. Kurve II in Abb. 200
gibt den Durchschnitt der Gleichgewichtsfliche mit derjenigen 9-Ebene,
tir welche bei der bestimmten Ruderstellung volles Gleichgewicht
herrscht; aber die Durchschnittskurven mit den iibrigen ©#-Ebenen sind
von dieser Kurve ganz verschieden (s. Abb. 199).

20

Storung. Wir betrachten nun zunichst eine Stérung, welche durch
dd

den Punkt A in Abb. 200 dargestellt wird; der Anfangswert von N

sei Null, d. h. eine Drehung des Flugzeugs soll erst infolge der Stérung
zustande kommen; die Anfangswerte von ¢ und y sind nebensichlich.
Im ersten Augenblick setzt eine Kriimmung der Flugbahn ein, welche
durch die Lage des Punktes 4 numerisch bestimmt ist, und zwar eine

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 16
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Krimmung nach oben. Das Flugzeug dreht sich im ersten Augenblick
noch nicht, infolgedessen ist fiir den zeitlichen Verlauf des Anstellwinkels

. d - .
allein das Vorzeichen von 7’% mafigebend, der Anstellwinkel nimmt

zundchst ab; die Bewegung wird also im ersten Augenblick durch eine
Kurve dargestellt, welche — wie oben beim indifferenten Flugzeug —
auf die Kurve I zu verlauft. Das Moment erzeugt inzwischen nach und

nach eine Drehung des Flugzeugs %’ und zwar bei statischer Stabilitit
eine Drehung im positiven Sinn, also der Flugbahn nach. Flugzeug

und Flugbahn drehen sich nach oben. Mit der Zeit wird —‘fl—? immer

dy . . . . .
grofer, d’; immer kleiner, je mehr sich die Kurve, welche der dar-

stellende Punkt von 4 aus beschreibt, der Kurve I nahert. Infolgedessen

wird die Differenz der beiden Drehungen, die Anstellwinkelinderung

d ad dy . . . o1 . .
7% = El—t—dit} immer kleiner und mufBl schlieBlich ihr Vorzeichen

wechseln. Dies mull vor Erreichen der Kurve I der Fall sein; denn an
. L. dy 5 . o\
dieser wird ja (T)t} jedenfalls Null, wihrend %? einen positiven Wert

erreicht hat. Die ,,Bewegungskurve® von A4 aus! wird also die Kurve I
(besser gesagt die Fldche I) nicht iiberschreiten, die Flugbahn wird
anhaltend in die Hohe steigen, und zwar immer steiler; die Drehung
des Flugzeugs wird hingegen gehemmt, je mehr sich die Bewegungskurve

wieder der Geraden III nihert; ‘Z—? nimmt ab und wird nach Uber-

schreiten von III schlieBlich negativ; da %_7; gleichzeitig stark wichst,

fallt der Anstellwinkel bald wieder. Die ganze Drehung verliuft
periodisch, so daf der Anstellwinkel innerhalb bestimmter Grenzen
bleibt, die um so enger sind, je groBer die statische Stabilitit des
Flugzeugs ist. Die Flugbahn hebt sich standig, und zwar in periodischer
Folge mehr oder weniger schnell, das Flugzeug pendelt in miBigen
Grenzen um die Flugbahn, der Winkel ¢ zeigt zwar periodisches Steigen
und Fallen, wichst aber im Mittel doch an. Die Kurve II sinkt mit
wachsendem 9 zu tieferen Werten von v, entfernt sich also im Laufe
der Bewegung vom Punkte 4. Die Geschwindigkeit wird daher immer
rascher sinken, was ja physikalisch bei einer immer steiler ansteigenden
Bewegung selbstverstindlich ist. So ndhert sich unsere Bewegungs-
kurve schliefllich mit abnehmender Geschwindigkeit — also im Verlauf
des langsamen Ausgleiches der Bahnrichtungskrifte der
Kurve I in der Néhe ihres Schnittpunktes mit der Kurve III. Jenseits

. . . d dd
dieses Schnittpunktes wird auf Kurve I weiter dit/ =0, aber —~ kann

1 Diese Kurven sind nicht gerechnet; sie sollen nur den allgemeinen Verlauf
andeuten.
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d . . .
negativ werden und somit J% negativ; die Bewegungskurve iiberschreitet

d . . . .
daher dort die Kurve I, dit/wird negativ, die Bahn sinkt wieder, und
nach und nach wird sich in der Art gedimpfter Schwingungen der
stationdre Flug wieder einstellen. Dieser weitere Verlauf der Bewegung
wird wohl von der Stabilitdtstheorie richtig dargestellt, er hat aber
kaum ein grofles praktisches Interesse; denn der Fiihrer wird nie das

Flugzeug so lange sich selbst iiberlassen.

Bei statischer Instabilitat zeigt die Flugbahn im ersten Augen-
blick dasselbe Verhalten wie bei Stabilitit; aber das entstehende Dreh-
moment beschleunigt das Flugzeug im entgegengesetzten Drehsinn; das
Flugzeug wird nicht der Flugbahn nach, sondern vonihrweggedreht.
Wihrend p steigt, sinkt ¢; der Anstellwinkel vermindert sich schnell;
die Bewegungskurve iiberschreitet die Kurve I, und dann senkt sich
die Flugbahn immer rascher; in diesem Fall folgt die Flugbahn dem
Flugzeug nach. Die Geschwindigkeit kann bei dieser Bewegung im
ersten Augenblick nicht nennenswert sinken, sie steigt im Laufe der
Bewegung sogar an; denn die Kurve II riickt mit fallendem ¢ zu gréBeren
Geschwindigkeitswerten, und die Bewegungskurve wird daher bald in

das Gebiet von positivem d_;) einriicken. Die momentane Geschwindig-

keitserhchung und Anstellwinkelerniedrigung, welche unser Anfangs-
wert A bezeichnet, hat ein Abwértsstiirzen des Flugzeugs zur Folge.
Eine automatische Riickkehr zum stationiren Flugzustand gibt es dabei
nicht. In Wirklichkeit tritt eine Hemmung dieser Bewegung allerdings
dadurch ein, dal bei kleinem o die Instabilitit verlorengeht und ein
stabiler Gleichgewichtszustand sich einstellt (s. Abb. 180Db).

Betrachten wir den Punkt B als Ausgangspunkt der gestirten Be-
wegung, so dndert sich das ganze Bild kaum. Dadurch, daB im ersten

Augenblick %%} einen groflen, %%9 aber den Wert Null hat, wird die Be-

wegungskurve an die Kurve I herangezogen und die Bewegung der
beschriebenen vom Punkte 4 aus nach wenigen Augenblicken sehr
dhnlich. Auch in diesem Fall wird bei Instabilitit das Flugzeug be-
schleunigt abwérts stiirzen, nicht etwa steiler und verzdgert ansteigen,
wie man vielleicht erwarten mdochte. Die letztere Bewegung des in-
stabilen Flugzeugs wird bei einer Stérung eintreten, bei welcher, wie
im Falle C, die Geschwindigkeit unter den Gleichgewichtswert gesunken
ist, wihrend eine Storung D zum Sturz nach unten wie bei A fiithren
muf}, im Sinne der eingezeichneten Bewegungskurven. In erster Linie
entscheidend fir den Ablauf dieser Bewegungen ist es, auf welcher
Seite von III die Bewegungskurve auf die Kurve I auftrifft. Da sich
bis zu diesem Zeitpunkt die Geschwindigkeit kaum verdndert hat, ist
dies in Abb. 200 ohne weiteres zu erkennen. Die von der Stérung C

16*
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hervorgerufene Bewegung eines statisch stabilen Flugzeugs verlduft ganz
analog denen von 4 und B aus; nur haben wir hier ein stindiges Sinken
der Flugbahn mit Geschwindigkeitsvermehrung. Von D aus wird die
Bewegung der frither beschriebenen dhneln; nur im ersten Augenblick
senkt sich die Flugbahn, spiter steigt sie stdndig, bis die Umgebung des
Schnittpunktes der Kurven I, II und III erreicht ist.

Steuerung. Ebenso konnen wir den Steuerungsvorgang quali-
tativ iiberblicken. Der Anfangszustand ist in diesem Fall ein Gleich-
gewichtszustand; das Gleichgewicht der Krafte wird auch durch den
Ruderausschlag zundchst nicht gestort; aber es entsteht ein zusidtz-
liches Moment. Die GroBle m verliuft bei bestimmtem Ruderaus-
schlag fir das stabile und das instabile Flugzeug so, wie es Abb. 201

Drichen andeutet. Durch Steuerbetitigung
bl dndert sich der Parameter Sy, und
indiferent _,,, ~ ZWar wird durch ,,Ziehen ein
st Schwanzlastmoment auf das Flugzeug

ausgeiibt, durch ,,Driicken‘ ein Kopf-

Ziehen lastmoment. Da wir Kopflast-

ADD. 201. Ziehen und Dricken. momente stets positiv gerechnet

haben, werden die Kurven ,m als
Funktion von «‘‘ durch Steuerbetitigung im Sinne der Pfeile in Abb. 201
néherungsweise parallel verschoben. Hier zeigt sich ein wichtiger Unter-
schied zwischen stabilem und instabilem Verhalten. Wird das Flugzeug
z. B. gedriickt, so riickt der Punkt m = 0, welcher das Momentengleich-
gewicht darstellt, beim stabilen Flugzeug zu kleineren Anstellwinkeln,
welchen im Gleichgewichtsfall groBere Geschwindigkeit und ein mehr
abwirts gerichteter Flug entspricht, beim instabilen Flugzeug aber zu
hoheren Anstellwinkeln, welchen im Gleichgewichtsfall nicht der durch
Driicken erstrebte Flugzustand entspricht. Das instabile Flugzeug fiithrt
dennoch zuerst die Bewegung aus, welche durch die SteuermaBnahme
erzwungen wird; denn es hat nicht die Neigung, sich seinem Gleich-
gewichtszustand zu néhern, sondern sich daraus zu entfernen.

In Abb. 202 ist die Bewegung dargestellt, welche durch ,,Ziehen‘
hervorgerufen wird. Der Ausgangspunkt der Bewegung liegt jedenfalls
auf der Kurve des Gleichgewichtes der bahnsenkrechten Krifte; deshalb

2
ist %3; im ersten Augenblick gleich Null; aber %—;2 ist positiv, und zwar
verhalten sich das stabile und das instabile Flugzeug in dieser Beziehung
gleich. Der Anstellwinkel wichst, und mit ihm nach den Eigenschaften
unseres Diagramms 3—7; Also nicht nur das Flugzeug, sondern auch die

Flugbahn drehen sich sowohl bei Stabilitdt wie bei Instabilitdt
im gewiinschten Sinn. Im weiteren Verlauf der Bewegung nimmt
das drehende Moment beim stabilen Flugzeug ab, beim instabilen wichst
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es; infolgedessen wird die Drehung des Flugzeugs im ersteren Fall lang-
samer wachsen als im letzteren, und dasselbe Verhalten miissen auch
der Anstellwinkel und die Drehung der Flugbahn — das eigentliche
Ziel der Steuermafinahme -— zeigen. Beim stabilen Flugzeug ist dieser
Bewegung eine Grenze gesetzt; nach Uberschreiten der Ebene IIT wird

ad . . . o1 . . .o
~g¢ Wieder Kleiner, schliefilich negativ, und es setzt eine periodische

Bewegung ein, wie sie oben bei Besprechung der Stérung beschrieben
wurde; beim instabilen Flugzeug steigen Flugzeug und Flugbahn immer
steiler an. Das instabile Flugzeug ist also empfindlicher gegen einen
Ruderausschlag als das stabile; seine ;n/s
e

Flugbahn krimmt sich beim gleichen S 5
Ruderausschlag schneller, oder es ist g ¥§ *§

zur KErzielung der gleichen Wirkung ] §_§

auf die Flugbahn ein kleinerer Aus- § N 3

schlag nétig. Dafiir nahert es sich nicht ,*[ & NEE- P T

von selbst einem Gleichgewichtszu- TW _§ —*\S —'g /\m\'

stand und wiirde z. B. beim Ziehen 7 g —§ ——SFA\S ol

beliebig weiter steigen und zu gefdhr- .| 3§ _~§ _EL

lichen Flugzustdnden gelangen, wenn §, ,§= S

nicht ein neuer entgegengesetzter Ruder- %[ §[ g —~—
ausschlag es in die Nihe des erstrebten é2 —_§ E
Gleichgewichtes zuriickfihrte. Auch 4 i 3 i e
die Geschwindigkeit &dndert sich beim a—
instabilen Flugzeug schneller als beim Ségg;ﬁgﬁgﬁﬁ“ﬂ%gﬁ%ﬁ?

stabilen; in unserem Beispiel wichst

¢ bei Instabilitdt schneller, die Bewegungskurve entfernt sich daher
schneller von der Fliche des Gleichgewichtes der Bahnrichtungskrifte,
welche ja mit wachsendem ¢ zu kleineren Geschwindigkeitswerten ver-
schoben wird; und mit wachsender Entfernung von dieser Fliche

wichst auch der absolute Betrag von ?T;)

Beispiele. Als Beispiel einer nichtstationiren Flugzeugbewegung ver-
folgen wir den Verlauf einer Storung unter den folgenden Bedingungen : Das
Flugzeuggewicht sei ¢ = 1530 kg, die Fligelfliche F = 41,3 m2, die Luft-
dichte p = 0,107 kg s?/m*, ¢, und c,, seien durch Abb. 185 gegeben; der
Schraubenschub sei dargestellt durch die Gleichung S = 542 — 0,05 ¢ F kg,
so dafl der Wert von ¢, um den Beiwert des ,,Schraubenwiderstandes*
0,05 erh6ht erscheint; die statische Stabilitat sei konstant und positiv,
durch den Ruderausschlag sei Gleichgewicht bei o = 39 erzwungen, so da

m = 0,00191 (x — 3).
Unter diesen Bedingungen entsprechen dem stationiren Geradeausflug

die Werte
=3 y,=4" J,=7" v, =362mfs.
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Dieser Zustand sei so gestort, da am Anfang zwar die Lage des Flug-
zeugs gegen den Erdboden unverdndert bleibe, aber die Geschwindigkeit
und Bahnrichtung aus dem Gleichgewicht gebracht seien. Die Anfangs-
werte seien
0 ="T7" =0 P, =T7" v,=431mfs.

Die beschleunigte Bewegung ist in Abb. 203 dargestellt, und zwar fiir
eine so lange Zeit, als sie vielleicht praktisch gar nicht von Interesse
ist. Die Kurven sind mit Hilfe numerischer Integration gewonnen.
Zuerst sinkt der Anstellwinkel rasch, er erreicht seinen Gleichgewichts-
wert bereits nach 1/, s; J sinkt erst etwas, dann steigt es stark an; nach

78 —
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Abb. 203. Verlauf einer Stdrung. Abb. 204. Verlauf einer Stérung beim sta-

bilen, indifferenten und instabilen Flugzeug.

1/, s hat y seinen Gleichgewichtswert wieder erreicht, von da an steigt
die Flugbahn steiler an bis zu y~ 149 Erst nach 6,55 ist die Ge-
schwindigkeit so weit gesunken, dal das Steilerwerden der Flugbahn
aufhort, erst nach etwa 12 s ist y wieder auf seinen Gleichgewichtswert
herabgekommen. Der Anstellwinkel &ndert sich nach 2s nur noch
wenig, die dann einsetzende periodische Bewegung, die sich im Maximum
von ¢ und y und im Minimum von v deutlich abzeichnet, wird einen
phygoidenartigen Charakter erhalten, nur natiirlich durch die Wider-
standskrafte gedampft sein. Auch die schnellen und stark geddmpften
Schwingungen der Stabilititstheorie sind an dem Verlauf von «, y und
¥ bis etwa zu 3 sec zu erkennen.

In Abb. 204 ist der Verlauf einer Stérung in Abhingigkeit von der
statischen Stabilitdt dargestellt; die Flugzeugkonstanten sind genau so
wie im ersten Beispiel angenommen, nur der Momentenverlauf ist in den
drei Fillen m = + 0,00191 (¢ — 6) bzw. m = 0.
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Die Gleichgewichtswerte sind:
o, = 6° Yo =171  9,=13]1° v, = 30,6 m/s;
die Anfangswerte seien:
oy =100 =310 H;=13,1° v, = 32,0 m/s.

Die Bahn des instabilen Flugzeugs steigt rascher wieder an als die
des stabilen, seine Geschwindigkeit wird auch rascher vermindert; dabei
geht sein Anstellwinkel langsamer an den Gleichgewichtswert heran als
der des stabilen Flugzeugs und sinkt nicht unter diesen; er steigt im
Laufe der spiteren Bewegung wieder an. Aber das Flugzeug richtet sich
gegen den Erdboden sehr rasch auf, die Bahn steigt steiler und steiler
an, und ohne Hilfe des Ruders tritt ein Zustand stationiren Fluges nicht
mehr ein.

§ 8. Typische Bewegung bei der Hohensteuerung.

Um den typischen Vorgang bei Ausschlag des Hohenruders
herauszuschilen und den EinfluB der einzelnen Konstruktionsgrofen
auf die Steuerbarkeit zu iiberblicken, berechnen wir die ersten Augen-
blicke der Bewegung, in welchen nach obigen Ausfilhrungen die Ge-
schwindigkeit noch mit guter Naherung ihren Ausgangswert unveréindert
beibehilt. Da wir uns auf den Bereich normaler Fluganstellwinkel
beschrinken kénnen, erscheinen bei dieser Rechnung die empirischen
Funktionen ¢, und ¢, als lineare Funktionen, so daf das Gleichungs-
system linear und leicht zu behandeln ist. Der Ausgangszustand der
Bewegung ist ein Gleichgewichtszustand; dieser wird durch Ruder-
ausschlag gestort, und zwar scheint es am sinnvollsten, wenn wir die
Storung durch den Beiwert des zusatzlichen Momentes A ¢, charak-
terisieren, nicht etwa durch den Ruderausschlag oder durch die Anstell-
winkeldifferenz zwischen dem Ausgangszustand und dem neuen zum
gewihlten Ruderausschlag gehorigen Gleichgewicht. Wir fragen nach
der Reaktion von Flugzeugen mit verschiedenen Werten der Kon-
struktionsgréBen auf das gegebene zusitzliche Steuermoment; dabei
ist uns besonders wichtig der Verlauf der Flugbahn, gegeben durch
dy
dt’
heraus Null ist, durch die héheren zeitlichen Ableitungen. Die ver-
einfachten Gleichungen lauten, wenn die auf den Ausgangszustand
beziiglichen Gréflen den Index O tragen und die Differenz o — o, ab-
kiirzend mit «; bezeichnet wird:

bzw. da 0;_); bei Beginn der Bewegung aus einem Kriftegleichgewicht

G d '

5% S =canu Py (5,46)
G ., dt9 , a9
—g— ’b;/"a—ﬂ—‘ = — (A Cm + Cmdl)quo—n’Uo—dT (5,47)
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Bei dieser Definition ist

Ay = 38“;’5 cApg T (5. 8. 179) (5,48)
Wir gehen nun zu dimensionsloser Darstellung iiber und fiihren als
unabhingige Variable

t:tl,FlO,:t greosy, _ . egFv

2 G Vo Caqo 2 G

ein; dann erhalten die Gleichungen mit Benutzung der Bezeichnungen
(5,16) und (5,17) die Gestalt:

d r

dr = G

ey as _ 2@ (5,49)
e R R YS Th

Wir fithren diese Gleichungen auf eine einzige mit der fiir uns inter-

essantesten Variablen Zl% = «u zuriick, indem wir in die zweite Gleichung

u dd dac1 1 du
m= wd =i Gy st gy (5,50)
einfithren; dabei ergibt sich'
d?u 2l6¢
drtf + ( + 'V) dt + (ca 4 + IU,) u=—Aq Cm E}Tjg Cq (5,51)

Am Anfang der Bewegung sind die Drehgeschwindigkeiten der Flugbahn

(g t> und des Flugzeugs < ) Null, also nach den Beziehungen (5,50)

du
=0 und T 0 (8,52)

Infolgedessen lafBit sich die anfingliche Drehbeschleunigungsinderung

2
der Bahn %, die grundsétzlich als ein Maf der Steuerfahigkeit angesehen
werden konnte, aus (5,51) entnehmen:

Pu _ o206
oder ot Mgk
2w 21@ |, g*F?q} @F
aw = A ggra g = Aom &*ﬁz (5,53)
— 9
= —Acp a0 €08 ¥

Es ist auffallend, daB in dieser 1. Naherung gar keine Einwirkung
der Konstruktionsgréfen zu erkennen ist, vor allem kein Einflufl der
statischen Stabilitit; denn der Einflul des Trigheitsradius ist trivial
und der Einflul der Liange ist nur formal, da ja die Grobe c,, mit der

F
bzw. —2 charak-
cos y G

terisiert den Flugzustand, aber nicht eine bestimmte Flugzeugbauart;

Liange als Momentenarm berechnet ist. Die Grofe

’ . wTpont I . b2
¢q ist nur vom Seitenverhiltnis abhingig; mit wachsendem % wachst



§ 8. Typische Bewegung bei der Hohensteuerung. 249

demnach auch die Steuerfahigkeit. In der Nihe des Auftriebsmaximums,
wo ¢, klein wird, sinkt die Steuerbarkeit rasch; jenseits des Auftriebs-
maximums wirde die Bahn eines gezogenen Flugzeugs sich abwérts
kriimmen, wenn ein solcher Zustand erreichbar wire. Wir werden dies Ver-
halten beim ,,Uberziehen* in § 11 ausfiihrlicher zu besprechen haben.
Die vollstindige Losung der Gleichung (5,51) mit den Anfangs-
bedingungen (5,52), welche den Bewegungstypus festlegt, ist elementar

zu erhalten:
e, +v \2
cochav+M < 5 )
+

26 ¢ catv
c +v . c
I o ____ sin ]/cav-l—y ( v) t
V <c;l—|—v>2 2
2 cpv+pu—

(5,54)

- _ e Tyt
U= Acmggm;c;lv_i_” 1- ¢ 2

2
oder wenn wir von den dimensionslosen wieder zu den greifbar physi-
kalischen Gréflen iibergehen:
ay gl (Fg\Pg 1 - n .
C—i_t- = — A Cm*ic'z— <7G’0’> ?0 Cam[l —e N t{COS nt =+ H sin m t}:l (5,55)
mit den Abkiirzungen:

%tv\* g Fq %t? g Fg
m= ]/cav—i—‘u ( ) o G und n=—2_—70 a (5,56)
Der EinfluB von x4 und » ist aus dem Verlauf der Funktion

1 n .

e |] — gt 1t
e [1 e {cosmt+ msmth
zu erkennen, die in Abb. 205 fiir verschiedene m und 1 aufgezeichnet

ist. Je grofler x und mit ihm m2 ++ 1%, um so niedriger ist der Endwert
der Drehgeschwindigkeit,

f(m’ n =

der um so schneller ange- 4%

nihert wird, je gréBermist. 0% ot N s N Y

Frequenz und Dimpfung T A P \_;*

hingen nach (5,56) von | 4% 7 e Zeol ]|

den KonstruktionsgréBen fm%z A £ 2

und vom Flugzustand ab; //// K

sie wachsen mit der Flug- 4 A 7 S A
geschwindigkeit; beide

Ausdriicke sind iibrigens ou e e 0,¢t_4_5>46‘ 45 Bt

identisch mit den ent- Abb. 205. Typische Bewegung bei Hoéhensteuerung.
v . ln~5m—10.2 =5 m=5 3. n=5 m=0,

sprechenden GroBen, die =2,m =5

bei den raschen Schwin-

gungen der Stabilitdtstheorie auftreten (S. 222). Der Endwert von ¢

<

IS

14
ist dem in Abb. 205 erscheinenden proportional, und zwar ist

!

dy _ Ly, a
(WL =—den o (5,57)
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Dieser Wert ist wohl das geeignetste Maf fiir die Steuerbarkeit
eines Flugzeugs. In der Regel kénnen die vereinfachenden Annahmen
unserer Rechnung bis zur ndherungsweisen Erreichung des Endwertes

von dElt/ als giiltig angesehen werden; die Vorgénge der Abb. 205 spielen
sich ja in der 1. Sekunde ab.

Zur numerischen Auswertung ist zu bemerken, daB der Faktor
%EG@ von der GroBenordnung 1/, bis 1 ist und da der Radikant im Aus-
druck fiir m ndherungsweise durch u gegeben ist; denn er kann in der
Form u— ( %—2—1>2 geschrieben werden und ¢, — v ist im normalen

Flug meist klein gegen u.

§ 9. Typische Bewegung bei plitzlicher Entlastung.

Eine weitere typische Lingsbewegung des Flugzeugs tritt ein, wenn
unmittelbar in das Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krafte
eingegriffen wird; das geschieht bei plotzlicher Entlastung, also insbe-
sondere bei Bombenabwurf. Wir werden mit dieser Bewegung auch bei
der Seitensteuerung zu rechnen haben.

Voraussetzungen und Rechnungsgang sind dieselben, wie im letzten
Paragraphen; die Gleichungen sind nur dadurch verindert, daB das
inhomogene, der &ulleren Kraft entsprechende Glied in der anderen
Gleichung auftritt. Bezeichnen wir mit 4@ die Gewichtszunahme, so daf}
bei Entlastung AG negativ ist, so werden die beiden Gleichungen mit
denselben Bezeichnungen und Zusammenfassungen wie oben:

dy ' aNe , Y|
U —= _IZ t‘ == Cual—?To=Caa1——é—cao, (5,58)

wenn wir uns auf cos y, = 1 beschréinken, also Sturzflug ausschlieBen, und

dz 9 dd

th=—luoc1—'th (5,59)

. L. u A G cqy
Aus der ersten Gleichung erhalten wir jetzt o, = o T a o und
a

dd d du 1 du
FIEm A PR T

Die Differentialgleichung lautet dhnlich wie friiher:
a2 , d , 4G
T T ot ) S = — S g (5.,60)

Die Anfangsbedingungen sind hier «, = 0 und idttz = 0 oder durch u

ausgedriickt:

44 du 4G
U= ——5"Cao und —dT:—cuu_—i—ca @ Cao (5,61)
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Die Losung mit Beriicksichtigung der Anfangsbedingungen wird:

AG ji"ﬂ , ¢ +v\2
U=—"5 Z“_*‘i” pte 2! Ca‘VCOSV(CaV+M ( = ) t
¢ty (5,62)

-2 ¢ (c v+ u) Y, N
T 2 a,il sin Vcav+ﬂ (C ;—v> '

oder
d 44 1 .
C_l%’ :‘*Tv% e [M + e—nt {ca (cosmt—k%smmt)—
Cq (%? 1K) |
— = sin mtl (6,63)
AG g

Z—Tgo'fl (1, v, €q)

Abb. 206 zeigt den Verlauf %2
in einigen charakteristischen  , 050
Fillen. Wieder ist der End-
wert wohl das beste MaB fiir 46 \
die Schnelligkeit der Bewe- T a5 —N
. . "
gung; im vorliegenden Fall £ \\ —
ist allerdings die Schnellig- ~ 4¥ N 3
. . t<>00
keit kein Vorzug, sondern ,, \\ 2 N2
im Gegenteil eine langsame \\
Drehung und ein ruhiges 0 47 4z 43 ﬂ,llt 45 96 q7 g8 4-96’”
Hineingehen in den newen ., . .
Gleichgewichtszustand wiin- B gp slc_h: ie(‘;v_eg;nf iul;?}n;}jft:ni)_ca =
schenswert. Der Endwert
LV) _ 469 p 5
(dt @ % vt a (5.64)

ist um so kleiner, je kleiner die statische Stabilitdt gehalten wird; also
auch hier ist eine kleine statische Stabilitit von Vorteil. Eine bedeutende

Démpfung ist niitzlich; sie vermindert den Endwert von Cclljt} und sorgt

fir rasche Annéherung an diesen. Im Bereich des Auftriebsmaximums
vermindert sich die Anfangsdrehung sehr langsam; jedoch kommt man
rasch in ein Gebiet gréBerer c,, wo normales Verhalten einsetzt. Die
betrachtete Bewegung ist ja immer mit Anstellwinkelminderung ver-
bunden; eine Gefahr des Uberziehens durch Abwurf besteht nicht;

. dy .
nach (5,58) sind die Kurven d—jtj in Abb. 206 direkt ein MaB fiir das

Sinken von «.
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§ 10. An- und Abstellen des Motors.

Das Problem des Ubergangs zwischen Gleitflug und Motorflug weicht
insofern von den bisher betrachteten ab, als hierbei — solange wir Neben-
umstinde auBer acht lassen — die beiden bisher allein maBgebenden
Gleichgewichte der Momente und der bahnsenkrechten Krifte erhalten
bleiben und nur in das Gleichgewicht der Bahnkrifte eingegriffen
wird. Ein solcher Ubergang geht also langsamer vor sich als die

20 bisher behandelten Flugbewegungen.
/ Wird der Motor eines in stationdrem
% Ve Flug befindlichen Flugzeugs plotzlich
16 T 2 abgestellt, so mulB zundchst die Ge-
"3 — T4 schwindigkeit sinken; das Gleichgewicht
P — . der Bahnkrifte wird so gestort, dafl die
y PaN Kurve II der Abb. 200 sich nach unten
‘,T s // L —t ;: verschiebt, entsprechend negativem %%
¥ 12|+~ Die Geschwindigkeitsdnderung stért nun
N 4o ns das Gleichgewicht der bahnsenkrechten
"l{ N ~t-4--# Krifte, nicht aber zunichst das Mo-
2 \\ _ZBT mentengleichgewicht ; die Flugbahn er-
0 \\ v fahrt also eine Drehung, und zwar eine
- \\ NT1? Drehung nach unten; denn Sinken der
. ST~  Geschwindigkeit bei konstantem Anstell-
0

94 g8 zzt 96 20 2% 46425 winkel bedeutet Auftriebsverminderung.
Abb. 207. Bewegung beim Abstellen Das Flugzeug erfahrt zundchst noch

des Motors. Stabiles Flugzeug. : : .
O Ors  nstabilas Fiogzons. keine Drehung im Ra_um, erst wenn
sekundér der Anstellwinkel — infolge
der Flugbahnkriimmung — gewachsen ist, wird das Momentengleich-

gewicht gestért und das Flugzeug um so energischer der Flugbahn
nach gedreht, je stabiler das Flugzeug ist. Ein instabiles, wie auch
ein indifferentes Flugzeug macht diese Bewegung nicht, sondern wird
entgegen gedreht, bzw. es bleibt ungedreht; dann wichst der Anstell-
winkel sehr schnell und es wird bald der iibernormal hohe Anstell-
winkel erreicht, bei welchem die Instabilitit verschwunden ist und
stabiles Gleichgewicht eintritt.

Da man bei dieser Bewegung die Geschwindigkeit nicht konstant
setzen kann, 1Bt sich auch nicht ein iibersichtlicher Ausdruck dafiir
formulieren; man muB, wenn man den ganzen Ubergang iiberblicken
will, mit numerischer Integration arbeiten. So ist das Beispiel der Abb. 207
durchgerechnet, das den EinfluBl der statischen Stabilitédt zeigt; freilich
diirfte die darin angenommene statische Instabilitdt praktisch nicht
vorkommen, auch nicht in kleinen Anstellwinkelbereichen. Man sieht
aber an der Abb. 207 gut die qualitativ abgeleiteten Hauptziige der
Bewegung, besonders die lange vorhaltende Konstanz von . Infolge
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dieses Verhaltens wird der Anfang der betrachteten Bewegung durch den
Typus des indifferenten Flugzeugs (§ 6) gut dargestellt; die Kurve I
der Abb. 197 ist maBigebend fiir den Zusammenhang von » und « und
daher auch fiir y in der 1. Sekunde.

Eine analytische Formulierung fiir den Bewegungseinsatz erhalten

wir, indem wir aus der Gleichung der Bahnkrifte C{% berechnen und

. . . . d? . .
durch Einsetzen in die andere Kraftgleichung —0% gewinnen; dabei

befriedigen wir die Momentengleichung durch ©# = const. Beim Ab-
stellen des Motors kommt zu den unter sich ausgeglichenen anderen
Kriften die Kraft — S hinzu; daher wird:

dv S
s (5,65)
Bei Beginn ist dy _ 0 und
dt
2 2
= et T2 gy = — e g (566)
In dimensionsloser Form:
ﬂ = —9¢ 2 " (5 67)
at @0 G cos?y, ’

Physikalisch besagt diese Formel, daf die Flugbahn sich um so rascher

nach unten kriimmt, je groQer —g— und je kleiner die Flichenbelastung ist;
beide Ergebnisse sind ziemlich selbstversténdlich.

Der praktische Vorgang beim An- und Abstellen des Motors ist aber
im allgemeinen durch die bisherigen Uberlegungen nicht beschrieben;
denn tatséchlich greift diese MaBlnahme stark in das Momentengleich-
gewicht ein, sobald der Schraubenwind — wie immer beim normalen
einmotorigen Flugzeug — das Leitwerk trifft. Der Schraubenstrahl ruft,
wie oben (S. 188f.) auseinandergesetzt, zwei Wirkungen hervor ; einesteils
wird die Anstrémgeschwindigkeit der Luft gegen das Leitwerk erhoht,
anderenteils wird infolge der mehr oder weniger festgelegten Richtung des
Schraubenstrahles der Winkel zwischen Anstrémrichtung und Schrauben-
achse verkleinert. Die erstgenannte Einwirkung bedeutet beim Anstellen
des Motors gegeniiber dem Gleitflug ein Ziehen, wenn das Leitwerk-
moment schwanzlastig ist, also im allgemeinen bei kleinen Anstell-
winkeln (Abb. 208a), ein Driicken bei groBen Anstellwinkeln (Abb. 208b).
Das bedeutet eine erwiinschte Wirkung bei kleinen, eine unerwiinschte
bei groflem Anstellwinkel. Beim Abstellen des Motors kehren sich die
Wirkungen um; die schwanzlastige Drehung, welche bei groflen Anstell-
winkeln infolge Verminderung der kopflastigen Leitwerkskraft auf-
tritt, geht nach oben, also auch hier entgegen der notwendigen Nach-
drehung des Flugzeugs, das der abwirts gekriimmten Flugbahn folgen
sollte. Je stabiler das Flugzeug ist, um so rascher wird diese unerwiinschte
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Drehung, da bei ihr der Anstellwinkel rasch wichst, abgebremst und
umgekehrt,.

Der Anstellwinkel des Leitwerkes gegen die Anstrémungsrichtung ist
Null bei einem mittleren Flugzustand ; wir wollen der Einfachheit halber
annehmen, dafl die Richtung des Schraubenstrahles und die Flossensehne

b
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Abb. 208a und b. Staudruckvermehrung durch Schraubenstrahl.

zusammenfallen (etwa in die Richtung der Rumpfmittelachse); dann
tritt bei dem Anstellwinkel entlasteten Leitwerkes eine Verdnderung
dieses Anstellwinkels durch den Schraubenstrahl nicht ein; bei gréBeren
Anstellwinkeln tritt Anstellwinkelverminderung ein, wenn der Motor
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Abb. 209a und b. Anstellwinkelverminderung durch Schraubenstrahl.

angestellt wird (Abb. 209a); dies bedeutet Verminderung des kopf-
lastigen Momentes ,,Ziehen, also eine Einwirkung im Sinne der Motor-
anstellung. Bei kleinen Anstellwinkeln (Abb. 209b) wird der Anstell-
winkel vermehrt, d. h. er wird absolut kleiner ; das resultierende Moment
wirkt kopflastig und bringt die unerwiinschte Wirkung hervor, daf3 das
Flugzeug nach unten gedriickt wird, wihrend die Flugbahn aufwirts
gekrimmt werden soll. Es ist nicht ausgeschlossen, daB der letat-
genannte Fall beim Abfangen aus dem Sturzflug Gefahrmomente birgt.
In allen anderen Fillen scheinen die Einzelheiten der Bewegung nicht
von groBem praktischem Interesse; die beiden Einwirkungen der Abb. 208
und 209 gleichen sich wohl auch bis zu einem gewissen Grad aus. Genaue
numerische Berechnungen liegen nicht vor, sind wohl auch angesichts
vieler moglicher Einfliisse schwer zu erhalten.
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§ 11. Der iiberzogene Flug.

Besonderes Interesse erfordern die Verhdltnisse bei groBen Anstell-
winkeln. Bei Besprechung des indifferenten Flugzeugs trat der be-
zeichnende Flugtyp schon hervor in Kurve D, Abb. 197. Wenn die
Fluggeschwindigkeit unter den Minimalwert gesunken ist, bei
welchem iiberhaupt noch ein Gleichgewicht der bahnsenkrechten Krifte
moglich ist, so kann eine solche Stérung sich nicht in der typischen
Weise ausgleichen, die wir bisher immer fanden; denn bei unverdnderter
Geschwindigkeit kénnen die bahnsenkrechten Krifte nicht zum Aus-
gleich kommen. Daher mul} der Punkt, welcher im Diagramm Abb. 200
den momentanen Flugzustand darstellt, immer auf derjenigen Seite der

Kurve I bleiben, die zu negativem % gehort; die Flugbahn kriimmt sich

also stindig nach unten, und diese Krimmung wird nicht, wie bei
groBeren Fluggeschwindigkeiten, durch den raschen Ausgleich der bahn-
senkrechten Krifte gehemmt. Erst der langsame Ausgleich der Bahn-
krifte, der zu einem Wiederanstieg der Geschwindigkeit fithrt, kann
eine Zuriickkrimmung der Flugbahn nach oben bringen.

Das wesentlichste Merkmal dieses gefahrlichen Flugzustandes ist die
kleine Geschwindigkeit; eine solche wird in der Regel erreicht, wenn der
Anstellwinkel und mit ihm der Flugwiderstand zu gro8 wird, also ins-

besondere beim starken Ziehen; man spricht daher von ,,iberzogenem
Flug®.

Die typische Flugzeugbewegung im iiberzogenen Flug ist nun in
Wirklichkeit nicht so einfach, wie es die Kurve D der Abb. 197 zeigt,
und nicht so gefahrlich; bei groBen Anstellwinkeln wird ja jedes Flug-
zeug stark stabil, und eine bedeutende Kopflastigkeit verhindert iiber-
groBe Werte des Anstellwinkels. Eine reine Lingsbewegung mit Anstell-
winkeln, die wesentlich iiber den zum Auftriecbsmaximum oder zum
hochsten durch Ruderausschlag erhéltlichen Gleichgewicht gehorigen
Werten liegen, gibt es nicht; nur im Zusammenhang mit seitlicher Be-
wegung, beim sog. Trudeln, treten diese ganz grofen Anstellwinkel auf.

Den Unterschied zwischen normalem und iiberzogenem Flug moge
das Beispiel der Abb. 210 klarmachen, das mit Hilfe numerischer Inte-
gration berechnet ist'. Bei demselben Flugzeug (G = 1530kg, F' == 41,3 m?,
Jy, =310 kgms?, I=5,7m, §=400—0,110 v2, d. h. etwa N=170 PS

2
und 7 = 60%, p = 0,106 kf: ist in den beiden Gleichgewichtszustdnden

a) a, = 8,00 vy = 4,8° 9, = 12,8° v, = 28,2 m/s
b) o, = 12° vy =41  9,=16,1° 9, =252m/s

1 Hopf, L., Der iiberzogene Flug. Z. Flugtechn. Motorluftsch. Beih. 1
(1920) 8.72.
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eine Geschwindigkeitsstorung um — 3,45 m/s angenommen. Man sieht,
wie viel rascher sich die Flugbahn im iiberzogenen Flug nach unten
krimmt und wie langsam sich die Abwiértskriimmung vermindert. Die
Geschwindigkeit gleicht sich dabei in beiden Féallen gleich langsam aus.
Bemerkenswert ist die raschere Nachdrehung des Flugzeugs beim iiber-
zogenen Flug ; dieses Verhalten rithrt von der groferen statischen Stabili-
tat her; fir kleine Anstellwinkel ist dabei Indifferenz angenommen.
Die Gefahr dieser starken Ab-
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Abb. 210a und b. Stérung und SteuermaBnahmen im Normalflug und im iiberzogenen Flug.
a) Normalflug. b) Uberzogener Flug.

in groBen Hohen nicht bedeutend ; es mufl nur Zeit genug vorhanden sein,
um die Geschwindigkeit wieder grol genug werden zu lassen. Wichtiger
ist die Gefahr, die von der Unempfindlichkeit des tiberzogenen Flugzeugs
gegen Ziehen des Hohenruders herriihrt. Schon aus Formel (5,53) folgt,
daB die Empfindlichkeit klein werden muBl, wenn ¢, klein wird, also
beim Auftriebsmaximum verschwinden mufl. Abb. 210 zeigt die Wirkung
eines Steuerausschlages, der das Flugzeug durch Ziehen aufrichten will,
in den beiden betrachteten Fillen; der Verlauf a) bringt nichts Neues
gegeniiber unseren fritheren Beispielen und Formeln. Im Falle b) wird
das Flugzeug zwar richtig herumgedreht, die Flugbahn folgt
aber nicht mit; die dadurch entstehende raschere VergréBerung des
Anstellwinkels hemmt sogar auch die Flugzeugdrehung ; das Flugzeug ()
folgt schlieflich der Flugbahn (y) nach.
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Die Abwirtsdrehung des Flugzeugs kann hierbei unter Umstinden
sehr rasch und heftig erfolgen, so da} eine bedeutende Gefahr entstehen
kann; dies ist dann der Fall, wenn die Strémungsverhiltnisse am Leit-
werk sich plotzlich dndern, und zwar kann eine derartige Anderung aus
zwei Griinden entstehen:

1. Wenn die Fliigelstrémung bei Erreichen des Auftriebsmaximums
in der Mitte abreift, wird der Abwind plétzlich stark vermindert; der
Abwind hat aber immer eine ziehende Wirkung; denn er vermindert
— wie man an Abb. 177 unmittelbar sieht — das kopflastige Moment
des Leitwerkes. Fillt also der Abwind plétzlich fort, so wirkt ein starkes
driickendes Moment auf das Flugzeug.

2. Das Leitwerk kann, vor allem wenn es hoch liegt, nach Abb. 172,
bei groflen Anstellwinkeln in den Windschatten des Fliigels kommen,
wodurch gleichfalls die ziehende Wirkung vermindert und auBerdem
die Stabilitit gefahrdet wird.

Die Folge dieser Einwirkungen ist eine heftige kopflastige Drehung
des Flugzeugs und eine stirkere Abwirtskrimmung der Flugbahn.
Diese Vorginge sind von Lachmann! durch Versuche im Flug geklirt
worden.

Will man aus dem iiberzogenen Flug herauskommen, so darf
man also nicht ziehen; man kann die Riickkehr zum Normalflug
nur dadurch erreichen, da man die Geschwindigkeit schnell zu ver-
grofern sucht, also entweder durch Motoranstellen oder durch Driicken,
wenn fiir eine solche MafBinahme geniigend Raum nach unten vor-
handen ist.

Es sei hier gleich bemerkt, daBf damit die Gefahren des Uber-
ziehens nicht erschopft sind, sondern gerade die schlimmste Gefahr
erst durch die seitliche Instabilitit und die Moglichkeit ungewollter
Seitenbewegungen bei groBlen Anstellwinkeln entsteht (s. sechstes Ka-
pitel, § 7).

Der oben (8. 203) geschilderte Gedankengang, wonach jede Uber-

schreitung des zu (%)max gehorigen Anstellwinkels bereits zu einer

Instabilitat fithren miiite, erweist sich als unrichtig; der Ausgleich einer
Storung erfolgt nicht in der dort vorausgesetzten Weise; die Steuerung
nach einem solchen Zustand hin wirkt ganz normal. Abb. 210 und alle
fritheren Betrachtungen zeigen, dafl zwar zu einem hdéheren Anstell-
winkel ein kleinerer Gleichgewichtswert von y gehoren kann, dafl
aber immer ein Ziehen des Hohenruders augenblicklich zum Anstieg
der Bahn fiihrt, also nicht die ,,Umkehrung der Steuerwirkung eintritt,
von welcher frither viel die Rede war.

! Lachmann, G.V., Control beyond the stall. J. Roy. aeron. Soc. Bd. 36
(1932) S. 302.

Fuchs, Hopf u. Seewald, Aerodynamik I. 17
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Um durch die Konstruktion dem Uberziehen vorzubeugen, ist es
vor allem wichtig, die kleinste im Normalflug auftretende Geschwindig-
keit moglichst hoch iiber der zum Auftriebsmaximum gehérigen Ge-

schwindigkeit zu halten. Der Unterschied ist durch o Vcag gegeben,

wird also einerseits verkleinert durch gréfiere Flichenbelastung, anderer-
seits um so groBer, je groBer 6 ¢,. Die Nebeneinanderstellung der beiden
Profiltypen 1 und II in Abb. 211 zeigt, dal die Profilform von Bedeutung
sein kann. Ein groBer induzierter oder schidlicher Widerstand ist in dieser
15 Hinsicht ungiinstig; denn dadurch
wird das Auftriebsmaximum nicht
__%‘7_\\1 veréndert, aber der zum giinstigsten
- Normalflug gehorige Auftriebswert

T $ 7 | erhoht. Das wirkungsvollste Mittel
gegen Uberziehen ist der Schlitz-

35} fligel von Hand!ey-Pag.e,durch
Q welchen das Auftriebsmaximum er-

i

7 héht und — besonders bei dem
< automatisch erst bei sehr grofBien

7 \N o7 22 93 a4 . .
N7 o%. " ¢,-Werten sich 6ffnenden Schlitzen
Abb. 211. Einflug der Profilform suf die  __ weit i
(Gofans dos - Uborziohons®. weit iiber den 'ca-Wert normalen
Fluges erhoht wird (s. S. 98).

Es erhebt sich schlieBlich die Frage nach dem Verhalten eines Flug-
zeugs jenseits des Auftriebsmaximums, wo ein Gleichgewichtszustand
statisch stark stabil, aber dynamisch instabil ist. Auch dort kann sich
das Flugzeug nicht dauernd aus dem Gleichgewichtszustand, in welchen
es durch das Luftkraftmoment sténdig hineingedriickt wird, entfernen;
es bilden sich anwachsende Schwingungen aus, und es ist nicht berechnet,
wie weit die Amplitude dieser Schwingungen wichst. Eine weitere
rechnerische Verfolgung dieser Vorgéinge hitte auch nur theoretisches
Interesse, da in Wirklichkeit die bei diesen Anstellwinkeln immer ein-
setzende Seitenbewegung einen ganz anderen Verlauf erzwingt.

Sechstes Kapitel.

Stationiire Seitenbewegung.

§ 1. Koordinaten und Gleichungen.

Variable. Bei allen bisherigen Betrachtungen beschrinkten wir uns
auf eine ebene Bewegung des Flugzeugs, bei welcher die ganze Flugbahn
in der Symmetrieebene des Flugzeugs verlduft. Wie bei allen ebenen
Problemen der Mechanik hatten wir dabei zwei Kraftkomponenten und
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eine Drehmomentkomponente zu betrachten; der mechanische Zustand
war vollkommen charakterisiert durch die drei GréBen: Geschwindig-
keit v, Winkel zwischen Flugbahn und Horizontale y, Winkel zwischen
Flugzeugachse und Flugbahn «. Wir gehen nun zur allgemeinen Be-
wegung des Flugzeugs im dreidimensionalen Raum iiber; wir haben dazu
sechs Bewegungsgleichungen nétig, entsprechend drei Kraftkomponenten
und drei Momentenkomponenten. Die Lage des Flugzeugs gegen die
Flugbahn ist durch zwei Winkel gegeben, also nicht mehr nur durch den
Anstellwinkel vollstandig beschrieben; somit hingen auch die Luft-
kraftbeiwerte von zwei Variablen
ab; die Lage des Flugzeugs im
Raum kann auch nicht durch
den Winkel y 4 o (= 9) allein
beschrieben werden; sondern
es bedarf zweier Winkel, also
einer weiteren Variablen, zur
eindeutigen Festlegung. Dazu
kommt als sechste Variable die
Kriimmung der Flugbahn in der

Horizontalebene.
Wie wir die Winkel de-
finieren, welche als unabhiingige Abb. 212. Koordinatensysteme.

Variable unserer Gleichungen

dienen sollen, ist einigermaflen willkiirlich; wir miissen aus prak-
tischen Griinden moglichst nahe an den bei der ebenen Bewegung
verwendeten Begriffen bleiben: Wir legen durch den Flugzeugschwer-
punkt ein flugzeugfestes Koordinatensystem z-y-z, etwa lings
der drei Haupttrigheitsachsen; die z-Achse gehe nach vorne und
falle praktisch mit der Rumpf- oder Schraubenachse zusammen, die
y-Achse verlaufe senkrecht zur Symmetrieebene nach rechts, die
z-Achse nach unten, damit z-y-z ein Rechtssystem bilden. Wir
nennen z die ,,Ldngsachse®, y die ,,Querachse® und z die ,,Hoch-
achse’; die entgegen diesen Achsen wirkenden Luftkrifte haben —
in Ubereinstimmung mit friiheren Bezeichnungen — die Beiwerte c;,
¢; und ¢, (,,Tangentialkraft, Seitenkraft und Normalkraft‘‘). Gleichfalls
durch den Flugzeugschwerpunkt legen wir auch ein flugbahnfestes
Rechtssystem &-7-{, mit der £-Achse in Richtung der Flugbahn und
der [-Achse in der durch z und & gegebenen Ebene. Da (, £ und z
in einer Ebene liegen, mul 5 auch senkrecht auf z stehen; » fallt
also in die z-y-Ebene. Die Luftkraftkomponente entgegen der
»Bahnachse” & bezeichnen wir auch jetzt als ,,Widerstand® (c,),
die entgegen der (-Achse wirkende Komponente als ,,Auftrieb® (c,);
wir nennen daher { die ,,Auftriebsachse®; die entgegen % wirkende
Komponente nennen wir ,,Querkraft® (c,). SchlieBlich haben wir ein

17*



260 VI. Stationdre Seitenbewegung.

erdfestes Koordinatensystem zu betrachten, von welchem fiir uns
nur die durch den Flugzeugschwerpunkt senkrecht nach unten gerichtete
,sLotachse® 3 Bedeutung hat.

Wir brauchen nun zunichst zwei Winkel, um die relative Lage
des flugzeugfesten gegen das flugbahnfeste Koordinatensystem fest-
zulegen. Als ,,Anstellwinkel” « sehen wir den Winkel zwischen
Bahnrichtung und Sehnenebene oder Winkel (£, z) = a an (Abb. 212).
Das seitliche Anblasen des Objektes ist durch die Abweichung der
Rumpfachse z von der &-(-Ebene bestimmt; wir messen diese Grofle
durch den ,,Schiebewinkel” 7 zwischen z-Achse und &-(-Ebene,
bzw. zwischen y- und #-Achse.

Diese Definition der beiden Win-
kel & und 7, welche die Lage des
Flugzeugs gegeniiber seiner Bahn
angeben, von welchen also die Luft-
kraftbeiwerte abhéngen, ist die sinn-
vollste Erweiterung unseres frii-
heren Anstellwinkelbegriffes. Auf
diese Weise wird ndmlich am besten
erreicht, daf3 die resultierende Luft-
kraft im wesentlichen vom Anstell-
winkel abhéingt und durch kleine

Schiebewinkel nicht verdndert wird,

AU, Tersoiotens Defiiion & und daf nur unsymmetrische G-
stalt des angeblasenen Korpers eine

Abhingigkeit der Luftkraft von 7 hervorrufen kann. Um sich das deutlich
zu machen, stelle man sich das angeblasene Objekt als Kreisscheibe vor;
dann hiingen bei der Zerlegung des Raumwinkels zwischen Bahnachse und
Rumpfachse in « und 7 (und nur bei dieser Zerlegung) alle Krifte und
Momente nur von « ab und 7 bleibt ohne Einfluf3; denn eine Drehung um
die Hochachse bringt bei dem symmetrisch gestalteten Objekt keinerlei
Anderung in der relativen Lage gegen die Anblasrichtung hervor.

Bei Modellversuchen finden meist andere WinkelgréBen Verwendung;
das anzublasende Objekt wird im Windstrom so angeordnet, dall seine
Symmetrieebene mit der Windrichtung einen Winkel 7, einschlieit;
dann wird das Objekt um die zur Symmetrieebene senkrechte Achse
(bei Fliigeln Holmachse) um den Winkel o, gedreht, der als ,,Anstell-
winkel‘‘ angesehen wird, und natiirlich auch fiir 7, = 0 mit dem friiher
so genannten Winkel iibereinstimmt. Die Bedeutung der verschiedenen
Zerlegung und die gegenseitigen Beziehungen sind aus Abb. 213 zu
entnehmen:

sin o = sin oy cos 7, tgr = —2—+ (6,1)
Oder CO8 o

t, . .
tga, = cisoi sint; = sin7 cos« (6,1a)
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Durch die Winkel « und 7 ist die Lage der Flugzeugrumpfachse gegen
die Flugbahn bestimmt; durch zwei weitere Winkel wird die Lage der
Flugbahn im erdfesten System angegeben. Der Anstiegwinkel y soll
wieder die Neigung der Flugbahn gegen die Horizontale bedeuten,

so daB der Winkel (£, 3) = ';‘ + v wird; dazu kommt ein Kurswinkel ("

den die Projektion der Flugbahn auf die Horizontale mit einer will-
kiirlich gewéhlten Anfangsrichtung einschlieBt; da die Richtung in der
Horizontalebene physikalisch belanglos ist, kann nicht ¢ in unseren

Gleichungen auftreten, sondern nur seine zeitliche Anderung (z—’f = 01,

die Winkelgeschwindigkeit des Flugzeug-
schwerpunktes in der Horizontalebene ; diese

. . d .
tritt neben die Komponente T)t} der Winkel-

geschwindigkeit in der Vertikalebene. Nun
fehlt nur noch die Festlegung der Auftriebs-
und der mit ihr zwangldufig verbundenen
Hochachse ; zu diesem Zweck bedienen wir
uns des ,,Héngewinkels” u zwischen der
{-Achse und der Schnittlinie 3; zwischen
der £-3- und der #-{-Ebene (Abb.214).
Wenn wir in Fahrtrichtung auf das Flug-
zeug blicken, so schlieft die #-Richtung
mit der Horizontalebene den Winkel 4 .
ein. Man konnte den Seitenneigungswinkel ADD- %Iléiﬁgg‘:ifﬁgllgn aes
auch mit Benutzung des z-y-z-Systems
definieren; doch werden dann die Kraftgleichungen weniger einfach?2,
Die sechs Groflen o, 7, v, y, 2 und u bestimmen den mechanischen
Zustand des Flugzeugs vollsténdig; zu ihrer Bestimmung dienen die sechs
Gleichungen der Mechanik des starren Kérpers.
Gleichgewichtshedingungen. Wir brauchen in diesen Gleichungen die
Komponenten der Drehgeschwindigkeit der Flugbahn £, Q, und .
und die Drehgeschwindigkeiten des Flugzeugs, zu deren Bezeichnung
wir @ mit der Drehachse als Index verwenden; z. B. w, die Winkel-
geschwindigkeit des Flugzeugs (oder des betrachteten Flugzeugteiles) um
die flugzeugfeste x-Achse; bei stationdrer Bewegung sind diese Kom-
ponenten identisch mit den Komponenten der Winkelgeschwindigkeit 2
des Schwerpunktes in der Horizontalebene; im néichsten Kapitel bei
Betrachtung der nichtstationiren Bewegungen kommen Glieder hinzu,

1 Diese Bezeichnung weicht von den Vorschriften des Falu ab, in denen 2
die resultierende Gesamtgeschwindigkeit bedeutet; wir reservieren hier w mit
Indizes fiir die Drehgeschwindigkeitskomponenten des Flugzeugs.

2 Dies ist der Grund, warum wir auch in der Definition des Hingewinkels nicht
den Falu-Vorschriften folgen.
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die von der zeitlichen Anderung der bei stationirer Bewegung konstanten
Winkel y, u, « und 7 herrithren. Bei stationdrer Bewegung gelten die
aus Abb. 213 und 214 leicht ablesbaren Beziehungen:

wg=—Rsiny w,=Qcosysinu w;=210cosycosu (62
w,= 8 [—siny cos o cos T+ cosy sin y sin T7— cos y cos u sin « cos 7]
w,=2[ sinycosasin r+cosysinucost+ cosycosusinasinz] (6,3)
w, = Q[—sinysino 4 cosy cos u cos «]

Der positive Drehsinn ist immer der positiven Achsenrichtung im Sinne
eines Rechtssystems zugeordnet.

Die Kraftgleichungen schreiben wir im bahnfesten Koordinaten-
system hin. Zu den drei Komponenten der Luftkraft, der Schwere und
des Schraubenzuges treten hier die Komponenten der Fliehkraft, ndmlich

— g— v 8, in der #-Richtung und % v £, in der {-Richtung,
&-Achse: — Gsiny + Scosacost—c,qF =0 (6,4)
n-Achse: — %v.Q cosycosyu+ Geosysiny — Ssint—c,q F=0 (6,5)

{-Achse: i v cosysiny+ Geosycospy— Ssinacost—c,gF =0 (6,6)

Die Beiwerte ¢;, ¢, und ¢, héngen von o und von 7 ab; doch ist
die Abhingigkeit von 7, wie im ndchsten Paragraphen gezeigt wird,
sehr gering.

Die Momentengleichungen beziehen wir auf die drei flugzeug-
festen Achsen z, y, z; wir nehmen dabei zur Vereinfachung wieder an,
daB der Schraubenzug durch den Schwerpunkt geht; dann miissen
die Momente der Luftkrifte mit den Momenten der Trigheitskrifte
im Gleichgewicht sein. Die letzteren verschwinden beim allgemeinen
Problem nicht; denn z, y, z sind bewegte Achsen; es miissen daher
die sog. Kreiselglieder beriicksichtigt werden. Wir bezeichnen die
zu den Achsen gehérigen Trigheitsmomente mit J,, J,, J, und ver-
nachlissigen die Zentrifugalmomente; wir nehmen also an, daff z, y, 2
Hauptachsen des Flugzeugs sind. Die Luftkraftmomente um die drei
Achsen bezeichnen wir in folgender Weise:

2-Achse: L = ¢z ¢ F b (Rollmoment)
y-Achse: M = ¢y ¢ F't (Kippmoment, Léingsmoment)]} (6,7)
z-Achse: N = ¢y ¢ F b (Giermoment)

Als positiv gelte der Drehsinn entgegen dem Rechtssystem, sowie oben
auch die Krifte positiv entgegen den Achsenrichtungen gerechnet
wurden. Bezeichnung und Vorzeichen des Langsmomentes sind dabei
in Ubereinstimmung mit den fritheren Kapiteln.
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Die Momentengleichungen lauten dann:

Iy~ I o, 0, — L 68)
(Jz - Jx) Wy Wy == M (6:9)
Jo—J,) 0pwy= N (6,10)

Zu allen Luftkraftmomenten liefern die Fliigel einen Beitrag, der be-
riicksichtigt werden muBl; L und N héngen von der Stellung der Quer-
ruder wesentlich ab; das Hohenleitwerk trigt nur zu M bei, das Seiten-
leitwerk nur zu N. Da das Seitenleitwerk nie symmetrisch gegeniiber
der Rumpfachse gestaltet ist, trigt es streng genommen auch zu L bei;
doch kann dieser Beitrag wohl immer vernachlissigt werden. Ebenso
seien alle Momente vernachldssigt, die von anderen als der Normal-
komponente auf das Leitwerk herriihren.

§ 2. Unsymmetrische Luftkriifte.

Unsymmetrische Luftkrafte entstehen aus zwei Ursachen: 1. durch
unsymmetrische Lage des Geschwindigkeitsvektors im Flugzeug, un-
symmetrisches Anblasen, 7 4= 0; 2. durch unsymmetrische Flugzeug-
bewegung, durch welche die einzelnen Teile, insbesondere die einzelnen
Fliigelelemente, unter ,

. qU"'

verschiedene aerodyna- T B
mische Bedingungen ge- g o= ‘\-:\25 20 25 0 » W w0
setzt werden, d.1i. ver- \:\ o ,——T_‘;:T:Tj'.zz
schiedene Geschwindig- l‘@”‘/ S<Lgst™ L1

. . /
keiten und verschiedene wy» / ~
Anstellwinkel erhalten. /7 /

Die Wirkung des -472 \ /’

Seitenwindes 7 kann un- 0w 21
mittelbarim Windkanal ~

. Abb. 215. Rollmoment infolge Seitenwindes
untersucht werden; in- (Profil Gottingen 420, Fliigelform 6, Abb. 217).

des ist das Versuchs-

material nicht sehr grofl, insbesondere nicht, was isolierte Fliigel
anlangt. Die Wirkung des Seitenwindes auf das Seitenleitwerk ist ja
nicht anders als die Wirkung des Flugwindes auf das Hohenleitwerk,
7 ist der Anstellwinkel des Seitenleitwerkes; man kann die Ergebnisse
des vierten Kapitels, § 3, tbertragen. Eine Komplikation kann hier
nur dadurch auftreten, dal bei groBen Anstellwinkeln leicht das Seiten-
leitwerk in den Windschatten des Hohenleitwerkes riickt, wofiir die
in Abb. 173 dargestellten Verhiltnisse mafligebend sind.

Auch der schidliche Widerstand infolge Seitenwindes gehorcht
den bekannten Gesetzen; im allgemeinen wird er mit dem Seitenwind
wachsen; denn die dem Wind gebotene Fliche wird gréBer und die
aerodynamische Form ungiinstiger. Bei Riimpfen tritt mit 7 eine
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Querkraft auf, die dem Auftrieb bei « entspricht; der numerischen
Abschitzung kann die Abb. 87 zugrunde gelegt werden.

» Ganz neue Probleme
T ¢ —EN wirft indes die Wirkung
] iyl FR, N i i
9 0 5 W B\N\N B W _B_ W B & des_, Seitenwindes auf
\.\ \ | ¥'— Jré'/——_r-~\j'\.\ Fligel auf!. Zwar er-
7 Loy . . . -
401 N\, I"=q weisensich die Luftkraf-
e \\ JRz- 2 ™\ teselbst und das Langs-
- A, 1] = . .
\\ ,[ moment als in weiten
-q03 / Grenzen von t unab-
\7 héngig; man braucht ja
404 ) wohl im praktischen
Abb. 216. Giermoment infolge Seitenwindes . . .
(Profil Gottingen 420, Flugelform 6, Abb. 217). Flugbetrieb nie mit

einem Seitenwind von
mehr als 20° zu rechnen. Auch Rollmoment und Giermoment weisen
im Bereich normaler Flugwinkel keine groBen Werte auf, dagegen
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T 5 _L i technisch wichtige Wer-
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Abb. 217a—c. Rollmoment und Giermoment bei konstantem Seitenwind und
verschiedener UmriBform.

zeigen den typischen Verlauf; wieweit eine Beeinflussung der Momente
durch Formgebung und Umril méglich ist, geht aus Abb. 217 hervor.
1 Proposto, S. del, Verhalten von Tragflichen bei Seitenwind. Diss. Aachen,

T.H. 1933 und J.Inst. aeron. Sci. Bd. 1 H. 3. — Williams, D. A. and A. S. Halli-
day, Rolling and yawing moments due to sideslip. R &M 1059 II; 1926/27 S. 280.
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Wir bezeichnen stets einen Schiebewinkel als positiv, wenn die
Flugzeugholmachse y im Sinn des Rechtssystems um die Hochachse
aus der 9-Richtung herausgedreht erscheint; da bei unserer Vorzeichen-
festsetzung die y-Achse vom Piloten aus gesehen nach rechts lauft,
ist also 7 positiv, wenn das Flugzeug nach links schiebt. Die Momenten-
richtungen sind so festgesetzt, daB ein positives Rollmoment von der
z- zur y-Achse hindreht, ein positives Giermoment von der y- zur
x-Achse. Positives ¢y, bei positivem 7 bedeutet also, dafl die gegen den
Wind vorgeschobene Fliigelseite nach unten gedriickt wird, negatives ¢z,
dal sie gehoben wird; positives cy bei positivem 7 entspricht dem
Hereindrehen der Symmetrieebene in

# den Wind, wie bei einer Windfahne,
'\r,-+zpa C=30° negatives ¢y dem Herausdrehen.
“ Randeffekt und AbreiBeffekt. Die
genauere Analyse zeigt zwei verschie-
Tzo’ \ dene Effekte, die zusammen diese
Momente hervorrufen:
G n\f’:m \ 1. Der seitlich einfallende Wind
N ~ e il :_: findet im Mittelteil des Fliigels Fliigel-
A profile, die von dem Profil bei sym-
95—+ metrischem Anblasen nur wenig ab-
.// . weichen; am Rand hingegen trifft
'/r,--zlo er auf der einen Seite Profile mit ab-

0 92 6%, 96 4 W geschnittener Vorderkante, auf der an-
¢ deren Seite Profile mit abgeschnittener

Abb. 219. Verteilung der Normalkraft .
am seitlich angeblasenen Fligelende Hinterkante. An ersteren treten sehr

(lenttemungv%n}p?Zgl)i,chenFmgelmnd’ hohe Saugdrucke auf (Beispiel Ab-
bildung 218), wihrend an letzteren die
normale Saugwirkung stark herabgesetzt wird. Man kann diesen Effekt
experimentell rein erhalten, wenn man die Druckverteilung an einem
nur teilweise im Luftstrom stehenden Fliigelmodell mit; an der aus
dem Luftstrom herausragenden Seite muf} voller Druckausgleich herrschen,
jede Wirkung vom inneren Teil des Fliigels aus ist daher unterbunden.
Integriert man die Drucke iiber einen Querschnitt (parallel Symmetrie-
ebene), so erhdlt man die Auftriebsverteilung lings der Spannweite
(Abb. 219), die durch diesen Randeffekt hervorgerufen wird!. Dieser
Randeffekt ist natiirlich durch die Form der Fliigelspitzen stark be-
einflulbar.
2. Dafl der Randeffekt nicht allein die beobachteten Momente her-
vorbringt, geht aus einem Versuch (Abb. 220) hervor, bei welchem ein

1 8. a. Williams, D. A., Pressure distribution over a yawed aerofoil. R & M
1203; 1929/30 8. 299. — Diese Druckmessungen sind am ganzen Fliigel ge-
wonnen; sie scheiden den Randeffekt nicht von dem AbreiBeffekt, stimmen darum
mit Abb. 218 nur am Rand, nicht im Fliigelmittelteil iiberein.
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Parallelogrammfliigel so seitlich angeblasen wird, daB der Wind iiberall
dasselbe Profil findet. Trotzdem tritt ein Rollmoment auf, das ungefihr
%/, des gesamten an Rechteckfliigeln beobachteten Rollmomentes betragt.
Fiir diese Erscheinung gibt es noch keine befriedigende Theorie; die
Tragfliigeltheorie a3t wohl

das Verhalten bei kleinen 4

Anstellwinkeln verstehen!; gr2l— :wazj

die in Richtung des Windes 73 N

nach hinten ziehenden Wir-  gw ‘\

bel riicken an die ,,vor- / }\ N
geschobene Spitze des %% / / b \
Fliigels néher heran als an T@W \\
die hintergeschobene, er- ¢ /7

zeugen also an der vor- 4

geschobenen Spitze einen / T-g0°

groBeren  Abtrieb und %% / ]
bringen so ein Moment her- 0 : L

vor, welches die vorge-
schobene Spitze nach un- %557 27 2 0 # W &

ten driickt. Aber das be- ar—
. Abb. 220. Rollmoment bei Fliigelform 1 und Fliigel-
deutende Moment, das bei form 3. Reiner AbreiBeffekt bei Fliigelform 3.

groflen Anstellwinkeln auf-

tritt, ist von anderem Vorzeichen und von hoherer GréBenordnung.
¢ Man kann sich die Vorginge etwa in folgender Weise klarmachen:
Bei einem schiebenden Fliigel ohne Seitenberandung sind die einzelnen
Profile so gegeneinander versetzt (Abb. 221), daB ein Druckgefille vom
vorgeschobenen zum hintergeschobenen Fliigelende Druckgetile
sich einstellt. Dieses Druckgefille kann die Auflen-

stromung wegen der hohen Geschwindigkeit nur

wenig beeinflussen; die Grenzschicht hingegen folgt

dem Druckgefille; das wirbeldurchsetzte Grenz-
schichtmaterial kommt von den vorgeschobenen Wind
nach den hintergeschobenen Fliigelteilen, erhoht ¥

dort wesentlich die Dicke der Grenzschicht und "™

zwingt die Stromung zum Abreilen. Wahrend am B eckeotate
vorgeschobenen Ende noch eine einigermafen normale ~ £°5orm 8 paraliel zu
Zirkulationsstromung mit hohem Auftrieb besteht,

ist die Strémung am hintergeschobenen Ende abgerissen und bringt
nur einen kleinen Auftrieb hervor. Dieser Abreiffeffekt ist danach
in seiner Entstehung der im Versuch der Abb. 98 beobachteten Er-
scheinung verwandt.

1 Birnbaum, W., Die tragende Wirbelfliche als Hilfsmittel. Z. angew. Math.
Mech. Bd. 3 (1923) S. 290. — Blenk, H., Der Eindecker als tragende Wirbel-
fliche. Z. angew. Math. Mech. Bd. 5 (1925) S. 36.
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Das Giermoment rithrt im wesentlichen von den Tangentialkriften
auf die Fliigel (s. Abb. 77) her; die Komponente der Kraft senkrecht
zur Normal- und zur Tangentialkraft (Seitenkraft) kann ja nur sehr
klein sein, da sie nur von Reibungskriften kommen kann; die Druck-
krifte auf die Fliigel, auch wenn sie einen Formwiderstand hervorrufen,
haben keine Komponente in der y-Richtung. Nun ist die Tangential-
kraft im Bereich kleiner Anstellwinkel stets nach vorne gerichtet
und wichst mit dem Auftrieb; sie ist also wie der Auftrieb kleiner an
der vorgeschobenen Seite und das Flugzeug wird in den Wind gedreht.
Bei abgerissener Stromung verlduft die Tangentialkraft nach hinten;
an der vorgeschobenen Seite entsteht aus der Zirkulationsstrémung
eine nach vorne ziehende, an der hintergeschobenen Seite aus der
abgerissenen Stromung eine nach hinten ziehende Tangentialkraft; die
beiden Krifte wirken zusammen, um das Flugzeug aus dem Wind heraus-
zudrehen; erst wenn die Stromung an beiden Seiten abgerissen ist,
verschwindet dieses Moment wieder. Das maximale negative Gier-
moment und das maximale positive Quermoment treten beim gleichen
Anstellwinkel auf.

V-Stellung und Pfeilstellung. Auch bei kleinem Anstellwinkel
kann man ein Quermoment auf die Fliigel erzeugen, wenn man die
Fliigelholme nicht senkrecht auf der Symmetrieebene baut, sondern ihnen
V-Stellung gibt (s. Abb. 1). Diese werde gemessen durch den Winkel »,
den die Sehnenebene des Fliigels mit der zur Hochachse senkrechten
Ebene, in welcher die Drehung um t vorgenommen wird, einschlieBt,
und zwar rechnen wir v positiv, wenn die Drehung aus der Lage ohne
V-Stellung heraus im rechtsliufigen Sinn von der y- nach der z-Achse
hin erfolgt. Bei der gewdhnlichen (,,positiven‘‘) V-Stellung, bei welcher
die Fligel nach oben gedreht sind, ist » beim rechten Fliigel negativ,
beim linken positiv zu rechnen. Aus dem Kugeldreieck Abb. 222a geht
hervor, daf} sich der Anstellwinkel eines so eingestellten (linken) Fligels
erhéht, so daB bei kleinen » und =

x=0y+ VT (6,11)

Diese Anderung ist zwar von zweiter Ordnung; doch wird dadurch die
groBe Auftriebskomponente verindert und die Wirkung wird pro-
portional der GréBe c,, die numerisch sehr bedeutend ist. Das Moment
infolge V-Stellung wird danach, wenn die Fligel im dbrigen als voll-
kommen gleichférmig angenommen werden:

L:~2c'nvzq§% (6,12)

Die Luftkraft wird auf der dem Wind zugekehrten Seite erh6ht, auf der
anderen erniedrigt, entsprechend einem negativen Vorzeichen. Das
Moment ist also dem bei kleinen Anstellwinkeln entstehenden Moment
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der Abb. 215 entgegengesetzt, bei grolen Anstellwinkeln verliert es seine
Bedeutung, da ¢, klein wird und das ,,AbreiBmoment* weit iiberwiegt.

Auch durch Pfeilstellung kann ein Quermoment bei Seitenwind
erzeugt werden. Blist der Wind seitlich auf einen Fliigel ohne Pfeil-
stellung, so sind die umstromten Profile (auBer
an den Spitzen) tiefer als bei symmetrischem
Anblasen; der Wolbungspfeil bleibt derselbe;
daher wird die Wélbung geringer. Dieser Effekt
ist aber nur proportional cos 7, somit bei kleinem ¢
unmerklich. Bei Pfeilstellung von bedeutender
GroBenordnung (20 bis 30°) findet aber (Abb. 222b) z
eine Tiefenverminderung und somit Wolbungs- z
und Auftriebserh6hung auf der angeblasenen
Seite statt, und zwar ist diese Minderung pro-
portional 7 tg . Bei positivem ¢ wird auch in
diesem Fall der dem Wind zugekehrte Fliigel
starker nach oben gedriickt als der abgekehrte. . £

Unsymmetrische Flugzeugbewegung. Noch )
groBere Kraftwirkungen als vom unsymmetrischen ADb. 22&.%58?1%1;?“ der
Anblasen rithren von der unsymmetrischen Flug-
zeugbewegung, d.i. von der Drehung des Flugzeugs, her; dadurch,
daB die einzelnen Fliigelelemente in verschiedener Weise angeblasen
werden, entstehen Momente. Wir iiberblicken die Vorginge am besten
bei Zerlegung der Drehung nach den flugbahnfesten Achsen; dabei
denken wir uns den Schwerpunkt gleichformig z
geradlinig bewegt, so dall die Drehachsen durch ﬂ :
den Schwerpunkt gehen. !

Wir wollen bei den folgenden Uberlegungen [
nun immer v = 0 setzen, also die Wirkungen -~ ‘\
unsymmetrischer Bewegung von den Wirkungen .
des Seitenwindes abtrennen; wir werden ohnehin | \
immer darauf angewiesen sein, die beiden Wir- )
kungen einfach zu addieren, da ihr Zusammen- ADD- 21%?;;1'5/5?1711;@? der
wirken nicht experimentell klargestellt ! ist
und in 1. Ndherung wohl durch Addition erfalt werden kann.

Drehung um Bahnachse. Bei der Drehung w; des Fligels um die
Bahnachse erfihrt jedes Fliigelelement im Abstand # eine Zusatz-
geschwindigkeit in der {-Richtung von der Grofe w7, die bei 7 =0
identisch mit w; y gesetzt werden kann. Die Folge ist eine Anstell-

winkelerh6hung um %, wenn v die Geschwindigkeit des betreffenden

1 Bradfield, F. B. and A. S. Hartsborn, Some preliminary tests on the
effect of sideslips on the rolling and yawing moments due to rolling of a Bristol
biplane. R & M 1439; 1931/32 8. 691.
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Fligelelementes bedeutet, die wir gleich der Fluggeschwindigkeit setzen.
Dadurch entsteht eine unsymmetrische Auftriebsverteilung ; bei normalen
Fluganstellwinkeln und positivem w; wichst der Auftrieb auf der rechten,
fallt auf der linken Seite, und die Folge ist ein nach unserer Vorzeichen-
festsetzung positives Moment L. Bei groBen Anstellwinkeln wird hin-
gegen die Auftriebskraft an den Fliigelteilen mit erhéhtem Anstellwinkel
kleiner, an den anderen groBer; so ergibt sich ein negatives L. Aus dem-
selben Grunde entsteht infolge

4%

paise] [peofpse einer Drehung w; auch ein Gier-
8035 moment N, das fiir kleine An-
{ / / / stellwinkel wegen der nach vorne
4030 7 ziehenden Tangentialkraft bei
l / /JE" 27 Po’ positivem e, den rechten Fliigel
4ozs nach vorne dreht, also positiv
/ / ar 49 zu rechnen ist, bei groBen An-
i / / / 4 stellwinkeln entsprechend der
20 / ) umgekehrten Richtung der Tan-
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