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Vorwort.

Das kleine Buch, das hier zum dritten Male vor die Offent-
lichkeit tritt — nachdem vorher wihrend des Krieges drei be-
schrinkte Auflagen erschienen sind — ist aus Vortrégen hervor-
gegangen, die ich erstmals zu Ostern 1913 vor deutschen Flieger-
offizieren in Berlin, dann im Februar 1916 in einem Kurs zur
Heranbildung technischer Offiziere der k. u. k. Luftfahrtruppen
gehalten habe. Unter mehrfacher Umarbeitung und mit verschie-
denen Ergidnzungen habe ich den Gegenstand in der Art dieses
Buches in akademischen Vorlesungen, die sich nicht nur an
engere Fachkreise wandten, wiederholt behandelt, an der Uni-
versitdt StraBburg 1913, an der Technischen Hochschule Dres-
den 1919 und an der Universitit Berlin 1922 und 1925.

Die Ausfithrungen des Buches sind fiir Leser bestimmt,
die, ohne in den einschligigen Fragen iiber mehr als gute Schul-
bildung zu verfiigen, aus Beruf oder Neigung die mechanischen
Grundlagen kennenzulernen wiinschen, auf denen unser heu-
tiges Flugwesen beruht. Es sind daher alle Uberlegungen und
Untersuchungen fortgeblieben, zu denen héhere mathematische
Hilfsmittel erforderlich wiren; auch sonst ist an Vorkenntnissen
nicht mehr vorausgesetat, als was an hoheren Schulen (in Oster-
reich: Mittelschulen) gelehrt zu werden pflegt. Doch mag viel-
leicht das Buch auch dem Ingenieur, der sich der Flugtechnik
erst zuwenden will, als erste Einfiihrung dienen, dem Flieger
oder dem im Flugdienst tétigen Praktiker als theoretische Er-
ginzung zu selbstgewonnenen Anschauungen und Erfahrungen.

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

Die vorliegende dritte Auflage ist der zweiten gegeniiber
stark vermehrt. Neu aufgenommen wurde vor allem ein Kapitel
tiber den motorlosen Flug, der in letzter Zeit so viel Interesse
gefunden hat, und ein Abschnitt iber die Berechnung der Gipfel-
héhe und der Steigzeit. Etwas naher als frither ist auf die ver-
schiedenen Ausfithrungsformen und Bauarten der Flugzeuge und
Motoren eingegangen worden und schlieflich sind eine Reihe von
Bemerkungen iiber den Luftverkehr und die wirtschaftliche Ver-
wendung der Flugzeuge hinzugefiigt. In diesen beiden Punkten
noch weiter zu gehen, schien mir nicht gut méglich, ohne den
ganzen Charakter des Buches zu verdndern.

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

Berlin, im Oktober 1926.
R. v. Mises.
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Einleitung.
Geschichtlicher Uberblick.

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

Der Deutsche Otto Lilienthal entdeckte um 1890, daf(
gewolbte Tragfligel ebenen Flichen an Tragkraft bedeutend
iiberlegen seien. Er suchte der Losung des Flugproblems da-
durch niher zu kommen, daB er Tragfliigel am eigenen Korper
befestigte und in dieser Weise von kleinen Anhéhen aus Gleit-
und Schwebeversuche ausfithrte. Nach zahlreichen wohlgelun-
genen Versuchen fand er durch Absturz am 11. August 1896
seinen Tod.

Durch Lilienthal und Pénaud beeinflulit, arbeitete der
Amerikaner O. Chanute weiter. Als seine Schiiler gelten die
Briider Wilbur und Orville Wright, Trager des bedeutendsten
Namens, den die Geschichte des Flugwesens zu nennen hat.
Sie erfanden in der Verwindung der Tragflichen das Mittel zur
Stabilisierung eines Flugzeuges in der Querrichtung. Sie bauten
ein Flugzeug mit gewdlbten Tragflichen, mit Diampfungsfliche
und Verwindung, riisteten es mit einem rund 15 pferdigen Mo-
tor aus und machten damit am 17. Dezember 1903 in Dayton,

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 1
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Staat Ohio, den ersten Flug von etwa einer Minute Dauer iiber
eine Strecke von 260 m. So wurden die Briider Wright die
ersten Menschen, die wirklich geflogen sind.

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

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

3. Entwicklung des deutschen Flugwesens. Die
Entwicklung des deutschen Flugwesens kniipfte jedoch nicht
unmittelbar an die Ergebnisse der franzosischen Schule an,
sondern nahm ihren Ausgangspunkt von Osterreich. Hier hatte
nach verdienstvollen Vorarbeiten von Wellner, Popper-Lyn-
keus und anderen, Wilhelm Kress, der schon im Jahre 1880,
unabhingig von Pénaud, ein freifliegendes Modell eines Flugzeuges
vorfilhren konnte, jahrzehntelang Versuche mit Drachenfliegern
unternommen. Um 1899 begann Igo Etrich, dem das letzte
Gleitflugzeug Lilienthals zur Verfiigung stand, mit Versuchen,
die dahin zielten, die Fliigelform des Zanonia-Samens (einer
Gurkenpflanze aus Java) fiir Flugzwecke nutzbar zu machen.
Er entwickelte auf Grund dieses Gedankens in Gemeinschaft
mit Hugo Wels die ,Taube“, deren wesentliches Merkmal die
nach Art der Zanonia nach hinten aufwirts gebogenen Trag-
flachenenden waren; damit schuf er das Flugzeug, das bis
zum Beginn des Krieges kennzeichnend fiir das deutsche Flug-
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wesen blieb. Im Juli 1909 gliickte der erste Flug in Wiener-Neu-
stadt, von wo aus dann Hellmuth Hirth, der erste deutsche
Flieger von groBem Ruf, die Taube nach dem Deutschen Reich
mitnahm. Fast die ganze deutsche Industrie beschiftigte sich
1910 bis 1913 mit der Vervollkommnung der Tauben-Bauart,
unter ausschlieflicher Verwendung der aus dem Automobil-
motor entwickelten Standmotoren. Erst seit 1913 gewannen,
zum Teil unter dem Einflusse franzosischer Vorbilder, Doppel-
decker mit wesentlich glatten Tragflichen, aber — im Gegen-
satz zu Frankreich — durchweg mit Standmotoren ausgeriistet,
allmahlich groBlere Geltung. Namhafte Erfolge dieser Typen
kennzeichneten die Entwicklung in Deutschland in der letzten
Zeit vor dem Kriege.

4. Fortschritte wahrend des Krieges. Die Weiter-
bildung der Flugzeugtypen wihrend des Krieges und seither, so
energisch sie auch von allen Seiten betrieben wurde, war be-
herrscht von der durchgreifenden Tatsache, daB die Entwick-
lung in den Grundziigen abgeschlossen ist und das Flugzeug
in seinem allgemeinen Aufbau und in der Mehrzahl seiner Kon-
struktionsteile allmahlich endgiiltige Formen annimmt. Der Unter-
schied der Typen in den verschiedenen Lindern ist mehr und
mehr in den Hintergrund getreten und schliellich fast ganz
geschwunden. Ahnlich wie seit 4 oder 5 Jahrzehnten die
stationdre Dampfmaschine, drei Jahrzehnten das Fahrrad, seit
zwei Jahrzehnten das Automobil, so nahert sich jetzt das
Flugzeug seiner ,Weltform*, die wohl weiten Spielraum fiir
konstruktive Anpassung an verschiedene Bediirfnisse, aber
keinen Spielraum fiir phantasievolle Erfindertitigkeit bietet.
Die Anforderungen des Krieges gingen in erster Reihe auf Er-
hohung der Flugleistungen, Geschwindigkeit und Steigfahigkeit,
in zweiter Reihe auf Vervollkommnung der Bewaffnung fur Ab-
wehr und Angriff. VerhédltnismaBig am besten und am end-
giiltigsten durchgebildet wurde die Bauart des kleinen raschen und
leichten Flugzeuges, das mit einem einzigen Insassen ohne jede
entbehrliche Belastung, mit dem leichten franzésischen Umlauf-
motor ausgeristet, gut 200 km/St. erreichte. Fiir groflere
Bauarten schien der deutsche und &sterreichische Standmotor
mindestens gleichwertig, wenn nicht tiberlegen zu sein. Durch-
greifend war die ganz enorme Steigerung der Motorstirke, die

1*
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vor dem Krieg bei normalen Flugzeugen nie mehr als 100 PS
betragen hatte, dann aber bald allgemein 200 PS und mehr
erreichte. Riesenflugzeuge mit mehreren Motoren und Tausen-
den von Pferdestiarken, die zum Tragen grofler Lasten und zahl-
reicher Bemannung bestimmt, die Tétigkeit der Luftschiffe tiber-
nehmen sollten, wurden schon wihrend des Krieges erprobt, sind
aber zu Verwendung in gréferem Umfang nicht mehr gelangt.

5. Der gegenwirtige Stand. Nach Beendigung des
Krieges ist auf allen Teilgebieten des Flugwesens zunéchst in
allen Léndern eine naturgemife Ermattung eingetreten. All-
méahlich begann man dann, die im Kriege geschaffenen Konstruk-
tionen fiir die Aufgaben des militdrischen Dienstes weiter aus-
zugestalten und ausgedehnte Luftflotten mit besonders gewihl-
ten Flugzeugtypen zu schaffen — natiirlich nur aulerhalb Deutsch-
lands. Daneben traten allmahlich die Aufgaben des Luftverkehrs
hervor. In der Entwicklung der Verkehrsflugzeuge, iiber die im
letzten Kapitel dieses Buches berichtet wird, hat Deutschland
trotz der groBen, ihm durch die Friedensbedingungen auferleg-
ten Beschrankungen, eine gewisse Fiihrerrolle behauptet. Dagegen
sind naturgemdB die sportlichen H6chstleistungen durchweg im Aus-
land erzielt worden. Wir geben hier einen kurzen Uberblick iiber
die wichtigsten Weltrekorde nach dem Stande vom Januar 19286.

Grofite im Hin- und Riickflug zuriickgelegte Entfernung
ohne Zwischenlandung, ohne besondere Zuladung: 4400 km, er-
reicht von Drouhin und Landry auf 450 PS-Farman am
7./9. August 1925,

GréBte in einer Richtung zuriickgelegte Entfernung ohne
Zwischenlandung, ohne besondere Zuladung: 3166 km, erreicht
von Arrachard und Lemaitre auf Bréguet mit 480 PS-Renault
am 3./4. Februar 1925.

Liangster Dauerflug mit Riickkehr zur Abflugstelle ohne
Zwischenlandung, ohne besondere Zuladung: 45 St. 11 Min. 49 Sek.,
erreicht von Drouhin und Landry mit dem gleichen Flug wie oben.

GroBte erreichte Hohe ohne Zuladung: 12066 m, erreicht
von Callizo auf Gourdou-Lesseure-Eindecker mit 400 PS-Hispano-
Suiza am 10. Oktober 1924.

GroBte Geschwindigkeit iiber eine gerade Strecke von 3 km
ohne Zuladung: 448,17 km/St., erreicht von Bonnet auf S.I.M.B.-
Flugzeug mit 450 PS-Hispano-Suiza am 11. Dezember 1924.
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GroBite Geschwindigkeit iiber eine Strecke von 100 km ohne
Zuladung: 401,28 km/St., erreicht von Bettis (Amerika) auf
600 PS-Curtis am 12. Oktober 1925.

Hochste Geschwindigkeit iiber eine Strecke von 4000 km
ohne Zuladung: 113,93 km/St.

Dauerrekord mit 250 kg Zuladung: 9 St. 11 Min. 53 Sek.

Entfernungsrekord mit 250 kg Zuladung: 950 km.

Hohenrekord mit 250 kg Zuladung: 8980 m.

Hochstgeschwindigkeit iiber 100 km mit 250 kg Zuladung:
281,03 km/St.

Dauerrekord mit 6000 kg Zuladung: 1 St. 12 Min. 21 Sek.

Hohenrekord mit 6000 kg Zuladung: 3586 m.

Alle diese Hochstleistungen sind mit Landflugzeugen erzielt
worden. Die Leistungen der Wasserflugzeuge bleiben erheblich
darunter. Der Stand der wichtigsten Wasserflugzeugrekorde
ist folgender:

Dauerrekord ohne Zuladung: 28 St. 36 Min. 27 Sek.

Entfernungsrekord ohne Zuladung: 1600 km.

Hohenrekord ohne Zuladung: 8980 m.

Geschwindigkeitsrekord ohne Zuladung: 395,439 km/St.

Dauerrekord mit 2000 kg Zuladung: 1 St. 49 Min. 11,9 Sek.

Entfernungsrekord mit 2000 kg Zuladung: 253,69 km.

Héhenrekord mit 2000 kg Zuladung: 3006 m.

Hochstgeschwindigkeit iiber 100 km mit 2000 kg Zuladung:
134,514 km/St.

Uber die Leistungen der Segelflugzeuge wird noch im dritten
Kapitel berichtet.

6. Entwicklung .der Fluglehre. Die Grundlagen, auf
denen die Fluglehre oder die ,Theorie des Flugzeuges“ be-
ruht, sind zweierlei Art. Sie bestehen einmal aus bestimmten
Ergebnissen der wissenschaftlichen Mechanik, die bekanntlich
einen allgemeinen Rahmen fiir die Erklirung aller Bewegungs-
erscheinungen abgibt; dann aus zahlreichen, durch planméafige
Beobachtung gewonnenen Erfahrungssitzen, die das besondere
Erscheinungsgebiet, mit dem man es in der Flugtechnik zu tun
hat, kennzeichnen. In beiden Richtungen, in der Erweiterung der
Anwendungen mechanischer Theorien und in der Vertiefung der
experimentellen Forschung, kann man eine stetige Entwick-
lung, die den Fortschritten der Flugtechnik parallel lauft, fest-
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stellen. Einem groBen Teil der oben angefiihrten Namen be-
gegnen wir in der Reihe erfolgreicher Forscher wieder, so
Pénaud, Lilienthal, Ferber u. a. Besonders grole Verdienste
um die Beschaffung und Verbreitung zuverlissiger Versuchsergeb-
nisse erwarb sich G. Eiffel, der vor mehreren Jahren verstor-
bene Erbauer des Eiffelturmes und Begriinder der ersten groflen
aerodynamischen Versuchsanstalt in Frankreich. In Deutsch-
land wirkt die Gottinger Versuchsanstalt unter Prandtl’s Leitung
mit groBem Erfolg auf diesem Gebiete. Die theoretische For-
schung hat namentlich drei bedeutende Ergebnisse aufzuweisen:
G. Bryan eroffnete 1903 eine Reihe von Arbeiten, in denen die
Stabilitdtstheorie der allgemeinen Mechanik auf das Flugzeug-
problem angewandt wird, N.J oukowski gelang es 1910, die An-
sitze der klassischen Hydrodynamik fiir eine Berechnung des
Auftriebes bestimmter Tragflichenprofile nutzbar zu machen, und
endlich vermochte L. Prandtl 1917 durch eine geistreiche An-
wendung hydrodynamischer Satze auch Anhaltspunkte fiir die Er-
mittlung des Tragflichenwiderstandes zu gewinnen. Diese Unter-
suchungen iiberschreiten wohl die Grenzen, die den vorliegen-
den Ausfithrungen gesteckt bleiben miissen. Hier kénnen nur
die einfachsten und am leichtesten verstindlichen Elemente der
Fluglehre besprochen werden. Wer sich weiter unterrichten
will, wird die in den letzten Jahren mehr und mehr anwachsende
Buch- und Zeitschriftenliteratur der wissenschaftlichen Flug-
technik verfolgen miissen. Auf einzelne der einschligigen Ver-
offentlichungen ist an verschiedenen Stellen des vorliegenden
Buches hingewiesen.



I. Allgemeines iiber Luftkrifte. Luftwiderstand.
1. Luftdruck.

Unter Luftdruck versteht man die auf die Flacheneinheit
ausgelibte Druckkraft der atmosphérischen Luft. Man denke
sich etwa einen Hohlraum luftleer ausgepumpt, so dal seine
Winde nur auBen den Druck der Luft auszuhalten haben. Jedes
cm? der Wand erfihrt dann eine Kraft, die unter gewdhn-
lichen Verhiltnissen rund 1,036 kg betriagt. Fiir die MaBeinheit
,Kilogramm pro Quadrat-Zentimeter“ schreibt man zur Ab-
kiirzung at, gesprochen ,Atmosphdre“. Also: normaler Luft-
druck = 1,036 at.

Das gebriuchlichste MaB fiir den Luftdruck ist die Hohe
der Quecksilbersiule im Barometer. Da das spezifische Ge-
wicht des Quecksilbers etwa 13,60 kgfl oder kg/dm® betragt,
ist das Gewicht einer Saule von 1 ecm2 Querschnitt und 762 mm
Hohe gleich 0,01-7,62-13,60 ==1,036 kg. Dem normalen Luft-
druck von 1,036 at entspricht somit der Barometerstand 762 mm.

Fiir das Fliegen ist die Verdnderlichkeit des Luft-
druckes im Raume von grofSter Bedeutung, da vom jeweiligen
Luftdruck die Dichte der Luft und von dieser die Flugmog-
lichkeit abhingt. Folgende Hauptgesetze gelten fiir ruhende
oder gleichformig bewegte Luft:

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

b) Mit der Hohe nimmt der Luftdruck ab.

c) Das Mal der Abnahme hingt von der Temperatur am
Boden und von der Stidrke der Temperaturabnahme mit der
Hohe ab.

‘Der Temperaturabfall fiir 100 m Héhe, der sogen. , Tempe-
raturgradient”, betrigt ungefihr 0,5° Celsius und liegt nach
theoretischen Erwigungen zwischen 0° und 1°.
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Zahlentafel 1.

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

Bodentemperatur 0°C|Bodentemperatur 10°C| Bodentemperatur 20°

Hot :
;;1]8 Temperaturabfall Temperaturabfall Temperaturabfall
Metern auf 100 m: auf 100 m: auf 100 m:
0°C lo5°Ci1°Cc| 0°C |o5°C|1°C| 0°C (05°C|1°C
0 762 762 762 762 762 762 762 762 762

1000 671 671 671 675
2000 593 590 587 598
3000 523 517 512 530 525 519 537 532 527
4000 462 453 443 470 462 452 478 470 461

675 | 674 | 678 | 677 | 677
i
|
5000 | 407 | 395 | 381 | 416 | 405 | 392 | 425 | 414 | 402
!
!

596 593 603 601 598

6000 359 344 326 369 354 387 378 364 348
7000 317 298 | 277 327 309 288 337 319 | 300
8000 280 2568 | 233 290 269 245 300 279 - 256

Die vorstehende Zahlentafel 1 gibt den Luftdruck in mm
Quecksilber fiir verschiedene Hohen an'), u. zw. nicht nur fiir
den mittleren Temperatur-Gradienten 0,5°, sondern auch fiir 0°
und 1° Abfall auf 100 m. Als Bodentemperatur sind 0°, 10° und
20° C angenommen, als Barometerstand am Boden 762 mm. Die

fHoke
Fad

&000 3 4-- : ‘ + 4 S R I
$000 —1—
$000 ——t . = ] ,__... 4 ) - . e
3000 |
2000

000 —

%500 %0 500 600 700 800 117077 (s
Baromerfersiarnad

Abb. 1. Druckabnahme fiir Bodentemperatur 10°.

1) Die Zahlentafeln 1 und 2 sind unter der Annahme, daB die Luft
als ,ideales Gas“ mit der Gaskonstanten R = 29,24 m (d.i. Quotient: Druck
durch Raumgewicht und absolute Temperatur) anzusehen sei, theore-
tisch berechnet worden.
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Verhdltnisse fiir 10° Bodentemperatur sind iiberdies in Abb. 1
wiedergegeben, in der Weise, daB8 zu jeder Héhe bis 6000 m (als
Ordinate) der zugehorige Luftdruck (als Abszisse) aufgetragen
wurde. Man erkennt an der Zahlentafel, dal die Abnahme
des Luftdruckes mit der Grofle des Temperatur-Gradienten
wachst und auch um so stirker ist, je kleiner die Bodentempe-
ratur angenommen wird. Dies riilhrt daher, daB die Dichte
der Luft — wie wir noch im folgenden Abschnitt erdrtern
werden — mit zunehmender Temperatur abnimmt, und daf
der Luftdruckunterschied zwischen zwei wagrechten Schichten
lediglich durch das Gewicht der zwischen ihnen liegen-
den Luftmasse bedingt wird. Ist die Dichte und somit
das Gewicht dieser Luftmenge kleiner, so sinkt auch der Druck-
unterschied zwischen den betreffenden Schichten.

In allen Spalten der Zahlentafel 1 ist, wie gesagt, an-
genommen, daf der Barometerstand am Boden 762 mm be-
tragt. Bekanntlich wechselt aber von Ort zu Ort und von
Zeit zu Zeit der Barometerstand in ziemlich betrachtlichen
Grenzen, woriiber man sich ja stets zur Kenntnis des ,, Wetters“
unterrichtet. Unsere Zahlentafel 148t sich nun in allen Féllen
zur Bestimmung des Luftdruckabfalles verwenden u.zw. wie folgt.

Wenn der Barometerstand am Boden nicht, wie in der
Tabelle vorausgesetzt, 762 mm betrigt, sondern z. B. 750, so
ist jede Angabe der Tabelle mit dem Verhéltnis 750: 762 zu
multiplizieren. Z.B.: In 6000 m Héhe betrigt bei der Boden-
temperatur 10° C unter Annahme von 0,5° C Temperaturgradient
der Luftdruck (nach Zahlentafel 1) 354 mm, also bei 750 mm
Barometerstand: 354-750: 762 =348 mm. Man sieht, daB
der Einflu der vom Wetter bedingten Schwankungen des Luft-
druckes am Boden von geringer Bedeutung gegeniiber dem
starken Abfall beim Steigen ist.

Es ist bekannt, in welcher Weise die Abnahme des Luft-
druckes mit der Héhe zur Hohenmessung verwendet wird. Man
bedient sich hierzu eines Barographen oder Héhenschreibers,
d.i. eines selbstschreibenden Luftdruckmessers, der — mit einem
Uhrwerk versehen — die jeweilige GroSe des Luftdruckes wihrend
des Fluges auf einem gleichformig abrollenden Papierstreifen
aufzeichnet. Das Papier ist mit einer doppelten Teilung versehen,
wie es unsere Abb. 2 zeigt. Den einzelnen, in gleichen Abstinden
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aufgetragenen KreisbGgen entsprechen die Zeiten: 5, 10, 15 Mi-
nuten usf. Den wagrechten, in ungleichen Abstinden aufeinander-

===t
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Abb. 2. Héhenschaubild (Barogramm)
eines Fluges.

folgenden Linien sind
Hohenangaben 500 m,
1000 m, 1500 m usf. bei-
gesetzt. Man kann das
Barogramm  (Hdhen-
schaubild) leicht in ein
gewdohnliches rechtwink-
ligesKoordinatensystem
umzeichnen, Abb.3, in-
dem man Punkt fir
Punkt den Zahlenanga-
bennach iibertriagt. Aber
damit hat man noch
kein einwandfreies Bild

des Steigvorganges. Denn aus dem Voranstehenden geht her-
vor, dal} die Festlegung der barometrischen Hohenskala, d. h.
die Zuordnung von Héhenangaben zu den Zeigerstellungen des

S500
$000 —

7500 |—

$000 +—— _".bf 3 l_, —1
JSW .! ﬁ) .: - ——
oo —— 41 :

2500
2000
%00
w0

i
s00 IL |I
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Abb. 3. Umgezeichnetes Barogramm.

A

Luftdruckmessers, nur
auf bestimmten An-
nahmen iiber Tempe-
raturgradient, Boden-
druck und Bodentempe-
ratur beruhen kann. Da
diese Annahmen nicht
fir jeden Flug zutreffen
kénnen, mufBl man, wenn
es auf genaue Fest-
stellungen  ankommt,
noch eine Umrechnung
vornehmen. Darauf wol-
7 len wir im néchsten Ab-
schnitt eingehen.

2. Raumgewicht der Luft und Luftdichte. Hohenmessung.

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

Fihrt man, was wir immer tun werden, als Raumeinheit
m?, als Gewichtseinheit kg ein, so ist das Raumgewicht des
Wassers von 4° C gleich
1000, das Raumgewicht der 77
Luft von 10°C bei 762 mm 7 |
Barometerstand 1,252, d. h. s |-
1 m® Luft wiegt unter den

genannten  Verhiltnissen I___
1,252 kg. 000 |
Das Raumgewicht der 3000}

Luft ist vom Luftdruck und _
der Temperatur abhéngig. W ———
Es gelten hierfiir folgende
Gesetze:

1000 . e e
|;’/,‘c' gz g8 g8 o0 77

a) Das Raumgewicht &n- dos Gor qos gos w0 Gr g 473

dert sich prop OI:thnal den? Abb. 4. Dichteabnahme fiir Tempera-
Luftdruck. Beispiel: Bei turgradient 0,5°/100 m.

762 mm Qu. und 10° C ist

das Raumgewicht der Luft gleich 1,252 kg/m?; wie groB ist es
bei 775 mm Qu. und 10° C? Man hat 1,252 mit dem Verhéltnis
775:762 zu multiplizieren, also 1,252-775:762 = 1,273 kg/m?®.
Ist der Barometerstand nicht 775 mm, sondern allgemein b mm,

so ist das Raumgewicht wenn y, das spez. Gewicht

o b
?="Vomg9"
bei 762 mm Barometerstand und 10° C bezeichnet.

b) Anderung des Raumgewichtes mit der Temperatur.
Das Gewicht der Raumeinheit eines jeden Korpers adndert sich
mit der Temperatur. Denn bei Erwirmung findet eine Aus-
dehnung statt, so daB in der Raumeinheit bei hoherer Tempe-
ratur eine kleinere Menge des Stoffes enthalten ist, als bei
niedriger. Der Ausdehnungskoeffizient der Luft fiir 0° betragt
2%, d. h. irgendein Luftvolumen vergrofiert sich bei Erwéar-
mung von 0° auf 1°C um ein 273stel.
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Beispiel: Bei 10° C ist das Raumgewicht der Luft y;
wie groB ist das Raumgewicht bei 20°C und beim gleichen
Barometerstand? Eine Luftmenge, die bei 0° das Volumen 1 m?*
hat, hat bei 10° den Rauminhalt 14 10/273 = 283/273 m®, bei
20°: 1 4+20/273=1293/273 m®. In dem Maf} der VergroBerung
des Luftvolumens verringert sich nun das Raumgewicht. Be-
tragt es y, fir 10°C, so ist es fiir 20° C:

283
=70 595 = %966 70;
analog wire fur 30°C:
283 283
=y, e =Yy 7 = 0,933
7=70 97330  Tos03
283

und allgemein fiir ¢°C: =7 s

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

b 283
7 =70 763 213 Fi

Nach dieser Formel, in der y,=1,252 kg/m® zu setzen ist,
kann man beispielsweise fiir die in Zahlentafel 1 angegebenen
Luftdruckwerte und die zugehorigen, durch Bodentemperatur
und Temperaturgradient bestimmten Temperaturen das jeweilige
Raumgewicht der Luft fiir die verschiedenen Hohenlagen berech-
nen. Die Ergebnisse einer solchen Berechnung fiir den Wirme-
abfall 0,5° auf 100 m sind in Zahlentafel 21) und in Abb. 2 wieder-
gegeben. Man erkennt hier, dall beim Ansteigen auf 6000 m
das Raumgewicht auf etwa die Halfte des Bodenwertes sinkt.

Nunmehr sind wir auch imstande, die Steigleistung eines
Flugzeuges aus einem vom Hohenmefigerit aufgezeichneten
Schaubild richtig zu beurteilen. Fir gewohnliche Zwecke des
Luftverkehrs reichen natiirlich die Angaben des Melstreifens
unmittelbar aus. Man entnimmt z. B. der Abb. 2 oder dem
umgezeichneten Barogramm in Abb. 3, da das Flugzeug in
etwa 22 Minuten auf fast 5400 m gestiegen ist und dann in

') Vgl. FuBinote S. 8.
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weiteren 15 Minuten wieder den Boden erreicht hat. Die Steig-
geschwindigkeit etwa in 4000 m Hohe erhidlt man, indem man
im Kurvenpunkt in der H6he 4000 die Tangente zieht; ihre
Neigung ist eine solche, daB sie von 3000 auf 5000 m in etwas
mehr als 10 Minuten (genau 10,4 Min. = 624 Sek.) steigt. Dies
bedeutet eine Steiggeschwindigkeit von 2000 :624 = 3,2 m/sec.
Handelt es sich aber um sehr groe Hoéhen und um genaue
Feststellungen, etwa bei einem Héhenwettbewerb, so mufl man
die Leistungsfahigkeit des Flugzeuges unabhingig von der
Wetterlage des Aufstiegortes und Aufstiegtages beurteilen kénnen
und fragen: Wie wiirde das Barogramm an dem ,Normaltag
und Normalort“ aussehen? Was man als ,normal“ ansieht, ist
natiirlich Sache einer Ubereinkunft, die auch der Eichung des
Barographen zugrundegelegt wird. Sind hierfiir«die Verhaltnisse,
die der mittleren Spalte unserer Zahlentafeln entsprechen, ge-
wéhlt, also Bodendruck 762 mm, Bodentemperatur 10° und
Abfall 0,5° auf 100 m, so sehen wir, daB die Hohenangaben
1000, 2000, 3000... des Schaubildes eigentlich die Druckwerte
675, 596, 525 ... (Zahlentafel 1) bedeuten. Hiervon ausgehend
miissen wir das Schaubild in zweifacher Weise berichtigen, und
hierzu benétigen wir die Kenntnis sowohl der Temperaturen ¢,
die wihrend des Fluges in jeder barographisch abgelesenen Hohe
geherrscht haben, wie auch der Temperaturen #, die bei der
Herstellung des HohenmaBstabes benutzt worden sind. Sind
die tatsichlich gemessenen Temperaturen ¢ in den Héhen 1000,
2000, 3000, 4000 und 5000 m (d. h. in den Augenblicken, in
denen der Hohenmesser diese Angaben aufwies) etwa 189, 129,
7% 0% —6° gewesen, so sind die in dem Barogramm abge-
griffenen Geschwindigkeiten und die Hohen in folgender Weise
zu berichtigen.

Bei der Bodentemperatur 10° und dem Abfall 0,5° auf
100 m kommt der Hoéhe 4000 m die Temperatur — 10° und,
den Bodendruck 762 mm vorausgesetzt, nach Zahlentafel 1 der
Luftdruck 462 mm zu; durch die tatsdchlichen Messungen
ist diesem Luftdruck jedoch die Temperatur 0° zugeordnet.
Also ist die im Schaubild abgelesene Geschwindigkeit von
3,2 m/sec im Verhdltnis 273 + 0=273 zu 273 — 10 =263 zu

273

erhohen, womit sich 3,2-——
rhohen, womit sich 3, 363

= 3,32 ergibt. Denn in diesem
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MaBe ist, nach dem Voranstehenden, die Dichte der Luft durch
die Annahme der zu niedrigen Temperatur iberschitzt worden;
zu einer bestimmten Druckanderung gehort aber eine der Dichte
umgekehrt proportionale Hohenénderung, daher mul die ab-
gelesene Steiggeschwindigkeit im Verhaltnis der theoretisch an-
genommenen zur wirklichen Dichte berichtigt werden. Nach
der Formel ist ferner bei 462 mm Barometerstand und 0°C
die Luftdichte y=1,252é% -%=0,788. Die Hohe, die
unter ,normalen® Verhiltnissen
dieser Dichte entspricht, ent-
nimmt man am bestender Abb. 4.
|77 Hier ist die dem y-Wert 0,788
in der mittleren (stark ausge-
zogenen) Kurve zugehorige
Ordinate gleich 4300 m. Es
352 mufB also die berichtigte Kurve
so beschaffen sein, daB sie in
der Hohe von 4300 m eine Nei-
gung von 3,32 m/sec aufweist.
Das endgiiltig berichtigte
Hohenschaubild entsteht nun
in der Weise, dal man fiir
. jeden der Flugzeitpunkte, in
Y L | e denen das Barogramm 1000,
2000, 3000, 4000 und 5000 m
aufweist, diese Rechnung durch-
fithrt, die hier nur fiir den
Punkt 4000 genau erkliart wurde. Es ergibt sich hierbei folgen-
des Resultat:

Y80

—| 3

Abb. 5. Berichtigung eines Hohen-
schaubildes.

Abgelesene Hohe 1000 2000 3000 4000 5000
” Geschwindigkeit 6,67 5,33 417 3,20 2,67
Berichtigte ” 6,98 5,66 4,36 3,32 2,77
” Hohe 1500 2400 3400 4300 5300

In Abb. 5 ist das ganze Verfahren an unserem Beispiel
durchgefithrt und dabei die der Berichtigung unterworfene
Linie aus Abb. 3 nochmals (schwicher ausgezogen) mit einge-
tragen. Die beiden strichpunktierten Linien stellen die Werte
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von 273 -}t =T und 273 -} t'=1", alco die absoluten Werte
der gemessenen Temperatur und der ,Nosmaltemperatur®. die
gestrichelte Linie den Druckverlauf dar. Die berichtigte Steig-
linie besteht aus Stiicken, die zwischen je zwei berechneten, durch
kleine Kreise bezeichneten Punkten geradlinig verlaufen. Man
sieht, dal sich zwischen der urspriinglichen und der berichtig-
ten Linie mitunter recht erhebliche Abweichungen ergeben: am
,Normaltag und Normalort“ hitte das Flugzeug eine Gesamt-
héhe von 5700 m in 22 Minuten erreicht, gegeniiber dem un-
mittelbar abgelesenen Wert von 5400 m in der gleichen Zeit').

Zahlentafel 2.

Raumgewicht y in kg/m? und Dichte m = y:g fiir Héhen von 0 bis 8000 m
beim Bodendruck 762 mm und Temperaturgradient 0,5° auf 100 m.

Héhe | Bodentemperatur 0° C | Bodentemperatur10°C| Bodentemperatur 20°C
in Tempe- Tempe Tempe
Metern ratlll)r voopig=m I‘&tlll)l‘ vooprrg=m l‘atlll)l‘ roopg=m
0 00 1,298 | 0,132 100 11,252 | 0,128 200 11,210 | 0,123
1000 | — 5°11,165 | 0,119 50 11,129 | 0,115 159 | 1,094 | 0,112
2000 | —10°| 1,044 | 0,106 0° | 1,015 | 0,104 100 | 0,988 | 0,101
3000 | —15°10,933 | 0,095 | — 5°1 0911 0,093 50 10,890 | 0,091
4000 | —20° 0,833 | 0,085 | —10°| 0,816 | 0,083 00 10,800 | 0,082
5000 | —25°| 0,741 | 0,076 | —15°)0.730 | 0,074 | — 5°| 0,719 | 0,073
6000 | —30°| 0,658 | 0,067 | —20°| 0,651 | 0,066 | —10°| 0,644 ' 0,066
7000 | —35° 0,583 | 0,069 | —25°|0,579 | 0,069 | —15°] 0,575 | 0,059
8000 | — 40° 0,515 | 0,053 | —30°| 0,514 | 0,062 | —20°; 0,513 | 0,052

Unter Dichte der Luft oder spezifischer Masse versteht
man den Quotienten Raumgewicht der Luft durch die Schwerebe-
schleunigung g==9,81 m/sek®. Bei 10°C und 762 mm Barometer-

” 2
stand ist daher die Dichte der Luft 49:%2§r=0,128, d i
g )
ungefihr 1/8. Diese Zahl merken wir uns als Durchschnitts-
wert fir die Luftdichte am Erdboden. Die Werte der Luftdichte
fir groBere Hohen sind neben denen des Raumgewichtes in
Zahlentafel 2 eingetragen.

) Uber die Berichtigung von Hohenschaubildern handelt der Auf-
satz des Verfassers in der Zeitschr. f. Flugtechnik und Motorluftschiffahrt
1917, H. 23/24, S. 173 bis 177. Weitere Ausfithrungen hierzu enthilt das
Biichlein von W. Meissner, Entfernungs- und Hohenmessung in der
Luftfahrt. Braunschweig: Vieweg 1922.
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Fiir den Quotienten y:g, also fiir die Luftdichte oder
spez. Masse der Luft, schreiben wir im folgenden stets den Buch-
staben m. Dieser bedeutet mithin eine im allgemeinen verénder-
liche GroBe, die (bei Wahl von Meter und Kilogramm als Maf-
einheiten) fiir die Luft am Boden unter gewOhnlichen Verhalt-
nissen den Wert 1/8 besitzt, in groferen Hohen auf die Hélfte
und noch darunter sinkt. Bei allen Formeln und Berechnungen
der Fluglehre spielt die Luftdichte eine ausschlaggebende Rolle.

Wir fithren hier noch die folgenden, fiir Durchschnitts-
verhéltnisse (10° C und 762 mm Qu. am Boden, 0,5°C Wérme-
abfall auf 100 m) berechneten Werte der verhiltnisméBigen
Dichteabnahme an. Es betrigt in Hundertteilen der Bodendichte

in der Hohe 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 m
die Dichte 90 81 73 65 58 52 46 41v.H.

3. Bewegte Luft, Staudruck.

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

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

Kraft — Masse >< Beschleunigung
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beherrscht. Um uns iiber die am Flugzeug auftretenden Er-
scheinungen zu verstindigen, wollen wir uns zunichst vorstellen,
daBl das Flugzeug ruht und dabei von einem wagerecht ge-
richteten Luftstrom angeblasen wird. Die Bewegung der Luft
hat dann die Eigenschaft ,station&r“ zu sein, d. h. an jedem
Ort geschieht im Laufe der Zeit immer dasselbe: Druck und
Geschwindigkeit sind wohl von Punkt zu Punkt verinderlich,
an jedem einzelnen Punkt aber mit der Zeit unverinderlich.

Denken wir uns nun, Abb. 6, eine
Reihe geradlinig oder fast gerad-
linig hintereinander strémender Luft-
teilchen, deren Geschwindigkeit auf
der Strecke AB—1 von v, auf v,
zunimmt. Wir wollen Kraft, Masse
und Beschleunigung dieser Teilchen
berechnen. Der Druck in A4 sei Py>
der Druck in B sei p, und der mitt-
lere Querschnitt des Luftfadens gleich
f. Da dann die Kraft p, - f in der
Bewegungsrichtung, p,-f in der entgegengesetzten wirkt, hat
die resultierende Kraft fiir die betrachteten Luftteilchen die
GroBe (p, — p,)f- Der Rauminhalt der Luftteilchen ist f-1, da-
her die Masse m-f-1, weil m die Luftdichte oder die Masse der
Raumeinheit bezeichnet. Es kommt also nur noch darauf an,
die Grofie der Beschleunigung zu bestimmen.

Abb. 6. Element eines
Stromfadens.

Beschleunigung ist die Geschwindigkeitszunahme in der
Zeiteinheit. Wir haben vorausgesetzt, daB die Geschwindig-
keit beim Durchlaufen der Strecke ! von v, auf v, zunimmt.
Wie grol ist die Zeit, in der diese Zunahme erfolgt? Setzen

LT,
2

wir die mittlere Geschwindigkeit gleich !

, so ist die Zeit

gleich dem Quotienten aus Weg durch Geschwindigkeit,

l.”l"l‘%: 2l
S v v,

und die Beschleunigung demnach:

2
(vg_vl): 21 __ Y% - vy

v, + v,
Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 2
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Multiplizieren wir diesen Ausdruck mit der Masse m - f- I, so erhalten
2 2
. vy — g
wir m - f - —27"2—-1, und wenn wir dieses Produkt aus Masse

mal Beschleunigung der resultierenden Kraft (p, —p,) - f gleich-
setzen, fillt der Querschnitt f heraus, und es bleibt:

V2 g2 2 v2
2 1 2 1
D, — Py =M L == —m =
2[ 1‘2 2 2 2’
I .
Z, d. h. der Druckunterschied
ng A zwischen zwei Punkten ist

gleich dem Unterschied der
halben Produkte aus Dichte
und Geschwindigkeits-Qua-
drat.

Dieses Gesetz gibt uns vor
allem ein Mittel an die Hand,

g g um Geschwindigkeiten zu
{ Por— - messen. Die Messung geschieht
£ durch ein sog. Staugerit,

Zu den Marometern

dgedanken Abb.
Abb. 7. Staugerit. dessen Grundgedanken Abb. 7

darstellt. In letzter Linie wird
hier die Messung der Geschwindigkeit (&hnlich wie die der
Héhe mit Hilfe des Barometers) auf eine Druck-Bestimmung
zuriickgefiihrt. Man bringt das Ende 4 des Gerites an die zu
untersuchende Stelle, an der die unbekannte Geschwindigkeit
v, und der schon anderweitig bestimmte Druck p, herrschen.
Innerhalb des Rohrchens, das in 4 beginnt, dann rechtwinklig
abbiegt und in die Kammer B einmiindet, Abb. 7, verliert sich
die Geschwindigkeit der Luftteilchen sehr rasch, so 'dafl v, =0
zu setzen ist; es tritt demgemiB eine Druckerhéhung ein,
die man durch AnschluB eines Manometers in B messen kann.
Kennt man so den Druck p, neben dem schon bekannten p,,

so kann man jetzt aus .

v2

bp—Pr=m7y
die gesuchte Geschwindigkeit v, berechnen. Die vorstehende
Gleichung geht aus der allgemeinen Beziehung hervor, sobald
man darin v, =0 setzt. Das Gerit Abb. 7 ist iiberdies so
eingerichtet, daBl es zugleich die Messung von p, ermdglicht,
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indem in D ein zweites Manometer angeschlossen wird, (von der
Offnung C aus wird der Druck p, nach D iibertragen), oder un-
mittelbar die Messung der Differenz p, — p,, indem der Druck-
unterschied zwischen B und D an der Scheidewand E bestimmt
wird.

Fir das in der Fluglehre sehr hiufig auftretende Produkt
aus Luftdichte und halbem Geschwindigkeits-Quadrat hat man
eine eigene Bezeichnung eingefithrt; man nennt es den Stau-
druck und setzt dafiir in der Regel den Buchstaben g¢:

o

g=m

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

1 1600 o
Da wir die Dichte stets als bekannt voraussetzen diirfen, ist
fir uns der Staudruck einfach ein Mafl der Geschwindig-
keit, dhnlich wie die Hohe der Quecksilbersdule ein Mal des
Luftdruckes ist. Wir konnen auch leicht eine anschauliche
Vorstellung vom Staudruck gewinnen. Stellen wir nidmlich in
einen mit der Geschwindigkeit v bewegten Luftstrom einen Korper
hinein, so wird es an seiner Vorderseite eine Stelle geben, an der
die auftreffenden Stromfiden sich teilen, also die Geschwindig-
keit Null herrscht. Der Uberdruck, der an dieser Stelle, dem
sog. Staupunkt, besteht, ist der zur Geschwindigkeit v gehorige
Staudruck, wie aus der oben gegebenen Erklirung hervorgeht,
Um die Umrechnung zu erleichtern, ist in Zahlentafel 3 fiir
verschiedene Geschwindigkeits- und Dichte-Werte der aus der

9

Formel ¢—= m% berechnete Staudruck angegeben. Dabei sind

die Dichte-Werte angenommen, die nach der mittleren Spalte

der Zahlentafel 2, also fiir 10° Bodentemperatur und 0,5° Wirme-

abfall auf 100 m den Héhen von 1000 zu 1000 m entsprechen.
2*
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Zahlentafel 3.

Staudruck in kg/m? fiir verschiedene Geschwindigkeiten und
Luftdichten.
(Die den Luftdichten beigesetzten Hohenangaben beziehen sich auf
762 mm Qu und 10° C am Boden sowie den Temperaturgradient 0,5°C

fir 100 m).
Geschwindig- Staudruck fiir die Hohe % iiber dem Meeresspiegel,
keit bzw. fiir die Luftdichte m
v v |m=0,128| 0,115 | 0,104 | 0,093 | 0,083 | 0,074 | 0,066
m/sek | km/St | A=0m |1000m|2000 m|3000 m|4000m |5000 m| 6000 m
0 0 0,00 0,00/ 0,00f 0,00, 0,00 0,00 0,00
5 18 1,60 1,44 1,830] 1,16 1,04, 093] 0,83
10 36 6,40 57 520 4,65 4,15 3,70| 3,30
15 54 14,40 12,94 | 11,70| 10,46| 9,34| 833| 743
20 72 25,60 23,00 20,801 18,60 16,60 14,80 | 13,20
25 90 40,00 35,94 | 32,50 | 29,06 | 25,941 23,13| 20,63

30 108 57,60 51,75| 46,80 | 41,85| 37,35 33,30 29,70
35 126 78,40 70,44 63,70 | 56,96 | 50,84, 45,42 40,43
40 144 102,40 92,00 83,20 74,40 66,40 59,20 52,80

45 162 129,60 (116,44 (105,30 94,16 | 84,04 | 74,92| 66,82
50 180 160,00 | 144,00| 130,00 116,00 | 104,00 | 92,50 | 83,00
55 198 193,60 |173,94|157,30 | 140,66 | 125,54 1 111,92 | 99,83

60 216 230,40 | 207,00 | 187,20 | 167,40 | 149,40
65 234 270,40 | 242,94 219,70 | 196,46 | 175,34
70 252 313,60 | 281,75 | 254,80 | 227,85 | 203,35

133,20 | 118,80
156,32 | 139,43
181,30 | 161,70

Fiihrt man die Bezeichnung ¢ in die oben abgeleitete Forme;
tiir die Druckdifferenz ein, so erhilt man p, — p, =g, — ¢, oder

V2 _1L' 19 =D, + 28]

in Worten: die Summe aus Luftdruck und Staudruck ist an
allen Stellen eines bewegten Luftfadens gleich. Fiir unsere
Probleme ist iiberdies, wie man leicht erkennt, diese Summe
auch fiir die verschiedenen einzelnen Luftfiden gleich, (weil
namlich in einiger Entfernung vom Flugzeug ¢ =10 gilt und hier
p als konstant angesehen werden darf), so daf man tiberhaupt
von einer Konstanz der Summe von Luftdruck und Stau-
druck sprechen kann: Je grofier an irgendeiner Stelle die Ge-
schwindigkeit und damit der Staudruck, um so kleiner der Luft-
druck, und umgekehrt. Dieser Satz 148t uns in vielen Fillen
das Zustandekommen der verschiedenen Luftkrifte besser ver-
stehen.
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Man darf aber dieser Beziehung, so wichtig sie auch ist,
nicht eine Bedeutung beimessen, die iiber das, was ihr nach der
Ableitung zukommt, hinausgeht. Wir haben bei der Ab-
leitung angenommen, dafl auBer den beiden Druckkriften p,-f
und p,-f keinerlei andere Krifte auf die Luftteilchen wirken.
Dies ist nicht genau richtig, da bewegte Luft sich bis zu
einem gewissen Grade wie eine zéhe Masse verhilt, in der
noch innere Krifte verschiedener Art, dhnlich der Reibung
fester Korper, wirksam sind. Daher stimmt auch die Konstanz
der Summe von Luftdruck und Staudruck in solchen Fillen
nicht, in denen die Zahigkeit eine groBlere Rolle spielt. Bei
der Anwendung des Satzes ist auch zu beachten, daBl er unter
der Voraussetzung stationidren Verhaltens der Luft gewonnen
wurde, d. h. unter der Annahme, da3 an ein und derselben Stelle
des Raumes dauernd die gleiche Geschwindigkeit herrscht. Wir
miissen also immer von der Vorstellung ausgehen, daf das
Flugzeug oder der Korper, dessen Luftkrifte wir ins Auge
fassen, ruht und von einem Windstrahl getroffen wird (so wie
beim Versuch im Luftkanal); dort, wo die auftreffenden Luft-
teilchen gebremst werden, also geringere Geschwindigkeit haben,
ist der Druck erhoht usf.

Mit den Druckunterschieden in der Umgebung des Flugzeuges
sind nach unseren Ausfithrungen in Abschn. 2 natiirlich auch
Dichteunterschiede verbunden. Dal diese aber nur sehr un-
bedeutend sind, erkennt man an folgendem Beispiel. Wir haben
oben fiir die immerhin schon betrichtliche Geschwindigkeit von
40 m/sek oder 144 km/St den Staudruck gleich 100 kg/m®=
0,01 kg/cm? = 0,01 at gefunden. Da der Luftdruck ungefdhr 1 at
betrigt, macht somit eine Druckerh6hung, die dem ganzen Stau-
druck entsprechen wiirde, erst etwa 1vH aus, und da die Dichte
(vgl. Abschn. 2) dem Druck proportional ist, wiirde auch diese
nur um 1vH zunehmen. Solche Unterschiede diirfen wir wohl
vernachlidssigen und daher die Dichte in der unmittelbaren
Umgebung des Flugzeuges als eine konstante Gréfie ansehen.

4. Formeln fiir den Luftwiderstand, schiadliche Fliche.

Wird irgend ein Kérper mit einer Geschwindigkeit v durch
die Luft bewegt, so entstehen, wie wir eben iiberlegt haben,
in seiner unmittelbaren Umgebung Druckunterschiede. Im all-
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gemeinen wird der Druck auf der Vorderseite des Koérpers groBer,
auf der Hinterseite kleiner werden, so daB eine resultierende
Kraft entsteht, die der Bewegung entgegenwirkt, und die man
Luftwiderstand nennt.

Fiir die GroBe dieser Widerstandskraft, die einem durch
die Luft bewegten Korper entgegenwirkt, pflegt man die fol-
gende Formel anzuschreiben:

(a) W=z-m F-2.
Dabei bedeuten:

W Luftwiderstand in kg

m Dichte der Luft (normal 1/8)

F Ansichtsfliche, die der Koérper in der Bewegungsrichtung
darbietet, in m?

v Geschwindigkeit des Korpers relativ zur Luft in m/sek

z Beiwert (Koeffizient) des Luftwiderstandes (unbenannte Zahl).

Die Formel besagt demnach, daB der Luftwiderstand mit
der Dichte der Luft, mit der GréBe der Ansichtsfliche und mit
dem Quadrat der Geschwindigkeit wichst.

Der Aufstellung dieser Formel liegt die Anschauung zu-
grunde, da} der Beiwert z eine nur von der Gestalt des Korpers,
von seiner Querschnittsform wund von seiner Oberflichen-
beschaffenheit abhingige Zahl sei. Diese Abhingigkeit besteht
zweifellos, und mit ihr werden wir uns weiter unten ausfiihrlich
beschéftigen. Zunichst aber wollen wir die Frage erértern, wie
weit es berechtigt ist, den Beiwert 2 als von den iibrigen GroBen,
Dichte m, Fliche F und Geschwindigkeit v, unabhingig anzu-
sehen.

a) Man nimmt an, der Beiwert &ndere sich nicht, wenn
sich nur die Dichte der Luft #ndert und sonst alles gleich
bleibt. Diese Annahme kann als durch die Beobachtung hin-
linglich begriindet gelten.

b) Man nimmt an, der Beiwert &ndere sich nicht, wenn
sich nur die Grole des Kérpers und damit die der Ansichtsfliche
dndert, wihrend sonst alles gleich bleibt, insbesondere also auch
die Gestalt des Korpers.

Diese Annahme gilt nicht mehr genau. Sie hat, streng
genommen, zur Voraussetzung, dafl nicht nur die Gestalt des
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Korpers, sondern auch die Strémungsform der Luft um den
Korper, d. h. der Verlauf der Bahnen der ausweichenden Luft-
toilchen, geometrisch dhnlich bleibt. Es ist aber ein Gesetz
der Aeromechanik, auf dessen Begriindung wir in Abschn. 6
zuriickkommen, daB mit einer Ahnlichkeit der Stromungs-
form nur zu rechnen ist, wenn bei Verinderung der Lingen-
abmessungen zugleich die Geschwindigkeit in umgekehrtem
Verhiltnis verindert wird. Eine Kugel von 10 cm Durch-
messer hat denselben Widerstandsbeiwert wie eine Kugel von
5 cm, wenn im zweiten Fall die Geschwindigkeit doppelt so grofl
ist. (Ahnlichkeitsregel, vgl. unter c) und spéter Abschn. 6)
Handelt es sich aber um zwei,,rauhe Kugeln® und sind die beiden
von gleichem Stoff oder wenigstens von gleicher Oberflichen-
beschaffenheit, so ist der Beiwert bei der groBeren doch etwas
geringer. Man kann dies damit erkliren, daBl gréBere Korper
von gleicher Oberflichenbeschaffenheit wie kleinere eigentlich
als glatter gelten miissen, weil die gleichen Unebenheiten der
Oberfliche den gréBeren Abmessungen gegeniiber weniger ins
Gewicht-fallen. Darum liefern die Versuche an verkleinerten
Modellen  in den Versuchsanstalten ‘stets etwas ungiinstigere
Werte als die Beobachtungen an den wirklichen Flugzeugen.

¢) Man nimmt endlich bei Verwendung der aufgestellten
Formel auch an, der Beiwert #ndere sich nicht, wenn sich nur
die Geschwindigkeit #ndert und sonst alles gleich bleibt.

Diese Annahme hat nur sehr beschrinkte Giltigkeit.
LaBt man beim Versuch mit einem bestimmten Kérper die
Geschwindigkeit allméhlich von Null an zunehmen, so vermin-
dert sich im allgemeinen zunichst der Beiwert, wird dann groBer,
nimmt bald rasch, bald langsamer wieder ab und erlangt schlieB3-
lich eine anndhernd konstante Grofle, die er bis zu einer Ge-
schwindigkeit von etwa 100 m/sek beibehilt; dariiber hinaus
tritt wieder eine Vergroferung des Beiwertes ein, die aber
erst bei etwa 300 m/sek von Bedeutung wird und daher nicht
mehr fiir die Flugtechnik, sondern nur noch fiir die Ballistik
od. dgl. in Betracht kommt. Mit Riicksicht auf die unter b)
erwihnte Ahnlichkeitsregel kann man die hier geschilderte
Folge von Beiwerten auch erhalten, wenn man, statt die Ge-
schwindigkeit zu vergréfern, die Abmessungen der Versuchs-
korper verkleinert. Néaheres dazu vgl. in Abschn. 6.
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Es ist jetzt auch klar, daB die Gleichung fiir W nur in
beschrinktem Sinn als ,Luftwiderstandsformel” bezeichnet
werden kann. Denn sobald der Beiwert z nicht konstant ist,
sondern beispielsweise proportional der Geschwindigkeit wéchst,
folgt aus der Gleichung, dafl der Luftwiderstand nicht mit
dem Quadrat, sondern mit der dritten Potenz der Geschwin-
digkeit zunimmt. D. h. die Formel besagt eigentlich nichts,
soweit nicht die Annahme berechtigt ist, dall der Beiwert
bei einer gegebenen Korperform unverdnderlich bleibt. Eine
wirkliche Luftwiderstandsformel miiBte noch die genaue Form
der Abhiingigkeit des Beiwertes z von allen EinfluB nehmenden
GréBen zum Ausdruck bringen. Immerhin leistet die Formel (a)
in der Flugtechnik grofie praktische Dienste, da wir, wenigstens
in sehr vielen Fillen, fiir z jenen annédhernd konstanten
Wert einsetzen konnen, den die , Verdnderliche“ z annimmt, so-
bald die Geschwindigkeit in den fiir die Anwendung in Betracht
kommenden Grenzen, etwa zwischen 20 und 100 m/sek liegt.
(Vgl. auch Abschn. 6.)

Man pflegt oft, namentlich in Deutschland, die Formel fiir
W etwas anders zu schreiben und dabei anstelle des Beiwertes

z eine ,Widerstandszahl“ C zu verwenden. Erinnern wir
2

uns, daB wir im Abschn. 3 fiir das Produkt m %— die Bezeich-

nung Staudruck und den Buchstaben ¢ eingefiihrt haben, so
kénnen wir genau dasselbe, was unsere mit (a) bezeichnete
Widerstandsformel besagt, auch durch W= 2 z-¢- F ausdriicken,
oder auch durch die folgende neue Gestalt der Widerstands-
formel, ndmlich:

q
(b) W= C'W - F,
wobei C nichts anderes als 200 z bedeutet. Irgend eine neue
Erkenntnis, eine neue Annahme oder dgl. ist natiirlich in der
Gleichung (b) gegeniiber (a) nicht enthalten. Man verwendet
(b) nur deshalb, weil dies gewisse Bequemlichkeiten mit sich
bringt :

Erstens einmal haben wir in Abschn. 3 gehort, dal bei tat-
sichlichen Versuchen nicht v, sondern eben nur ¢ gemessen wird;
will man also in einem bestimmten Fall v haben, so mufl man
erst noch die Dichte m anderweitig bestimmen, um aus m und q
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die Geschwindigkeit v zu berechnen. Hat man aber einen Ver-
such nur angestellt, um die GroBe des Beiwertes z oder, was
auf dasselbe herauskommt, die Widerstandszahl C =200 z zu
ermitteln, so ist es offenbar nicht notwendig, erst die Berech-
nung von v durchzufithren. Es geniigt, den gemessenen Wider-
stand durch die Ansichtsfliche und den 100sten Teil des Stau-
druckes zu dividieren; der Quotient ist nach Formel (b) gleich
dem gesuchten C.

Zweitens kann man dem C auch eine anschauliche Be-
deutung beilegen, wenn man bedenkt (vgl. Zahlentafel 3), daB
bei normaler Dichte m — 1/8 der Staudruck ¢ fiir 40 m/sek
Geschwindigkeit gerade den Wert 100 (némlich 40-40:2-8 =100)
besitzt. Es ist demnach die Widerstandszahl C gleich dem
auf die Flicheneinheit entfallenden Luftwiderstand
(in kg/m?) fiir die Geschwindigkeit 40 m/sek — 144 km /St
bei normaler Dichte. Im allgemeinen gibt C die Grofe des
Luftwiderstandes fiir die Flicheneinheit der Ansichtsfliche in
Prozenten des Staudruckes. Z. B.: Beiwert z= 0,4, Wider-
standszahl ¢ = 80 besagt: Der Luftwiderstand betrigt 80 kg/m?
bei der Geschwindigkeit 40 m/sek und normaler Dichte, allge-
mein, d.h. bei beliebiger Geschwindigkeit, pro Flicheneinheit
80vH des Staudruckes. Aus der zweiten Erklirung erkennt man
auch, daB C, und somit ebenso z, unbenannte (dimensions-
lose) Groflen sind, was sich natiirlich auch aus der ersten
Widerstandsformel unmittelbar ableiten lieBe. Es ist gleich-
giiltig, in welchen Einheiten man Lingen und Gewichte mift:
C und z bleiben von der Wahl der MaBeinheiten unberiihrt. In
den meisten Fillen ist C kleiner als 100.

Wir besprechen schlieflich noch eine dritte Gestalt der
Widerstandsformel, mit deren Verwendung man héufig eine gro-
Bere Anschaulichkeit herbeizufiihren sucht. Irgend etwas grund-
satzlich Neues liegt auch in dieser zweiten Umformung nicht;
man darf sich durch den neuen Ausdruck, den wir jetzt zu er-
kliren haben, die ,schidliche Flidche“, nicht irrefithren lassen.

Fiir eine ebene Scheibe, die senkrecht zu ihrer Ebene
durch die Luft bewegt wird, betrigt der Beiwert z in der
Widerstandsformel (a), wenn die Scheibe in ihrer Gestalt nicht
stark von einem Quadrat oder einem Kreis abweicht, 0,6 bis
0,7, im Mittel 0,65. Man kann nun den Luftwiderstand eines be -
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liebigen Korpers auf den einer solchen ebenen Platte zuriickfiih-
ren, indem man in die Widerstandsformel statt der wirklichen
Ansichtsfliche mit dem Beiwert z eine gedachte Flache mit dem
Beiwert 0,65 einfithrt. Diese sogenannte ,schidliche Fliache
ist somit jene Fliche, die als ebene Platte senkrecht gegen
die Luft bewegt, denselben Luftwiderstand bieten wiirde wie
der betreffende Korper. Mit anderen Worten: Wir denken uns
eine quadratische oder kreisformige Platte, deren Abmessungen
so gewahlt sind, dal sie den gleichen Luftwiderstand ergibt
wie der Kérper, den wir eigentlich untersuchen. Nennen wir f
die GroBle der schiadlichen Fliche, die zur Ansichtsfliche F
eines bestimmten Korpers gehort, so mull 0,65/ gleich sein
z-F also f=12-F:0,65.

Beispiel: Fiir einen zylindrischen Stiel von der Ansichtsflache
F= 0,08 m? mit dem Beiwert z= 0,5 ist die schadliche Flache:

2F _ 05-008

—_ 7~ = I 2 m?2.
= 665 065 —o062m
Die Widerstandsformel T"=z.m - F-v? nimmt nun die Form an:
(e) W=0.65-m-f-v* oder W=1,30f-q.

Fithren wir in der ersten dieser Gleichungen fiir die Dichte
m ihren Normalwert (am Boden) gleich 1/8 ein, so erhalten wir:

W=0,08.f 12

Um die schédliche Fliache f eines bestimmten Korpers zu
finden, mufl man natiirlich den Beiwert z kennen. Die Ein-
fiihrung des Begriffes der schidlichen Fliache hat, wie gesagt,
nur den Zweck, eine grofere Anschaulichkeit zu bewirken.
Zahlenwerte fir z, C und f:F werden wir im folgenden Ab-
schnitt kennen lernen.

5. Luftwiderstand verschiedener Korper.

Zunichst ein Beispiel, das uns iiber die grofe Bedeutung
des Luftwiderstandes fiir den Flugzeugbau belehrt.

Ein sogenanntes zweistieliges Flugzeug hat im ganzen
8 Stiele oder Streben, d.s. Verbindungen zwischen der oberen
und unteren Tragfliche (ndmlich je 2 zu beiden Seiten, vorne
und hinten).Die Geschwindigkeit des Flugzeuges betrage 40 m/sek,
das ist 40-3,6 =144 km/St. Der Abstand der beiden Trag-
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flichen, also die Lidnge der Stiele sei 1,6 m, die Breite 5 cm,
mithin die Ansichtsfliche eines Stieles 1,6-0,05 = 0,08 m2.

a) Kreisformiger Stiel. Fiir Kreiszylinder von groBer
Lénge ist nach Versuchen der Beiwert z der Widerstandsformel
(a) im Mittel 0,5, die Widerstandszahl C = 100. Der Widerstand
hat somit bei normaler Luftdichte nach der Formel (a) die
Grofle W=0,5-1-0,08-40-40 = 8,0 kg. Fiir simtliche 8 Stiele
zusammen ist W= 8,0-8 == 64 kg. Wieviel PS braucht man, um
diesen Widerstand zu iberwinden? Die Leistung betragt
64 kg-40 m/sek = 2560 kgm/sek. Da 1 PS = 75 kgm/sek, so ist
die erforderliche Propellerleistung 2560:75=34,2 PS. Rund
30vH der Motorleistung gehen aber im Propeller verloren, so
dafl nur rund 0,7 der Motorleistung ausgeniitzt wird (vgl.
Abschn. 15). Demnach betrigt die nur zur Uberwindung des
Widerstandes der Stiele erforder-
liche Motorleistung 34,2 : 0,70 = 48,7 PS.
Man sieht, da es sich hier um einen ganz ;
bedeutenden Teil der im Motor verfiig- | |
baren Leistung handelt. -

b) Eiférmiges Profil (Ovalrohr). " g
Das giinstigste Verhiltnis von Hohe zu l:b=2:1
Breite fiir einen Stielquerschnitt wire
mit Riicksicht auf die Festigkeit (da der
Stiel nach allen Seiten gleichmaBig aus-
zuknicken droht) das Verhiltnis 1:1.
Fir den Luftwiderstand ist aber ein
langliches Profil mit einem Verhiltnis
3:1 oder 2:1 wesentlich giinstiger. Die
in der Regel verwendeten, einseitig zu-
geschirften Ovalrohre (Abb.8) haben ein Verhiltnis Linge : Breite
etwa gleich 2:1 bis 2,5:1. Bei derartiger Querschnittsgestaltung
wird nach Versuchen (vgl. Zahlentafel 4) der Beiwert z der Luft-
widerstandsformel 6 bis 10mal kleiner als der Beiwert fiir Kreis-
form, also etwa gleich 0,08 bis 0,05. Es ergibt sich hiernach die
Motorleistung, die erforderlich ist, um den Widerstand der 8 Stiele
zu iiberwinden, nicht mehr zu 50 PS, sondern zu 5 bis 8 PS. Dies
ist eine Leistungsgr6fle von geringer Bedeutung, wihrend Lei-
stungen von 50 PS oder dergleichen nicht fiir den Widerstand
der Stiele allein aufgewendet werden konnten.

e

L:b=2,5:7
Abb. 8. Ovalrohre,

hinfen



28 Allgemeines iiber Luftkrifte. Luftwiderstand.

Die Folge der Verwendung von nicht verschalten Kreisrohren
wire, daB die Geschwindigkeit des Flugzeuges eben nicht 40 m/sek,
sondern entsprechend kleiner wiirde. Hétten wir im friiheren
Beispiel die Geschwindigkeit gleich 20 m/sek gesetzt, so hitten
wir bei Kreisform W=0,5-1-0,08-20-20=2,0 kg fiir einen Stiel,
daher fiir simtliche Stiele zusammen W=16,0 kg, die erforder-
liche Propellerleistung 20 -16:75 = 4,27 PS, die erforderliche
Motorleistung 4,27:0,70 = 6,1 PS. Bei den heute iiblichen
groBeren Geschwindigkeiten von 40 bis 60 m/sek wiren Stiele
von Kreisquerschnitt eine Unméglichkeit, Da der Luftwider-
stand mit dem Quadrat der Geschwindigkeit, die zu seiner
Uberwindung erforderliche Arbeitsleistung also mit der drit-
ten Potenz wichst, so bedeutet der Ubergang von 40 zu
50 m/sek eine Vermehrung des Leistungsaufwandes im Ver-
hiltnis 53:4% — 125:64 =1,96. Geht man aber gleichzeitig
von Kreisrohren zu Ovalrohren iiber, so sinkt nach dem Ge-
sagten der Aufwand noch rund auf ein Fiinftel, wiirde also
etwa 10 PS betragen. Tatsichlich werden heute bei sdmtlichen
Flugzeugen nur Rohre von Ovalform verwendet, oder Kreisrohre
mit Verschalung in Ovalform.

Kabel und kleinere Rohre haben einen gréBeren Wider-
standsbeiwert als groBere Querschnitte der gleichen Gestalt.
Bei Kabeln, die eine Verschalung in Ovalform erhalten, kann
mit doppelt so groBen Beiwerten wie beim Ovalrohr gerechnet
werden, also mit 0,16 bis 0,10. Gewdhnlich werden jedoch
Kabel nicht verschalt, sondern behalten ihre Kreisform, wobei der
Beiwert 2 zu 0,5 bis 0,6, die Widerstandszahl C gleich 100 bis 120
zu setzen ist. Gelegentlich sind auch, namentlich in England,
statt der Drihte und XKabel gewshnlicher Gestalt geeignet
profilierte Stahlbinder zur Verwendung gekommen, denen ein
Beiwert z von etwa 0,20 zukommt; sie haben sich nicht recht be-
wahrt, da ihre genaue Einstellung in die Flugrichtung Schwie-
rigkeiten bereitet.

Wenn ein Kreisrohr oder ein Kabel von Kreisquerschnitt
nicht senkrecht gegen die Bewegungsrichtung steht, sondern
unter einem spitzen Winkel, wie es Abb. 9 zeigt, so ergeben
die Versuche viel kleinere Widerstandszahlen, als dem Kreis-
querschnitt, ja selbst als dem elliptischen Querschnitt entspricht,
den das Rohr in dem durch die Bewegungsrichtung bestimmten
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Schnitt darbietet. Fiir einen Winkel von 30° zwischen Rohr-
achse und Bewegungsrichtung (wobei also ein Ellipsenquerschnitt
entsteht, bei dem die groSe Achse das zweifache der kleinen ist)
betragt nach englischen Versuchen der Widerstand nur 30 vH
des Widerstandes eines normal gestell-

ten Kreisrohres. Dagegen weist ein .
normal gestelltes Rohr, dessen Achse
eine Ellipse vom Achsenverhéltnisse
2:1 ist, etwa 50 vH des Widerstandes
eines Kreisrohres auf. Man muB dar- 3} o Geneigte Strebe.
aus schliefen, dal die ,Staffelung®

der einzelnen Querschnitte den Luftwiderstand noch besonders
herabdriickt.

Uber die Widerstandsbeiwerte fiir verschieden gestaltete
Korper gibt die Zahlentafel 4 Auskunft. Behdlt man im Auge,
was im vorangehenden Abschnitt iiber die Veranderlichkeit der
Beiwerte gesagt worden ist, so wird man nicht iibersehen, daf
die Angaben der Zahlentafel nur ganz rohe Anhaltspunkte
bieten konnen. Abgesehen von den dort schon genannten
Einfliissen, wie Geschwindigkeit, GroBe des Gegenstandes usf.,
weichen auch die Ergebnisse verschiedener Versuchsanstalten bei
sonst gleichen Verhéltnissen oft recht erheblich voneinander ab.
Dies héngt damit zusammen, dall der ganze Fragenkreis des
Flissigkeits- oder Luftwiderstandes trotz aller wertvollen Er-
rungenschaften des letzten Jahrzehntes noch wenig geklart ist;
dazu vgl. auch den folgenden Abschnitt.

Die kleinste Widerstandszahl hat sich bei langgestreckten
Drehkoérpern, wie sie heute als Luftschiffkérper Verwendung
finden (siehe die Skizze in Zahlentafel 4) ergeben. Fiir das
giinstigste Luftschiffmodell ist nach Goéttinger Versuchen der
Beiwert z kleiner als 0,03, die Widerstandszahl C kleiner als 6.
Die Form ist vorn gut abgerundet, riickwérts zugeschirft und
damit moglichst dem Stromlinienverlauf angepaBt. Die groBen
Lenkluftschiffe haben heute durchwegs derartige Formen. All-
gemein kann gesagt werden, daB kleine Widerstandszahlen sich
stets einstellen, wenn der Korper in seinem riickwértigen
Teil giinstige AbfluBverhédltnisse fiir die Luft bietet.

Die Gestaltung des vorderen Teiles eines Korpers ist fiir
den Luftwiderstand von geringerer Bedeutung. Es kommt

Leswegqurgsyeltang
v
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Zahlentafel 4.

Luftwiderstand verschiedener Querschnittformen.

Allgemeines iiber Luftkrifte. Luftwiderstand.

Gestalt des Korpers Beiwert 2z Widerstands-| Schidliche
(-> bedeutet Bewegungsrichtung) zahl (=200 2z Flache
Ebene dinne Platte
(von ungefiahr glei-
cher Lingen- und —— | 0,60 bis 0,70 | 120 bis 140 (0,92 Fbis1,08 F
Breitenabmessung)
senkrecht bewegt
Kreiszylinder senk- —
recht zur Achse be- . . o |
wegt. Lange grod (7} [ —u | 0,4 bis 0,5 | 80 bis 100 |0,62 Fbis0,77 F
gegen Durchmesser| Querschnitt
Zylinder von ovalem ‘
Querschnitt. Desgl. [ —— 10,04 bis 0,08 10 bis 16 0,08 Fbis0,121"
(Tropfenrohr) Querschnitt S | -
Kreiszylinder in |
Richtung der Achse =1 — | 0,48 bis 0,54 ' 96 bis 108 ;0,74 Fbis0,83 F
bewegt i
|
1:1 9 S 026 | 52 0,40 F
Kegel mit geschlosse- )
ner Grundfliche ! -
12 > — 017 | 84 0,26 F
Kugel — | 0,10 bis 0,12| 20 bis 24 0,15 Fbis0,18 F
Offene konkav — 066 | 182 1,01 F
Halb- i
kugel- -
schale| konvex @ —_— 0,17 34 0,26 F
— 0,081 162 | 012 F
Kegel mit halbkugel- 1
formigem AbschluB ‘ i
€ — 0044 88 0,07 F
G| 0060 | 12 0,092 F
|
Ballonmodelle —2— | 003 68 | 002 F
(Drehkérper) i -
—~1 0028 | 56 ’1 0,043 F
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hauptséchlich darauf an, daf# die vorbeistromenden Luftfiden
sich hinter dem groBten Querschnitt des Korpers nicht von
dessen Begrenzung ablésen, wodurch ein von Wirbeln
erfiillter Totraum zwischen dem Korper und der eigentlichen
Strémung entsteht, wie z. B. beim Kreisrohr Abb. 10. Im Wirbel-
raum herrscht geringerer Druck, soda8 die resultierende Luftkraft
vergrofert wird. Bei Formen wie
dem Ovalrohr Abb.8 oder dem
erwiahnten giinstigsten Luftschiff-
modellschmiegtsich die Stromung
bis ganz nahe dem hinteren Ende

des Korpers genau seiner Be- ﬁ
grenzung an. Man darf nie ver-
gessen, dal3 es nicht auf schone Abb. 10.
UmriBformen allein ankommt,  Strémung um ein Kreisrohr.
sondern eben auf die Vermeidung

des Loslésens und der Wirbel. Wenn man am Umfang eines
sonst gut geformten Korpers Beschldge oder dhnliche Stromungs-
hindernisse anbringt, so kann es geschehen, dal eine Ablésung
der Stromlinien hervorgerufen wird, so, als ob der hintere Ab-
fluBBteil gar nicht vorhanden wire.

Diese Betrachtung 1a6t sich weiter verfolgen, und sie bietet
den Ausgangspunkt fiir weit ausgreifende theoretische Uber-
legungen. F. W. Lanchester war wohl der erste (1907), der
auf die groBe Bedeutung der Korper von ,Stromlinienform*
fir die Flugtechnik hingewiesen
hat'). Bei vollkommenster ,Strom-
linienform¥, wie sie etwa durch einen
Korper nach Abb. 11 anndhernd
verwirklicht wird, wiirde der Luft-
widerstand ganz verschwinden, wenn  Abb. 11. Stromlinienkérper.
nicht zwischen Korperoberfliche und
Luftteilchen Reibung bestiinde. Im allgemeinen kann man den
Luftwiderstand aus zwei Bestandteilen zusammengesetzt denken:
der eine, der Formwiderstand heit, rithrt davon her, daB

:

o=

<<\

1) Lanchester, F. W.: Aerodynamik, ein Gesamtwerk iiber das
Fliegen. 2 Bde. Leipzig: B.G.Teubner 1909/11. Das Buch ist sehr anregend,
verhaltnismaBig leicht verstdndlich, enthdlt hier und da nicht ganz ein
wandfreie Schliisse.
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der Druck auf der Vorderseite des bewegten Korpers grofer
ist als auf der Hinterseite. AulBerdem ist aber lings der ganzen
Oberfliche der Druck nicht genau senkrecht auf das Flichen-
stick zu gerichtet, auf das er wirkt, sondern hat eine kleine,
der Bewegungsrichtung des Korpers entgegengesetzte, tangen-
tiale Komponente; die Resultante dieser Teilkridfte nennt man
den Reibungswiderstand. Eine sehr diinne ebene Platte,
die, an den Kanten zugeschirft, in ihrer Ebene selbst bewegt
wird, wiirde vielleicht am reinsten den Fall bloBen Reibungs-
widerstandes darstellen. Die Versuche zeigen iibereinstimmend,
daBl der Reibungswiderstand schwicher wichst als das Quadrat
der Geschwindigkeit; eine quadratische Platte von 1 m Seiten-
linge, in ihrer Ebene mit einer Geschwindigkeit von 40 m/sec
gleich 144 km/St bewegt, weist einen Widerstand von etwa
0.33 kg auf (gegeniiber 120 bis 140 kg der normal gesteliten
Platte). Die Beobachtung zeigt, daB die Luft unmittelbar an
dem bewegten Korper haftet, d. h. iiberall, wo der Luftstrom
die Korperoberfliche beriihrt, wird die Luft mit der vollen
Geschwindigkeit des Korpers mitgenommen; aber schon in sehr
kleinen Abstdnden, oft von Bruchteilen eines Millimeters, treten
erheblich geringere Geschwindigkeiten auf. Die schmale Zone,
innerhalb deren dieser starke Geschwindigkeitsabfall erfolgt,
nennt man die ,Grenzschichte“. L. Prandtl in Gottingen hat,
von der niheren Betrachtung der Grenzschichten ausgehend,
viel zur Aufklirung des Luftwiderstandvorganges beigetragen?).
(Vgl. a. Abschn. 6.)

Zur Ergéinzung der Zahlentafel 4 mogen noch folgende
Angaben dienen. :

Flugzeugriimpfe, vollig glatt, ohne Beschlige, haben,
wenn sie gute UmriBiform besitzen, einen Beiwert z von etwa
0,05 bis 0,10, eine Widerstandszahl C von etwa 10 bis 20. Durch
Anschliisse, Beschlige usw., hauptsichlich auch durch den aus
dem UmriB herausragenden Kopf des Fiihrers und den dahinter
angebrachten Windschutz, wird der AbfluB der Luft stark ver-
schlechtert. Daher kann fiir eine Rumpfform in praktischer

1) Die Prandtlsche Grenzschichttheorie ist in iibersichtlicher Weise
dargestellt in dem von L. Prandtl verfaBten ,AbriB der Lehre von
der F.iissigkeits- und Gasbewegung“ (Handworterbuch der Naturwissen-
schaften, Bd. 4). Jena: G. Fischer 1913,
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Ausfiihrung mit Beschligen, Ausschnitten fiir die Besatzung,
herausragenden Motorteilen, Auftritten usw. der Beiwert z zu 0,15
bis 0,25, die Widerstandszahl C zu 30 bis 50 geschétzt werden.

Fiir die Kiihler, die an den Flugzeugen zur Kiihlung
des die Motorzylinder umspiilenden Wassers angebracht werden,
ergeben sich je nach der Bauart sehr verschiedene Beiwerte.
Bei den iiblichen Stirnkiihlern in Kastenform ist z = 0,25
bis 0,40, C = 50 bis 80; hierbei gelten die gréBeren Werte fiir
Kiihler von gréBerer Tiefe, alles bezogen auf die Ansichtsfliche
des ganzen Kastens.

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

Kennt man den Beiwert z oder die Widerstandszahl C fiir
einen Korper, so kann man ohne weiteres nach den Angaben
in Abschn. 4 auch seine schidliche Fliche bestimmen. Das
Verhiltnis der schidlichen Fliche f zur Ansichtsfliche F ist
stets gleich z:0,65.

Die Ausrechnung ergibt z. B.:

fiir einen kreisformigen Stiel 2=0,5 ist f=0,77 F;

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

fir den Rumpf 2z = 0,15 bis 0,25 ist f = 0,23 F bis 0,39 F;

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

fir verschalte Réder z= 0,25 bis 0,30 ist f= 0,38 F bis
0,46 F.

Dabei bedeutet F jedesmal die Ansichtsfliche des betref-
fenden Korpers. Weitere Angaben enthilt Zahlentafel 4 in
der letzten Spalte?).

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

Mises, Fluglehre. 3. Aufi. 3
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Die gesamte schéddliche Flache eines Flugzeuges
durchschnittlicher GroBe fir etwa 1—3 Mann Besatzung bei
rund 200 PS Motorkraft betrigt je nach der Bauart und Aus-
fiihrung etwa 0,60 m? bis 1,2 m®>. Die im Kriege viel verwen-
deten GroBflugzeuge mit zwei Motoren auBerhalb des Rumpfes
hatten eine schidliche Fliche bis etwa 2,0 m? Die heutigen
groBen Verkehrs- oder Bombenflugzeuge kommen auf 3 m*® und
dariiber. Bei den kleinen einsitzigen Kampf- und Sportflugzeugen
vermindert sich der Betrag auf 0,40 m® oder noch darunter.
Als Anhaltspunkt kann gelten: Zur schadlichen Flache des ganzen
Flugzeuges trigt der Rumpf etwas weniger als die Hilfte bei.
Nimmt man also den grofSten Rumpfquerschnitt, multipliziert
ihn mit etwa 0,31, so hat man — fiir eine erste grobe Schitzung
bei normaler Ausfithrung — rund 40 vH der gesamten schid-
lichen Fliche. Oft wird die schidliche Fliche zur Tragfliche
ins Verhiltnis gesetzt. Je nach der Bauart kann man annehmen,
daB die schédliche Flache etwa 2 bis 4 vH der gesamten Trag-
fliche ausmacht.

6. Luftwiderstand und andere Luftkrifte.

DaB die in der Luftwiderstandsformel vorausgesetzte qua-
dratische Abhingigkeit des Luftwiderstandes von der Geschwin-
digkeit im allgemeinen nicht genau zutrifft, ist schon im Abschnitt 4
erwihnt worden. Wenn man den Quotienten

4
T F e
fir einen bestimmten Korper, beispielsweise eine Kugel von
28 cm Duchmesser, bei verschiedenen Werten von v auf Grund
versuchsméafiger Feststellung von W ermittelt, so ergibt sich etwa
ein Bild wie es die mittlere der drei Linien in Abb. 12 darstellt.
Hier sind als Abszissen die Geschwindigkeiten v, als Ordinaten
die aus den Widerstandsmessungen berechneten Beiwerte z
aufgetragen. Man sieht, daB bei einer Geschwindigkeit von
ungefahr 12 m/sec der Beiwert z fast unvermittelt von etwa
0,24 auf 0,10 herabfillt. Ahnliches Verhalten zeigen die beiden
anderen Linien der Abb. 12, in denen Versuchsergebnisse von
ellipsoidisch gestalteten Koérpern zur Darstellung gebracht sind,
und zwar einmal fiir ein in der Bewegungsrichtung gestrecktes
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und einmal fiir ein abgeflachtes Ellipsoid. Wie zu erwarten
war, finden sich die Widerstinde im letzteren Fall groBer, im
ersteren Fall kleiner als die der Kugel, immer aber zeigt
gich der grundsitzlich gleiche Verlauf, mit dem plétzlichen
Abfall von einem hoheren zu einem niederen Wert. In der
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Abb. 12. Widerstandsbeiwerte fiir Kugel und Ellipsoid.

Gottinger Versuchsanstalt Prandtls, aus deren Veroffent-
lichungen Abb. 12 stammt, ist diese auffallende Erscheinung
niher untersucht worden'). Es hat sich gezeigt, daB mit
der Verminderung des Widerstandsbeiwertes z eine Anderung

Abb. 13. Strémung um eine Kugel

der Stromungsform in der Umgebung der vom Luftstrom ge-
troffenen Kugel verbunden ist. Wie die Abb. 13 zeigt, die

1) Die fiir jeden Flugtechniker iiberaus wichtigen Veréffentlichungen
des Géttinger Instituts filhren den Titel: Ergebnisse der aerodynamischen
Versuchsanstalt zu Gottingen, unter Mitwirkung von C. Wieselsberger
und A. Betz herausgegeben von L. Prandtl. Bisher erschien: 1. Lie-
ferung, 2. Aufl. 1923 und 2. Lieferung 1923. Miinchen: R. Oldenbourg.

3*
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ebenfalls einer Veroffentlichung Prandtls entnommen ist, 16st
sich die Stréomung bei kleineren Geschwindigkeiten ungefihr
lings eines GroBtkreises der Kugel ab, bei grofierer Geschwin-
digkeit erst weiter hinten, so daBl im letzteren Fall der ,Tot-
raum“, dessen Ausdehnung fir die Grofe des Widerstandes
mafgebend ist (vgl. Abschn. 5, S. 29), kleiner ausfallt’). Woher
dieser Umschlag der Stromungsform herriihrt, ist nicht aufge-
klart. Doch hat sich gezeigt, daB man durch Anbringung eines
Reifens an der mit 4 bezeichneten Stelle die giinstigere Stromungs-
form schon bei kleineren Geschwindigkeiten erzielen kann. Von
grofler Bedeutung ist es, dall — bei der natiirlichen, unge-
storten Bewegung — der Abfall zu kleineren Widerstandsbei-
werten um so frither erfolgt, je niher die Gestalt des Korpers
der Stromlinienform steht, also in den Fillen der Abb. 12 zu-
erst bei dem gestreckten Ellipsoid, dann bei der Kugel, zuletzt
bei dem abgeflachten Ellipsoid. Daraus erklirt sich auch der
im vorangehenden Abschnitt hervorgehobene groBle Unterschied
im Widerstand zwischen einem kreiszylindrischen und einem
Profilrohr. Es liegt eben so, dall man beim Kreisrohr bei
den iblichen Fluggeschwindigkeiten sich noch durchaus im Be-
reich der ungiinstigeren Stromungsform vor dem Abfall befindet,
bei den Profilrohren aber im zweiten Bereich, dort, wo der
Widerstandsbeiwert schon den kleineren Wert angenommen hat.

Man erkennt, dafl es von groBter Wichtigkeit wére, iiber
den Verlauf der Abhingigkeit des z von der Geschwindigkeit v
genaueren grundsétzlichen AufschluBl zu erhalten. Das einzige,
was hier bisher erreicht wurde, ist die Erkenntnis des Zusammen-
hanges zwischen diesem Verlauf und den Abmessungen des
Korpers (und der Natur des widerstehenden Mediums), und
zwar im Rahmen des bereits erwihnten Ahnlichkeitsgesetzes,
das von dem Amerikaner Osborne Reynolds 1883 aufgefun-
den wurde. Die Luft ist wie das Wasser genau genommen
eine zdhe Fliissigkeit, in der nicht nur Normaldrucke (Luft-
druck), sondern zwischen zwei aneinander gleitenden Schichten
auch Schubkrifte oder Tangentialspannungen auftreten kdnnen.
Wenn etwa in Abb. 14 die rechts liegenden Teilchen voraus-

3 Prandtl, L.: Der Luftwiderstand von Kugeln. Nachrichten der
Gottinger Gesellschaft der Wissenschaften 1914.
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eilen, so wie es die eingezeichneten Geschwindigkeitspfeile in
ihren verschiedenen Groflen andeuten, so wirken in jeder Schnitt-
fliche, die den Geschwindigkeiten parallel ist, Tangentialkrifte,
durch welche die Schichten auf der rechten Seite gehemmt,
die auf der linken beschleunigt werden. Nach

einer noch von Newton herrithrenden Vor- A 4 A

stellung nimmt man an, daB die Grofle der

auf die Flicheneinheit entfallenden Schub-

kraft proportional ist dem Geschwindigkeits- =&
gefille, also dem Quotienten Geschwindigkeits- - I
zunahme durch Abstand der Schichten. Be- [ T
trachten wir etwa ein prismatisches Teilchen, 4

dessen Querschnitt gleich der Flidcheneinheit, ledn
dessen Hohe gleich I, dessen Masse also gleich y 1A T | ‘|‘ T

m -1 (m = spezifische Masse) ist, so haben

wir nach dem Grundgesetz der Mechanik Abb. 14.
(s. 8. 16): Stromschichten.

m -1 >< Beschleunigung = k >< Geschwindigkeitsgefille,

wenn wir mit k den Proportionalitatsfaktor in dem oben an-
gedeuteten Newtonschen Ansatz bezeichnen. Nun ist Be-
schleunigung ein Quotient von Geschwindigkeit durch Zeit ¢, Ge-
schwindigkeitsgefalle ein Quotient Geschwindigkeit. durch Lénge .
Es bleibt demnach in der angeschriebenen Gleichung, wenn
wir die Geschwindigkeit weglassen, auf der linken Seite ein
Ausdruck ml:t, auf der rechten ein Ausdruck k:I. Natiirlich
diirfen wir nicht beide Ausdriicke einander gleich setzen, weil
wir ja das Verhiltnis der fortgelassenen Geschwindigkeitsgroen
nicht kennen. Aber man kann immerhin sagen, daB es bei der
Beurteilung von Stromungserscheinungen, die von den Zshig-
keitseinflisssen beherrscht werden, auf das Verhédltnis der beiden
Ausdriicke links und rechts, also auf

ml k I k

oh .t

t 1 t m
ankommt. Den Quotienten k:m, der nur von der Natur des
Mediums, nicht von dem besondern Strémungsproblem abhirgt,
bezeichnet man schlechthin als Zahigkeitszahl des Meditms.
Sie hat fiir Luft unter normalen Verhéltnissen etwa den Wert
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0,14, wenn cm und Sekunden als Mafleinheiten genommen
werden, oder 0,000014, wenn man Meter und Sekunden be-
nutzt; fiir Wasser von 20° C im ersten Fall den Wert 0,01,
im zweiten 0,000001. Bezeichnet man die Zahigkeitszahl mit
dem griechischen Buchstaben » und setzt v fiir den Quotienten
l:t, der doch eine Geschwindigkeit bedeutet, so zeigt unsere
Uberlegung, daB es auf den Ausdruck

l-v
3
14

d.i. Lange mal Geschwindigkeit durch Zéhigkeit, an-
kommt. Man wird also bei zwei Kugeln die gleiche Wider-
standszahl erwarten diirfen, wenn beidemal das Produkt aus
Durchmesser und Geschwindigkeit dividiert durch die Zéhig-
keitszahl des Mittels gleichen Wert gibt. Dies ist das Rey-
noldssche Ahnlichkeitsgesetz fiir die Kugel, bei der die einzige
charakteristische Lingenabmessung eben der Durchmesser ist?).
Beispielsweise hat eine Kugel von 28 cm Durchmesser mit
20 m/sec durch Luft bewegt die gleiche Widerstandszahl z (nicht
den gleichen Widerstand W) wie eine Kugel von 14 cm bei
40 m/sec in Luft oder wie eine Kugel von 2 cm Durchmesser bei
20 m/sec in Wasser (weil die Zahigkeit der Luft 14 mal so grof3
ist wie die des Wassers) usf.

In Abb. 12 sind den Abszissen auch die Werte des Aus-
drucks d-v:v (wo d den Durchmesser der Kugel bezeichnet),
den man kurz ,reduzierte Geschwindigkeit oder ,Reynolds-
sche Zahl“ nennt, beigeschrieben. Auf diese Weise ist man in-
stand gesetzt, mit Hilfe der Abbildung fiir eine Kugel von
beliebiger GroBe den Widerstand zu berechnen. Sei etwa
der Durchmesser d = 10 cm, die Geschwindigkeit in Luft
v=20 m/sec, so hat man 10-2000: 0,14 = 143000. Fiir diesen
Wert zeigt die Linie z ungefahr 0,25, so dafl der Widerstand
die Grole erhilt:

W=m-z-F-v>= -;—-0,25o0,1“ % 400 =10,098 kg.

1) Eine exaktere Ableitung des Ahnlichkeitsgesetzes findet man in
meinem Lehrbuch: Elemente der technischen Hydromechanik, Bd. 1,
Leipzig: Teubner 1914, S. 48; eine allgemein verstindliche Darstellung
hierhergehériger Fragen in dem Aufsatz von L. Hopf: Uber Modell-
regeln und Dimensionsbetrachtungen. Naturwissenschaften 1920.
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Ist aber die Kugel doppelt so groB, so hat man d-v:» = 286000
und hierfiir zeigt Abb. 12 schon ein z von ungefihr 0,1, so daf3
der Widerstand

W—21.01.0227.400 — 0,157 kg
8 4

wird, also nur etwa um die Halfte gréBer als bei der kleinen

Kugel, obgleich die Ansichtsfliche vervierfacht ist.

Bei langen Kreiszylindern, wie sie etwa Spanndrdhte oder
Kabel darstellen, ist die Widerstandszahl z von dem Werte
d-v:v abhingig, wenn mit d der Zylinderdurchmesser bezeichnet
wird. In dem Bereich der reduzierten Geschwindigkeit bis
etwa 150000 ist ein Abfall des z von seinem anféinglichen
Wert 0,4 bis 0,5 nicht zu beobachten. Ein Kabel von 1cm
Durchmesser liegt daher bis zu einer Geschwindigkeit von
210 m(sec noch im ungiinstigen Widerstandsgebiet, ein Kreis-
rohr von 5 cm Durchmesser bis 42 m/sec. Bei Profilrohren
sind dagegen Geschwindigkeiten bis herab zu 20 m/sec schon
durchaus giinstige.

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

Es kommt auch noch ein weiterer Umstand in Betracht, der
die Vergleichbarkeit und Brauchbarkeit vieler Versuchsergebnisse
beeintrichtigt. Fast alle Versuche werden im , Luftkanal“ vorge-
nommen, also bei einergegeniiber dem Flugzustand umgekehrten
Bewegung: Der Korper ist in Ruhe und die Luft wird ihm mit
der Geschwindigkeit » zugefithrt. Es ist dabei nicht sehr
leicht moglich, die Wirkung storender Einfliisse, namentlich
einer gewissen ,,Unruhe“ oder ,, Turbulenz¥ der Stromung, auszu-
schalten. Wird die dem Korper zugefiihrte Luft nicht hinreichend
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beruhigt, so zeigen sich kleinere Widerstandszahlen, namentlich
bei solchen Korpern, hinter denen sich ein von Wirbeln erfiillter
Totraum der Stromung ausbildet. Im allgemeinen sind die
Widerstandszahlen der Gottinger Versuchsanstalt etwas groBer
als die von Eiffel angegebenen, was auf groBere Unruhe
oder , Turbulenz“ der Stromung im Eiffelschen Kanal zuriick-
zufiihren ist.

In dem Begriff des Luftwiderstandes ist die Annahme
eingeschlossen, daB die Kraft, die einem Korper bei seiner
Bewegung durch die Luft entgegenwirkt, gerade die Richtung
entgegen der Geschwindigkeitsrichtung hat. Die Kraft
rithrt aber, wie wir wissen, von den Druckunterschieden her, dic
infolge der Bewegung (Abschnitt 3) an der Oberfliche des
Kérpers entstehen. Es ist nun eine der wichtigsten Grund-
tatsachen der Fluglehre, daB die Kraftwirkung, die der Luft-
druck an einem Teilchen der Oberfliche eines Korpers ausiibt,
stets anndhernd senkrecht auf dieses zu gerichtet ist. Es
ist nicht notwendig, daB die Resultierende dieser, bei einem
beliebig geformten Kérper sehr verschieden gerichteten Einzel-
drucke in die Geschwindigkeitsrichtung fallt, ja es muB iber-
haupt keine Einzelkraft sich als Resultierende ergeben?). So ist
es beispielsweise eine bekannte Erfahrung, daB8 der Rumpf eines
Flugzeuges nicht nur Widerstand sondern auch Auftrieb er-
hilt. Damit ist nichts anderes gesagt als dafl die Druckkrifte,
die auf der Unter- und Oberseite des Rumpfes wirken, sich
nicht ganz aufheben, wie etwa an einer wagerecht bewegten
Kugel, sondern ein UberschuB8 der von unten nach oben wir-
kenden besteht. Im folgenden Kapitel werden wir uns aus-
fiihrlich mit der Erscheinung des Auftriebs beschaftigen, die
natiirlich bei den Tragflichen oder Fliigeln eine viel wesent-
lichere Rolle spielt als beim Flugzeugrumpf. Im vierten Ka-
pitel werden wir dann sehen, wie die besonderen Richtungs-
verhiltnisse der Luftkrifte bei einem Propeller sogar zu einer
Zugkraft fiilhren, wobei iibrigens der Fall vorliegt, daB die
Gesamtheit der Luftkriafte keine Einzelkraft zur Resultierenden
hat, sondern eine Einzelkraft vermehrt um ein Kriftepaar. So

1) Die allgemeine Theorie des Gleichgewichtes fester Korper besagt,
daB eine beliebige Gruppe einzelner Krifte nicht immer einer einzigen
Kraft gleichwertig ist.
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sehr diese allgemeineren Formen der Wechselwirkung zwischen
einem bewegten Korper und der umgebenden Luft von der
einfachen Ausgangsvorstellung des Luftwiderstandes abweichen,
sind doch in dem gemeinsamen Ursprung aller dieser Luft-
krifte weitgehende Analogien begriindet. Immer wieder werden
uns Formeln begegnen, die den beiden Gestalten (a) und (b)
der Luftwiderstandsformel:

A 2R = (- -L
(@) W=z-m-F-v*; (b) W CFIOO

vollstdndig analog sind. Es driickt sich darin die aligemeine — wie
wir oben gehdrt haben, stets mit gewisser Vorsicht zu benutzende
— Annahme aus, da die Luftkrifte der Luftdichte, dem
Quadrat der Geschwindigkeit und der FlichengroBe
proportional, im {ibrigen nur von den geometrischen
Verhdltnissen (Gestalt und Stellung des Korpers gegeniiber
der Bewegung) abhingig sind. Viele von den an den Begriff des
Luftwiderstandes gekniipften allgemeinen Bemerkungen gelten
dann sinngem&B auch fiir die verschiedenen Luftkrifte, die wir
in der Folge kennen lernen werden: den Auftrieb und Riicktrieb
der Tragfliche, die Zugkraft und Widerstandskraft der Luft-
schraube, die Luftkrifte an den Rudern (Steuerflichen) und
Flossen.

II. Die Tragfliche.
7. Wirkungsweise der Tragfliche. Auftrieb und Riicktrieb.

Die Wirksamkeit der Tragfliche ist in erster Linie von
ihrer Querschnittsform, dem sogenannten Tragflichenprofil,
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Abb. 15. Querschnitt durch eine Tragfliche.

abhiéngig. Das Profil hat das Aussehen einer Sichel, die an
dem hinteren Ende spitz zulduft, an dem vordern ausgerundet
ist (Abb. 15).

Unter dem Anstellwinkel versteht man den Winkel,
den die Sehne des Tragflichenprofils, also der Sichel, mit der



42 Die Tragfliache.

Bewegungsrichtung einschlieBt. Der Anstellwinkel ist fiir das-
selbe Flugzeug beim Fliegen in wagrechter Richtung, beim
Steigen und Gleiten verschieden. Bei wagrechter Bewegung
liegt der Anstellwinkel in der Regel zwischen 1,5 und 4° bei
sehr raschen Flugzeugen noch darunter, manchmal selbst unter
Null (Winkel a in Abb. 16).

Die Wirkungsweise ist nun folgende.

Infolge der Bewegung in schriger Lage tritt vorne auf der
Unterseite der Tragfliche eine Druckerh6hung der Luft, auf der
Oberseite eine Druckerniedrigung ein. Der Druck ist daher auf
der Unterseite groBer als auf der Oberseite, und es wirkt eine

wL Hecktries
Abb. 16. Krifte an der Tragfliche.

resultierende Luftkraft von unten nach oben. Da, wie am
Schlusse von Abschn. 6 hervorgehoben wurde, die Druckwirkung
stets annihernd senkrecht zu den sie aufnehmenden Flidchen-
teilchen gerichtet ist, die gesamte Tragfliche aber nicht viel
von einer Ebene abweicht, so haben alle Teilkrifte ungefihr
die gleiche Richtung: ,senkrecht zur Tragfliche®. Die resul-
tierende Luftkraft liegt also anndhernd senkrecht zur Trag-
flache, bzw. zur Sehnenrichtung, Abb. 16. Nach dem Satz
vom Krifteparallelogramm kann man eine solche geneigte
Kraft in eine lotrechte und eine wagrechte Komponente zer-
legen. Die lotrechte Komponente ist in unserem Falle nach
aufwirts gerichtet, also entgegengesetzt der Schwerkraft und heifit
daher Auftrieb; die wagrechte, infolge des kleinen Anstellwinkels
verhiltnismédBig kleine Komponente wirkt entgegen der Be-
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wegungsrichtung und heit der Widerstand der Tragflache
oder der Riicktrieb.

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

Der Quotient Riicktrieb : Auftrieb heifit aus Griinden, die
wir in Abschn. 44 kennen lernen werden Gleitzahl der Trag-
fliche. Je geringer die Gleitzahl (d. h. also bei gegebenem Auf-
trieb auch der Widerstand) ist, um so besser ist die Tragflache.
Die Tragflichen der ersten Flugzeuge hatten Gleitzahlen
von rund 0,2, d. h. der Riicktrieb betrug rund ein Fiinftel des
Auftriebes. Die kleinste bis jetzt erreichte Gleitzahl ist 0,05
bis 0,06, d. h. es ist der Riicktrieb der Tragfliche auf 5 bis
6vH des Auftriebes heruntergedriickt. Die Gleitzahl ist jedoch
fir eine Tragfliche keine unverinderliche Gréfle, sondern sie
andert sich je nach dem Betriebszustand, d.h. sie ist fiir Steigen
anders als fiir Wagrechtflug. Die angefiihrten Zahlen sind die
Kleinstwerte fiir moglichst giinstige Verhiltnisse. Dariiber wird
noch spéter ausfithrlich zu sprechen sein.

In vielen Darstellungen der Fluglehre findet man Erkla-
rungen fiir die ,Herkunft“ oder ,Ursache“ des Auftriebs, die
dem Anfidnger als im Widerspruch mit dem hier Gesagten er-
scheinen konnten. Es heiit z. B.,, der Auftrieb rithre nur davon
her, dafl bei der Bewegung der Tragfliche durch die Luft be-
stimmte Luftmassen nach abwirts ,,geworfen® werden. Eine
andere, mehr wissenschaftliche Erklirung geht dahin, da8 nur
die ,,Zirkulation der Luft“ um den Fliigel den Auftrieb bewirke
usf. Die Verhiltnisse liegen nun in der Tat so: Wenn wir
eine Tragfliche durch die Luft bewegt denken, so ist damit
nach den Gesetzen der Mechanik der Druck und die Geschwin-
digkeit der Luft in der ganzen Umgebung eindeutig bestimmt.
Der Zustand der umgebenden Luft weist gleichzeitig einen



44 Die Tragfliache.

Druckunterschied zwischen Ober- und Unterseite des Fliigels,
eine Zirkulation der Luft um den Fliigel, endlich eine Abwérts-
bewegung der Luft unterhalb des Fliigels auf. Jede dieser drei
Erscheinungen kann daher mit gleichem Recht als die ,, Ursache*
des Auftriebs angesehen werden.

Wie die Abwértsbewegung oder das ,Abwiartswerfen® der
Luftteilchen mit dem Auftrieb zusammenhdngt, zeigt folgende
Uberlegung. Denkt man sich zunichst das Flugzeug samt der es
umgebenden Luft in eine geniigend groBe Kugel eingeschlossen,
(die sich mit dem Flugzeug mitbewegt), so muBl fir die in der
Kugel enthaltene Luftmenge das Grundgesetz der Mechanik:
Kraft = Masse >< Beschleunigung gelten. Auf diese Luftmenge
wirken nun — von ihrem Gewicht, das geringfiigig ist, abge-
sehen — Krifte von aulen her an der Kugeloberfliche, die
sich aber aufheben, weil in geniigender Entfernung vom Flug-
zeug einfach der ungestorte, also iiberall gleiche Luftdruck
herrscht, und zweitens Krifte von innen her, an den Teilen,
mit denen die Luft das Flugzeug beriihrt. Diese letzteren
Krifte sind die Gegenwirkung der Krifte, die von der Luft
auf die Oberfliche des Flugzeuges ausgeiibt werden, also diesen
entgegengesetzt gerichtet und der GroBe nach gleich. Wenn
daher das Flugzeug einen Auftrieb erfahren soll, muB die Luft-
masse eine resultierende abwéarts gerichtete Kraft aufnehmen,
und das ist nach dem angefithrten Grundgesetz nur méglich,
wenn die Luftteilchen eine abwérts gerichtete Beschleunigung
besitzen. Wiirde man die Luftmenge V kennen, die in jeder
Sekunde in den Wirkungsbereich des Fliigels ohne Vertikal-
geschwindigkeit eintritt, und die Abwirtsgeschwindigkeit w, mit
der sie diesen Bereich verlit, so hitte man in dem Produkt
m-V-w die Grole des Auftriebs 4.

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

8. Abhiingigkeit des Auftriebes 4 und des Riicktriebes R
vom Anstellwinkel a.

Auftrieb und Tragflichenwiderstand sind Komponenten
einer Luftkraft. Fiir sie gelten — vgl. die Bemerkungen am
Schlusse vom Abschn. 6 — &hnliche allgemeine Gesetze wie fiir
den im ersten Kapitel behandelten Luftwiderstand eines belie-
bigen Korpers. Namlich: Die Kréifte sind unter sonst gleichen
Verhiltnissen proportional der Dichte der Luft, der Trag-
flichengréBe und dem Quadrat der Geschwindigkeit und
im brigen bestimmt durch eine Zahl, die jetzt ,Beiwert des
Auftriebes“ bzw. ,Beiwert des Riicktriebes“ heif}t.

Bezeichnen wir den in kg gemessenen Auftrieb mit A4,
den Widerstand der Tragfliche oder Riicktrieb mit R, die GroBe

) Von dem Begriff der Zirkulation ausgehend hat N. Joukowski
(und vor ihm teilweise schon E. Kutta) mit den Hilfsmitteln der theo-
retischen Hydrcmechanik die GroBe des Auftriebs fiir bestimmte Trag-
flichenprofile berechnet. Die allgemeine Theorie fiir beliebige Profile, die
auch zur Bestimmung der Lage der Auftriebskraft fiihrt, ist vom Ver-
fasser entwickelt worden in zwei Aufsitzen ,Zur Theorie des Tragflichen-
auftriebs“ in der Zeitschr. f. Flugtechnik und Motorluftschiffahrt 1917
H. 21/22 und 1920 H. 5 und 6.
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der Tragfliche in m* mit F, endlich mit z, und z, die beiden
Beiwerte, so gelten die Formeln:

(a) A=z,-m F-v*% R=z m-F-v%.

Hierbei beachte man, daBl F die GroBe der Tragfliche (nicht
die Ansichtsfliche im Sinne des I. Kap.), v wie frither die Ge-
schwindigkeit des Flugzeuges in m/sek, m die Dichte der Luft
(normal 1/8) bedeuten.

Analog wie in Abschn. 4 kann jetzt gesagt werden:

Die Proportionalitdt mit der Luftdichte m gilt zuverldssig;
die mit dem Quadrat der Geschwindigkeit hier fiir die praktisch
in Frage kommenden Werte besser als beim Luftwiderstand
beliebiger Korper. Die Proportionalitit mit der Flache gilt
nicht vollstindig genau; groBe Flichen verhalten sich etwas
giinstiger als kleinere. Der Vergleich von Modellversuchen
mit Beobachtungen an Tragflichen in natiirlicher Gréle hat
bei letzteren kleineren Riicktrieb und gréferen Auftrieb ergeben,
so daB die Gleitzahl um etwa 10 vH Kkleiner, also giinstiger
wurde.

Fithrt man, &hnlich wie es in Abschn. 3 geschehen ist,
fiir das halbe Produkt aus Masse und Geschwindigkeits-Quadrat
den Buchstaben ¢ (Staudruck) ein und setzt C, =200z,
€,=200 z,, so erhdlt man die zweite Gestalt der Formeln fiir
Auftrieb und Riicktrieb:

/ 1 : —c .- .

(b) A_C“'TOO - F; R=C, - 100 F.

Wir nennen C, bzw. C, die Auftriebs- bzw. Riicktriebszahl. Nach
dem, was in Abschn. 3 gesagt wurde, ist C, gleich der Auftriebs-
kraft, die bei 144 km/Std. Flugzeuggeschwindigkeit auf die Flichen-
einheit der Tragfliche entfillt, ebenso C, die Riicktriebskraft
bei dieser Geschwindigkeit.

Beim Doppeldecker hat mannatiirlich fiir F die Summe beider
Tragflichengrofen einzusetzen. Es ist jedoch zu beachten, dal
Flichen, die nicht geniigend voneinander entfernt sind, einander
gegenseitig stéren und dafl dann ungiinstige Verhéltnisse entstehen.
Man soll durchschnittlich den Abstand der beiden Tragflichen
mindestens gleich der Flichentiefe (d.i. der Lange der Sichel
in Abb. 9) machen.
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Die Beiwerte z, und z, (und natiirlich ebenso die Zahlen
C, und C,) sind bei ein und derselben Fliche mit dem An-
stellwinkel veranderlich. Der Verlauf der Werte von 2z,
und ¢, fiir die verschiedenen Anstellwinkel kennzeichnet das
besondere Flachenprofil. In den Abb. 17 bis 19 sind fiir das
in Abb. 15 skizzierte Profil die Werte von z, und 2, und die des
Quotienten z, :z,=¢ fiir die Anstellwinkel von 0° bis 18° dar-
gestellt. Liest man in den ‘Abb. 17 und 18 die Ordinaten
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Abb. 17, Abb. 18.

Auftriebs- und Riicktriebs-Beiwerte zum Profil Abb. 15.

nicht nach den links angeschriebenen MaBstiben ab, die fir
die z gelten, sondern nach den 200 mal enger geteilten, die
rechts stehen, so geben dieselben Kurven die Werte von C,
und C_ an. Fir die Abb. 19 kommt natiirlich dieser Unter-
schied gar nicht in Frage.

Die Ermittlung der Kurven fiir verschiedene Profile er-
folgt in aerodynamischen Versuchsanstalten und zwar in der Weise,
daBl ein Modell der Fliche unter den entsprechenden Winkeln
in einen Luftstrom (Luftkanal) hineingehéngt wird und die Krifte
A und B mittels Wigeeinrichtungen gemessen werden. Aus den
gemessenen Werten 4 und R werden dann die Zahlen C, und
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C, der Formel berechnet, indem man die Kréfte durch Flichen-
groBe des Modells und den 100sten Teil des Staudruckes divi-
diert. Daraus ergeben sich auch die Beiwerte z, und z,. Wie
die Kurven dann verwendet werden, zeigt folgendes Beispiel.

Man liest z. B. fiir den Anstellwinkel 6° aus den Abb. 17
und 18 die Beiwerte z,—0,34, z,=—0,022 ab. Nehmen wir
nun ein Flugzeug an, dessen Tragfliche 24 m® AusmaB hat (das
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Abb. 19. Abb. 20.

Gleitzahl und Druckmitte]l-Wanderung zum Profil Abb. 15.

ist also die Summe der oberen, unteren, rechten und linken
Tragfliche), dessen Geschwindigkeit 38 m/sek = 137 km/Std. und
dessen Gewicht 1270 kg ist. Dann betrdgt fiir einen Anstell-
winkel von 6° wenn das in Abb. 15 gezeichnete Flichenprofil ge-
wahlt wird, der Auftrieb 4=0,34-24-%1-1444=1473 kg, der
Ritcktrieb — 0,022 24 -1-1444 = 95 kg.

Spiater werden wir héren, dafl ein Wagrechtfliegen nur
stattfinden kann, wenn der Auftrieb gleich dem Gewicht des
Flugzeuges ist. Es entspricht also in unserm Beispiel der An-
stellwinkel von 6° keinem wagrechten Flug, sondern einem
Steigen (vgl. Abschn. 28).

In Abb. 20 ist der Vollstindigkeit wegen noch eine Linie
wiedergegeben, die die sog. Wanderung des Druckmittel-
punktes fiir das Profil Abb. 15 darstellt. Die Ordinaten dieser



Querschnitt und GrundriB der Tragfliigel. 49

Linie geben, von der untern Wagrechten an gemessen, in Pro-
zenten der Gesamttiefe ¢ des Fliigels die Entfernung ¢’ des An-
griffspunktes der Luftkraft vom Hinterrand des Fliigels; von
der oberen Wagrechten nach abwirts gemessen liefern sie in
gleicher Weise den Abstand e vom Vorderrand. Auf diesen
Gegenstand kommen wir erst in Abschn. 34 zu sprechen.

9. Querschnitt und GrundriB der Tragfligel.

Fiir die Wirksamkeit einer Tragfliche ist, wie schon er-
wahnt, die Gestalt ihres Querschnittes, das sog. Profil, von tiber-
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Abb. 21. Polardiagramm zum Profil Abb. 15.

ragender Bedeutung; demgegeniiber treten alle anderen Fragen,

wie z. B. die nach der GrundriBform wesentlich zuriick. Man ver-

dankt einen entscheidenden Schritt in der Vervollkommnung der

Flugzeuge dem franzdsischen Konstrukteur Nieuport, der den

groen Wert sorgfiltig ausgebildeter Profile mit guter Abrun-

dung am vorderen Ende und mit besonderen Kurven fiir die
Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 4
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Saug- und Druckseite erkannt und mit den ersten Tragflichen
dieser Art bedeutende Erfolge erzielt hat (1911). Seither sind in
groBer Zahl die verschiedensten Profile in Versuchsanstalten unter-
sucht worden, zunichst in Frankreich von Eiffel, der in umfang-
reichen Tafelwerken die Linien fiir die Auftriebs- und Riick-
triebsbeiwerte (als Funktionen des Anstellwinkels) verdffent-
lichte. In Deutschland arbeitet die 1908 begriindete aerody-
namische Versuchsanstalt in Gottingen unter Leitung von
L. Prandtl mit groBem Erfolg auf diesem Gebiet. Die Eiffel-
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Abb. 22. Géttinger Profil Nr. 360.

schen und Prandtlschen Ergebnisse und die einiger neuerer,
nach dem Vorbild der Pariser und der Gottinger errichteter
Versuchsanstalten bilden heute eine gesicherte Grundlage fiir
die Konstruktion der Flugzeuge.

Fir die Darstellung der Versuchsergebnisse hat sich
eine von Lilienthal herrithrende Form eingebiirgert, die auch
in den folgenden Abbildungen benutzt ist. Statt namlich die
Auftriebs-, Riicktriebs- und Gleitzahl als Ordinaten zu den An-
stellwinkeln als Abszissen aufzutragen und somit drei Kurven zu
verwenden, fat man alle Ergebnisse, die ein Profil betreffen,
in einer einzigen Linie zusammen. In einem rechtwinkligen
Achsenkreuz kennzeichnet man nach jedem Versuch den Punk ¢
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dessen Abszisse gleich der Riicktriebszahl Cp, dessen Ordinate
gleich der Auftriebszahl C4 ist, und schreibt den zugehérigen
Anstellwinkel dem Punkte bei. Die Neigung der Geraden, die
von einem solchen Punkt nach dem Anfangspunkt des Koor-
dinatenkreuzes gezogen wird, gibt dann ein MaB fiir die Gleit-
zahl Cg:C4. In der Linie, die die einzelnen Versuchspunkte
verbindet und das Polardiagramm der Tragfliche heil3t, er-
hélt man ein einheitliches Bild fiir die Eigenschaften der Trag-
fliche, die friiher in den drei Linien fiir C4, Cx und die
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Abb. 23. Gottinger Profil Nr. 361.

Gleitzahl (Abb. 17—19) zum Ausdruck gebracht wurden. Unsere
Abb. 21 bezieht sich auf dasselbe Profil, das im vorhergehenden
Abschnitt behandelt wurde. Man wird mit Hilfe der an der
wagrechten und lotrechten Achse angeschriebenen MaBstibe
fir Cg und C4 leicht die Ubereinstimmung der Angaben von
Abb. 21 und Abb. 17 bis 19 priiffen kénnen. Um die Gleitzahl
fir irgend einen Anstellwinkel aus dieser Darstellung zu
finden, legt man ein Lineal so an, da es den betreffenden
Punkt der Linie mit dem Anfangspunkt des Achsenkreuzes
verbindet und liest auf der oberen Wagrechten oder auf der
rechts begrenzenden Lotrechten dort, wo das Lineal die eine
oder die andere dieser Geraden trifft, den Wert der Gleitzahl
4*
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ab. Die gestrichelte Linie in den Abb. 21 bis 25 betrifft, wie
Abb. 20, die spéter erst zu besprechende Druckmittel-Wanderung,
u. zw. liefern die Abszissen der Linie zu den jeweiligen C,-Werten
der Ordinaten die Werte des Ausdrucks C,, = C-e[t, wo e und
t die am Schlusse von Abschn. 8 erklirte Bedeutung besitzen.

In den Abb. 22 bis 25 sind vier, heutigen Anforderungen
entsprechende Profile, nach einer neueren Veréffentlichung der
Gottinger Versuchsanstalt?) mit den Ergebnissen der Versuche
dargestellt. Die Bedeutung der einzelnen Linien geht aus dem
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725 —

100

Abb. 24. Gottinger Profil Nr. 401.

eben Gesagten hervor. In dem links stehenden Diagramm sind
zu jedem Querschnitt die Linien fiir Auftriebszahl C,, Gleit-
zahl ¢ und die Druckmittel-Wanderung (gestrichelt) entsprechend
den Abb. 17, 19 und 20 jedesmal gleichzeitig eingetragen. Der
MaBstab fiir ¢ ist unmittelbar angegeben, der von C, ist der
gleiche wie im daneben stehenden Polardiagramm.

Die ersten drei Abbildungen zeigen verschieden starke,
verschieden gewdlbte und verschieden zugeschirfte Formen von
eigentlichen Tragfliigel-Querschnitten, die vierte bezieht sich auf
ein Profil, das in dieser Gestalt und Lage nur fiir Luftschrauben
(s. Kap. IV) in Betracht kommt. Auffallend ist die grofe Uber-

1) Vgl. die FuBinote S. 35.
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einstimmung im Verlauf der Versuchslinien. Die Linie der C,
im rechtwinkligen Diagramm beginnt ungefdhr im Punkte — 4°
mit dem Wert Null und steigt fast geradlinig bis etwa 10°
auf den Wert 100 an. Die kleinste Gleitzahl liegt durchweg
bei rund 0,05 bis 0,06 und wird fir Winkel von 2° erreicht.
Dabei ist im Falle der Abb. 25 die eingezeichnete Bezugslinie,
von der aus (an Stelle einer Profilsehne) die Anstellwinkel ge-
messen werden, absichtlich so gelegt worden, dafl die” Uberein-
stimmung in den Winkeln herbeigefiihrt wird. Man erkennt

Ca|

Abb. 25. Gottinger Profil Nr. 423.

hier, daB es vorwiegend auf den vorderen Teil des Profils an-
kommt und das Fehlen des sichelférmigen Abschlusses an der
Hinterkante in Abb. 25 offenbar nicht viel dndert. Im iibrigen
entspricht der groBen Ahnlichkeit der Versuchslinien unterein-
ander allerdings auch eine gewisse Gleichformigkeit der Quer-
schnitte selbst. Sie haben alle eine stirkste Stelle und zugleich
wagrechte Tangente der oberen Begrenzung bei ungefihr ein
Drittel der Tiefe, die mittlere Wolbung betragt etwa /.., die
Wélbung der Unterseite etwa /,., die groBite Stirke (abgesehcn
von Abb. 25) etwa !/,, bis /.. der Tiefe.

Von groBer Bedeutung ist es, das einmal entworfene Profil
bei der Ausfiihrung auch moglichst genau zu verwirklichen.
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Die frither fast ausschlieflich verwendete Leinwandbespannung
iiber einzelne Rippen (vgl. Abschn. 11) bringt notwendig Unvoll-
kommenheiten mit sich, da sich zwischen je zwei Rippen die
Leinwand etwas einsenkt. Benutzt man statt der Leinwand
diinne Sperrholzplatten, die sich leicht in die vorgeschriebene
Gestalt bringen lassen, so hat man den Nachteil, daf sich die
Platten unter dem EinfluB von Feuchtigkeit verziehen. In
neuerer Zeit geht man mehr und mehr da-
zu iber, Tragfliigel ganz aus Metall herzu-
stellen (s. Abschn. 11), so daB auch ihre
Oberfliche aus einer diinnen Blechhaut be-
steht. Ob dabei Verbeulungen und &hnliche
Schéiden die aerodynamischen Verhéltnisse
nicht ungiinstig beeinflussen, ist noch nicht
geniigend erprobt. In allen Féllen muf
man, um den Riicktrieb klein zu halten,
den groften Wert auf moglichst glatte
Oberfliche der Fliigel (Leinwand mehrfach
lackiert und celloniert), sowie auf eine recht
scharfe Auslaufkante am hinteren Ende
legen.

Die GrundriBform der Tragfldchen
(ob abgerundet, rechteckig oder trapezfor-
mig) ist nicht von groBem Einflu auf die

Abb. 26. aerodynamischen Verhéltnisse. Es-sind tat-
Tragflichengrund-  gichlich alle moglichen Formen mit un-
risse. gefahr gleichem Erfolg versucht worden.

Abb. 26 zeigt mehrere Beispiele (vier verschiedene Fliigelhalf-
ten links von der Mittelachse), die hinsichtlich Auftrieb und
Widerstand ziemlich gleichwertig sind, wenn sie auch zum Teil
besondere Stabilititseigenschaften aufzuweisen haben — hieriiber
wird in Kap. VII einiges gesagt werden. Nur das Verhiltnis der
Tiefe ¢t zur Spannweite b beeinflut die Werte von z, und 2,
bedeutend. (Vgl. dazu auch den folg. Abschn.) Die Gleitzahl ist
weniger verdnderlich und bei einem Verhéltnis 1:6 bis 1:8 er-
fahrungsgemi am giinstigsten. Noch weitere Verkleinerung von
t: b verringert zwar bei manchen Profilen die Gleitzahl, aber in so
unerheblichem MaBe, daB es nicht lohnt, die Nachteile iibergroBer
Spannweite in Kauf zu nehmen. Der Auftriebsbeiwert selbst

i
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wichst sehr stark mit Abnahme von ¢:b. Bei den eben an-
gefiihrten iiblichen Abmessungen betréigt er nur ungefihr 2/, des
Grofitwertes, der — theoretisch und bei bestimmten experimen-
tellen Anordnungen — fiir ,unendlich“ breite Fliigel erreicht
wird. Dabei werden immer solche Anstellwinkel miteinander ver-
glichen, die (bei der urspriinglichen Darstellung nach Abb. 17)
gleich weit von der Nullstelle der z,-Linie liegen. Die Neigung
dieser Linie (bei kleineren Winkeln) ist fiir alle gegenwirtig
verwendeten Tragflichen ungefihr die gleiche, und zwar etwa
0,1 Anstieg auf 3°. Uberhaupt sind, wie schon erwihnt, die
Unterschiede der Kraftverhaltnisse innerhalb der heute in Ge-
brauch stehenden Tragfliigel nicht sehr grof und kommen nur
fiir genauere Berechnungen oder eingehendere Untersuchungen
in Frage. Dies erkennt man deutlich an den Abb. 21 bis 25, die
durchweg von Modellversuchen mit einem Verhéltnis t:b=1:6
bis 1: 7 herrithren. — Hat eine Tragfliche verdnderliche Tiefe,
so setzt man fir ¢ in allen Rechnungen zweckmifBig den
Quotienten Fliche durch Spannweite ein.

Abb. 27. Lachmann-Handley-Page-Fliigel.

Eine ungewohnliche Tragfliigelform, die auf Versuche von
Lachmann aus dem Jahre 1917 zuriickgeht, ist bei den eng-
lischen GroBflugzeugen von Handley-Page zur Verwendung
gekommen. Hier ist, wie Abb. 27 zeigt, das Profil unterteilt,
d. h. es besteht aus einem Hauptteil von ungefihr der gewdhn-
lichen Form und einem vorgelagerten, durch einen Spalt vom
Hauptteil getrennten Vorderstiick. Die Wirkung des Spaltes be-
steht hauptsichlich darin, dal der ansteigende Ast der Auftriebs-
linie (C, als Funktion von a) weiter reicht als gewdhnlich, bis
etwa 279 wo ein Wert von fast 200 fiir C, erreicht ist, gegen-
iiber dem Hochstwert von C, gleich 110 bei 14° im Falle der
Abb. 17. Man meint, da der durch den Schlitz bewirkte Druck-
ausgleich zwischen Unter- und Oberseite des Fliigels die sonst
bei groferen Anstellwinkeln eintretende Ablosung der Luft-
stromung von der Fligeloberfliche verhindert oder hinausschiebt.
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Doch sind die Verhiltnisse noch keineswegs vollig geklirt, und
man kennt nicht alle niheren Umstinde, von denen die Auftriebs-
Erhohung hier abhingt. Eine neuere Ausfiihrung sieht auch
vor, den Schlitz wihrend des Fluges erst herzustellen, indem
der vordere Teil des Tragfliigels verschiebbar gemacht wird.
Man kann damit erreichen, daB kurz vor der Landung der
Auftriebsbeiwert stark erhoht und die Landungsgeschwindigkeit
herabgesetzt wird.

10. Druckverteilung. EinfluB des Seitenverhiltnisses.

Auf der Oberseite einer bewegten Tragfliche entsteht, wie zu
Beginn des Abschn. 7 besprochen wurde, eine Saugwirkung, auf
der Unterseite eine Druckwirkung. Die durchschnittliche Saug-
wirkung ist in der Regel fast zweimal so groB wie die durch-
schnittliche Druckwirkung, d.h. es trigt zum Auftrieb die Luft-
verdiinnung an der Oberseite annihernd doppelt so viel bei
wie die Verdichtung an der Unterseite. Man kann daraus
schliefen, daB die richtige Ausbildung (Formgebung) der Ober-
seite der Tragfliiche wichtiger ist, als die der Uunterseite. Abb. 28
zeigt zwei Linien, die den Druckverlauf an den beiden Seiten
eines Tragflichen-Querschnittes fiir einen bestimmten Fall dar-
stellen. Die durchgezogene wagrechte Gerade entspricht dem Luft-
druck in der ungestorten Luft, der gleich 1 at gesetzt ist. Die untere
Linie mit Drucken von mehr als 1 at bis etwa 1,003 at gibt die
Pressung an der Unterseite der Tragfliche wieder, die obere Linie,
die bis 0,996 at reicht, entspricht den Unterdrucken auf der
Oberseite der Tragfliche. Es betrigt also der groBte Uberdruck
iiber dem atmosphirischen Druck unten 0,003 at = 30 kg/m?
der groBte Unterdruck unter dem atmosphirischen Druck auf
der Oberseite der Tragfliche 0,004 at = 40kg/m®. Die mitt-
leren Werte sind auf der Unterseite 0,0010 at =10 kg/m?
auf der Oberseite 0,024 at = 24 kg/m®. Im ganzen hat somit
unsere Tragfliche in dem betrachteten Querschnitt einen re-
sultierenden mittleren Auftrieb von 1024 =34 kg/m® Das
Beispiel ist einem Versuchsergebnis fiir 40 m/sek Fluggeschwindig-
keit entnommen.

Von Querschnitt zu Querschnitt wechselt die Belastung nur
miBig. Bildet man die Fliigel vollig symmetrisch aus und 1a8t
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das Profil in allen Schnitten unverdndert, so haben die auflen,
am Fliigelende liegenden Querschnitte etwas weniger resultieren-
den Druck als die inneren, nahe dem Rumpf gelegenen. Oft 148t
man aber den Anstellwinkel der Profile nach auBen hin kleiner
werden, oder man vermindert die Tiefe des Profils allméhlich,
indem man den Grundrif} nicht rechteckig gestaltet, um die

Abnahme des Druckes P
—w???

noch zu verstirken. Da-

durch werden sowohl die

Flugeigenschaften  ver- | 44 | Oberseite derT: ragflicke

bessert, als auch kon- 1996 | (Unterdruck)

struktiv giinstigere Ver-
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Wenn man das Ge- — !L_b?*

samtgewicht G eines Flug- 70070 af

zeuges (mit Bemannung, | \Unterseife der Tragfiiche
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terer Fliigel) teilt, so W

erhalt man die durch- —Druckseife————

schnittlich  auf eine
Fliacheneinheit entfallen-
de Belastung, kurz die
,Flichenbelastung des Flugzeuges®. Diese liegt bei unse-
ren heutigen Flugzeugen in der Regel zwischen 30 und 60 kg/m?,
steigt aber bei den neuesten, schnellen Flugzeugen bis etwa
85 kg/m? wihrend sie frither bei groBen, langsamen Maschinen
nur etwa 25 kg/m? und gelegentlich noch weniger betragen hatte.
Die mittlere Flichenbelastung mufl iibereinstimmen mit der
oben betrachteten Summe aus mittlerer Saug- und Druckwirkung
bzw. mit deren durchschnittlichem Wert, wenn man beriick-

Abb. 28. Druckverteilung iiber die Tiefe
einer Tragfliche.
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sichtigt, dal die Tragkraft des Fliigels von innen nach auBlen
abnimmt, Uber die Bedeutung der ,Flichenbelastung® fiir die
Flugeigenschaften usf. sprechen wir noch spéiter (Abschn. 32).

Die Abnahme der Tragkraft von der Fligelmitte gegen die
Fliigelspitzen hin ist mit einer iiberaus wichtigen Erscheinung
verkniipft, der man in neuerer Zeit viel Aufmerksamkeit ge-
schenkt hat. Unterhalb der Tragfliche ist der Uberdruck, auf
der Oberseite die Saugwirkung in der Mitte stirker als auBen,
Dies bedeutet, dal unten eine Druckabnahme von innen nach
auBen, oben eine Druckabnahme von aullen nach innen statt-
findet. Demgemifl miissen die Luftteilchen, wenn wir uns das
Flugzeug feststehend, von der Luft angeblasen, denken, neben
ihrer Hauptbewegung in Richtung der Flugzeugachse noch eine
kleine Nebenbewegung ausfithren, indem sie unterhalb des
Fliigels seitwérts ausweichen und — immer dem Druckgefille
folgend — auf der Oberseite von auBen nach innen stromen.
Man bedenke nun, daB die
Teilchen, sobald sie vermdége

“'—*‘ *" - “"""" der Hauptbewegung an dem

Abb. 29. Wirbelanordnung. Fliigel vorbeigekommen sind,
die den Fliigel umkreisende Nebenbewegung nicht sofort verlieren
konnen. Hinter dem Fliigel wird sich ein Bewegungszustand
einstellen, wie ihn Abb. 29 erkennen 148t, und den man als
ein Band von Wirbelfiden oder ein ,Wirbelband“ zu deuten
pflegt (Prandtl). Denkt man sich némlich die einzelnen in
der Abbildung angedeuteten Wirbelfiden, mit den eingezeich-
neten Drehrichtungen, gleichzeitig vorhanden, so heben sich an
den Seiten, wo die Faden aneinander grenzen, die Wirbelungs-
geschwindigkeiten, weil sie entgegengesetzt gerichtet sind, auf,
und es bleibt nur eine Stromung unten von der Mitte nach auBlen
und oben von den Fliigelenden nach der Mitte zu iibrig. Wenn
wir sagen, die Tragfliche setze sich an der Hinterkante in ein
Wirbelband fort, so meinen wir nichts anderes damit, als dieses
cigentiimliche Aneinandervorbeischieben der Luftschichten oben
und unten. Die Stdirke der Wirbelbewegung ist  dabei an
jeder Stelle proportional dem Abfall des Auftriebs in dem be-
treffenden Fliigelquerschnitt anzunehmen. In der GréBe der
die Wirbel andeutenden kleinen Kreise in der Abb. 29 soll die
wachsende Wirbelstirke zum Ausdruck kommen.

—‘.l-—p--—n- ——
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Man kann das Bestehen des Wirbelbandes hinter der Trag-
fliche in einen bemerkenswerten Zusammenhang mit der Er-
scheinung des Auftriebs und des Tragflichenriicktriebs bringen.
In Abb. 30 ist ein Paar entgegengesetzt gleicher Wirbelfiden
mit seiner Geschwindigkeits-Verteilung besonders herausgezeich-
net. Das ganze Band der Abb. 29 besteht nur aus einer stetigen
Folge solcher Paare. Als Grundeigenschaft eines Wirbels ist in
Abb. 30 angenommen, dall er eine kreisende Bewegung mit
festem Mittelpunkt und nach auBlen proportional der Entfer-
nung abnehmenden Gesghwindigkeiten bedeutet'). Setzt man

Abb. 80. Geschwindigkeitsfeld eines Wirbelpaares.

die Geschwindigkeiten, die darnach von zwei nebeneinander-
liegenden, gleichen, aber verschieden gerichteten Wirbelfiden
herrithren, zusammen, so erhilt man wie Abb. 30 zeig, im
wesentlichen abwirts gerichtete Geschwindigkeiten in dem

1) Die Geschwindigkeiten in unmittelbarer Nahe des Wirbelzentrums
sind demnach ,unendlich“ groBl gegeniiber den entfernteren. Daher darf
man, wenn man eine Stelle der Wirbelschicht betrachtet, wie es vorhin
im Text geschehen ist, nur die an der Stelle selbst liegenden Wirbel-
fiden, nicht aber die weiteren beriicksichtigen. In einigem Abstand von der
Wirbelschicht hingegen wirken alle Wirbelfiden zusammen. Das Ganze hat
man sich so zu denken, daB der einzelne Wirbelfaden ,unendlich® schwach
ist, so daB er in seiner unmittelbaren Nahe oben und unten eine end-
liche Geschwindigkeit hervorruft, wahrend in einiger Entfernung durch
das Zusammenwirken aller Fiden ebenfalls endliche Bewegungen hervor-
gerufen werden.
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Bereich zwischen den beiden Wirbelfiden. Die Gesamtheit der
Wirbelpaare mufl also ungefihr iiber die ganze Breite der
Hinterkante hinweg ein solches abwérts gerichtetes Geschwin-
digkeitsfeld ergeben, das in letzter Linie nur davon herriihrt,
dafl die Tragkraft der einzelnen Fliigelquerschnitte von der
Mitte nach auflen hin abnimmt. Hétten wir einen Fliigel von
unbeschrankter Breite mit iiberall gleichem Auftrieb, so géibe
es keine seitliche Nebenstromung von unten nach oben, kein
Wirbelband und kein abwérts gerichtetes Geschwindigkeitsfeld.
Nehmen wir an, dall in diesem Falle rein vertikaler Auftrieb
vorhanden wire, und dal3 die Luftkraft stets senkrecht zu der
Richtung der hinter dem Fliigel abflieBenden Luftteilchen
bleibt, so haben wir unter den tatsichlichen Verhiltnissen,
"y wenn w die mittlere Ab-
wirtsgeschwindigkeit be-
) zeichnet, eine resultieren-
— T J de Luftkraft, die einen
Winkel vom Tangens w:v
mit der Vertikalen bildet
(Abb. 31). In dieser Weise
ist wenigstens grundséitz-
lich das Auftreten eines
Riicktriebs, der nicht
von der besonderen Gestalt des Fliigelprofils oder seiner Ober-
flichenbeschaffenheit abhingt, sondern lediglich durch die Tat-
sache der seitlichen Begrenzung des Fliigels bedingt wird, er-
klart. Man nennt diesen Teil des Tragflichenwiderstandes den
pinduzierten“ Widerstand oder ,Profilwiderstand“ R, und hat
fir ihn den Ansatz RB,:A=w:v.

Eine zweite Beziehung fiir den induzierten Widerstand er-
gibt sich, wenn man annimmt, daB der Arbeitsaufwand, der
zu seiner Uberwindung erforderlich ist, zur Ginze in die leben-
dige Kraft der Abwirtsbewegung hinter dem Fliigel iibergeht.
Ist etwa F’ die GroBle des Querschnittes quer zur Flugrichtung,
tiber den sich die mittlere Geschwindigkeit w’ verbreitet, so
wichst in jeder Sekunde der Raumteil, der von der so be-
wegten Luft erfiillt ist, um das MaBl F'.-v. Es wird also in
der Sekunde die lebendige Kraft

m-F.v.
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Abb. 31. Geschwindigkeitsverhdltnisse
hinter der Tragfliche.

/2

5

<



Druckverteilung. Einflull des Seitenverhéltnisses. 61

neu erzeugt, und diese ist gleich zu setzen der sekundlichen
Arbeit R,-v des Riicktriebes. Demnach ist

,ow'?
Ri——:mF'-?.

Andrerseits 148t sich der Auftrieb 4 daraus bestimmen, daB
in jeder Sekunde einer Luftmenge von der GréBe F'-v die
Abwirtsgeschwindigkeit w’ erteilt wird (S. 44), nédmlich zu

A=mF'v-w'.
Rechnet man aus dieser Gleichung w' = A : mF’v und setzt das
Quadrat hiervon in die friithere Gleichung ein, so erhidlt man
A >3 A2

mFv)  2morF

1
Risz'—2—<

Diese Gleichung ist natiirlich nur dann zu brauchen, wenn man
etwas von der Querschnittsgrofie ' weill, von der man von
vornherein annehmen wird, daf sie im wesentlichen von der
Spannweite b des Fliigels abhéingt. Theoretische Uberlegungen
lehren nun, daB# der groBte (und daher giinstigste) Wert von
F’ (weil er zu dem kleinsten R; fiihrt) gleich dem der Kreis-

fliche iiber der Spannweite als Durchmesser ist, also F/ = g be.
Man erhilt so den kleinsten induzierten Widerstand zu

2 4

=
Setzt man hier fiir 4 und R, die Ausdriicke (a) von Nr. 8 ein
und beachtet dabei, daBl die Fliigelfliche F gleich b-¢, Spann-
weite mal Tiefe, ist, so erhdlt man (wenn z, sich jetzt nur auf
den induzierten Teil des Riicktriebs bezieht):
2 2,2.-m?.b% 2. 0!

z - m-Fop?=-"2 "
r 7 mv?b?

und nach entsprechender Vereinfachung durch Kiirzen

2 ot

2 = o—

- L

Wenn man statt der Beiwerte z, und z, die 200 fachen C, und
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C, benutzt, so wird daraus

1,0t

¢ =100 % 3

2B, fiir L= wid €,=0000531C,,
Diese Beziehung zwischen der Auftriebs- und Riicktriebszahl,
zu der die Theorie fithrt und die in dem Koordinatensystem
der Fliigelpolaren Abb. 21, wo C_ und C, als gewdhnliche recht-

\G winklige Koordinaten
£404 qps gps 910 Q% 92 erscheinen, eine Pa-
' 71 1,,, rabel liefert, ist in

| Abb. 32 in dem glei-
}g26  chen MaBstab aufge-
1 1 |40 zeichnet, derin Abb.21
'-'";—‘—: — benutzt wurde. Zu-
8 S E. . gleich ist das der Be-
' | | obachtung  entstam-
! mende Polardiagramm
[ aus Abb. 21 zum Ver-
1| gleich wieder einge-
—T tragen. Man erkennt,
t— It daB der Gesamtverlauf
| 1 L1 | 5. der Beobachtungslinie
’ y 7 % 2w g gut durch die theore-
Abb. 22. Parabeln des induzierten Wider- tische Parabel wieder-
standes. . R
gegeben wird. Die er-
stere erscheint etwas nach rechts verschoben, worin der Umstand
zum Ausdruck kommt, daB der tatsichliche Riicktrieb groBer ist
als der ,induzierte“ (von dem iiberdies nur das theoretische
Minimum eingesetzt wurde). Der zusitzliche Betrag heifit der
y,hormwiderstand®, weil man annimmt, daB er in der Haupt-
sache durch die Form des Fliigelquerschnittes bestimmt wird.
Die ganze Betrachtung lehrt — und darin liegt ihr hauptsich-
lichster Wert —, daB man durch Verinderung des Profils den
Riicktrieb nicht unter einen gewissen Betrag herabdriicken kann,
der nur vom Seitenverhdltnis b:¢{ abhingt, und daB unsere
heutigen Profile diesem giinstigsten Wert schon ziemlich nahe
kommen.
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Vergroflert man das Verhéltnis b:¢, Spannweite zu Tiefe,
so wird, wie unsere letzte Gleichung zeigt, der induzierte Riick-
trieb kleiner; z. B. fiir b:t==8 hat man C,=0,000398 C?
(gestrichelte Parabel in Abb. 32). Will man aus einer Versuchs-
reihe mit dem Seitenverhaltnis 6:1 auf die vermutlichen Werte
bei 8:1 schlieBen, so kann man etwa die wagrechten Abstinde
zwischen der gefundenen Polaren und der zugehérigen Parabel,
also die Formwiderstinde, an die neue Parabel antragen. Die
Bezifferung (die Anstellwinkel) darf man dabei nicht einfach
mit iibertragen, sondern mufl beriicksichtigen, daB es auf den
Winkel zwischen der Fliche und der hinter ihr liegenden ab-
wirts geneigten Stromung ankommt, der um den Wert w:v =
R;: A kleiner ist als der Winkel zwischen der Fliche und der
Wagrechten. Fiir die Punkte der ersten Parabel ist R;: 4=
0,000531C,, fir die der zweiten 0,000398 C,. Man hat daher
die Bezifferung der Polare in der Héhe C, beim Ubergang vom
Seitenverhdltnis 6:1 auf 8:1 um den Wert 0,000133 C, zu
vermindern; z. B. den Wert a=6° bei C,=170 auf 51/,°
herabzusetzen, weil der Winkel, dessen Bogenmaf} (oder dessen
sinus oder tangens) ungefdhr 70:0,000133 =0,00931 ist, im
GradmaB etwa 0,53 miBt. Die Durchfiihrung dieses Gedankens
gibt fiir die in der Technik in Frage kommenden Bereiche
gute Anhaltspunkte zur Beurteilung des Einflusses des Seiten-
verhiltnisses auf die Luftkraftgréfen?).

11. Aufbau der Tragflachen.

Die Tragflichen, als ein Bauteil des Flugzeuges angesehen,
bilden ein Tragwerk, #dhnlich dem Geriist eines Laufkrans,
dem Unterbau einer Briicke od. dgl. Ganz grob hat man sich
etwa vorzustellen, dall der in der Mitte der Fligel wirkende
Auftrieb, wéihrend die Belastung zwischen den Fliigeln, im
Rumpf, abwirts wirkt, die am Rumpf befestigte Tragkonstruk-

1) Die hier nur flichtig angedeutete Theorie stammt von L. Prandtl,
der sie in zwei Veroffentlichungen in den Nachr. d. Gottinger Gesellschaft
d. Wissensch. 1918 und 1919 erstmals entwickelt hat. Zahlreiche Ar-
beiten haben sich daran angeschlossen, deren Titel usf. in der S. 35 ge-
nannten Veroffentlichung der Gottinger Versuchsanstalt genau angefiihrt
sind. Eine fiir einen weiteren Leserkreis bestimmte Darstellung hat
A. Betz in den ,Naturwissenschaften“ 1918 Heft 38/39 gegeben.
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tion auf Biegung beansprucht (Abb. 33). Erst allmahlich hat sich
im Flugzeugbau die Erkenntnis durchgesetzt, dal die Kon-
struktion des Tragwerks eine Aufgabe der Baustatik ist, bei
der die Ergebnisse dieser hoch entwickelten Wissenschaft nutz-
bar gemacht werden
| l[ A missen. Grundsétzlich
I unterscheiden wir heute
»selbsttragende“ Fliigel

(neuere Bauart), die ihre

[}L Tragfahigkeit der eige-
nen Festigkeit verdan-

Y ken, und Fliigel mit

dufferen  Tragorganen
(dltere Bauart), die erst
in Verbindung mit auflerhalb des Fliigels liegenden Teilen, wie
Streben, Seilen usf., eine tragfihige Konstruktion bilden.

Abb. 33. Lastverteilung am Flugzeug.

Die Hauptteile des Tragwerkes der heute noch am weitesten
verbreiteten dlteren Bauart von Doppeldeckern zeigt Abb. 34.

A R g H, Vorderholm
ffa = H, Hinterholm
S Stiele
D Distanzrohre
V  Innenverspannung
A 1 R Rippen, Spieren
K
K.
Q

T
(/R

(, Hauptkabel
» Gegenkabel
Querverspannung

-
Flugrictrivg

Abb. 34. Hauptteile des Tragwerkes eines normalen Doppeldeckers.

Der Aufril (Vorderansicht) stellt eine Fliigelhilfte, die sog.
rechte ,Zelle“, und der Grundril die rechte obere Tragfliche
des Flugzeuges dar. Aus den beigeschriebenen Erklarungen
geht die Bedeutung der Ausdriicke ,Holme, Stiele, Distanz-
rohre, Innenverspannung, Haupt- und Gegenkabel® hervor.
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Im Kreuzrill sichtbar ist die ,,Querverspannung® bestehend aus
den ,Tiefenkreuzkabeln, d. s. Kabel oder Seile, die als Diago-
nalen in das von zwei Stielen und zwei Distanzrohren gebildete
Parallelogramm eingezogen sind. Die obere und die untere
Tragfliche werden oft gegeneinander wagrecht um die sog.
»Staffelung“ verschoben. Die Holme sind fast stets aus Holz,
Stiele aus Holz oder Stahl, Distanzrohre meist aus Stahl,
die Verspannungen sind Stahlkabel oder -seile. Die eben
genannten Elemente mit den zum AnschluB an den Rumpf
notwendigen Teilen (Pyramide oder Baldachin) bilden das eigent-
liche Tragwerk und werden in ihren Abmessungen (Héhe und
Breite der Holme, Stirke der Stiele und Kabel usw.) durch
die ,statische Berechnung® nach den Regeln der Baustatik
und der Festigkeitslehre bestimmt. Dabei ist wesentlich, daB
Ober- und Unterfliche ein einheitliches Tragsystem bilden,
vergleichbar etwa einem Briickentriger, dessen Ober- und Unter-
gurt so weit voneinander abstehen, wie die Tragflichendistanz
betragt. Da man groBe Lasten immer nur durch groBSe Trager-
hohen bewiltigen kann, wenn das Konstruktionsgewicht nicht
zu grof sein soll, erkennt man hier einen Vorteil der
Doppeldecker gegeniiber den Eindeckern: Bei diesen muf
man erst durch besondere Hilfsmittel, wie Hinziehen der Ver-
spannung nach Festpunkten des Fahrgestells oder Rumpfes,
Einfiigen einer , Briicke“ od. dgl., eine gewisse Konstruktionshéhe
zu schaffen suchen, die beim Doppeldecker durch die Hohe der
Zelle ohne weiteres gegeben ist. In diesen konstruktiven Ver-
héltnissen und nicht in irgendwelchen flugtechnischen Vorziigen
mufl man den Grund dafiir erblicken, daB die Eindecker lange
Zeit hindurch fast vollstindig von den Doppeldeckern verdringt
worden sind. In neuerer Zeit hat die fortgeschrittene Technik
des Flugzeugbaues wieder sehr brauchbare Eindeckerformen
zutage geférdert.

Einen Uberblick iiber die wichtigsten Bauarten von Flug-
zeugtragwerken sollen die Abb. 35 bis 40 vermitteln. Sie zeigen
jedesmal einen Aufril des ganzen Flugzeuges (unter Weglassung
unwesentlicher Teile) in Vorderansicht und einen SeitenriB des
mittleren Stiickes, das nach Abbrechen der Rumpfspitze und
des Rumpfendes iibrig bleibt. Die ersten drei Bilder stellen
Doppeldecker, die letzten Eindecker dar. Abb. 35 entspricht

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. b]
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der normalen, schon in Abb. 34 behandelten Ausfiihrungsform
eines ,zweistieligen“ Doppeldeckers, der rechts und links, in
der Vorder- und Hinterebene je zwei Stiele (Streben) besitat.
In der gleichen Art werden auch drei- und vierstielige GroB-
flugzeuge gebaut. Der Vorteil dieser Bauart ist die Einfachheit
und Klarheit der statischen Verhiltnisse, d. h. der Kraftver-

\:‘.I N,
\', \

Abb. 36. Einstieliger Doppeldecker.

| SER

Abb. 37. Anderthalbdecker.

teilungen und Beanspruchungen; ein schwerwiegender Nachteil
liegt aber darin, daB die groBSe Zahl langer Kabel und Seile
betrichtliche Luftwiderstinde mit sich bringt, die das Erreichen
groBerer Geschwindigkeiten unmdglich machen. In diesem Sinn
stellt der ,Einstieler“ Abb. 36 einen Fortschritt dar; bei nicht
viel verminderter Spannweite ist hier das Auslangen mit nur
je einem Stiel gefunden worden. Dabei ist die Kabelanordnung
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eine etwas andere, indem ein sog. Stirnkabel von der hinteren
Stielebene oben nach einem vorn gelegenen Punkt des Rumpfes
gefiihrt ist. Eine fiir Sport- und Kampfzwecke sehr verwend-
bare Bauart zeigt Abb. 37 in dem sog. ,Anderthalbdecker*
(Nieuport). Hier hat die untere Fliche nur einen Holm, von
dem ein gabelformig auseinandergespreizter Stiel zu den beiden
Holmen des oberen Tragdecks fiihrt. Auf diese Weise werden
die Querverspannungen erspart, und iberdies sind auch die

Abb. 40. Freitragender Eindecker.

Kabel, die sonst in den Holmebenen liegen, durch Streben er-
setzt; allerdings wird dabei der untere Holm in ungiinstiger
Weise auf Torsion beansprucht.

Eine altere Eindeckerkonstruktion 1t Abb. 38 erkennen:
Durch eine grofe Zahl von Seilen ist die Tragfliche mit Fest-
punkten ober- und unterhalb des Rumpfes verbunden. In dem
vertikalen Abstand dieser Festpunkte voneinander ist das, was
oben als erforderliche ,Konstruktionshéhe“ bezeichnet wurde,
gegeben. Eine bedeutende Verbesserung stellt dem gegeniiber
der moderne, durch wenige Streben gestiitzte Eindecker der

5*
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Abb. 39 dar, und in dieser Richtung ncch viel weitergehend
ist die vollig freitragende Bauart, Abb. 40. Sie sind nur da-
durch ermoglicht, daBl der Fliigel selbst, d. h. der Raum zwi-
schen der oberen und unteren Begrenzung des Tragdecks, als
Fachwerk ausgebildet ist. Abb. 41 zeigt einen solchen Fliigel-
querschnitt fiir ein in Leichtmetall (Duralumin) ausgefiihrtes

Abb. 41. Querschnitt eines Ganzmetallfliigels.

Flugzeug der Firma Rohrbach in Berlin. Die einzelnen Fachwerk-
glieder sind teils diinnwandige Rohre, teils aus diinnem Blech
hergestellte Triger (Miniaturen von eisernen Tridgern, wie sie
im Hochbau oder Briickenbau verwendet werden). Die ersten
Fliigelkonstruktionen dieser Art stammen von Prof. Junkers-
Dessau, der gleichzeitig auch dem aerodynamischen Gesichts-
punkt, dafl hohe (dicke) Profile giinstig wirken, Rechnung tragen
wollte.

Bei den &lteren nicht selbsttragenden Fliigeln wird das
aus Stielen, Kabeln und Holmen bestehende Traggeriist erginzt
durch die auf die Holme aufgezogenen Holzrippen oder Spanten
(R in Abb. 34), die das Profil der Fliche festlegen. Uber die
Rippen werden zundchst Binder parallel den Holmen gezogen,
dann wird Leinwand dariiber gespannt. Die Leinwand iber-
zieht man mit besonders imprigniertem Cellonlack, um sie mog-
lichst glatt, widerstandsfihig gegen Witterungseinflisse und
feuersicher zu machen. Statt der Leinwandbespannung wird
auch hie und da ein Belag aus diinnen Sperrholzplatten
verwendet, der jedoch Feuchtigkeit schlecht vertrigt. Die
selbsttragenden Fliigel erhalten eine obere und untere Begren-
zung durch diinne Platten aus Aluminiumblech, die selbst einen
Teil der Tragkonstruktion darstellen. Vom aerodynamischen
Standpunkt kommt es nur darauf an, daB das beabsichtigte
Fliigelprofil moglichst gut verwirklicht wird. Da die Leinwand
in den Zwischenrdumen der Spanten dem #uBeren Druck leicht
nachgibt, wiren die Metallfliigel im’ Vorteil, wenn hier nicht
das Ubel bestinde, daB das diinne Blech leicht verbeult wird.
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Ist -eine neue Flugzeugtype auf Grund der statischen Be-
rechnungen konstruiert worden, so wird die Tragfihigkeit der
Zelle hiufig noch durch eine Belastungsprobe kontrolliert. Die
Unsicherheit in der Wahl von Materialkonstanten, die Rech-
nungsannahmen, bei denen bis zum Bruch ein elastisches Ver-
halten des Materials vorausgesetzt wird, lassen eine solche Uber-
prifung mitunter als ratsam erscheinen. Gewdhnlich wird eine
solche Untersuchung fiir den Steigflug vorgenommen. Es geschieht
dies dann in der Weise (Abb. 42), daB man das Flugzeug um-
wendet, die Fliigel mit Sand belastet und dabei das Tragwerk
dort unterstiitzt, wo im Betriebszustand die gréften Lasten
angreifen, also lings des Rumpfes beim Motorspant, dem Fiihrer-

Abb. 42. Bruchprobe.

sitz usf. Damit erreicht man, dall die Krifte relativ zum Trag-
werk in dem gleichen Sinn wirken wie beim Fluge, ndmlich
die Sandlast an Stelle des Auftriebs und die Auflagerkrifte
an Stelle der eigentlichen Belastung des Flugzeuges. Um die
Belastungsprobe auszufiihren, mufl man vor allem das Gewicht
der Fliigel (oder das nicht wesentlich davon abweichende Ge-
wicht der Zelle) kennen. Dies betrigt bei den heutigen Aus-
filhrungen auf einen Quadratmeter Fliigelfliche etwa 3 bis 5 kg,
selten etwas mehr. Hat man nun ein Flugzeug zu priifen,
dessen Flichenbelastung in dem in Abschnitt 10 erklirten Sinn
etwa 34 kg/m® betrigt, so mull man — das Fliigelgewicht zu
4 kg/m® angenommen — zundchst eine Sandlast von 34 — 8 =
26 kg/m? aufbringen. Denn dann ist die tatsdchliche Last, die
das Tragwerk wihrend der Priifung trigt, gleich 26 4=
30 kg/m?; ebensoviel haben die Tragwerkteile im Fluge auf-
zunehmen, weil von der ganzen Gewichtsbelastung mit 34 kg/m?®
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eben die 4 kg/m? des Fligelgewichts abzuziehen sind, die an
Ort und Stelle durch den Auftrieb kompensiert und nicht durch
das Tragwerk weiter geleitet werden. Die Verteilung des Sandes
iiber die Fliigel muf man méglichst der Auftriebverteilung an-
passen und ebenso die Verteilung der Auflagerkrifte der der
Belastungen. Das letztere geschieht am einfachsten mittels eines
geeignet berechneten Hebelsystems, wie es Abb. 42 andeutet.
Bringt man zu den ersten 26 kg/m? Sandlast noch weitere
30 kg/m? auf, so hat man auf ,zweifache Sicherheit® gepriift,
mit noch weiteren 30 kg/m? auf dreifache usf. In der Regel
wird verlangt, dall bei Steigflug etwa erst bei 4- bis 5facher
Last (also in unserem Fall bei 116 bis 146 kg/m?) ein Bruch
eintreten darf. — Aufler dem normalen Betriebszustand sucht
man bei anderen Belastungsproben auch noch die Verhiltnisse,
die beim Abfangen aus dem Gleitflug, bei Sturzfliigen usw. vor-
kommen, durch besondere Art der Anordnung zu verwirklichen.
Dariiber geben die Lehrbiicher der Flugzeugstatik nidhere Aus-
kunft1).

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

Die in Abschnitt 8 angestellten Uberlegungen ermoglichen
es, die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges fiir ein Flugzeug
zu berechnen, sobald wir sein Gewicht, die GroBe der Tragfliche,
sowie den Anstellwinkel beim Wagrechtflug kennen
und das Tragflichenprofil hinsichtlich seiner Beiwerte schon
untersucht haben. Wir hatten S. 46 die Gleichung aufgestellt:

A=z,-m-F-v%

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

!) Ein solches ist z. B.: A. van Gries, Flugzeugstatik, Berlin: Julius
Springer 1921. Einen zusammenfassenden Bericht iiber alle hierher-
gehorigen Fragen findet man in dem Aufsatz von J. Ratzersdorfer
in der Zeitschr. f. angew. Mathem. u. Mechanik Bd. 1, 1921, S. 47 bis 61;
oder bei W. Hoff, Die Festigkeit deutscher Flugzeuge, 8. Heft der
»Berichte und Abhandlungen“ der Wissensch. Gesellschaft f. Flugtechnik,
Miinchen: R. Oldenbourg 1922.
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Flugzeug steigen, im umgekehrten Fall wiirde es sinken. Wir
haben also die Gleichung:

G=A=z,-m-F-

Lost man diese Gleichung nach der Geschwindigkeit v auf, so
erhilt man: a —a

T zgm- B [z omF
Den Beiwert z, mufl man der durch Versuche festgestellten
Auftriebslinie entnehmen, was nur dann méglich ist, wenn man
den Anstellwinkel des Wagrechtfluges kennt. Sei beispielsweise
der Anstellwinkel ¢« = 2° und das Profil Abb. 15 gewihlt, dann
zeigt die Abb. 17 ein z, =0,205; fiir ein Flugzeug von 1200 kg
Gewicht und 35 m? Tragfliche hat man sonach, wenn man fiir

die Dichte der Luft den Normalwert 1/8 setzt,

1200
V= 0205235 36,6 m/sek.
Wire der Anstellwinkel nicht 29 sondern 4° so ergibe die
Abb. 17 ein z, = 0,276; dann wire v =314 m/sek. Bei 6° zeigt
die Abb. 17 ein z,= 0,350, daraus rechnet sich v == 28,0 m/sek.
Man erkennt so, dafl die Geschwindigkeit mit zuneh-
mendem Anstellwinkel abnimmt.

Eine vollstindige Berechnung der Fluggeschwindigkeit ist
dies, wie man sieht, noch nicht, da wir ja nicht wissen, wie
wir den Anstellwinkel zu finden haben. Es ist auch selbstverstind-
lich, daBl man die Fluggeschwindigkeit nicht berechnen kann,
wenn man nichts iiber die Motorleistung weifl. Wir werden
erst im Kapitel VI die vollstindige Berechnung durchfiihren
konnen; doch ist es schon hier mdoglich, noch einen Schritt
weiterzugehen.

Wir kénnen niamlich, zuriickgreifend auf die Uberlegungen
von Abschnitt 8 und auf die am Schlusse von Abschnitt 5 iiber
die ,schidliche Fliche“ eines Flugzeuges gemachten Bemer-
kungen, die fiir jeden Anstellwinkel erforderliche Zugkraft
bestimmen. Die Zugkraft, die der Motor durch die Luft-
schraube ausiiben mufBl, um das Flugzeug im Wagrechtfluge zu
erhalten, mull ja genau so groB sein wie die Widerstinde, die
das Flugzeug zu iiberwinden hat. Wir haben nun zweierlei
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Widerstinde kennen gelernt: Im Kapitel I den ,schadlichen*
Widerstand der verschiedenen Teile des Flugzeuges, Rumpf, Stiele,
Kabel usw., und jetzt den Tragflichenwiderstand oder Riicktrieb.
Beide zusammen miissen der erforderlichen Zugkraft Z gleich
sein. Es gilt also:

Z = Tragflichenwiderstand - Schadlicher Widerstand.

Bezeichnen wir die schidliche Fliche des ganzen Flugzeuges,
d.i. die Summe der schadlichen Flichen aller Teile (mit Aus-
schluf der Tragflichen) mit f, so ergibt die Zusammenstellung
der beiden Widerstinde die Formel:

Z=z m-F-v>+0,65-m-f-0°

Der erste Summand auf der rechten Seite entspricht der
Formel (a) von Abschn. 8, der zweite der Formel (c¢) am Schlusse
von Abschn. 4. In dem eben behandelten Beispiel, also fiir
F= 35 m?, hatten wir beim Anstellwinkel 2° die Geschwindig-
keit gleich 36,6 m/sek gefunden. Das zweite Diagramm unseres
Profils, Abb. 18, zeigt, daB der Beiwert z, fiir a =2° ungefihr
0,013 betrigt. Nehmen wir die schidliche Fliche zu 0,9 m? an,
so ergibt sich eine erforderliche Zugkraft:

Z = 0,013-1.35-36,6 1 0,65-1.0,9- 36,6 — 176 kg.

Ist der Anstellwinkel nicht 2° sondern 4% so besagt unsere
friihere Rechnung, da die Geschwindigkeit 31,4 m/sek betrégt,
und die Abb. 18 zeigt den Beiwert z,—0,017. Die Ausrech-
nung ergibt dann:

Z=0,017-%-35-31,42 - 0,65-1.0,9 - 31,42 — 146 kg.

Fiir den Anstellwinkel von 6° findet sich in gleicher Weise
v=28,0 m[sek, z,=0,022 und die erforderliche Zugkraft
Z=133 kg.

Multipliziert man die in irgend einem Fall berechnete
Zugkraft Z mit der Grofle der Geschwindigkeit v, so erhalt
man in dem Produkt Z.v die GréBe der zur Uberwindung von
Riicktrieb und schiadlichem Widerstand erforderlichen Zug-
leistung L. Beim Anstellwinkel 2° war »= 36,6 m/sek und
Z =176 kg, also ergibt sich L = 36,6 -176 = 6442 kgm/sek; bei
a=4° findet man aus v=314 m/sek und Z=—146 kg die
erforderliche Zugleistung L = 4584 kgm/sek. In Abb. 43 sind die
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in dieser Weise berechneten Werte der Geschwindigkeit v, der
erforderlichen Zugkraft Z und Zugleistung L als Funktionen des
Anstellwinkels a eingetragen. Als MaBeinheit fiir die Leistung
wird in der Regel statt kgm/sek die 75mal so groBe ,Pferde-
stirke“ (PS) gewihlt, den

vAL

beiden oben  berechneten
Leistungswerten entsprechen b | AZ
dann 86 PS bzw. 61 PS. 4

Mit welchem Anstellwinkel 35 \
das Flugzeug nun tatséchlich NG | Lo
wagrecht fliegt, hangt davon ] N 2 | -
ab, welche Zugkraft der Mo- \\ ~—
tor durch die Luftschraube 27 [
auszuiiben vermag. Dariiber 7530 \hh Z 1" 150
konnen wir erst in den folgen- 702 = - 700
den Kapiteln sprechen. Unser ;| | | 50
bisheriges Ergebnis besteht - | @
nur darin, daB wir zu jedem  ¢° 2° ¥° &9 8% me 722 740 750
angenommenen Anstell- Abb. 43. Geschwindigkeit, Zugkraft
winkel die Geschwindig- und Zugleistung.

keit und die erforderliche Zugkraft der Luftschraube
berechnen konnten. An dieses Ergebnis werden wir im Kapitel VI,
nachdem wir vorher die Wirkungsweise der Luftschraube und
des Motors besprochen haben, wieder ankniipfen.

ITII. Der motorlose Flug.
13. Fliegen aus eigener Kraft und Ahnlichkeitsgesetz.

Zu den wesentlichen Teilen eines vollsténdigen Flugzeuges
im gewdohnlichen Sinne dieses Wortes gehdren auBler der Trag-
flache Luftschraube und Motor. Keine nennenswerte praktische
Leistung ist bisher auf andere Weise erzielt worden als durch
Aufwendung erheblicher motorischer Kréfte unter Vermittlung
einer Luftschraube. Gleichwohl war in letzter Zeit so viel von
motorlosem Flug oder Segelfiug die Rede, und sportliche Er-
folge auf diesem Gebiet haben so sehr die Teilnahme der
Offentlichkeit gefunden, daB wir einer Besprechung des Gegen-
standes hier nicht aus dem Wege gehen wollen. In der Vor-
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stellung des Laien verkniipft sich der Segelflug mit dem Ge-
danken an eine menschliche Nachahmung des Vogelfluges, bei
der also der Flieger seine eigenen Muskelkrifte in den Dienst
der Fortbewegung oder der Erhaltung des Schwebezustandes
stellt. Die folgenden Uberlegungen sollen uns zunéchst iiber
die etwaige Moglichkeit eines solchen Kliegens ,aus eigener
Kraft“ belehren.

Im vorangehenden Kapitel haben wir gelernt, daB und
wie eine geeignet geformte Tragfliche, wenn sie wagrecht durch
die Luft bewegt wird, Auftrieb erfahrt. Zugleich mit dem Auf-
trieb entsteht aber unvermeidlich ein Riicktrieb, d.i. ein der
Bewegungsrichtung entgegenwirkender Widerstand, und zu
diesem tritt noch, in gleichem Sinn wirkend, der im ersten
Kapitel ausfithrlich besprochene ,schidliche Widerstand“ aller
dbrigen Teile des bewegten Flugkérpers. Zusammenfassend
konnten wir im letzten Abechnitt des vorigen Kapitels die
GroBe der bei einem beliebigen Anstellwinkel erforderlichen
Zugkraft und Zugleistung berechnen. Die gefundene, nicht un-
betrichtliche Zahl von Pferdestirken miilte der Flieger aus
eigener Kraft aufbringen, wenn er ohne Motor mit der der
Rechnung zugrundegelegten Tragfliche fliegen wollte. Nun ist
es selbstverstindlich, daB man ohne Motor nicht so viel Auf-
trieb, also auch nicht so groBe Tragflichen braucht und gewil3
auch noch an ,schidlicher Fldche“ sparen kann. Um einen
Anhaltspunkt hierfiir zu bekommen, wollen wir einen Vergleich
mit dem Vogelflug ziehen und dabei von Betrachtungen aus-
gehen, die bis zu einem gewissen Grade in gleichem Sinn schon
Hermann v. Helmholtz im Jahre 1873 angestellt hat?).

Am SchluB von Abschnitt 6 ist darauf hingewiesen worden,
daf fiir die verschiedenen Luftkrifte, mit denen wir es bei der
Flugbewegung zu tun haben, in erster Anndherung gleichférmige
GesetzméaBigkeiten bestehen: Man kann die GroBe einer solchen
Kraft, wenn die geometrischen Verhéltnisse der Korper, die sie
bestimmen; unveréindert bleiben, proportional setzen der Luft-
dichte, dem Quadrat der Geschwindigkeit und der FlichengroBe
oder — was bei untereinander &hnlichen Kérpern auf dasselbe

1) Veroffentlicht in den Monatsberichten der Kgl. preuBischen Akad.
d. Wissenschaften 1873, S. 501. :
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hinauslduft — dem Quadrat der linearen Abmessungen. Daf}
die Beiwerte, die in den Formeln auftreten, tatsichlich keine
Konstanten sind, sondern z. B. noch von der Geschwindigkeit
abhéngen (oder wie in Abschnitt 6 gezeigt, von einer aus Ge-
schwindigkeit, linearer Abmessung und Zihigkeit zusammen-
gesetzten Grofe), kommt erst fiir feinere Fragen, nicht fiir die
grobe Abschitzung, die wir jetzt vorhaben, in Betracht. Das
durchschnittliche spezifische Gewicht oder Raumgewicht des
Flugkoérpers wollen wir mit s bezeichnen, eine die Grofe des
Korpers kennzeichnende Langenabmessung mit /. Dann ist das
Gewicht dem Produkt si® proportional, jede Luftkraft dem
Produkt ml*v?, wo m, wie bisher, die Luftdichte, v die Flug-
geschwindigkeit bedeuten. Da eine Luftkraftkomponente, nim-
lich der Auftrieb, dem Gewicht gleich sein muf}, erkennt man,
daB beim Ubergang vom Modell zur Wirklichkeit oder von einer
kleineren zu einer groBeren Ausfithrung die GroBen sl® und
ml2v? in gleichem MaBe wachsen miissen. Ahnliche, d. h. ein-
ander entsprechende, Verhiltnisse bei zwei Flugzeugen oder
zwei beliebigen fliegenden Korpern, die in allen Teilen geome-
trisch &hnlich sind, liegen also nur dann vor, wenn beidemal
der Quotient sl®:ml*+v*, oder sl:mwv® den gleichen Wert hat.
Nimmt man iiberdies an, daB fiir beide Korper das mittlere
spezifische Gewicht s das gleiche ist, und dafl beide sich in
Luft gleicher Dichte m bewegen, so kann man die Faktoren s
und m ganz fortlassen und das Ahnlichkeitsgesetz oder die
,Modellregel“ auch so aussprechen: Ahnliche Flugzustinde an
zwei geometrisch &hnlichen Korpern sind verwirklicht, wenn
v*:1 beidemal gleichen Wert hat, d. h. wenn die Geschwin-
digkeiten sich wie die Wurzeln aus den Lingenabmes-
sungen verhalten. Da die Kriifte proportional I*+? sind, so
nehmen sie, wenn v wie [ wichst, proportional I* zu. Die zur
Uberwindung der Krifte erforderlichen Arbeitsleistungen sind
dem Produkt aus Kraft und Geschwindigkeit, d.i. hier /* mal
VU oder yi7 proportional. Beachtet man, daB das Gewicht mit
1? wichst, so kann man die Arbeitsleistung als proportional
dem Produkt von Gewicht und Wurzel aus Lingenab-
messung bezeichnen.. In diesen Aussagen ist die Helm-
holtzsche Modellregel oder das Helmholtzsche Ahnlichkeits-
gesetz enthalten.
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Helmholtz schlieBt nun folgendermaflen weiter. Es ist
bekannt, daB beispielsweise der Storch, der ein Korpergewicht
von etwa 4 kg besitzt, ein ausdauernder Flieger ist. Ein
Mensch von etwa 68 kg Gewicht ist gerade 17mal schwerer.
Nehmen wir an, er wollte den Storchenflug nachahmen, indem
er sich mit Fligeln von passender Gestalt usw. ausstattet.
Wichst das Gewicht wie 1:17, so nimmt die Ldngenabmessung,
konstantes spezifisches Gewicht vorausgesetzt, wie 1 : dritte
Wurzel aus 17, d. i. wie 1:2,57 zu. Die Quadratwurzel aus
der Lingenabmessung wichst dabei wie 1:1,60 und demnach
zufolge der oben gefundenen Regel die erforderliche Arbeits-
leistung wie 1:17-1,60 =1:28,2. Dieser Erh6hung der Leistung
entspricht aber nach Helmholtz’ Meinung nicht die Arbeits-
fahigkeit des Menschen im Vergleich zu der des Storches. Die
Muskelsubstanz sei, meint Helmholtz, bei allen tierischen
Organismen ungefiahr gleichwertig und der Mensch habe, bei
17fachem Gesamtgewicht, eben auch nur 17 mal so viel Muskel-
substanz wie der Storch, also auch nur 17 fache Arbeitsfidhigkeit.
Um fliegen zu konnen, miifite der Mensch den Flugmechanismus
des Storches im Verhéltnis 1:1,60 verbessern oder, mit andern
Worten, den Wirkungsgrad der Flugbewegung um 60 vH steigern.
Dies hilt Helmholtz nicht fir ausfiihrbar und darum erklért
er es fiir unmoglich, daB der Mensch aus eigener Kraft jemals
wiirde fliegen konnen.

Dieser letzten Uberlegung konnen wir heute nicht ohne
weiteres folgen. Daf} technische Einrichtungen eine ,natiirliche“
Bewegungsform durch eine wirtschaftlich vorteilhaftere, Arbeit
sparende ersetzen konnen, sehen wir an vielen Beispielen, ganz
besonders deutlich am Fabrrad. Ohne jede motorische Unter-
stiitzung kann der Radfahrer weite Strecken mit einer Ge-
schwindigkeit, die um ein Vielfaches die der schnellsten Liufer
unter den Tieren iibertrifft, bewéltigen. Es liegt dies daran,
daB durch Vermittlung des Rades die schwingende Bewegung
der Beine in die weit vorteilhaftere Drehbewegung verwan-
delt und die viel Arbeit verzehrende Reibung am Boden fast
ganz vermieden wird. Auch am Schwingenflug der Tiere ist
vieles nur physiologisch zu erkliren und nicht gerade vom
Standpunkt der Maschinentechnik das ZweckmaBigste. Warum
soll man es als ausgeschlossen betrachten, daB es der Technik
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gelingt, eine Form der Flugbewegung zu finden, die im Arbeits-
aufwand um 60 vH giinstiger ist als die tierische? Gewisse
rechnerische Untersuchungen, die wir noch ndher andeuten
werden, legen es nahe, anzunehmen, dafl eine Verbesserung in
diesem MaBe schon durch die heutigen Flugzeuge erreicht ist.
Wenn gleichwohl an ein Fliegen aus eigener Kraft heute noch
nicht gedacht werden kann, so rihrt das von einem andern,
sehr ausschlaggebenden Fehler der Helmholtzschen Betrach-
tung her.

Helmholtz nimmt ohne weiteres an, daB der 17mal
schwerere Mensch auch ungefihr 17mal soviel Muskelgewicht
zur Verfiigung hat wie der Storch. Dies ist jedoch bei weitem
nicht der Fall. Man hat das Gewicht der Brustmuskeln eines
4 kg schweren Storches auf etwa 0,5 kg geschitzt, wihrend
Waden- und Brustmuskeln eines rund 70 kg schweren Menschen
nur étwa 2.2 kg wiegen. Im ersten Fall sind also rund 12 vH,
im zweiten nur 3 vH des Gesamtgewichtes Muskelsubstanz!
Nach neueren Messungen sollen die guten Flieger unter den
Vogeln sogar bis 30 vH ihres Korpergewichtes an Flugmusku-
latur besitzen, wihrend beim Menschen Brust- und Waden-
muskeln zusammen hochstens 4 vH seines Gewichtes aus-
machen. Legt man die letzteren Zahlen zugrunde, nach denen
der menschliche Korper fiir den Flug etwa 7mal ungiinstiger
gebaut ist als der der Vigel, so sieht man, daf} eine Wirkungsgrad-
Verbesserung nicht wie 1:1,60, sondern wie 1:7-1,60=1:10
erforderlich wire, wenn der Mensch aus eigener Kraft fliegen
soll. Von einer Erfiillung dieser Forderung sind wir heute noch
sehr, sehr weit entfernt.

Man kann die Flugbedingungen fiir Menschen und fiir
Vogel mit Hilfe der im vorangehenden Kapitel abgeleiteten
Anséitze noch etwas weiter verfolgen. Multipliziert man die
S. 72 oben gegebene Gleichung fiir die erforderliche Zugkraft
mit der Geschwindigkeit v, so erhdlt man fiir die erforderliche
Zugleistung L den Ausdruck

L=Zv=zm-F-v*+4 0,65-m-f-v3.

Die GroBe von v kann man aus der Auftriebsgleichung 4=
z, m Fv* berechnen, wenn man darin 4= (G, Auftrieb gleich
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Gewicht setzt. Man erhalt wie schon oben S. 71

1@
 fz,meF’

und wenn man dies in die Gleichung fiir L einfihrt:

— ) S
[ VAR VL B VA
V2.2 m-F ' ]/'za-‘i F ymF

Die dem ersten Wurzelzeichen voranstehende Vorzahl z: |z,
ist nur von den Profileigenschaften des Fliigels abhéngig. In
jedem der in den Abb. 22 bis 25 dargestellten Fille konnen
wir den Wert der Vorzahl fur alle Anstellwinkel berechnen.
Es zeigt sich, daf der kleinste, also giinstigste Wert des Aus-
drucks etwa bei 0,10 liegt. Nehmen wir an, da3 dieser Wert
durch besondere Formgebung (sehr schmale Fliigel) vielleicht
noch etwas unterschritten werden kann, und rechnen wir mit
0,08, setzen dann fiir die Luftdichte m ihren Bodenwert 1/8 ein,
so wird der erste Bestandteil von L gleich
3 Y
0,08 '8 ]/(;, oder O,ZZBGV%.

Bei gegebenem Gewicht G wichst also dieser Teil der aufzu-
wendenden Leistung proportional der Wurzel aus der Flichen-
belastung.

Beim Storch ist, wie erwdhnt, G' etwa gleich 4 kg, und
fir die FligelgroBe F kann rund 0,5 m? angesetzt werden, so
daB die Flidchenbelastung 8 kg/m? betrigt, bedeutend weniger
als bei unseren Flugzeugen, vgl. S.57. Der Leistungsbedarf
zur Uberwindung des Riicktriebs ist darnach 0,226-4.}8 =
2,56 kgm/sec.

Schwieriger abzuschitzen ist die GroBe des schidlichen
Widerstandes und der hierfiir erforderlichen Leistung. Nach
O. Lilienthal hat der Storchkérper einen Querschnitt von
etwa 0,008 m®. Setzt man diesen mit einem Beiwert von 0,2
in Rechnung, entsprechend den Verhiltnissen an einem durch-
schnittlichen Flugzeugrumpf, so dal fiir 0,65 f jetzt 0,2-0,008 =
0,0016 einzufiihren wire, so muBl man auflerdem noch den
Wert des Auftriebsbeiwertes z, kennen. Wir wollen ihn mog-
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lichst hoch wihlen, weil die Formel zeigt, daB der Leistungs-
aufwand mit wachsendem z, kleiner wird und wir eine untere
Grenze fiir die Flugleistung des Storches suchen. Nach den
Abb. 22 bis 25 ist C,=100, also z,=0,5 schon ein recht er-
heblicher Wert. Wir erhalten damit fur den zweiten Teil des
Leistungsbedarfes

00016 1 @ Al

— - — oder 0,0128 —
Y0125 F F F

‘F—-

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

Beriicksichtigen wir jetzt noch, daB ein Mensch von 68 kg
Gewicht, um fliegen zu konnen, eine mehr oder weniger schwer
wiegende Ausriistung mit sich nehmen muf, so ist das Flug-
gewicht mit insgesamt 108 kg, gleich dem 27fachen Storch-
gewicht, wohl nicht zu hoch geschitzt. Nach der Helm-
holtzschen Regel wiirde also die dynamische Ahnlichkeit eine
VergroBerung im linearen MaBstab 1:3 voraussetzen, womit
eine Leistungserhthung im Verhdltnis 1:27. ¥8=1:46,8 ver-
bunden wire. Nach dieser Rechnung hitte der fliegende Mensch
2,85-46,8 —133,5 kgm/sec (in den Einzelteilen 119,9 --13,6),
also nahezu 2 Pferdestirken aufzubringen. Man kann sich aber
wohl denken, daB die Verhiltnisse giinstiger gestaltet werden,
wenn nicht die Ahnlichkeit mit dem Storchenflug aufrecht er-
halten wird. Wihlen wir die Tragfliche nicht 0,5 m® mal dem
Quadrat der errechneten LinearvergroBerung, also 4,5 m?, son-
dern dreimal so groB zu F=13.5 m? so vermindert sich der
erste Leistungsbestandteil im Verhéltnis ¥3:1 auf rund 69,
der zweite im Verhiltnis 3 }3:1 auf rund 3 kgm/sec, so daB
im ganzen sich rund 72 kgm/sec ergeben. Rechnen wir damit,
daB der Ubertragungsmechanismus noch etwa 15 vH der Arbeits-
leistung verzehrt, so kommen wir auf rund 85 kgm/sec, also

1) Uber die Mechanik des Vogelfluges spricht O. Lilienthal in
seinem fiir die Flugtechnik bahnbrechenden Werk: Der Vogelflug als
Grundlage der Fliegekunst (1890), 2. Aufl. Miinchen: R. Oldenbourg 1910.
Historisch Interessantes bringt auch das kleine Buch von J. Popper-
Lynkeus, Der Maschinen- und Vogelflug, Berlin: M. Krayn 1912.
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tiber 1 Pferdestirke. Eine weitergehende VergréBerung der
Tragflichen wird man aus konstruktiven Griinden kaum emp-
fehlen konnen.

Alle Beobachtungen stimmen darin iiberein, daB ein krif-
tiger Mann einigermaflen anhaltend hochstens ein Fiinftel Pferde-
stirke oder 15 kgm/sec leisten kann. Wir sind also auch durch
diese Rechnung, die keine Angaben iiber die Muskelgroflen zu-
grundelegt, zu wesentlich dem gleichen Ergebnis gelangt wie
frither: daB nach dem heutigen Stande der Technik zu an-
haltendem Wagrechtflug des menschlichen Kérpers mindestens
sechs- bis siebenmal soviel Arbeitsleistung erforderlich ist,
als der durchschnittlich kraftige Mensch aufzubringen vermag.

Eine gewisse Bestitigung finden die vorstehenden Berech-
nungen durch die aus dem Segelflugsport hervorgegangenen, in
letzter Zeit mit groBem Erfolg ausgefiihrten Leichtflugzeuge.
Wihrend die zu militérischen oder Verkehrszwecken gebauten
Flugzeuge kaum je mit weniger als 100 PS starken Motoren
ausgeriistet wurden, hat man sich jetzt davon iiberzeugt, daB
z. B. zwei Personen ganz gut mit 4 bis 5 PS fliegen kdnnen.

Uber etwaige Moglichkeiten, in spiterer Zukunft ohne
Motorunterstiitzung zu fliegen, sagen unsere Rechnungen nichts
Bestimmtes aus. Die Auffassung von Helmholtz, daB die
natiirliche Bewegungsform des Vogelfluges nicht durch wesent-
lich zweckmifigere, d. h. arbeitsparende, ersetzt werden konnte,
erscheint uns unhaltbar. Jedenfalls gibt es auch nicht, wie
man vor einigen Jahrzehnten, in den Anfingen der Fluglehre,
annahm, einen theoretischen Mindestwert an ,Schwebearbeit®,
der unter allen Umsténden, unabhingig von der Bewegungsart,
zur Erzielung des Auftriebs aufgebracht werden miiite. Kein
Gesetz der Mechanik oder Physik spricht gegen die Mog-
lichkeit eines Fliegens mit 10 oder 15 kgm/sec Arbeitsleistung
bei 100 kg Fluggewicht — aber die heutige Technik gibt
uns kein Mittel an die Hand, eine solche Moglichkeit zu ver-
wirklichen?).

1) Die Uberlegungen dieses Abschnittes sind in etwas mehr mathe-
matischer Ausdrucksweise vom Verfasser schon verdffentlicht worden in
einem Aufsatz ,Segelflug und Ahnlichkeitsgesetz* in der Zeitschr, f. angew.
Mathem. u. Mechanik, Bd. 3, 1923, S. 64.
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14. Statischer und dynamischer Segelflug.

Unter Segelflug versteht man eine Flugbewegung ohne
Motor, bei der die zur Uberwindung aller Widerstinde er-
forderliche Arbeitsleistung der bewegenden Kraft des natiir-
lichen Windes entnommen wird. Es ist iblich, ,statischen®
und .dynamischen“ Segelflug zu unterscheiden, indem man
meint, daB der erstere vorwiegend ruhige, gleichformige Luft-
bewegung, ,Wind“ im engeren Sinn, ausnutzt und dabei auf
einem Gleichgewichtszustand &hnlich dem des Motorfluges be-
ruht, wihrend der ,dynamische® Segler Luftstromungen, die
ortlich und zeitlich stark wechseln, durch geschicktes Mang-
vrieren fiir sich verwertet. Wir sprechen zunichst von stati-
schem Segelflug.

{result LufFkraff

"?"-f’ﬁ'ff'f;eb Wing
Abb. 44. Statischer Segelflug.

Die an einem wagrecht bewegten Fliigel angreifenden Luft-
krifte, wie wir sie in Abb. 16 dargestellt haben, bestehen aus
dem lotrecht aufwirts wirkenden Auftrieb 4 und dem wag-
rechten, der Bewegung entgegengerichteten Riicktrieb R, die
zusammen die etwas schréige, resultierende Luftkraft K ergeben.
Drehen wir das Bild des Fliigelquerschnittes um den Winkel,
der zwischen den Kriften K und A besteht, so erreichen wir
(Abb. 44), dal K lotrecht wird. Belastet man die Tragfliche
jetzt so, daBl das Gesamtgewicht gleich K ist, so herrscht
Gleichgewicht. Die Bewegungsrichtung ist allerdings jetzt nicht
mehr wagrecht, sondern etwas abwérts gerichtet: Wir haben
den Zustand eines sog. Gleitfluges vor uns. Allein die Krifte
A, R und K, die von der Bewegung des Fliigels durch die

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 6
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Luft geweckt werden, hingen offenbar nur von der Geschwin-
digkeit des Fliigels relativ zur umgebenden Luft ab, und
nur, wenn wir annehmen, dafl der Flug in einer an sich ruben-
den Luftmasse stattfindet, ist das Auftreten der Krafte 4, R, K
an die flach abwirts gerichtete Geschwindigkeit » gekniipft.
Ist aber die Luft selbst in Bewegung, etwa so, wie es Abb.44
andeutet, mit einer Windgeschwindigkeit von eben der Grofle v,
schwach aufwirts in entgegengesetztem Sinn gerichtet, so wird
der belastete Fliigel in der gezeichneten Stellung unbewegt
im Gleichgewicht verharren (wie das ja z. B. jeder Versuch im
Luftkanal vor Augen fiihrt). Ist die Windstrémung vertikal
aufwirts gerichtet, mit einer Geschwindigkeit w, die der Grofe
c nach der Abwartskomponente

— . W von v in Abb. 44 gleich kommt
(Abb. 45a), so wird die erfor-
derliche Relativgeschwindigkeit v
¢ zwischen Fligel und Luft da-
——— e W durch erzielt, da der Flugel sich
wagrecht mit einer Geschwin-
digkeit ¢ nach rechts bewegt,
R - R die der Grofe nach der Wag-
_—_‘—_—3‘;‘)———‘7?3 rechtkomponente von v gleich
ist. Hat der Wind w neben der
Aufwirtskomponente auch eine
beliebige wagrechte, links gerichtete Komponente (Abb. 45b),
so geniigt eine kleinere Fluggeschwindigkeit ¢ der Forderung
nach Herstellung der Relativgeschwindigkeit ». Und schlieBlich,
wenn der Wind nach rechts aufwirts blédst (Abb. 45c), mul
der Fliigel eine vergroBerte Wagrechtgeschwindigkeit ¢ besitzen,
wenn wieder die frithere, geneigte Relativgeschwindigkeit v zu-
standekommen soll. In allen drei Féllen der Abb. 45 haben
wir Gleichgewichtszustinde bei wagrechter Flugbewegung
ohne jede duBere Antriebskraft. Dies ist der statische
Segelflug, und zwar seine vollkommenste Form, nimlich Segeln
ohne Hohenverlust. Der wesentliche Unterschied zwischen die-
sem Segeln und dem frither betrachteten Wagrechtflug (der
auch in den folgenden, dem Motorflug gewidmeten Kapiteln
den Gegenstand unserer Betrachtung bilden wird), besteht darin,
daB jetzt die resultierende Luftkraft K, und nicht seine Auf-

Abb.45. Geschwindigkeitsdreiecke.
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triebskomponente A4, vertikal gerichtet und der Grofe nach
gleich dem Gewicht ist.

Wollen wir den Segelflug etwas genauer verfolgen, so
miissen wir beriicksichtigen, dafl aufler der Luftkraft auf die
Tragfliche noch der schadliche Widerstand. auf die iibrigen
Teile des Flugzeuges wirkt. Die Resultierende aus Auftrieb,
Riicktrieb und schidlichem Widerstand muB beim Segelflug
eines vollstindigen Flugzeuges dem Gesamtgewicht das Gleich-
gewicht halten. Da die beiden letzteren Krifte gleichgerichtet
sind, addieren sie sich einfach und man »
erhilt das Kriftesystem Abb. 46, wo Somaps ey
R und W zur ,Zugkraft® Z zusammen- "t
gefiigt erscheinen. Da Z parallel, 4 senk-
recht zur Richtung der Relativgeschwin- 3
digkeit v steht, bildet diese mit der A/
Wagrechten den gleichen Winkel b, den / e

die Auftriebsrichtung mit der Vertikalen
einschlieBt, und der gegeben ist durch

R4+W Z [
np W _ 2 /
s ¢ ~ @ o]
Z Abb. 46. Gleichgewicht
oder tgb— 4’ im Segelflug.

Fihren wir in die zweite dieser Gleichungen die uns aus
Kap. II, namentlich von 8. 70 bis 72 bekannten Ausdriicke fiir
A und Z, nidmlich

A=z, m-F-v*, Z=zm-F-v*4-0,65-m-f v*

ein, wo wieder F die TragfliigelgroBe, f die schédliche Fliche,
m die Luftdichte, » die Geschwindigkeit (Relativgeschwindig-
keit!), z, und 2z, Auftriebs- bzw. Riicktriebsbeiwerte des Fliigel-
profils bezeichnen, so erhalten wir durch Dividieren

__z,mFv®4-065mfv® 2z 4-0,65fF
- z, mFv* o 2z ’

tgb

a

Nehmen wir an, das Segelflugzeug habe eine Fliigelfliche

F =15 m? und seine schidliche Fliache f sei auf 0,3 m? herab-

gedriickt, was gewill erreichbar ist, so haben wir f/#=0,3:15

=0,02 und fiir tgb ergibt sich der Quotient (2, —-0,013):z,,
6*
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der fiir jeden Anstellwinkel a einen bekannten Wert hat, so-
bald einmal der Fliigelquerschnitt gewahlt ist. Gesetzt, es sei
das in Abb. 23 mit seinen Kennlinien dargestellte Gottinger
Profil Nr. 361 gewihlt. Beim Anstellwinkel 0° entnehmen wir
den Diagrammen C, = 36, C, = 2,6 als die 200fachen Werte
von z, und z,. Demnach ist fiir a =0° der Winkel b bestimmt
durch (0,013 - 0,013): 0,18 = 0,026 : 0,18 = 0,145. Der Winkel
selbst ergibt sich durch Aufzeichnen eines rechtwinklichen Drei-
eckes mit den Katheten 2,6 und 18 (oder durch Nachschlagen
in einer Tangenstabelle) zu 8,3°. (Niherungsweise kann man
bei Winkeln bis etwa 10° die Gradzahl aus dem sinus oder
tangens durch Multiplikation

i mit rd. 57 erhalten.) Will
' 7L 740 man fiir mehrere Anstellwinkel
—~{ 7, den Wert von b finden, so
~1772 verfahrt man am besten so,
28— —+———+———+—=20° daB man im Polardiagramm
f des Fliigelprofils (Abb. 47)
links vom Anfangspunkt die
Strecke 0,65 f: F im MafBstab

der z, wagrecht abtrigt, bzw.

¢. das 200 fache davon im

Ca

72

MafBistab der C.. In unserm
Fall ist der Punkt p dem-
gemil in der Entfernung von
200-0,013 = 2,6 Abszissen-
einheiten links vom Anfangspunkt angenommen. Verbindet man
diesen Punkt p mit dem Punkt 0° der Polaren, so erhilt
man ein rechtwinkliges Dreieck, dessen Katheten (, und
C,+ 2,6 sind. Wiren die MaBstibe fiir ¢, und C, im Polar-
diagramm nicht verschieden gewihlt, so wire der Winkel ¥’
dieses Dreiecks genau unser b. Die Verschiedenheit der Mal-
stibe bewirkt, daBl der Winkel vergroflert, und zwar sein
Tangens verfiinffacht wird. Jedenfalls kann man, &hnlich wie
es in Abb. 21 geschehen ist, einen MaBstab fiir die Schriaglinien
anbringen, der zu jeder von ihnen den Wert von tangb, oder
gleich -den von b, angibt. Besonders bemerkenswert ist, dal
man durch Ziehen der Beriihrungsgerade an die Polare den
" kleinsten Winkel b finden kann, fiir den ein Sege!flug noch

Abb.47. Polardiagramm des Segelfluges.
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gerade moglich ist. In Abb. 48 sind die in dieser Weise be-
rechneton Werte b fiir alle Anstellwinkel von a = -—2° bis
a=12° eingetragen. Der kleinste Wert von b ist rd. 5° 40’
und wird bei einem Anstellwinkel von ungefihr 4° erreicht.

Aus Abb. 46 ist zu entnehmen, dall G cosb=4 ist, so
daB, wenn wir fiir den Auftrieb den oben angefiihrten Ausdruck
z,-m-F-v* einsetzen, sich die Geschwindigkeit v aus

Gcosb=z,-m-F-v*
. U |m/sek

wmoe=d U\ | |
berechnen 148t. Da der 25 -
Cosinus eines kleinen ! .
Winkels wenig von 1 z5- |
verschieden ist (bei 10° | U‘g”?‘?l /C_st
ist er erst um 1,5 vH Z
kleiner als 1), sagt diese ] ~ |20
Gleichung ungeféhr das-

selbe aus wie die S. 71 ' o
abgeleitete. Nehmen wir L 790
fiir die Flachenbelastung 16 | { — -
G : F etwa 11kg/m?, wie | Usink I

g/ ’ 0 _l_ 1 s

a@x_

das bei Segelflugzeugen 755 o 5o o 40 g0 790 770
angemessen  erscheint, app, 48. Gleitwinkel und Gleitgeschwindigkeit.
und setzen wir die Luft-

dichte m=1/8, so wird aus der Formel fiir v:

 cosb cos b
v=V8~1lcO: 938 |/,

a za

Gehen wir jetzt die einzelnen Anstellwinkel 0°, 2°, 40 ...
durch, suchen jedesmal z, in dem Polardiagramm Abb. 47 auf
und entnehmen (falls nicht fiir cosb einfach 1 gesetzt wird)
b aus der bereits gefundenen Linie in Abb. 48, so erhalten wir
die den Anstellwinkeln zugeordneten Geschwindigkeitswerte, wie
sie ebenfalls in Abb. 48 eingetragen sind.

Schliellich koénnen wir — und damit gelangen wir zum

SchluB8 dieser rechnerischen Betrachtungen — jeden v-Wert
mit dem zugehorigen Wert von sin b multiplizieren (fiir die
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praktische Durchfithrung vgl. den oben gegebenen Hinweis iiber
sin und tang kleiner Winkel). Das Geschwindigkeitsdreieck in
Abb. 46 oder in Abb. 4ba zeigt, dall
,f——n_\':'---—..ﬁ___f v-sin b die GroBe der erforderlichen
' Aufwirtskomponente des Windes ist,
durch die ein Segeln ohne Hohenverlust
ermoglicht wird. Daher haben wir das
Produkt v-sin b aus den beiden frither
gewonnenen Linien fir b und v der
Abb. 48 fiir alle Anstellwinkel berech-
net und seinen Verlauf als dritte Linie in Abb. 48 eingetragen.
Man erkennt, dal wvsinbd zwischen 1,56 m/sec und 7,5 m/sec
liegen mull, wenn
wagrechtes Segeln
stattfinden soll. Ist
in einem geniigend
grofBen&rtlichen Be-
reich Aufwind in
diesen Grenzen vor-
handen, so hat der
Flieger nur mit Hilfe
des Hohensteuers
den richtigen An-
stellwinkel zu er-
zielen und kann
sich dann beliebig
lange in unverdnderter Hohe halten. Ist der wih-
rend des Fluges vorhandene Aufwind grofler als das
Minimum, das fiir wagrechtes Segeln erforderlich
ist, so kann das Segelflugzeug sogar steigen, liegt
er nur sehr wenig unterhalb des Minimums, so wird
das Flugzeug auBerordentlich langsam sinken.

Dal} tatsdchlich Windbewegungen mit einer ver-
tikal aufwirts gerichteten Komponente von 1 bis
3 m/sec vielfiltig vorkommen, zeigen die einfach-
sten meteorologischen Beobachtungen. Wenn ein ge-
wohnlicher wagrecht gerichteter Wind gegen eine
Anhohe trifft, Abb. 49, muB er sich nach oben wenden. Bei
5 m[sec Wagrecht-Windgeschwindigkeit geniigt eine Ablenkung

Abb. 49. Hangwind.

Abb. 50. Segelflugbahn.
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von 30° um eine Aufwirtskomponente von rd. 2,9 m/sec zu
erzeugen. Der statische Segelflug wird nun dadurch eingeleitet,
dall der Segler auf der Hohe der Kuppe entgegen der Wind-
richtung etwas Anlauf nimmt und sich dann dem Winde auf
der Luvseite der Hohe iiberlat. War die Endgeschwindigkeit
des Anlaufs geniigend groBl, so wird das Flugzeug zundchst
ziemlich rasch steigen, weil der Wind in unmittelbarer Néhe
des Hanges etwas gehemmt ist und erst in einiger Entfernung
frei wirkt. Durch Einstellen des Hohensteuers regelt der Flieger
seine Steig- und Sinkgeschwindigkeit in den durch die GroBe
des Aufwindes gegebenen Grenzen. Natiirlich mufl er darauf
achten, nicht aus dem Gebiet des Aufwindes hinauszukommen.
Zu diesem Zweck wird der Segler Kreise oder Schleifen (Kehren)
beschreiben miissen, wenn er lange in der Luft bleiben will.
Seinen Landungsplatz kann er in gewissem Umfang frei wihlen,
auch unter Umstdnden an den Ausgangspunkt zuriickkehren.
In den mechanischen Bedingungen des statischen Segelfluges
ist nichts enthalten, was auf eine Begrenzung der Flugdauer
oder des zuriickgelegten Weges hinweist. Abb. 50 zeigt den
Grundri} der vielfach verschlungenen Bahn eines 8!/, stiin-
digen Segelfluges, der im Mai 1924 bei Rossitten ausgefiihrt
wurde.

AuBler dem Aufwind, der an Berghingen, wie in dem be-
kannten Rhongeldnde, oder an Steildiinen ldngs der Meeres-
kiiste, wie bei Rossitten, auftritt, kommen fiir statischen Segel-
flug noch Luftstromungen in Betracht, die durch Warmeunter-
schiede verschiedener Luftschichten entstehen. Man hat nament-
lich in den Tropen Vogel beobachtet, die den Namen von
,Sonnenseglern® verdienen. Sie beginnen kurz nach Sonnen-
aufgang iber bestimmten Teilen des Landes ruhige Kreise zu
ziehen, ohne einen Fliigelschlag zu tun, und setzen diesen Flug
stundenlang fort. Es ist anzunehmen, daf die Erde, die die
erwirmende Wirkung der Sonnenstrahlen rascher aufnimmt als
die Luft, spiter die unteren Luftschichten erwirmt und so zum
Aufsteigen bringt. Natiirlich muBl an anderen Stellen gleich-
zeitig ein Sinken der Luft stattfinden und die ,Kamine“ mit
aufsteigender Stromung sind oft eng begrenzt. Dall auch
menschliche Segler den Aufwind solcher Kamine gelegentlich
ausgenutzt haben, scheint festzustehen.
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Sehr viel zweifelhafter und vielfach ungeklért ist die Frage
des sog. ,dynamischen“ Segelns. Die mechanische Theorie ist
freilich sehr einfach. Man kann leicht zeigen, daB. es moglich
ist, sich ohne Hohenverlust schwebend zu erhalten, wenn ein
in ganz bestimmter Weise periodisch verdnderlicher Wind weht,
der im Mittel, d. h. im zeitlichen Durchschnitt iiber eine volle
Periode genommen, keine Aufwirtskomponente besitzt. Eine
solche Annahme bringt etwa Abb. 51 zur Anschauung. Das hier
eingezeichnete, unter dem Winkel ¢=3° gegen die Wagrechte

4,

f?@//

Wind2 [0
b

Abb. 51. Kriftegleichgewicht beim dynamischen Segelfiug.

abwirts geneigte Fliigelprofil denken wir uns zunéchst ruhend
und von einem Wind angeblasen, dessen Winkel b gegen die
Wagrechte zwischen zwei Werten, z. B. 17° und — 17°, hin
und her schwankt. Drei Lagen der Windrichtung, die beiden
duBersten und die mittlere, sind links in der Abbildung ein-
gezeichnet und mit ,Wind 1%, ,Wind 2%, ,Wind 3“ beschrieben.
Die Windgeschwindigkeit sei in allen drei Fillen gleich w.
Kommt der Wind von unten, Lage 3, so betrigt der Anstell-
winkel 17 — 3 = 14° kommt er von oben, so haben wir einen
negativen Anstellwinkel a==—20% in der Mittellage ist
a=—3% Sind die Auftrieb- und Riicktriebbeiwerte des
Profils fiir diesen ganzen Bereich von Anstellwinkeln bekannt,
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o kann man fiir die drei Lagen wie auch fiir alle Zwischen-
lagen die aus Auftrieb und Riicktrieb resultierende Luftkraft
bestimmen. In Abb. 51 haben wir, gleich unter Einbeziehung
des schiadlichen Widerstandes, die drei Kriftedreiecke mit den
Katheten 4 und R+ W fir a=14% a= —3°und a = — 20°
eingezeichnet. Oder richtiger: Es sind nicht die Krafte selbst,
sondern die Beiwerte z, und z - 0,013 als Katheten aufge-
tragen. Die GroBen von z, und 2 entsprechen ungefihr dem,
was bei einem durchschnittlich guten Fliigelquerschnitt zu er-
warten ist — genaue Messungen fiir so sehr
von den gebriduchlichen abweichende Anstell- |
winkel liegen nicht vor. Was die Richtun- \_J |8=77°
gen der Katheten bzw. der Kraftkomponen-
ten angeht, so ist natiirlich z, - 0,013 immer
parallel und gleichsinnig mit der Windrich-
tung, z, senkrecht zum Wind aufzutragen,
und zwar fiir die Anstellwinkel 14° und — 3°
nach oben, fiir a = — 20° nach unten. Jedes
bekannte Polardiagramm zeigt ja, daB fiir nega-
tive Anstellwinkel unter 4 bis 5° der Auftrieb
ein negativer (eigentlich ein ,Abtrieb) ist.
Sieht man nun die Kriftedreiecke niher
an, so erkennt man sofort, daB die Wagrecht- 7 1p=ir®
komponenten der resultierenden Luftkraft !
verschieden gerichtet sind: bei Wind 3 nach
links, bei Wind 1 ungefihr ebenso weit nach ;11 =0 veraut
rechts, bei Wind 2 ist sie rechts gerichtet, der Wagrechtkraft.
aber recht klein. Die mit 1, 2, 3 bezeich-
neten Punkte auf der Wagrechten unterhalb des Profils be-
grenzen die Komponentenlingen. In Abb. 52 sind diese Wag-
rechtkomponenten nochmals eingetragen, und zwar jetzt in
einem Schaubild, als dessen Ordiraten die Winkel b des Windes
gegen die Wagrechte dienen, bei b=17° die Kraft 3, bei
b=09 die Kraft 2, bei b= —17° die Kraft 1. Die drei End-
punkte sind durch eine Kurve verbunden, die einigermafen
zur Anschauung bringt, wie sich die Wagrechtkomponente der
Luftkraft wihrend der ganzen Drehung des Windes von b =17°
bis b= —17° verindert. Man sieht, daBl sie wihrend des
kleineren Teils der Periode links gerichtet, wahrend des zweiten,
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etwas langern Teils rechts gerichtet ist, und dabei, wie schon
hervorgehoben, zu Beginn und zu Ende ungefihr gleich grofle
Betrige annimmt. Fragt man nach dem mittleren Wert der
Wagrechtkomponente, so gewédhrt Abb. 52 gewill den Eindruck,
daB die rechts gerichteten Krifte etwas iliberwiegen. Allein es
kommt noch stark auf das Zeitgesetz an, nach dem die Wind-
richtung schwankt. Nehmen wir an, da der Bereich von
—17° bis 17° go durchlaufen wird, wie ein gewShnliches Pendel
um seine Ruhelage schwingt, also die mittlere Partie bei 0°
sehr schnell, wihrend die #uBeren, nahe den Umkehrstellen
liegenden, langere Zeit hindurch in die Erscheinung treten, so
vermindert sich jedenfalls das Ubergewicht der rechtsgerichteten
Krifte, weil es ja dann hauptsichlich auf die duBersten Enden
der Kurve ankommt. Uberdies kann man durch Veridnderung
des Einstellungswinkels ¢ und vor allem durch Vergroflerung
des Schwingungsbereiches iiber + 17° hinaus die Verhiltnisse
noch giinstiger gestalten. Denn wie die gestrichelte Fortsetzung
der Kurve erkennen 148t, wachsen die links gerichteten Krifte
noch stark, wenn man iber 17° hinausgeht, wihrend auf der
andern Seite keine VergroBerung der rechts gerichteten eintritt.
Im ganzen wird das Urteil zuldssig sein: Es kann vorkommen,
daB ein Wind von unverinderlicher Stirke, dessen Richtung um
die Wagrechte herum regelmifBig schwankt, auf ein ruhendes
Flugzeug Krifte ausiibt, die im Mittel keine Wagrecht-
komponente ergeben. Andrerseits ist ohne weiteres zu er-
kennen, daB fiir die lotrechten Komponenten der Luftkrifte
keineswegs etwas Ahnliches gilt. Hier iiberragt der Wert der
aufwirts gerichteten Kraft bei ,Wind 1% die abwérts gerichtete
bei ,, Wind 3% um mehr als das Dreifache, und auch bei ,Wind 2¢
ist noch Aufwirtskraft vorhanden. H&lt man dies mit dem
Ergebnis hinsichtlich der Wagrechtkrifte zusammen, so kommt
man zu dem Schluff: Bei geeignet verdnderlichem Wind er-
fahrt das ruhende Flugzeug im Durchschnitt reinen Auf-
trieb.

Erhilt man den Flugzeugkorper nicht kiinstlich in Ruhe,
sondern belastet ihn nur mit einem Gewicht, dessen GroBe
dem des mittleren Auftriebs gleich ist, so heben sich natiirlich
nicht in jedem Augenblick die wirkenden Krifte gegenseitig
auf, wie es das Kennzeichen eines Gleichgewichtszustandes
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wire. Denn das Gewicht wirkt dauernd gleichférmig nach unten,
die Gegenkraft aber macht periodische Schwankungen. Dies
hat zur Folge, daB fortdauernd Beschleunigungen wechselnder
Richtung an dem Flugzeugkérper bestimmt werden. Nimmt
man aber an, dal} einerseits die Masse des Flugzeuges groB,
andrerseits die Periode sehr kurz, d. h. die Zahl der Richtungs-
wechsel in der Sekunde sehr bedeutend ist, so folgt, daB das
Flugzeug den Beschleunigungen nur wenig nachgibt, nur sehr
kleine periodische Lageninderungen und sehr geringe, ebenfalls
periodisch wechselnde Geschwindigkeiten erhalt. Unter diesen
Voraussetzungen bleiben also die Bedingungen, unter denen der
frei schwebende Flugzeugkorper sich befindet, annihernd die
gleichen wie die des ruhenden; das Kriftespiel wird dann
nahezu genau das besprochene sein und das entsprechend der
mittleren Auftriebsgréle belastete Flugzeug wird sich — von
den geringfiigigen periodischen Erschiitterungen abgesehen —
im Gleichgewicht befinden.

Endlich ist es auch nicht notwendig, sich das Flugzeug
selbst ohne konstante Kigenbewegung zu denken. Da es, wie
wiederholt hervorgehoben, nur auf

die relativen Geschwindigkeiten zwi- )
schen Flugzeugkérper und umgeben- Luft _I L uggeschn:
der Luft ankommt, kann der in

Abb. 51 und 52 dargestellte Zustand  Apb. 53. Dynamischer
auch dadurch verwirklicht werden, daB Segelflug.

das Flugzeug eine unverinderliche

Wagrechtgeschwindigkeit ¢ nach links besitzt und dabei eine
wesentlich lotrechte, abwechselnd auf- und abwirts gerichtete
Windstromung besteht, wie es Abb. 53 andeutet. Weht der
Wind aufwérts, so ergibt sich eine Relativbewegung gleich der
im friheren Fall 3, weht er nach abwirts, so entspricht das
dem Fall 1, und im dazwischen liegenden Zeitpunkt ohne Ver-
tikalwind haben wir den Fall, der frither als ,Wind 2% be-
zeichnet wurde. So sind wir zu dem Schluf gekommen, daf3
ein Wagrechtfliegen mit konstanter Geschwindigkeit ohne mo-
torischen Antrieb moglich ist, wenn kein dauernder Aufwind
vorhanden ist, sondern nur eine geniigend rasch periodisch
wechselnde Auf- und Abwéartsbewegung der Luft. Der
Grund ist — kurz zusammengefat — der, daBl beim periodi-

ggschw-
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schen Durchlaufen der verschiedenen Anstellwinkel die Auf-
wartskomponenten der Luftkraft die abwérts gerichteten iiber-
wiegen, wahrend die wagrechten, rechts und links gerichteten,
sich im Mittel aufheben. Dies ist die Theorie des dynamischen
Segelfluges, die man oft durch Heranziehung von Analogien
aus anderen Gebieten der Mechanik (Modelle von Wellenbahnen,
iiber die Kugeln laufen, u. dgl.) zu erliutern sucht, ohne damit
etwas wesentliches zur Erklirung beitragen zu kénnen?).

" Ob der Theorie des dynamischen Segelns irgendeine
praktische Bedeutung zukommt, hingt davon ab, ob es iiber-
haupt periodische Luftbewegungen der hier vorausgesetzten Art
von hinreichender Bestindigkeit und in nennenswertem Umfang
gibt. Eine unmittelbare Feststellung solcher Strémungsvorginge
ist bisher nicht erfolgt. Auch ist bisher kein menschlicher oder
tierischer Segelflug beobachtet worden, bei dem man nicht das
Vorhandensein geniigend starken, konstanten Aufwindes aus den
Umsténden mit gutem Grunde annehmen konnte. Das Programm
der begeisterten Anhénger des Segelfluges, nach den groBen Er-
folgen der Jahre 1921 und 1922 im ,Hangsegeln“, nunmehr
zum Segeln ,in der Ebene“ iibergehen zu wollen, hat sich
bisher um keinen Schritt der Verwirklichung genéhert. Bei dieser
Sachlage wird man es mindestens als zweifelhaft bezeichnen
miissen, ob ein ,dynamisches Segeln“ iiberhaupt prak-
tisch ausfithrbar ist.

15. Einige Segelflugzeuge und ihre Leistungen.

Die Versuche, ohne Motorkraft zu fliegen, sind so alt wie
das gesamte Flugwesen. Otto Lilienthal suchte in den 90er
Jahren des vorigen Jahrhunderts Fertigkeit im Segelflug zu
erlangen als Voriibung fiir motorisches Fliegen, und &#hnlich
war auch der Entwicklungsgang, den die meisten anderen er-
folgreichen Pioniere der ersten Zeit der Flugtechnik eingeschlagen
haben. DaB es damals zu nennenswerten Segelflugleistungen
nicht kommen konnte, liegt groBenteils daran, daB man die
reiche Konstruktionserfahrung nicht besaB, die wir den Fort-

) Man vgl. z. B. den zusammenfassenden Bericht von W. Hoff,
Der Segelflug und die Rhon-Segelflug-Wettbewerbe, in der Zeitschr. f.
angew. Math. u. Mechanik Bd. 2, S. 207 bis 218, 1922.
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schritten des Motorflugs verdanken und die uns heute instand
setzt, iberaus leichte, bei geringem Riicktrieb sehr tragfihige
Fliigel und leichte Flugkorper von sehr kleinem Widerstand
zu bauen. Andrerseits liegt vielleicht der groBte praktische
Nutzen des heute viel gepflegten Segelfluges darin, daB er uns
lehrt, die Erfahrungen des ,Leichtbaus“ aufs vollkommenste
zu verwerten und auszugestalten.

Die ersten Aufsehen erregenden Segelflugleistungen wurden
beim Rhon-Wettbewerb 1921 erzielt. Die Wettbhewerbe in den
Jahren 1922 und 1923 stellten dann noch bedeutende Steige-
rungen dar, aber von da an fiel das Interesse, da man sah,
daB der Hohepunkt tiberschritten war. Vor allem hat sich, wie
schon erwihnt, die in den ersten Jahren stdndig gendhrte
Hoffnung, man werde nach den Erfolgen im ,Hangflug® zum
,, Ebenenflug® iibergehen konnen, als triigerisch erwiesen. Aufler
im Rhongebiet wurden in Deutschland auch im Bereich der
Steildiinen an der Ostseekiiste, namentlich bei Rossitten, er-
folgreiche Segelflige ausgefithrt. Anfangs 1923 brachten fran-
zosische Flieger voriibergehend den Weltrekord fiir Dauerflug
auf ihre Seite. Am 2. Oktober 1925 anléfllich des ruesischen
Segelflugwettbewerbes in der Krim erzielte Ferdinand Schulz
.auf dem in Abb. 54 dargestellten Segelflugzeug einen Dauer-
weltrekord von 12 Stunden 6 Minuten, am 1. Oktober Hessel-
bach den Dauerrekord mit Fluggast von 5 Stunden 52 Minuten,
am 9. Oktober Nehring auf einem Flugzeug der Darmstidter
akademischen Fliegergruppe den Entfernungsrekord von 24,4 km
bei 435 m Uberh6hung des Startplatzes. Die Féderation inter-
nationale, die alle diese von Deutschen erzielten Leistungen
unbeachtet 148t, verzeichnet im Januar 1926 als Dauerwelt-
rekord den Flug eines franzosischen Fliegers von 10 Stunden
20 Minuten Dauer aus dem Juli 1925.

In der folgenden Zahlentafel 5 geben wir eine Ubersicht
iiber die wesentlichen Abmessungen der wichtigsten am Rhon-
Segelflugwetthewerb 1925 beteiligt gewesenen Flugzeuge. In
der ersten Spalte ist der Wetthewerbtriger, Hersteller oder
Eigentiimer genannt; eine beigefiigte (2) bedeutet , Zweisitzer®.
Die zweite Spalte gibt die Tragflichengréfie ¥ in m® die dritte
die mittlere Spannweite b (bei Doppeldeckern das arithmet.
Mittel aus oberer und unterer). Aus diesen beiden GroBen ist
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die durchschnittliche Tiefe t=F:b (bei Doppeldeckern N=29,
F:20) und daraus das Verhéltnis ¢:b berechnet, das an vierter
Stelle angegeben ist. Hierauf folgen Angaben iiber die Gesamt-
linge des Flugzeuges und das Leergewicht. Aus dem letzteren
ist durch Hinzufiigung von 65 kg beim Einsitzer, 130 kg beim
Zweisitzer und Division durch F die in der letzten Spalte ver-
zeichnete miittlere Fldchenbelastung ermittelt.

Zahlentafel 5.

Hauptabmessungen einiger Segelflugzeuge vom
Rhonwettbewerb 1925.

Seiten- Flichen-
Hersteller g‘;:t%e Sgiig verhilt-| Lénge ]o;jéfijght bela-
oder Eigentiimer nis d. g stung
m? m Fliche| m kg kg/m?
1. Flugwiss. Arbeits-
gem. Cothen . . 14 126 [1:11,4] 5,0 115 12,8
2. Niederrhein. Ver. f. !
Luftfabrt . . . . . 20 . 16 1:128]1 54 116 9,1
3. Flugzeughau Martens| 14 14 1:14 5,1 90 11,1
4. ” n (2) 22,5 15 1:10 6,1
5. » » 15 10 1:6,7 | 5,75 60 8,35
6. Ak. Fliegergr. Darm-
stadt . . . . . @)1 24 15 1:94 | 7,0 190 18,3
7. » ({22 19 1:17,3] 7,0 160 13,2
8. Ak. Fhegergr Danzig | 14,2 13 1:11,9) 7,0 138 14,4
9. Interessengem. Segel :
flug Dessau . . . 19 = 86 |1:77 | 5,7 130 10,3
10. Seiler, Liegnitz (2) 21,3 | 15 1:10,6] 6,15 | 135 12,4
11. Steinmann-Lippisch,
Hagen . . . . .. 16 106 [1:7 5,0 90 9,7
12. Ksoll-Schon-Ellgut | 18 15 1:125] 6,5 185 11,1
13. Fluggruppe Ilmenau | 21 14 1:93 | 6,0 120 8,8
14. Freunde der russ.
Luftflotte . . . . . 18,5 | 14,35 |1:11,2] 7,0 120 10,0
15. » » 21,5 | 15 1:1041] 6,2 150 10,0
16. » » 18,14 | 13 1:93 | 65 100 9,1
17. » ” 18 14 1:10,9| 6,4 110 9,7
18. » » 18 12 1:8 5,7 86 8,4

An diesen Zahlen ist vor allen Dingen zweierlei bemerkens-
wert: das Seitenverhéltnis der Fliigel Tiefe : Spannweite ist im
Durchschnitt erheblich kleiner als bei Motorflugzeugen (bei
denen es etwa 1:6 bis 1:8 betrdgt) und die Flichenbelastung
ist viel geringer, ebwa nur ein Drittel bis ein Viertel der heute
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im Motorflugzeugbau iblichen. Die beiden Umsténde hingen
miteinander zusammen. Denn nur bei geringer Belastung der
Fligel kann man die Spannweite so sehr ausdehnen, ohne zu
groBe Beanspruchungen und damit unverhéltnisméBig sehwere
Tragkonstruktionen zu bekommen. Anderseits wissen wir aus
Kap. II, dafl die aerodynamischen Verhiltnisse schmaler Fliigel,
d. h. groBler Spannweite bei geringer Tiefe, giinstiger sind. In
Abschnitt 10 ist gezeigt worden, dafl das Verhiltnis zwischen

Abb. 54. Segelflugzeug ,Vampyr® 1921,

induziertem Widerstand (dem Hauptteil des Riicktriebs) und
dem Quadrat des Auftriebs geradezu dem Seitenverhdltnis ¢:b
proportional ist. Wihrend wir bei einem Seitenverhiltnis 1:6
nach S. 62 hatten: C, = 0,000531 C,?, folgt nach der dort
angegebenen allgemeinen Gleichung

C,=0,000318 C,;* fiir t:b==1:10.

Bei einer Auftriebszahl C, =50 (z,==0,35) hat man also im
ersten Fall die theoretische Gleitzahl C,: C, = 0,0265, im zwei-
ten C, : C,= 0,01569, wobei allerdings nur die induzierten Wider-
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stinde beriicksichtigt sind. Dazu kommen noch der ,Form-
widerstand“ des Fliigels und, wenn wir die Gleitzahl des ganzen
Segelflugzeuges bestimmen wollen, die schidlichen Widerstinde
des Rumpfes usf. Gute Ausfithrungen haben Kleinstwerte der

E\\:V:g

i o

Abb. 55. Segelflugzeug ,Charlotte“ 1924.

T» —
@

Abb. 56. Segelflugzeug ,Konsul“ 1923.

Gesamtgleitzahl bis hinunter zu 1:22==0,0455 ergeben bei
Auftriebswerten von C, =50 bis 70.

In den Abb. 54 bis 56 sind drei Typen erfolgreicher Segel-
flugzeuge dargestellt. Abb. 54 zeigt das Segelflugzeug ,, Vampyr¥,
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das in der Hannoverschen Waggonfabrik nach einem Entwurf
von G. Madelung 1921 und 1922 erbaut wurde. Es ist ein
freitragender sog. Hochdecker (das Tragdeck iiber dem Kopf
des Fiihrers) von 12,6 m Spannweite und 16 m?® Tragflache.
Der Fliigel, der ein dickes Profil von sehr guten aerodynami-
schen Eigenschaften besitzt, besitzt nur einen durchgehenden
Holm. Der Vampyr ist hauptsichlich durch die Stundenfliige
bekannt geworden, die Martens und Hentzen im Rhon-
Wettbewerb 1922 darauf ausgefiihrt haben.

In Abb. 55 sehen wir das Flugzeug ,Charlotte“, das von
Studierenden der Technischen Hochschule Charlottenburg 1924
erbaut worden ist. Hier ist der Fliigel nicht freitragend, son-
dern mit dem Rumpf verstrebt. Eine besondere Eigentiimlich-
keit ist die stark nach hinten gezogene Tragfliche. Wie in
Abschn. 39 noch nidher ausgefiihrt wird, hat dies cine Verbesse-
rung der Léngsstabilitdt zur Folge.

Abb. 56 endlich zeigt den Segler ,,Konsul“ der akademi-
schen Fliegergruppe Darmstadt (1923). Bei 18,7 m Spannweite
ist der Fliigel doch freitragend gebaut. Das Tragdeck liegt in
normaler Hohe zum Rumpf. Mit diesem Flugzeug wurde im
September 1923 der Streckenweltrekord von 18,9 km aufgestellt?).

IV. Die Luftschraube.

16. Gestalt und Wirkungsweise eines Luftschrauben-
elements.

Der Propeller oder die Luftschraube eines Flugzeuges dient
dazu, die Drehbewegung des Motors in eine Fortbewegung des
Flugzeuges, das vom Motor ausgeiibte Drehmoment in eine Zug-
kraft zu verwandeln. Wie eine Luftschraube im groBen Ganzen
aussieht, setzen wir als bekannt voraus. (Vgl. Abb. 57 und 62).

Denken wir uns in der Draufsicht eines Propellerblattes,
Abb. 57, in der die Propellerachse als ein Punkt O erscheint,

1) Die Literatur iiber Segelflugzeuge ist sehr umfangreich, aber nicht
ebenso inhaltsreich. Am besten unterrichtet man sich in der Zeitschr.
f. Flugtechnik und Motorluftschiffahrt, Jahrg. 1921 ff. Eine Zusammen-
stellung von praktischen Daten und Zeichnungen bietet A. Gymnich:
Der Gleit- und Segelflugzeugbau, Berlin: R. C. Schmidt 1925.

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 7
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zwei nahe benachbarte Kreisbogen mit dem Mittelpunkt O ge-
zeichnet, so grenzen sie einen schmalen Streifen des Blattes ab,
2P Drehrichtung der in .dgr Alzb. 57 schr.afﬁert ia'st.

: I Wenn wir jetzt lings der beiden Kreis-

5 boégen je einen Schnitt parallel der

Achse (also so, dal} die Schneidkante
senkrecht zur Bildfliche steht), aus-
fihren, so schneiden wir damit ein
schmales Stiick aus dem Propeller
heraus, das wirals Propellerelement
bezeichnen wollen. Wie dieses Stiick
in den Schnittflachen, in radialer Rich-
tung betrachtet, aussieht, zeigt der
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Abb.57. Ansicht u.Querschnitt Abb. 58. Krifte am Propeller-

einer Luftschraube. element.

iber der Draufsicht des ganzen Blattes in Abb. 57 angedeutete
Querschnitt. In groferem MafBstabe sind Propellerquerschnitte

- —
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Abh. 59. Schraubenlinie.

in den Abb. 58 und 60 wiedergegeben; hier bezeichnet V die
Richtung der Luftschraubenachse, in der das Flugzeug fort-
schreitet, H die Richtung, in der sich das Propellerelement
bei Rotation des Propellers am Stand bewegt. Unverkennbar ist
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die Ahnlichkeit dieser Bilder etwa mit Abb. 16, die den Quer-
schnitt durch eine Tragfliche darstellt. Die gesamte Wirksamkeit
einer Luftschraube, die wir uns stets aus lauter Elementen der
eben beschriebenen Art zusammengesetzt denken konnen, werden
wir aus dieser Analogie mit der Tragflédche erkldren kénnen.

Um zundchst den fiir die Luftschraube wesentlichen Be-
griff des Steigungswinkels und der Steigung zu erldutern,
erinnern wir kurz an die Konstruktion und die Eigenschaften
einer Schraubenlinie.

Abb. 59 zeigt das Bild eines Kreiszylinders und einer
darauf verlaufenden Schraubenlinie. Wickelt man den Zy-
lindermantel ab, nachdem man ihn léings einer Kante auf-
geschnitten hat, so erscheint in der Abwicklung die Schrauben-
linie als eine gerade Linie (rechts in Abb. 59). Der Winkel b,
den diese Gerade mit der Abwicklung des Zylinderkreises ein-
schlieBt, heillt der Steigungswinkel der Schraubenlinie. Unter
,Steigung® versteht man jene Hoéhe S, um die die Schrauben-
linie ansteigt, wihrend sie einmal um den ganzen Zylinder
herumlduft. Aus Abb. 59 ist zu ersehen, in welcher Weise
der Steigungswinkel b mit der Steigung S und dem Zylinder-
halbmesser r zusammenhdngt. Denn bei der Abwicklung des
Zylinders ergibt sich die wagrechte Grundlinie des Dreiecks
gleich dem Zylinder- oder Kreisumfang 2 r 7z, somit ist
tg b= Srm Fragen wir uns, um wieviel die Schraubenlinie an-
steigt, wenn man nicht den ganzen Zylinderumfang durchlauft,
sondern nur ein Stiick von der GroBe B, so findet sich fiir
den zugehérigen Anstieg & die Proportion #:S= B:2rnx,

B.
= — == -t b.
woraus h Sy B-tg

Jedes Element eines Propellers entspricht einem kurzen
Stiick einer bestimmten Schraubenlinie, und zwar einem Stiick
von der Breite B, wobei man B als die ,Blattbreite“ des
Propellers bezeichnet). In Abb. 58 ist die Blattbreite B und

1) Mitunter wird die Blattbreite des Propellers nicht, wie wir es
voraussetzen, in der Projektion auf die zur Achse senkrechte Ebene,
sondern lings der Profilsehne gemessen. Bezeichnen wir diese so gemessene
Blattbreite mit B’, so erhalten wir h== B’sinb. Wenn b ein kleiner
Winkel ist, so besteht kein groBer Unterschied zwischen sinbd und tgb.

7%
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der zugehdrige Anstieg h zwischen Ein- und Austrittskante des
Propellerelementes eingezeichnet. Eine Luftschraube habe bei-
spielsweise einen Durchmesser D =280 cm, eine Steigung S =
180 cm und am #uBleren Ende die Blattbreite B==28 cm. Es
ist dann fiir das dulerste Propellerelement

180
2rz 2-140-3,14
h= B-tg b=—28-0,205 =5,7 cm.

Fiir ein anderes Element, z. B. fiir das im Abstand 1 m von der
Achse liegende, hat man r =100 cm, somit bei der gleichen Stei-
180
200-3,14
angenommen, h=— 28.0,287=28,0 cm. Man sieht daraus, daf
der Hoéhenunterschied h zwischen Eintritts- und Austrittskante
fir verschiedene Elemente derselben Schraube verschieden sein
muB, und zwar innen grofer als auBlen, wenn die Blattbreite

und die Steigung iiberall gleich sind.

Der Querschnitt eines Propellerelementes sieht, wie be-
reits hervorgehoben wurde, ganz shnlich wie der Querschnitt einer
Tragfliche aus und darauf beruht auch
die Wirkungsweise der Luftschraube.
Jedes Propellerelement erhialt durch
die Drehung des Propellers und durch
die Bewegung des Flugzeuges eine
Geschwindigkeit w, deren Richtung in
Abb. 58 eingezeichnet ist. Diese Ge-
schwindigkeit ist die Resultante der
Drehgeschwindigkeit «, welche die
Richtung H hat, und der Flugzeug-
geschwindigkeit v in der Richtung V
der Propellerachse, wie das Geschwin-

tg b= =0,205

gung wie frither tg b= =0,287 und, gleiche Blattbreite

Widerstand . . . : 1
;..g o digkeitsdreieck in Abb. 58 zeigt. Auf
Abb. 60. Krifte am Pro-  ger Unterseite des Elementes entsteht
pellerelement.

infolge der Bewegung, genau wie bei
der Tragfliche, eine Druckerh6hung, auf der Oberseite eine Druck-
erniedrigung. Es wirkt somit eine resultierende Luftkraft nach
oben, und zwar annahernd senkrecht zur Sehnenrichtung des Ele-
mentes, Abb.60. Wir zerlegen diese Kraft in zwei Komponenten
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nach den Richtungen H und V. Die in der Abb. 60 lotrecht er-
scheinende Komponente der Kraft hat die Richtung der Propeller-
achse, und zwar im Sinne der fortschreitenden Bewegung des
Flugzeuges, bildet daher eine Zugkraft am Propellerelement.
Die in der Abbildung wagrechte Komponente ist der Dreh-
bewegung entgegengerichtet und bedeutet einen Widerstand,
den das Propellerelement bei der Bewegung findet. In Abb. 61
ist oben rechts im wesentlichen die Abb. 60 wiederholt. Darunter
ist der Schnitt gestellt, den \v

man erhdlt, wenn man die
andere Halfte des Propeller-
blattes (die untere in Abb.57)
im Achsabstand » schneidet.
Jede Luftschraube wird so
ausgefiihrt, dafl die beiden
Schnitte in gleichen Ent-
fernungen von der Achse ge-
nau symmetrisch zueinander
ausfallen. Die Richtung V
der Propellerachse ist fiir
beide Schnitte dieselbe, die
Richtung H der Drehge-
schwindigkeit aber oben und
unten entgegengesetzt. Die
Kriftedreiecke fallen daher
auch symmetrisch aus und
man erkennt ohne weiters, Abb. 61. Die gegeniiberliegenden
daBl die Zugkrifte der bei- Propellerelemente.

den Elemente die gleiche, die Widerstiande aber entgegengesetzte
Richtung haben.

Das ganze Propellerblatt kann man sich in schmale Ele-
mente der in Abb. 57 gekennzeichneten Art zerlegt denken.
Auf jedes Element wirken Luftkréfte in der eben besprochenen
Weise, wobei natiirlich nicht behauptet werden soll, dafl die
GréBe der an einem Element angreifenden Kraft von dem Vor-
handensein der Nachbarelemente ganz unabhingig ist. Jeden-
falls aber konnen wir annehmen, dafl zunichst die durchaus in
gleichem Sinne (in Abb. 61 rechts vertikal aufwirts) wirkenden
Zugkrifte aller Elemente sich zu einer Gesamtkraft der gleichen
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Richtung zusammensetzen werden, die wir die Zugkraft der
Luftschraube nennen wollen. Mit den Widerstandskréiften
der Elemente koénnen wir nicht in gleicher Weise verfahren,
da immer je zwei Elemente gleich groBle, entgegengerichtete
Krifte ergeben, soda die Summe Null herauskdme. Man erkennt
aber, daBl die beiden Krifte, die im Abstand 2+ voneinander
wirken, ein ,,Kriftepaar* bildén, dessen Kraftmoment oder Dreh-
moment die GréBe 2r mal der KraftgroBe und einen Drehsinn
gleich dem der Uhrzeigerbewegung aufweist. Die Momente, die
von den einzelnen Propellerelementen herrithren, kénnen wir
wieder addieren und sie ergeben als Summe das, was wir das
Widerstandskraftmoment der Luftschraube nennen. Mit
diesem und der Zugkraft des Propellers werden wir uns in
Abschn. 18 “ausfiihrlicher beschéftigen.

Bei Bewegung des Flugzeuges setzt sich, wie wir schon
sagten, die Bewegung des Propellerelements aus
zwei Bestandteilen zusammen: aus der Drehbewegung der Luft-
gchraube mit der Umlaufgeschwindigkeit #» in Richtung H
(Abb. 58) und aus der fortschreitenden Bewegung des Flug-
zeuges mit der Geschwindigkeit v in Richtung V. Aus « und v
ergibt sich die auch in Abb. 60 eingezeichnete resultierende
Geschwindigkeit w. Der Winkel zwischen der resultierenden
Geschwindigkeit und der Sehnenrichtung des Elements?) ist
der Anstellwinkel des Elements, den wir wieder, wie bei
der Tragfliche, mit a bezeichnen. Am Stand, d. h. wenn keine
Fluggeschwindigkeit v da ist, fillt der Anstellwinkel mit dem
Steigungswinkel b zusammen; im Flug ist er stets kleiner als
der Steigungswinkel. Je kleiner die Flugzeuggeschwindigkeit
bei gleichbleibendem #, um so gréBler wird, wie man sieht, der
Anstellwinkel; den grofiten Wert erreicht er beim Standlauf. Nun
wachsen mit dem Anstellwinkel, wie wir aus Abschnitt 8 wissen,
stets auch die Beiwerte z, und z, und daher auch die Krifte,
also hier Widerstands- und Zugkraft. Beim groBten Anstell-

1) Bei Propellern finden oft auch Profile Verwendung, deren Be-
grenzung beiderseits konvex ist, sodaB eine eigentliche ,Sehnenrichtung
nicht angegeben werden kann, wie es Abb. 25 zeigt. (Vgl. a. die Propeller-
Querschnitte in Abb. 71 u. 72). Man muB dann, um den Anstellwinkel
zu definieren, irgend eine Richtung im Profil festlegen; in welcher Weise
es geschieht, ist fiir die Sache gleichgiiltig.
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winkel, am Stand, ist der Widerstand am gro8ten; es muf da-
her mit einem gegebenen Motor der Propeller am Stand am
langsamsten laufen. Beim Steigen hat, wie wir noch spater
héren werden, die Geschwindigkeit des Flugzeuges einen Kklei-
neren Wert als beim Wagrechtflug. Es ist daher beim Steigen
der Anstellwinkel der Propellerelemente und somit auch der
Propellerwiderstand grofler; daher macht der Propeller beim
Steigen weniger Umdrehungen in der Minute als im Wagrecht-
flug, vorausgesetzt, daB der Motorhebel nicht verstellt wird.
Auch die Zugkraft wichst mit dem Anstellwinkel; sie ist beim
Laufen am Stand am gréBten, wesentlich kleiner beim Wagrecht-
flug, beim Steigen endlich etwas grofier als beim Wagrecht-
flug. Wir werden darauf in Kapitel VI noch zu sprechen
kommen.

Die Geschwindigkeit v des Flugzeuges und die Umlauf-
geschwindigkeit « eines Propellerelements bestimmen einen
Winkel, der in den Abb. 58 und 60 mit ¢ bezeichnet ist:
tg c=wv:u. Es ist das der Winkel, den die Bewegungsrichtung
mit der Wagrechten H einschliet. Man erkennt aus den Abbil-
dungen, daf} ¢ der Differenz zwischen dem Steigungswinkel b und
dem Anstellwinkel g gleich ist, c= b — a. Der Winkel ¢ &ndert sich
von einem Element zum andern, da die Umlaufgeschwindigkeit «
der Entfernung » von der Achse direkt proportional ist. Es wird
also ¢ nach auBen hin immer kleiner und kleiner. Da man den
Anstellwinkel a moglichst konstant halten will (entsprechend den
bei der Tragfliche gefundenen giinstigsten Werten von wenigen
Graden), so muB man den Steigungswinkel b nach auBlen hin
abnehmen lassen, damit die Differenz b — ¢ =a moglichst un-
gedndert bleibt. Jede Luftschraube hat daher nach auflen hin
abnehmende Steigungswinkel, was beim ersten Anblick schon
auffillt; das MaB der Abnahme ist verschieden.

In der Regel, aber nicht immer, werden die Propeller so
konstruiert, daB die Steigung aller Elemente gleich bleibt.
Aus der oben angegebenen Formel tgb=S:2 rz geht hervor,
daB wenn S konstant bleiben soll, b (wegen des Wachsens von
r) in ganz bestimmtem MafBle nach auflen hin abnehmen muB.
Nur in diesem Falle kann man eigentlich von einer ,Steigung der
Luftschraube® schlechthin sprechen. KEs gibt aber auch Pro-
peller, bei denen die Steigung nicht fiir alle Elemente die gleiche,



104 Die Luftschraube.

sondern so geregelt ist, daBl b genau in demselben Mafle ab-
nimmt wie ¢, damit die Differenz b — ¢=a unveridnderlich
bleibt. (Diese Bedingung kann natiirlich nur fiir eine bestimmte
Umlaufzahl genau erfiillt werden, da das MaB der Abnahme
von ¢ von der Umlaufzahl abhingt.) In diesem Falle wie in
allen anderen, in denen S nicht konstant ist, versteht man unter
der Steigung einen Mittelwert aus den Steigungen der ein-
zelnen Elemente. Dazu vgl. auch Abschn. 19, wo noch ein
anderer Steigungsbegriff eingefiihrt wird.

17. Herstellung und Priifung der Luftschrauben.

Heute werden die Luftschrauben fiir Flugzeuge fast aus-
schlieBlich aus Holz hergestellt. Schmale Lamellen (Bretter),
die einander ficherartig iiberdecken, werden mit-
tels eines wetterbestindigen Leims von groBer
Klebefdhigkeit zusammengehalten. Die Schnitte
der einzelnen Lamellen-Ebenen (die senkrecht zur
Schraubenachse stehen) mit der Schraubenfliche
sind auf dieser als lang laufende Linien erkenn-
bar (Abb. 62). Zur Verminderung des Widerstan-
des werden die Auflenflichen sorgfiltig lackiert.
Bei Wasserflugzeugen wird an den duBeren Enden
ein Metalliiberzug angebracht, da sonst durch
Wassertropfen, die auf den rotierenden Propeller
fallen, Beschiddigungen entstehen.

Fast durchweg verwenden wir zweifliigelige
Luftschrauben. Die Lamellen fiir die beiden
Fliigel laufen durch und die Nabe wird aus ihnen
ausgeschnitten. Man hat gelegentlich auch vier-

] fliigelige Propeller versucht: durchgehende Haupt-

Abb. 62. balken iiberkreuzen einander rechtwinklig; da-

Ansicht des  ,yischen werden abwechselnd in beiden Rich-
Propellerblattes. . . .
tungen Lamellen eingelegt, die nur bis zur Nabe
reichen, also nicht durchlaufen. Grundsitzlich andere Propeller-
Konstruktionen sind in grofier Zahl vorgeschlagen und zum Teil
erprobt worden, z. B. Fliigel aus Stoff, die durch eingelegte Eisen -
stiicke bei der Rotation gespannt werden (Parseval), oder Propeller
mit durchlaufendem Eisenkern und querliegenden Holzlamellen.
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Von entscheidender Bedeutung fiir die Wirksamkeit einer
Luftschraube ist, dhnlich wie bei der Tragfliche, die Gestalt
des Querschnittes oder das Profil. In hoherem MafBe als bei
der Tragfliche ist man hier auf die Wahl starker (dicker) Pro-
file angewiesen, weil die Luftschraube ohne weitere Hilfskon-
struktion ' (wie sie die Verbindung zweier Tragflichen beim
Doppeldecker, s. Abschn. 11, darstellt) die ganze Belastung durch
den Flichendruck und iiberdies die von der Fliehkraft her-
riihrende Beanspruchung aufnehmen mufl. Die mittlere Flachen-
belastung einer Luftschraube schwankt sehr stark je nach der
Umlaufzahl und hat im Durchschnitt etwa die Groflenordnung
500 kg/m® Namentlich gegen die Nabe zu mufl man sich bei
der Wahl der Querschnittsform hauptsichlich von konstruktiven
Riicksichten statt von aerodynamischen Gesichtspunkten leiten
lassen. Darin liegt auch ein Grund dafiir, daB die Wirkungs-
grade der Luftschrauben heute noch oft unbefriedigend sind.

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

a) Geometrische Nachpriifung. Es ist zunéchst festzu-
stellen, ob die Steigung und die Profilform des Propellers richtig
sind. Um die Steigung zu iiberpriifen, wird die Luftschraube auf
einen MeBtisch so aufgelegt, daf die Achse genau senkrecht zur
Tischplatte steht. Hierauf wird mit einem entsprechend groBen
Zirkel ein Kreisbogen, dessen Mittelpunkt in der Achse liegt,
auf dem Propellerblatt beschrieben (Radius r). Dieser Kreis-
bogen schneidet die Eintrittskante und die Austrittskante in
je einem Punkt; der Hohenunterschied der beiden Punkte wird
gemessen und habe die Gr6Be k. Die Blattbreite sei an dieser
Stelle mit B bestimmt worden. Nach Abschnitt 16 ergibt sich

S 2
nun die Steigung S aus fz—;—n; diese GroBe muB also mit
der verlangten iibereinstimmen. — Zur Nachpriifung der Profil-

form verwendet man besondere Schablonen, die an den Propeller
in verschiedenen Abstinden von der Achse angelegt werden.

b) Statische Ausbalancierung. Ein Propeller hei3t dann
statisch ausbalanciert, wenn sein Schwerpunkt in der Drehachse
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liegt. Ist dies nicht der Fall, so entstehen Flieh-(Zentrifugal-)
Krifte. Zur Priifung wird (Abb. 63) eine zylindrische Welle durch
die Nabe der Luftschraube durchgesteckt und auf zwei Schneiden
aufgelegt. Auf diesen wird der Propeller von Hand aus lang-
sam hin und her bewegt; bleibt er in jeder Lage gleich-
miBig stehen, so ist er statisch ausbalanciert.

Abb. 63. Abb. 64.
Statische Ausbalancierung. Fliehkraft-Moment.

¢) Dynamische Ausbalancierung (Auswuchtung). Es
geniigt jedoch nicht, daB der Schwerpunkt der Luftschraube
in der Achse liegt, damit alle schidliche Fliehkraftwirkung aus-
geschlossen wird. Abb. 64 zeigt einen Korper, der aus zwei starr
verbundenen Kugeln besteht und um eine gegen die Verbin-
dungsstange geneigte Achse drehbar ist. Der Schwerpunkt
dieses Korpers liegt sicher in der Drehachse, wenn die Kugeln
gleich und gleich weit von der Drehachse angeordnet sind. Aber
es entstehen bei der Drehung Fliehkrifte (in den eingezeich-
neten Pfeilrichtungen), die sich offenbar nicht aufheben, sondern
ein bestimmtes Kraftmoment auf die Achse ausiiben. Ein sol-
cher Korper, wie der in Abb. 64 gezeichnete, heillt fiir seine Dreh-
achse ,statisch“ ausbalanciert, aber nicht ,dynamisch“. Eine
Luftschraube ist nur dann dynamisch ausbalanciert, wenn keine
Fliehkrifte auftreten, die aneinander vorbeiwirken, oder richtiger
ausgedriickt, wenn die Fliehkrifte kein resultierendes Moment
(Kriftepaar) bilden. Mechanische Vorrichtungen zur Uber-
prifung der Auswuchtung sind sehr umstédndlich; man begniigt
sich gewohnlich damit, den Propeller laufen zu lassen und durch
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Beobachtung der Bewegung zu beurteilen, ob ein Fliehkraft-
moment auftritt.

d) Zugprobe am Stand. Die Zugkraft eines Propellers
kann in einfacher Weise am Stand gemessen werden. In dem
fertig ausgeriisteten Flugzeug wird der Motor mit dem zugehérigen
Propeller in Gang gebracht. Das Flugzeug, das dabei genau
wagrechte Lage haben muB, wird an seinem hinteren Ende unter
Zwischenschaltung einer geeichten Zugfeder (Federwage) mit
einem festen Pflock verbunden. An der Dehnung der Feder kann
man nun die Kraft ablesen, mit der bei der betreffenden Drehzahl
die Luftschraube zieht. Durchschnittlich betragt die Zugkraft
unserer Luftschrauben am Stand 2 bis 4 kg/PS, also bei einem
160-PS-Motor 320 bis 640 kg. Erheblich hohere Werte erhilt
man bei sog. Hubschrauben, die eigens zur Entwicklung
grofer Zugkrifte bei geringer oder ganz verschwindender Fort-
bewegung gebaut sind. Diese Zahl, Zugkraft am Stand pro
PS, ist jedoch kein ausschlaggebendes Kennzeichen fiir die
Luftschraube eines Flugzeuges. MafBigebend ist vielmehr der
Wirkungsgrad, d. h. das Verhéltnis der im Fluge von der Luft-
schraube abgegebenen Leistung (Zugkraft mal Geschwindigkeit)
zur Motorleistung (siehe Abschn. 19); die Zugkraft im Fluge
kann aber aus der Zugkraft am Stand nicht allgemein erschlossen
werden. Die Standprobe darf nur als Anhaltspunkt fiir die
Beurteilung einer Reihe von Luftschrauben derselben Type
dienen; nur wenn man sicher weil3, daBl zwei Luftschrauben in
der Bauart vollig gleich sind, darf man vermuten, daB die am
Stand stérkere auch im Flug mehr zieht.

e) Erprobung in Fahrt. Die vollstindige Untersuchung
einer Luftschraube erfordert die Messung der Zugkraft und des
Widerstandskraftmomentes bei den im Flug tatsdchlich vor-
handenen Verhidltnissen. Diese Priifung kann auf zweierlei
Weise geschehen. Man kann die Luftschraube in einem Luftkanal
priifen, d. h. in einem geschlossenen Raum, in dem ihr ein Luft-
strom mit einer dem Flug entsprechenden Geschwindigkeit ent-
gegengetrieben wird; dadurch erreicht man anndhernd dieselben
relativen Bewegungsverhiltnisse wie im Fluge. Oder man kann
die Luftschraube mit dem Motor auf einem Wagen aufstellen
und diesen mit Fluggeschwindigkeit iiber ein Geleise laufen
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lassen. Beide Verfahren haben gewisse Vor- und Nachteile.
Die Priifung im Luftkanal gestattet, die Messungen genauer
durchzufiihren. Die Priifung im fahrenden Wagen besitzt den
Vorzug, daB die Versuchsanordnung dem Flugzustand besser
angepaBt ist, jedoch sind die Messungen schwieriger. Das Er-
gebnis der Messungen gelangt in beiden Fillen in den Schau-
bildern zum Ausdruck, wie wir sie im folgenden Abschnitt an
Hand der Abb. 67 bis 69 besprechen werden.

Sehr wichtig ist es, bei allen Zugproben darauf Riicksicht
zu nehmen, daB die hinter dem Propeller liegenden Teile des
Flugzeuges, namentlich der Rumpf, die Zugkraft in hohem MaGe
beeinflussen. Dies kommt teils daher, daB durch diese Teile
die Stromungsform der abflieBenden Luft und damit die GréBe
der Luftkrifte auf die Schraube beeinfluBt wird, teils davon,
daB der von der Schraube nach riickwirts geworfene Luftstrom
an den Flugzeugteilen selbst Luftkrifte hervorruft, die der Zug-
kraft entgegenwirken. Will man also aus dem Versuche brauch-
bare Schliisse gewinnen, so mul man auch in dieser Richtung
die Verhiltnisse, die im Fluge vorhanden sind, beim Versuch
moglichst genau nachahmen. Das zuverlidssigste Verfahren zur
Messung der wirksamen Krifte ist es daher, in das Flug-
zeug selbst MeBvorrichtungen einzubauen und diese wahrend
des Fluges in Tétigkeit treten zu lassen. Leider sind derartige
Untersuchungen noch nicht in gréferem Umfang ausgefiithrt
worden.

18. Zugkraft und Widerstandskraftmoment
der Luftschraube.

Die Zugkraft und die Widerstandskraft eines Luftschrauben-
elementes sind, wie wir in Abschnitt 16 gehért haben, Kom-
ponenten einer Luftkraft, ganz analog dem Auftrieb und
dem Widerstand einer Tragfliche. Es miissen also auch hier
dieselben allgemeinen Gesetze gelten, wie sie am Schluf von
Abschnitt 6 besprochen wurden, und zwar nicht nur fiir jedes
einzelne Element, sondern auch fiir die ganze Schraube. Wir
denken zunichst an die Zugkraft einer am Stand laufenden
Schraube. Die Umlaufgeschwindigkeit am suBleren Umfang ge-
messen, oder kurz die Umfangsgeschwindigkeit, sei mit U be-
zeichnet. Wir werden hier dem Friiheren entsprechend ansetzen
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diirfen, da die Zugkraft proportional der Luftdichte m, der Luft-
schrauben-Fliche F und dem Quadrat der Umfangsgeschwindig-
keit U ist, im iibrigen aber durch einen Beiwert bestimmt wird,
der von der Gestalt (Profilform, Steigung usw.) der Luftschraube
abhéingt und der mit z, als ,Beiwert der Propellerzugkraft*
bezeichnet sei, also:

Z=zp-m-F-U“.

Das einzige, was an dieser Formel gegeniiber der in Abschnitt 8
fiir den Tragflichenauftrieb 4 verwendeten einer Erklirung be-
darf, ist, daB wir hier willkiirlich die Geschwindigkeit gerade des
dullersten Elementes ausgewdhlt haben, wihrend wir bei der
Tragflache, da sich dort alle Elemente mit gleicher Geschwindig-
keit bewegen, die Geschwindigkeit schlechthin einsetzen konnten.
Aber solange die Luftschraube am Stand lduft, sind ja alle Ge-
schwindigkeiten untereinander proportional; sobald infolge Er-
héhung der Umlaufzahl die Umfangsgeschwindigkeit U wichst,
nehmen in gleichem MaBe die Geschwindigkeiten aller an-
deren Elemente zu. Es driickt also unsere Formel ganz
richtig den Tatbestand aus, daB fiir jedes einzelne Luftschrauben-
element die Zugkraft dem Quadrat seiner * Geschwindigkeit
proportional ist.

Anders wird die Sache freilich, wenn die Luftschraube im
bewegten Flugzeug umliuft. Jetzt sind die Geschwindig-
keiten der Elemente nicht alle durch die GroBe von U allein
bestimmt, sondern durch U in Verbindung mit der Flugzeug-
geschwindigkeit v. Z. B. ergibt sich fiir das &uBerste Element
die Geschwindigkeit aus dem rechtwinkligen Dreieck in Abb. 61
gleich der Wurzel aus U®-v%. Wenn man also U beispiels-
weise verdoppelt, so &ndern sich die Geschwindigkeiten der
einzelnen Elemente in sehr verschiedenem MaBe, die der innen
liegenden bleiben fast unverindert, die der auBlen liegenden
werden anndhernd verdoppelt. Z. B.: Bei einer Flugzeug-
geschwindigkeit v = 30 m/sek sei die Umfangsgeschwindigkeit
der Luftschraube von 2,80 m Durchmesser einmal 70 m/sek
und einmal 140 m/sek. Die Geschwindigkeit des #uBersten
Luftschraubenelementes ist im ersten Fall Wurzel aus 302 702,
d.i. 76 m/sek, im zweiten Wurzel aus 30? 4 140% d. i. 143 m/sek.
Ein Element aber, das nur 14 cm Abstand von der Achse be-
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sitzt, gleich dem zehnten Teil des Luftschraubenhalbmessers, hat
zur Umlaufgeschwindigkeit auch nur ein Zehntel von U, im
ersten Fall 7, im zweiten 14 m/sek; die Gesamtgeschwindigkeiten
dieses Elementes sind im ersten Fall Wurzel aus 30% - 7%
d.i. 31 m/sek, im zweiten Wurzel aus 30% -} 142 d.i. 33 m/sek.
Beim duBeren Element tritt also eine Vergroflerung von 76
auf 143, beim inneren nur von 31 auf 33 ein.

Sollen die Geschwindigkeiten aller Luftschraubenelemente
in gleichem Verhaltnis vergroéfert oder verkleinert werden,
so ist das nur in der Weise moglich, daf beide Komponenten,
namlich Flugzeuggeschwindigkeit v und Luftschrauben-Umfangs-
geschwindigkeit U in demselben Verhiltnis geindert werden.
Bleibt der Quotient v:U der gleiche, so bleiben alle Bewegungs-
verhiltnisse der Luftschraubenelemente unverindert. Es folgt
daraus, dal wir die Formel fiir die Luftschraubenzugkraft, die
oben unter Voraussetzung des Laufens am Stand aufgestellt
wurde, auch fiir beliebige Luftschraubenbewegung im Fluge
anwenden diirfen, wenn wir beachten, daB der Beiwert z, je
nach der Grofle, die der Quotient v:U hat, richtig eingesetzt
wird. Kurz gesprochen: Der Beiwert z, der Luftschrauben-
zugkraft hingt auller von der Gestalt der Luftschraube (Profil,
Steigung usw.) auch von dem jeweiligen Verhdltnig v:U
(Flugzeuggeschwindigkeit zu Luftschrauben-Umfangsgeschwindig-
keit) ab.

Man bezeichnet das Verhiltnis v:U, das bei der Luftschraube
eine @hnliche Rolle spielt, wie der Anstellwinkel bei der Trag-
fliche, als den Fortschrittsgrad der Luftschraube. Die
Bewegung am Stand entspricht dem Fortschrittsgrad null.

Abb. 67 zeigt das durch Versuche im Luftkanal bestimmte
z, fiir die in Abb. 65 und 66 in Draufsicht und (vergroBerten)
Querschnitten dargestellte Luftschraube. Man sieht, daf die
Zugkraft — bei gleichbleibender Umlaufzahl — am Stand am
groBten ist und mehr und mehr abnimmt, wenn die Flugzeug-
geschwindigkeit v (und damit das Verhiltnis v:U) wichst.
Beispiel: Eine Luftschraube der in Abb. 65/66 gekennzeichneten
Gestalt habe einen Durchmesser D == 2 R=2,80 m. Die iibrigen
Abmessungen ergeben sich dann aus Abb. 65, indem man in dem
MaBstab abliest, der durch die Angabe des Durchmessers bestimmt
wird. Es erweist sich die Blattbreite gleich 168 mm und die
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Flache der Draufsicht F= 0,43 m? (das ist etwas weniger als das
Produkt D- B, weil die Nabe und die Abrundungen abzurechnen
sind). Bei 1350 Umdrehungen pro Minute ist die Umfangs-
geschwindigkeit U = 2,80 n »1—23—0 = 198 m/sek, denn ein Um-
fangspunkt legt den Weg 2,80 7z in 60 Sekunden 1350 mal zuriick.
Sei die Flugzeuggeschwindigkeit v = 35 m/sek, so ist der Quo-
tient v:U = 35:198 == 0,177. Fiir dieses v:U zeigt Abb. 67
den Beiwert z, zu 0,13 an. Also ist die Zugkraft

Z=013-%-043 198> = 274 kg.

F

C ~Cr_} ) -

I e o |» | 5

Abb. 65 u. 66. Ansicht und Querschnitte einer Luftschraube.

Am Stand besitzt dieselbe Luftschraube bei derselben Umlauf-
zahl die Zugkraft

Z =020 - % -0,43 -198% = 421kg,

denn die z,-Linie gibt fiir v: U = 0 den Beiwert z_ zu 0,20 an.

Fiir die zweite beim Propeller auftretende Luftkraft-GroSe,
das Widerstandskraftmoment, kann man eine ganz analoge Formel
wie fiir Z aufstellen, nur mufl man hier beachten, dafl es sich
um ein Moment, d. i. Produkt aus Kraft und Abstand, handelt.
Bezeichnet daher wie oben R den Halbmesser der Luftschraube,
so setzen wir:

M=z, -m-R-F-U.

Das Einfiigen von R in diese Formel ist notwendig, weil das
Moment die Dimension eines Produktes von Kraft und Linge
besitzt, also z,, die Dimension einer Linge haben miifite, wenn
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Abb. 69. Wirkungsgrad der Luftschraube Abb. 65/66.
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R nicht dastiinde. Dann wire z,, bei einem Modellversuch
sovielmal kleiner gegeniiber dem wirklichen Wert wie das Mo-
dell der ausgefithrten Schraube gegeniiber verkleinert ist. Wir
halten aber daran fest, daBl unsere Beiwerte dimensionslose
Groflen seien, damit sie in jedem Fall gebraucht werden konnen,
welche MaBeinheiten oder Modellgréien man auch der Rech-
nung zugrunde legt. Wir nennen 2z, den ,Beiwert des Wi-
derstandskraftmomentes“. Sein Wert, der bei gegebener Ge-
stalt der Schraube wieder von dem Fortschrittsgrad v:U abhéngen
mub, ist fiir das in Abb. 65/66 dargestellte Beispiel in Abb. 68
als Funktion von v: U eingetragen. Fiir unser Zahlenbeispiel mit
R=140m, v: U= 0,177, U=198 m/sek zeigt Abb. 68 den
Beiwert z,—0,0355 an. Es betrigt somit das zur Drehung
der Luftschraube mit 1350 Umdrehungen in der Minute bei
35 m[sek Fluggeschwindigkeit erforderliche Moment
M = 0,0355 - } - 1,4 - 0,43 - 198% = 105 kgm
Um die Schraube am Stand mit derselben Umlaufzahl zu be-
wegen, ist das Moment
M=0,054 -} 14043 198> = 160kgm
erforderlich, da die Abb. 68 an der Stelle v: U= 0 den Bei-
wert 2z, =—0,054 gibt. Man sieht an dem Beispiel, daB} die
Umdrehungszahl am Stand notwendig kleiner werden muf}, wenn
das Moment, mit dem der Motor wirkt, unveréndert bleibt.
Gelegentlich werden auch etwas andere Formeln fiir Zug-
kraft und Widerstandskraftmoment eines Propellers angeschrie-
ben, die sich aber von den hier verwendeten nur unwesentlich
unterscheiden. Z. B. kann man die Fliche F der Schraube als
einen Bruchteil ¢ der gesamten Kreisfliche R®7n ansetzen:
F=g-R*zn. Schreibt man dann 2, fiir das Produkt z,-¢ und z,
fiir das Produkt z,,-@, so lauten die Formeln
Z=2zy-m-R*zn-U?% M=2,-m -R¥=-U>.
Hierin bezeichnet man 2z, kurz als ,Schubwert®, z;, als ,Dreh-
wert“ der Luftschraube. Der Vorteil bei Verwendung dieser
GroBen anstelle unserer Beiwerte ist der, da man von der
immerhin umsténdlichen und nie genau ausfiihrbaren Messung
der Draufsichtfliche F der Schraube frei ist. Andrerseits haben
unsere Beiwerte z_ und z,, den Vorteil groBerer Anschaulichkeit,
da sie in unmittelbarem Zusammenhang mit der Flachenbelastung
Mises, ¥luglehre, 3. Aufl. 8
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stehen. Fiir eine bestimmte Luftschraube unterscheiden sich
die beiden Zahlenpaare natiirlich nur um den konstanten
Faktor ¢, d. h. in Abb. 67 und 68 wiren nur die MaBstibe zu
verindern, wenn man z, und 2, ablesen wollte.

Ahnlich wie man die Wirksamkeit eines Tragfliigels auf
das ,Abwirtswerfen von Luft“ durch den bewegten Fliigel
zuriickfithren kann (vgl. Abschn. 7 Schiu8}), so kann man auch
die Zugkraft einer Luftschraube dadurch ,erkliren“, daf man
bemerkt, es werde die dem Propeller auf der Vorderseite in der
Achsrichtung (entgegen dem Flugsinn) zustromende Luft durch
den Propeller beschleunigt. In dieser Bemerkung liegt nur die Er-
kenntnis von der Giiltigkeit des allgemeinen Bewegungsgesetzes:
Kraft = Masse >< Bechleunigung. Wire die in der Zeiteinheit zu-
stromende Luftmenge V und die GroBe «' der Geschwindigkeits-
zunahme beim Durchgang durch den Schraubenkreis bekannt, so
hatte man in dem Produkt m- V-« die GroBe des Propellerzuges.
Die weitere Ausfiihrung der Uberlegungen, die sich hier ankniipfen
lassen, bezeichnet man als die ,Strahltheorie“ des Propellers?).

19. Leistung, Wirkungsgrad und Schliipfung
einer Luftschraube.

Die Arbeit, die eine Luftschraube im Fluge pro Zeiteinheit
leistet, ist gleich dem Produkt aus Zugkraft und Fluggeschwin-
digkeit ». Die Arbeit, die die Luftschraube aufnimmt, rechnet
sich aus dem Widerstandskraftmoment M und der Umfangs-
geschwindigkeit U. Jedes Kraftmoment ist als GroBe einer am
Hebelarm Eins wirkenden Kraft anzusehen, also die Leistung gleich
dem Produkt aus Moment und Umlaufgeschwindigkeit im Achs-
abstand 1. Diese Geschwindigkeit hat den Wert U: R, daher ist
die aufgenommene Leistung gleich M-U: R. In unserm Beispiel
am Schlusse von Abschn.18 mit M=105 kgm, U=198 m/sek,
R =1,4 m betrigt die aufgenommene Leistung 105-198 : 1,4
=14850 kgm/sek, oder 14 850: 75==198 PS. Dagegen wire die von
der Schraube abgegebene Leistung mit Z — 274 kg, » — 35 m/sek
nur 274 - 35 = 9590 kgm/sek gleich 9590: 75 =128 PS.

1) Eine gute Ubersicht iiber die verschiedenen ,,Propellertheorien“
enthilt das neue Buch: The elements of aerofoil and airscrew theory von
H. Glauert, Cambridge: University Press 1926. Im iibrigen vgl. die ge-
bréuchlichen Lehr- und Handbiicher der Flugtechnik.
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Das Verhiltnis zwischen abgegebener und aufgenommener
Leistung bezeichnet man als den Wirkungsgrad der Luft-
schraube. Sein Wert ist:

MU Z v
"R M:R U’

Beachtet man nun die in Abschnitt 18 aufgestellten Formeln
fir Z und M, so sieht man, daB bei Bildung des Quotienten
Z durch M:R die Dichte m, die Propellerfliche F und das
Geschwindigkeitsquadrat U? herausfallen und nur die beiden

Beiwerte z, und z,, ubrigbleiben:

nN=42Zv:

I R

z, U’

Man erhilt somit den Wirkungsgrad der Luftschraube, indem
man das Verhédltnis der beiden Beiwerte der Luftschraube
z :z, mit dem Fortschrittsgrad v:U multipliziert. Fiir
jeden Wert von v:U kann man den Abb. 67 und 68 die beiden
Beiwerte entnehmen, den Quotienten bilden, ihn mit dem Wert
der Abszisse multiplizieren und dann in einem neuen Schau-
bild auftragen. So ist Abb. 69 entstanden, die den Verlauf
des Wirkungsgrades 5 fiir alle Werte von v: U (fiir die Luft-
schraube der Abb. 65/66) darstellt. Man erkennt ohne weiteres,
daB wie 2z und z,, zu den Beiwerten z, und z, der Tragfliche, so
auch der Wirkungsgrad 7 zu der Gleitzahl ¢ eine gewisse Analogie
bildet. Fiir unser Beispiel mit v: U==0,177, z,=0,13, z,,=—0,0355
0,13

60355 0,177 = 0,65
(gleich dem Verhdltnis der Leistungen 128:198). Der hochste
Wirkungsgrad unserer Luftschraube wird, wie die Abb. 69 zeigt,
beim Fortschrittsgrad 0,25 erreicht und betrigt etwa 80vH. Die
besten heute erreichbaren Wirkungsgrade von Luftschrauben
liegen wenig hoher als dieser Wert.

Nehmen wir den zweiten in Abschnitt 18 betrachteten
Fall, den Standlauf, vor, so erkennen wir ohne jede
Rechnung, daB hier =0 sein muB, da ja beim Standlauf
von der Schraube Arbeit wohl aufgenommen, aber nicht an
das Flugzeug abgegeben wird. Man versteht jetzt, wie verfehlt
es ware, die Zugkraft am Stand schlechthin als Mafl fiir die
Giite eines Propellers anzusehen (vgl. Abschnitt 17, d). Unser
8*

n

ergibt sich der Wirkungsgrad » =
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Abb. 69 zeigt aber, daB, abgesehen von der Stelle v =0, der
Wirkungsgrad # auch noch ein zweitesmal null wird, und zwar
in unserem Beispiel bei v: U=0,3. Fiir dieses Geschwindigkeits-
verhiltnis wird, wie man der Abb. 67 entnimmt, der Beiwert z,
und damit die Zugkraft null, wihrend nach Abb. 68 immer noch
ein gewisses Widerstandskraftmoment zu iiberwinden bleibt. Man
kann sich auch leicht erkliren, dafl der Propeller bei einem be-
stimmten Wert des Verhiltnisses v: U nicht mehr zieht. Denn wir
haben in Abschnitt 16 gehdrt, daB mit zunehmendem Fort-
schrittsgrad der Anstellwinkel der einzelnen Propellerelemente
abnimmt, und wir wissen schon aus Abschnitt 8, daBl mit ab-
nehmendem Anstellwinkel die Luftkrifte im allgemeinen kleiner
werden. Es ist demnach verstindlich, dall man einmal zu einem
v:U kommen kann, bei dem die eine Komponente der Luftkraft
verschwindet. Noch anschaulicher ist aber folgende Uberlegung,
die uns gleichzeitig zur Einfiihrung eines neuen Begriffes, der
»Schliipfung“ einer Luftschraube, fithren wird.

Stellen wir uns vor, das Propellerblatt
wire eine ideale, unendlich diinne geome-
trisch richtige Schraubenfldche, d. h.
jeder Schnitt von der zu Beginn von Ab-

. ,  schnitt 16 erklirten Art wiirde nichts an-

™ deres als das Stiick einer Schraubenlinie von

Abb. 70. dElﬁment ganz bestimmter Steigung S ergeben. An
emse:hialel;:n Stelle des in Abb. 58 schraffierten Profiles
wiirde dann eine geneigte, nahezu gerade

Linie treten (Abb. 70), deren Neigung gegen die Wagrechte H durch

vV

-

den Winkel b mit tgb=§—§—; (vgl. Abschnitt 16) bestimmt

wire. Wenn wir die Analogie mit der Tragfliche, die uns
bisher immer geleitet hat, aufrechterhalten, so miissen wir jetzt
an den Fall denken, daB8 ein Tragfliigel durch eine vollkommene
geometrische Ebene ersetzt wird. Ein derartiges Propeller-
blatt, das erst mit Recht den Namen der ,Luftschraube“ ver-
diente, mag sich nun mit der Umlaufzahl » pro Minute drehen,
so daB die Umlaufgeschwindigkeit # eines Punktes im Achs-

abstand r gerade 2 r (_3% betrage. Bei der Fluggeschwindigkeit v
wird dann der in Abschnitt 13 erklirte Winkel ¢ der Geschwindig-
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itsri U= """ pesti
keitsrichtung (Abb. 70) durch tgc=v:U = 57760 bestimmt.

Man sieht, daB, wenn die Geschwindigkeit v gerade gleich

S - -71, d. i. Steigung mal Umdrehungszahl pro Sekunde, gewahlt

60
wird, die beiden Winkel b und ¢ fir alle Elemente gleich,
ihre Differenzen a =b — ¢, also die Anstellwinkel, null werden
miissen. Die ganze ideelle Schraubenfliche bewegt sich dabei
in sich selbst fort, so wie eine Ebene beim Anstellwinkel null
sich in sich selbst verschiebt. Gehen wir in unserer Idealisierung
so weit, daB wir von aller Oberflichenreibung absehen, so ist
es klar, daB bei der eben betrachteten Bewegung keinerlei
Luftkrifte auftreten: Eine ideelle Luft-,,Schraube® liefert
keine Zugkraft, wenn die Fluggeschwindigkeit v ge-
rade dem Produkt aus Steigung S und sekundlicher
Umdrehungszahl gleichkommt. Da die Umfangsgeschwindig-

keit U = 2Rn% betriigt, ist der Fortschrittsgrad v»:U fiir

6
den jetzt betrachteten Fall gleich S " :2Rn L S—
] n el gleeh Sy 60 2Rx’

Steigung durch duBeren Umfang des Schraubenkreises.

d. i

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

Es ist nun vielfach iblich, bei der Angabe des Betriebs-
zustandes einer Luftschraube von dem Zustande, in dem der
Fortschrittsgrad v: U den kritischen Wert hat, auszugehen. Dies
fihrt zu dem Begriff der ,Schliipfung“. Man versteht
unter ,Slip“ oder ,,Schlipfung einer Luftschraube®
das MaB der Abweichung ihres Fortschrittsgrades im
tatsichlichen Betriebszustande von demjenigen Wert
des Fortschrittsgrades, in dem die Zugkraft null ist.
In der Regel wird diese Abweichung in Prozenten des kritischen
Fortschrittsgrades angegeben. Z. B. hatten wir in unserem
Zahlenbeispiel oben den Zustand v: U = 0,177 betrachtet. Da
nach Abb. 69 (oder 67) der kritische Wert v: U= 0,3 betrigt,
so ist der Slip oder die Schliipfung der Schraube in dem be-
trachteten Fall —(1’20—30’18
erreicht die Wirkun,gsgradlinie Abb. 69 bei v:U = 0,25, also

bei 9’3’%@ 100 = 16,7, d. i. bei rund 17vH Slip.

100 = 40 vH. Den ho6chsten Punkt

Hl

Die Angabe der Schliipfung einer Luftschraube kennzeichnet
wie die Angabe des Wertes von v:U den augenblicklichen Betriebs-
zustand der Schraube, doch hat sie gegeniiber der Angabe des
Fortschrittsgrades den Vorteil groBerer Allgemeinheit. Denn bei
Verwendung der Umfangsgeschwindigkeit U zur Definition des
Fortschrittsgrades haben wir willkiirlich gerade das #ullerste
Propellerelement herausgegriffen, wihrend wir ebensogut z. B.
immer die Umlaufgeschwindigkeit #, des Elementes im Achs-
abstand » = 1m od. dgl. hitten benutzen konnen. Der Slip
ist als Verhéltniszahl zwischen zwei v:U-Werten von dieser
willkiirlichen Wahl unabhingig. Daher kann man z. B. mit
gewisser Allgemeingiiltigkeit aussprechen: Die Hochstpunkte der
Wirkungsgradlinie gewisser iiblicher Schrauben liegen bei rund
15vH Slip. Von diesem Satz oder einem &hnlichen wird man
mit Vorteil Gebrauch machen, wenn man die Steigung eines fiir
ein bestimmtes Flugzeug zu wéhlenden Propellers finden will.

Sei z. B. die Flugzeuggeschwindigkeit v = 45 m/sek, die
Umlaufzahl n = 1300, der Schraubenhalbmesser R = 1,20 m
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v — 0,276, Soll
2Rn 60

dieser Wert gerade 15 vH Slip entsprechen, so mufl 0,276:(1—0,15)
= 0,276 : 0,85 = 0,325 der ,kritische* Wert, also gleich
S:2Rn sein. Demnach erhdlt man die zu wéhlende Steigung
S = 0,325 - 2,4 7 = 2,45 m.

In den Abb. 71 und 72 sind nach englischen Versuchen')
die Beobachtungswerte fiir z, und # fiir die beiden oberhalb
der Schaubilder skizzierten Luftschrauben wiedergegeben. Man
erkennt, daBl &hnlich den Verhiltnissen bei Tragflichenprofilen
(S. 52/53) die Linien fiir verschiedene Propeller ziemlich gleich-
formig verlaufen. Die Wirkungsgrade steigen bis 756—78 vH
und fallen dann bei Vergroerung des Fortschrittsgrades rasch ab.

gegeben, dann rechnet man v:U =

20. Zusammenwirken der Luftschraubenelemente.

(Dieser Abschnitt kann ohne Schaden fiir den Zusammenhang iibergangen
werden.)

Im Abschnitt 18 haben wir gezeigt, wie man Zugkraft und
Widerstandskraftmoment einer Luftschraube bestimmen kann,
sobald man die zugehérigen Beiwerte z, und z, kennt. Der
Vorgang war ganz analog dem bei Berechnung von Auftrieb und
Widerstand einer Tragfliche. Aber ein Unterschied besteht doch:
Bei der Tragfliche geniigte es, um die Beiwerte kennen zu
lernen, das Profil einmal zu untersuchen, gleichgiiltig, wie
die Fldche selbst, die das Profil besitzt, im iibrigen gestaltet
ist (wofern nur das Verhiltnis Tiefe: Breite nicht zu weit von
dem der Messung zugrunde gelegten abweicht). Die beiden
Luftschraubenbeiwerte sind aber von der Gestalt der Luft-
schraube, ihrer Steigung usw. abhingig, miillten also fir jede
Luftschraube neu bestimmt werden. Es gibt nun auch ein
Mittel, die Berechnung der Luftschraube auf die Untersuchung
des Profils allein zuriickzufiihren, und damit wollen wir uns
jetzt kurz befassen.

1) Die Versuche von W. Taylor, iiber die im Journal of the Royal
Aeronautical Society, Nr. 175 ausfiihrlich berichtet wird, galten haupt-
sichlich der Frage, wieweit man aus Ergebnissen an kleinen Modellen
auf die wirklichen Verhéltnisse schlieBen kann.
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In Abb. 58 hatten wir ein Luftschraubenelement mit der
an ihm angreifenden resultierenden Luftkraft dargestellt; diese
wurde dort in zwei Komponenten zerlegt, von denen die eine
lotrecht nach oben wirkend erscheint und, wie wir wissen,
die Zugkraft des Luftschraubenelementes bedeutet, wihrend
die andere wagrecht erscheinende zum Widerstandskraft-
moment der Luftschraube beitrdgt. Ein ganz &hnliches, aber
nicht vollkommen gleiches Bild zeigt die ein Tragflichen-
element darstellende Abb. 16, wo ebenfalls die Luftkraft in
eine lotrechte und eine wagrechte Kraft zerlegt ist, die dort
als Auftrieb 4 und als Riicktrieb R bezeichnet sind. Der
Unterschied zwischen den beiden Abbildungen ist leicht erkennbar.
Beim Tragflichenelement wird die Kraft in zwei Komponenten
zerlegt, die senkrecht bzw. parallel zur Bewegungsrich-
tung liegen; beim Luftschraubenelement aber weichen die
beiden Komponenten, in die zerlegt wird, um den Winkel ¢
von der Normalen bzw. Parallelen zur Bewegungsrichtung ab.
Denn die Bewegungsrichtung ist in Abb. 58 nicht die Wagrechte,
sondern, wie auch aus dem Vergleich mit Abb. 61 hervorgeht,
um den Winkel ¢ gegen die Wagrechte geneigt.

Kennt man zu irgendeiner Profilform fiir alle Anstell-
winkel die Beiwerte fiir Auftrieb und Riicktrieb, wie sie in
den Formeln des Abschnittes 8 vorkommen, so kann man bei
gegebener Geschwindigkeit und Fldche zunéchst den Auftrieb 4
und den Riicktrieb R berechnen, dann aber auch durch Kon-
struktion der Hypothenuse des rechtwinkligen Dreieckes mit
den Katheten 4 und R die resultierende Luftkraft selbst
bestimmen. Natiirlich 148t sich dann wieder diese resultierende
Luftkraft in zwei Komponenten zerlegen, deren Richtungen um
den Winkel ¢ von Auftriebs- und Riicktriebsrichtung abweichen
(8. Abb. 73), so daB wir sagen konnen: Ist das Profil, das fiir
ein Luftschraubenelement verwendet wurde, hinsichtlich seiner
Beiwerte z, und 2, untersucht, so kann man auch Zugkraft und
Widerstandskraft des Elementes bestimmen, sobald man den
Fortschrittsgrad der Schraube und damit den Winkel ¢ kennt.

In Abb. 73 ist die Zusammensetzung und Zerlegung durch-
gefilhrt. Man denke sich das schraffierte Element zuerst als
Tragfliche betrachtet, wobei die Luftkraft sich aus R und 4
zusammensetzt. (Die Richtungen sind in der Abbildung des-
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halb nicht wagrecht und lotrecht, weil auch die Bewegungs-
richtung nicht wagrecht, sondern geneigt erscheint.) Wird
dann das Profil als das eines Propellerelementes angesehen, so
ist die Luftkraft, wie in Abb. 58, in Zugkraft und Dreh-
widerstand zu zerlegen. Aus Abb. 73 geht hervor, dafl die Zug-
kraft um das Stiick ce kleiner ist als die Kathete ab des recht-
winkligen Dreieckes abc. Die Seite ab ist gleich Acose,
wihrend die Strecke ce als Kathete im Dreieck a d e gleich ist
R sin ¢, demnach die Zugkraft

Acosc— Rsin¢. Benutzt man

) T die Formeln fiir 4 und R aus
W Abschnitt 8 und bedenkt, daB
oo die Geschwindigkeit des Luft-
schraubenelementes mit w be-
zeichnet wurde, so ergibt sich

£=P e die Zugkraft des Elements gleich

m-(z, cos ¢ —z, sin¢) F- w®.

R In ganz gleicher Weise zeigt die

S Abb. 73, wenn man die Ka-

= E theten bc und ed der beiden

: : Dreiecke abc und cde berech-

e llor . net, daB der Widerstand des
wemrr 24 Luftschraubenelementes — gleich

- Asinc-+ R cos ¢ ist, also
Abb. 73. Kriftezerlegung am m.(za sin ¢ 4 z, cos c) F-wd

Propellerelement. ) . .
In diesen beiden Formeln sind

die Beiwerte z, und z, den an dem betreffenden Profil gewonne-
nen Versuchsergebnissen zu entnehmen. Dabei ist der Anstell-
winkel a die Differenz aus dem Steigungswinkel b und dem Winkel
¢. Uber die Berechnung von b, ¢ und w ist folgendes zu sagen.

Die Flugzeuggeschwindigkeit v werde als bekannt voraus-
gesetzt, z. B. v = 30 m/sek. Dann ist der Winkel ¢ nach Ab-
schnitt 16 durch das Verhéltnis von v zur Umlaufgeschwindigkeit
w bestimmt. Diese berechnet sich aus der Luftschrauben-Umlauf-
zahl n pro Minute fiir ein Element im Abstand » von der Achse zu

2r§n _ran
60 30 °

U=
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(Der Weg 2ra wird nmal in der Minute, also »/60mal in der
Sekunde, zuriickgelegt). Z. B. hat bei 1350 Umdrehungen/Min.
das Element im Abstandr = 1m von der Achse die Umlauf-
geschwindigkeit # == 141 m/sek. Bei v = 30 m/sek ergibt
dies (nach Abschn. 16) tg ¢ = 30:141=0,212, demnach ¢ =12°
Hat man die Rechnung fiir alle Elemente einer Schraube aus-
zufiihren, so geht man besser vom Fortschrittsgrad v: U aus.
Denn da die Proportion «:U==7:R gilt, hat man auch
e Y R
Be=y =7 7
d. h. man braucht bloB das jeweilige Verhiltnis R:» mit dem
Fortschrittsgrad zu multiplizieren, um tg ¢ zu erhalten.

Das Quadrat der resultierenden Geschwindigkeit w berechnet
sich aus dem rechtwinkligen Dreieck Abb. 61 zu w?=v?-}-u?
also in unserem Beispiel w?® = 30% 4 141 =900 - 19881
= 20781

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

S 1,8

tgb —= —— = —=0,29
go 2rm 27 0,29,

also (nach einer Tangens-Tafel) b — 16°. Der Anstellwinkel
ergibt sich, wie oben erwdhnt, als Differenz von b und ¢, zu
a=16°—12° =49

Hat das Luftschraubenelement, das wir betrachten, einen
Querschnitt, der der Abb. 15 entspricht, so konnen wir jetzt die
Beiwerte z, und z, fir a=4° den Diagrammen Abb. 17 und 18
entnehmen. Wir finden dort die Werte 0,275 und 0,016. Es
ist aber zu bedenken, daB diese Versuche, wie in Abschnitt 10
bemerkt wurde, mit Modellen von einem GrundriBverhéiltnis etwa
1:6 bis 1:7 vorgenommen wurden, wihrend ein Propellerblatt,
schmiller und linger, vielleicht einem Verhiltnis 1:10 bis
1:15 entspricht, also nach Abschnitt 10 groBere Luftkrifte
aufweisen muB. Wir wollen die VergréBerung der Beiwerte
zu 25vH schitzen, also das mit den abgelesenen Beiwerten er-
rechnete Resultat schlieBlich mit 1,25 multiplizieren. Sei endlich
die Blattbreite der Luftschraube an der betrachteten Stelle 280 mm
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und die Lénge des von uns betrachteten Elementes 50 mm, also
F = 0,28-0,05= 0,014 m? so erhalten wir fiir die Zugkraft des
Elementes, da (nach Tafel) cos 12 °=0,978 und sin 12°= 0,208,

% (0,275-0,978 — 0,016 - 0,208)- 0,014 - 141%. 1,25 — 12,1 kg
und fiir den Widerstand dieses Elementes
£ (0,275-0,208 -+ 0,016-0,978)-0,014 - 141%-1,25 = 2,88 kg.

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

29kg - 1m = 2,9 kgm.

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

In dieser Weise wird die Berechnung einer Luftschraube
vollsténdig auf die Untersuchung der Profileigenschaften zuriick-
gefilhrt. Man brauchte somit keine besonderen Versuche mit
Propellermodellen vorzunehmen, sondern kénnte die z,- und z,-
Linie aus den Ergebnissen der Anblaseversuche mit Tragfliichen-
modellen, deren Querschnitte denen des Propellers in den ver-
schiedenen Achsabstdnden gleich sind, herleiten. Doch wird
dies Verfahren viel ungenauere Werte liefern als der unmittelbare
Propellerversuch, weil man iiber die gegenseitige Beeinflussung
der Elemente, die Stérung durch die Nabe, den Wert des oben
mit 1,25 eingefiihrten VergroBerungsfaktors usw. nichts Genaueres
weill. Immerhin kann man sich den grundsétzlichen Verlauf der
z,- und z,-Linien sehr wohl auf Grund der jetzt gegebenen Her-
leitung erkliren. Wir erwdhnen nur die eine, oben in Abschn. 19
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kurz gestreifte Tatsache, dall die ,effektive“ Steigung immer
grofler ist als die ,geometrische¥, d. h. daB die Zugkraft erst
bei einem héheren Wert von v:U null wird als dem durch
S:2Rn gegebenen (wo S die geo-
metrische Steigung bezeichnet). In
Abb. 74 ist die Konstruktion der
Abb. 73 fir den Fall, daBl der An-
stellwinkel null ist, also b=¢, d.h.
S:2ra=wv:u wird, durchgefiibrt;
das Verhéltnis R:4 ist dabei den
Angaben der Diagramme Abb. 17 und
18 fiir a = 0 entnommen. Man sieht,
daB hier noch eine positive Zugkraft
vorhanden ist und daf} es also noch
einer weiteren Abnahme des An-

\

. | ropeteramiserstmad\
stellwinkels und Zunahme von v:U I
bedarf, um die Zugkraft zum Ver- Ap, 74 Gleichgewicht beim
schwinden zu bringen. Anstellwinkel null.

V. Der Motor.

21. Wirkungsweise des Motors.

Der Motor hat den Zweck, die Luftschraube in Drehung
zu versetzen und dadurch die Zugkraft zu erzeugen. Aus den
fritheren Kapiteln wissen wir: Die geneigte Tragfliche erweckt
eine aufwirts gerichtete Luftkraftkomponente, den Auftrieb,
bringt aber gleichzeitig einen Widerstand, den Riicktrieb, mit
sich. Diesen Widerstand und iiberdies den des Rumpfes usw.
{den ,schidlichen* Widerstand) muf die Luftschraube durch ihre
Zugkraft iberwinden. Nun entsteht aber gleichzeitig mit der
Zugkomponente der Propellerkraft eine zweite Komponente,
die den Luftschraubenwiderstand ergibt. Zur Uberwindung
dieses Widerstandes braucht man die Motorkraft; ohne eine
solche ist ein Wagrechtfliegen in ruhender Luft nicht mdglich.

Der Motor wirkt dadurch, daB er die Wérmeenergie des
Brennstoffes in mechanische Energie umwandelt; als Brenn-
stoff dient in der Regel das Benzin, seltener, aber neuerdings
in steigendem MaBe das Benzol, mitunter auch ein Gemisch von
beiden. Benzin wird aus dem Rohol oder Mineraldl durch frak-
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tionierte Destillation gewonnen. Es besteht aus verschiedenen
Kohlenwasserstoffen, die in nicht immer gleichen Verhéltnissen
vertreten sind. Das Raumgewicht des fiir Flugmotoren zumeist
verwendeten Benzins liegt etwa zwischen 0,70 und 0,72 kg/L
Es ist ein vielfach verbreitetes Vorurteil, dafl die Giite einer
Benzingattung an ihrem geringen Raumgewicht erkannt werden
kann; oft enthalten schwerere Benzinsorten mehr wertvolle Be-
standteile. Benzol bildet sich bei der trockenen Destillation der
Steinkohlen, stellt also ein wichtiges Nebenprodukt der Kokereien
und Gasfabriken dar. Es ist ein weniger ergiebiger, d. h. energie-
darmerer Brennstoff als das Benzin, hat aber den Vorteil, daB
seine Selbstentziindungstemperatur hoher liegt, sodal es hohere
,» Verdichtungsgrade® (vgl. Abschn. 24) gestattet. Das Raum-
gewicht betrigt etwa 0,88 kg/l. In neuester Zeit geht man,
wie erwihnt, mehr und mehr zur Verwendung von Gemischen
aus Benzin und Benzol iiber.

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

Da bei Verbrennung von 1 kg Benzin, wie wir eben hérten,
rund 10000 Kalorien entstehen, und da einer Kalorie ein
Arbeitswert von 427 kgm entspricht, so kann 1 kg Benzin
4270000 kgm Arbeit hergeben. Unter ,Leistung® versteht man
immer die Arbeit pro Sekunde. Wenn nun in einer Stunde, gleich
3600 Sekunden, im ganzen 4270000 kgm geleistet werden, so
sind das 42700:36 =1188 kgm/sek, d.s.1188:75=15,8 PS.
Fiir 1 PS braucht man demnach theoretisch 1:15,8 =0,063 kg
= 63 g Benzin pro Stunde. Der tatsichliche Verbrauch in unseren
Flugmotoren ist jedoch bedeutend héher, bis 250 g pro Stunde fiir
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1PS; auch bei den besten Motoren noch 190 bis 220 g. Es wird
daher in unseren Motoren nur etwa 163-00:220=rd. 29vH des
Heizwertes nutzbar gemacht und in Arbeit umgesetzt; 71 vH
gehen verloren. Der Verlust ist ein sehr bedeutender; allein man
mubB beachten, dall Benzinmotoren fast noch die wirtschaftlichsten
unter allen Warmekraftmaschinen sind. Eine normale Dampf-
maschinenanlage mit Kohlenkessel hat nur etwa 15 vH Wirkungs-
grad und nur bei Wasserkraftmaschinen (Turbinen) hat man
wesentlich hohere Wirkungsgrade bis
zu 80 und selbst 90vH. Von den
rund 70vH Verlust beim Benzinmotor
entfallen etwa 30 bis 40 vH auf die
von den Auspuffgasen mitgefiihrte
Wérmemenge, rund 20 bis 30 vH der
Wiérmemenge gehen an die Zylinder-
kiihlung verloren, die iibrigen Verluste
verteilen sich auf Reibung usw. Die
Wirmeenergie der Auspuffgase wird
mitunter teilweise zum Antrieb eines
»vorverdichters® (vgl. Abschn. 23
SchluB) ausgeniitzt.

Der wesentlichste Teil des Motors
ist der Verbrennungszylinder, kurz
der ,,Zylinder“ genannt (Abb.75), der
unten durch den beweglichen Kolben,
oben durch die beiden Ventile, das
EinlaB- und das AuslaBventil, abgeschlossen wird. In dem Zy-
linder verbrennt das Benzin-Luft-Gemenge und setzt durch die
bei der Verbrennung entstehenden hohen Gasdrucke den Kolben
in Bewegung. Uber die einzelnen Bauteile, Zylinder, Kolben usf.
sprechen wir noch weiter unten (Abschn. 25), hier sei zunéchst
die Wirkungsweise des Motors naher beschrieben.

Der Vorgang der Verbrennung, bzw. der Umsetzung
von Wirme in mechanische Energie, spielt sich bei unseren
heutigen Flugmotoren allgemein in gleicher Weise ab: Das
beim Abwirtsgang des Kolbens in den Zylinder oberhalb des
Kolbens durch das gedfinete EinlaBventil angesaugte Gemisch
wird beim darauffolgenden Riickgang des Kolbens komprimiert
(verdichtet), am Schlusse dieses Riickganges durch einen elek-

Abb. 75. Zylinder
mit Kolben und Ventilen.
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trischen Funken entziindet und explodiert wihrend der Umkehr
des Kolbens am oberen Totpunkt. Die Explosion ist nichts
anderes als eine duBerst schnelle Verbrennung. Der darauf fol-
gende zweite Abwirtsgang des Kolbens ist der eigentliche Arbeits-
hub, bei dem die durch die Explosion erzeugten hochgespannten
Gase allmihlich expandieren und dadurch den Kolben und mit
ihm die Kurbelwelle in Bewegung versetzen. Natiirlich sind
wihrend der Verdichtung, der Verbrennung und der Expansion
beide Ventile geschlossen. Sobald die Expansion beendet ist,
werden beim folgenden Riickgang des Kolbens nach oben die
im Hubraum des Zylinders enthaltenen verbrauchten Gase durch
das gedfinete Auspufiventil entfernt. Der ganze Vorgang zerfillt
somit, wie man sieht, in vier Takte (daher der Name , Viertakt-
motor“), die sich wihrend zweier Kurbelumdrehungen vollziehen.
Nur wihrend des dritten Taktes wird der Kolben vom Gas
getrieben, die iibrigen Bewegungen macht er unter Uberwindung
des Widerstandes im Zylinder allein vermdge der den bewegten
Teilen innewohnenden lebendigen Kraft.

Die Abb. 76 bis 79 geben ein Bild des Druckverlaufes im
Zylinder wihrend der einzelnen Takte. Jedesmal ist als Ordinate
der im Hubraum des Zylinders herrschende Druck aufgetragen,
als Abszisse die zugehorige Kolbenstellung. Das linke Ende der
Zeichnung entspricht der Kolbenstellung im oberen, das rechte
Ende der im unteren Totpunkt: Abb. 76, Saughub, erster Ab-
wirtsgang des Kolbens, Einlafventil offen, Auspuffventil ge-
schlossen. Der Zylinder fiillt sich mit dem brennbaren Gas-
Luft-Gemisch. Druck im Zylinder etwas unterhalb des Atmo-
sphirendruckes. Abb. 77, (Verdichtungs)-Kompressionshub,
Aufwirtsgang des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Das an-
gesaugte Gemisch wird komprimiert, Ansteigen des Druckes bis
zum sogenannten Kompressions-Enddruck, der in der Regel bei
4 bis 6 at liegt. Am Ende des Hubes Ziindung und Beginn der
Explosion. Abb.78, Expansions- oder Arbeitshub, Abwértsgang
des Kolbens, beide Ventile geschlossen. Zu Beginn momentane
Drucksteigerung infolge der Explosion bis 25 at und dariiber,
dann allméhliches Abnehmen des Druckes bis in die Néhe der
Atmosphirenspannung. Abb. 79, Auspuff, Aufwirtsgang des
Kolbens, AuslaBventil offen, EinlaBventil geschlossen, Druck
etwas oberhalb der Atmosphére.
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Der zylindrische Raumteil, den der Kolben bei einem vollen
Hin- oder Hergang bestreicht, heilt der Hubraum des Zylinders.
Er ist gleich dem Querschnitt des Zylinders mal der Hublange
oder der doppelten Linge des Kurbelarmes. Der Raum, der
bei der hochsten Kolbenstellung noch zwischen Kolbenboden
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und Zylinderkopf (bei geschlossenen Ventilen) vorhanden ist,
heiBt Totraum. Zu Beginn des Verdichtungshubes erfiillt das
Gemisch den Hubraum und den Totraum, am Ende nur den
letzten. Als ,Verdichtungsgrad®“ bezeichnet man das Ver-
héltnis
Hubraum -+ Totraum
Totraum )
Mises, Flugiehre. 3. Aufl. 9
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Die vier Linien, die den Druckverlauf wihrend der ein-
zelnen Abschnitte des Viertaktes veranschaulichen, kénnen auch
in ein emz1ges Bild, das sog. Indikator-Diagramm (Abb. 80)
zusammengefalt werden. Eine
solche Figur zeichnet ein sog.
Indikator selbsttitig auf, d. i
ein Registrier-Apparat, der an
das Zylinder-Innere angeschlossen
wird und den jeweiligen Zylinder-
druck auf einen Papierstreifen,
der mit der Kolbengeschwindig-
keit abrollt, iibertrigt. Aus dem
Aussehen des Indikator - Dia-
gramms kann man auf den Zu-
stand des Motors, auf das richtige
Funktionieren der Steuerung usw.
schlieBen. Allerdings ist das Auf-
nehmen solcher Diagramme bei
h raschlaufenden Flugmotoren mit
Tojpunkt oben Joounkt unten  sehr grofien Schwierigkeiten ver-
Abb. 80. Indikator-Diagramm. bunden.
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z,al: T _

20

Lxplosion

22. Zylinderinhalt, Mitteldruck, Leistung und Drehmoment.

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

Zunichst ist es von Interesse, zu wissen, in welcher Be-
ziehung die Leistung eines Motors zu seiner GroBe, also in
erster Linie zum Rauminhalt der Zylinder, steht. Mal-
gebend hierfiir ist die Luftmenge, die zur Verbrennung des
Benzins erforderlich ist. Wir haben oben gehort, da anndhernd
250 g pro Stunde fiir jede PS, die der Motor leisten soll, ver-
brennen miissen. Nun braucht 1 kg Benzin zur theoretisch
vollkommenen Verbrennung rund 14 kg Luft, d.s. bei einem
Raumgewicht der Luft von 1,26 kg/m? genau 14: 1,26 = 11,11 m3.
Fiir 250 g Benzin braucht man den vierten Teil, d. s. 2,78 m®.
Macht der Motor z. B. 1400 Umdrehungen in der Minute, so hat
man pro Stunde 1400-60:2 =42000 Fillungsperioden; denn
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unsere Motoren arbeiten, wie schon erértert, im Viertakt, d. h. nur
bei jeder zweiten Umdrehung wird der Zylinder mit dem an-
gesaugten Gas gefiillt. Fiir einen 1-PS-Motor braucht man
somit einen Zylinder von 2780 :42 000 = 0,066 1 Inhalt; fiir einen
100-PS-Motor miilte der Zylinderinhalt 6,6 1 betragen. Tat-
sichlich ist der Zylinder eines 100-PS-Motors groBer als der
theoretisch erforderliche, etwa gleich 8 bis 91 Dies riihrt
erstens daher, da zur Sicherung der Verbrennung ein gewisser
LuftiiberschuB verwendet wird, dann aber auch von der un-
vermeidlichen Unvollkommenheit des Ansaugevorganges: Es
wird eben nicht jedesmal der ganze Hubraum mit Frischgas
gefiillt. Bei groBen Motoren ist der tatsichliche Inhalt niher dem
theorctischen Wert, etwa 0,07 bis 0,08 1 pro PS. Die Anzahl der
PS, die man fiir jeden Liter Zylinderinhalt aus einem Motor bei
einer Umdrehungszahl von 1400 herausholen kann, liegt somit
zwischen 1:0,07=14,3 und 1:0,09 =11,1. Wir merken uns dies
als Regel: Die Leistung eines normalen Flugmotors in PS
ist durchschnittlich gleich dem 11- bis 14 fachen Zy-
linderinhalt in Liter. Die erste Zahl gilt hierbei fiir kleinere,
dltere Motoren, die letzte fiir groBere, neuere Motoren. Z. B.
hatte der 100pferdige Mercedes-Motor (1913) 9,491 Zylinder-
inhalt, der spitere 190—200 pferdige Benz-Motor (1916) 13,75 1.
(Vgl. Zahlentafel 6, S.152, wo die Leistung pro Liter fiir ver-
schiedene Motoren angegeben ist.) Unter Zylinderinhalt ist
natiirlich stets der gesamte Hubraum zu verstehen, der in
der Regel auf mehrere Zylinder verteilt ist (vgl. Abschn. 24).
In dem ersten unserer Beispiele, dem 100-PS-Mercedes-Motor,
haben wir 6 Zylinder von 120 mm = 1,2 dm Bohrung und 140 mm.
= 1,4 dm Hub, also den Hubraum

2 i JE—
V=16:1)2% 14 =949

Wir betrachten nun nochmals die Abb. 76 bis 79, die den
Druckverlauf wihrend je eines Kolbenhubes darstellen, um uns
jetzt den fiir die Berechnung der Arbeit wesentlichen Begriff
des , mittleren Kolbendruckes* zu veranschaulichen.

In den Abb. 76 bis 79 stellt jedesmal die durchgezogene
wagrechte Linie den #ufleren Luftdruck dar. In Abb. 78,
die dem Druckverlauf wihrend des Arbeitshubes entspricht,

9*



132 Der Motor.

liegt der Zylinderdruck dauernd iiber dieser Atmosphiren-
Linie. Das Mehr an Druck iiber 1at heit der Uberdruck. Da
auf die eine Seite des Kolbens stets der duBere Luftdruck wirkt,
gibt der Uberdruck die GroBe der resultierenden, auf 1 cm? der
Kolbenfliche wirkenden Kraft an. Mit der Kolbenfliche multi-
pliziert, stellt also das iiber der Atmosphéaren-Linie liegende Ordi-
natenstiick die jeweilige GroBe der ganzen Kolbenkraft dar.
Will man die wihrend des Kolbenhubes geleistete Arbeit be-
stimmen, so muBl man die mittlere Kolbenkraft mit dem Kolben-
‘hub s multiplizieren; die mittlere Kolbenkraft erhélt man aber
durch Multiplikation mit der Kolbenfliche aus dem mittleren
Kolbeniiberdruck, und diesen, indem man die mittlere Ordinate
der Abb. 78 aufsucht. Die mittlere Ordinate ist jene, durch
die die von der Druckkurve begrenzte Fliche in ein flichen-
gleiches Rechteck verwandelt wird. In der Abb. 78 ist diese
mittlere Ordinate gestrichelt eingetragen und mit p, be-
zeichnet.

Man wiirde fehlgehen, wenn man der Berechnuung der
vom Motor geleisteten Arbeit, lediglich den mittleren Uber-
druck p, des Arbeitshubes zugrunde legen wollte. Denn wih-
rend der drei anderen Abschnitte des Viertaktes, Saughub, Ver-
dichtung und Auspuff wird im Zylinder des Motors Arbeit ver-
braucht. Wéahrend des Ansaughubes liegt, wie Abb. 76 zeigt,
der Druck stets etwas unter der Atmosphirenlinie. Der Uber-
druck p, ist also eine (kleine) negative Zahl. Setzt man daher
fiir die Berechnung der Arbeitsleistung p, 4-p, an Stelle von p,,
80 hat man damit den Arbeitsverbrauch wihrend des Saughubes
schon abgezogen. Die mittleren Uberdrucke p, beim Verdichtungs-
hub und p, beim Auspuff sind, wie die Abb. 77 und 79 erken-
nen lassen, positive Groen (p, wieder sehr klein). Die Bewegungs-
richtung des Kolbens ist hierbei der Druckrichtung entgegen-
gesetzt. Man muf3 daher p, und p, abziehen und erhélt mithin als
mittleren Uberdruck fiir den ganzen Viertakt: p, — p, + p; — p,.
Aber auch damit hat man noch etwas mehr als den ganzen
Mitteldruck p, der fiir die Arbeitsleistung des Motors mal-
gebend ist. Denn es wird noch im Getriebe, in den Lagern
der Kurbelwelle usf. Arbeit verzehrt. Wir verstehen unter
Mitteldruck p (genauer miiBte es heiBen Mittel-Uberdruck)
jenen Uberdruck, der konstant wihrend eines Hubes (also eines
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Viertaktabschnittes) wirken miite, damit dieselbe Arbeit an der
Motorwelle geleistet wird, wie sie sich beim tatséchlichen Druck-
verlauf wihrend des Viertaktes ergibt. - Aus dem Vorstehenden
folgt, daBl der Mitteldruck p zu finden ist, indem man dem
mittleren Druck p, des Arbeitshubes die mittleren Drucke p,,
p, und p, der anderen Viertaktabschnitte mit den richtigen
Vorzeichen hinzufiigt und iiberdies einige Prozente fiir Lager-
reibung usw. abzieht. Man iiberzeugt sich iibrigens auch leicht,
daB p, —p, +p, — p, nichts anderes ist, als die Hohe eines
Rechteckes von der Grundlinie gleich dem Kolbenhub, dessen
Flicheninhalt der Differenz der beiden in Abb. 80 durch ver-
schiedene Schraffen hervorgehobenen Flichenstiicke gleichkommt.

Bei unseren normalen Flugmotoren mit Wasserkiihlung der
Zylinder liegt der Mitteldruck durchschnittlich zwischen 7 und
8,5 at. Altere Motoren hatten weniger als 7, die neuesten
Motortypen haben mitunter auch mehr als 85 at Mitteldruck,
Zweitakt-Motoren (die als Flugmotoren nur sehr selten An-
wendung finden) haben 5 bis 6 at, die luftgekiihlten Umlauf-
motoren (z. B. der Gnoéme-Motor), die im Viertakt arbeiten,
5 bis 7 at Mitteldruck. (Vgl. Zahlentafel 6, S. 152.)

Kennt man den Mitteldruck p eines Motors, so bietet es
keine Schwierigkeit seine Leistung zu bestimmen. Denn
das Produkt von p mit der Kolbenfliche in cm? gibt die Kraft
in ' kg. Multipliziert man diese Kraft mit dem Hub s in m,
so erhilt man die wahrend des Hubes geleistete Arbeit in kgm.
Multipliziert man weiter mit der Anzahl der Perioden in einer
Sekunde, also mit der Hélfte (weil eine Periode =—zwei Um-
drehungen) der sekundlichen Umdrehungszahl, so erhdlt man
die Leistung in kgm/sek, braucht also nur noch durch 75 zu divi-
dieren, um die Leistung in PS zu bekommen. Sei d der Kolben-
durchmesser in cm, so ist darnach die gesuchte Leistung eines
Zylinders
a1 n 1 d®n pn

Prrtie's0 s 4 79000

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

& =z 1 d&®=ns

10 11710 e
(denn d:10 ist der Kolbendurchmesser in dm, und 10 s der
Kolbenhub in dm). Fithrt man dies in die obige Formel ein,

so erhdlt man endgiiltig fir die Leistung aller Zylinder

p.V.n
I="500"
wobei bedeutet:
L die Motorleistung in PS,
p den Mitteldruck in at,
V den Inhalt (Hubraum) simtlicher Zylinder in 1,
n die Umlaufzahl pro Minute.

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

Die durchschnittliche Umlaufzahl unserer Flugmotoren liegt
meist zwischen 1350 und 1450. Setzen wir fiir den Mitteldruck
7 bis 8,5 at, so ist p-n=9450 bis 12300 und p-n:900=10,5
bis 13,7. Man erhidlt also etwa L =11 bis 14 V: die Motor-
leistung in PS ist das rund 11- bis 14fache Hubvolumen in
1, ein Ergebnis, das mit dem zu Beginn des Abschnittes auf
anderem Wege gefundenen gut iibereinstimmt. Bei Umlauf-
motoren ohne Wasserkiihlung hat man geringeren Mitteldruck
und geringere Umlaufzahl, so daB die Leistung nur etwa 6 bis
8 V betrégt.

Von den drei Faktoren p, V, n, welche die Leistung eines
Motors ergeben, bestimmen die ersten beiden allein das Dreh-
moment, mit dem der Motor auf die Luftschraube wirkt,
wie folgende Uberlegung zeigt. Unter Drehmoment versteht
man (vgl. auch Abschn. 19) die am Radius eins wirkend ge-
dachte, drehende Kraft. Zwischen Drehmoment M in kgm und
Leistung L in PS besteht daher folgende Beziehung: Man
mull, um aus M die Leistung in kgm/sek zu erhalten, mit der
Geschwindigkeit multiplizieren, die ein Punkt in Achsabstand 1
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. .. 27
begitzt, d. i, mit nn

oder 3,14%:30. Die Leistung in PS
ergibt sich dann durch Division mit 75, also

Ly 2 1 M
30 75 716
und umgekehrt: L

M="116 —.
n
Setzt man dies in unsere Formel fiir die Leistung ein, so sieht
man, daB 716
~ 900

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

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

23. Die Bremslinie eines Motors. Hohenmotoren.

Von den drei Faktoren p, V,n, die nach dem Voran-
gehenden die Leistung eines Motors bestimmen, sind nur die
letzten zwei, der Zylinderinhalt V und die Umlaufzahl », un-
mittelbarer Messung zugénglich. Den Mitteldruck p kann man
wohl beim Entwurf einer Motorbauart durch Konstruktion des
Druckdiagramms auf Grund thermodynamischer Lehrsitze mit
einiger Annidherung vorausbestimmen; will man aber bei einem
vorhandenen Motor den tatsdchlich erreichten Wert von p er-
mitteln, so ist man auf die praktisch sehr schwer durchfiihrbare
Aufnahme eines Indikatordiagramms (Abschn. 21) angewiesen,
wobei man iiberdies die Reibungsverluste im Motor noch ge-
sondert abschitzen miiite. Dem Bediirfnis nach einer raschen
und sicheren Feststellung der Leistung eines Motors wird da-
her in anderer Weise abgeholfen: Man miflt auf einer sog.
sMotorbremse“ neben der Umlaufzahl » unmittelbar das vom
Motor erzeugte Drehmoment M, so daB sich nach der am
Schlusse von Abschn. 22 entwickelten Formel die Leistung zu
L=M-n:716 ergibt.

Abb. 81 zeigt das Grundsétzliche der am héaufigsten ver-
wendeten elektrischen Bremse. Der umlaufende Anker 4
einer Dynamomaschine ist mit der Welle des zu untersuchenden
Motors gekuppelt, d. h. mit ihr zu einem Stiick verbunden. Die
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Feldmagnete der Dynamo sind in dem Ring B untergebracht,
der nicht, wie bei jeder gewGhnlichen Dynamomaschine, fest
am Boden steht, sondern derart gelagert ist, dal er um dieselbe
Achse, um die sich der Anker dreht, mit einem gewissen, durch
zwei Vorspriinge unten begrenzten, Ausschlag moglichst reibungs-
frei hin und her schwingen kann. Der Ring trégt auBen
den Arm C, an dessen Ende eine Wagschale D zur Aufnahme
von Gewichten angebracht ist. Wird der Motor in Gang
gesetzt, ohne daB vorher der Stromkreis geschlossen wurde,
go wird die Welle mit dem Anker 4, da dieser keinen

Abb. 81. Elektrische Motorbremse.

nennenswerten Widerstand findet, vermége des vom Motor
entwickelten Drehmomentes in beschleunigte Rotation ver-
setzt. SchlieBt man aber den Stromkreis unter Einfiigung
geniigend groBer elektrischer Widerstinde oder legt man die
Klemmen der Dynamo an eine entsprechende Spannung, so
entstehen zwischen Anker 4 und Feldmagnet B magnetische
Krifte, die der Umdrehung des Ankers einen mit seiner
Geschwindigkeit wachsenden Widerstand entgegensetzen. So-
bald der Widerstand die GréB8e des vom Motor entwickelten
Momentes M erreicht hat, hort die Beschleunigung der Dreh-
bewegung auf, der Motor erscheint ,gebremst® und bewegt
sich mit einer bestimmten, durch einen Geschwindigkeitsmesser
leicht feststellbaren Umdrehungszahl n weiter. Aber auch die
GroBe von M 148t sich jetzt ohne weiteres feststellen. Denn
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nach dem Satz von Wirkung und Gegenwirkung muB ein gleich
groBBes Moment wie das von B auf 4 ausgeiibte umgekehrt von A
auf B wirken. Da nun der Ring B, wie wir gehort haben, pendelnd
angeordnet ist, wird er dem Drehmoment zu folgen suchen
(soweit es der Spielraum unten am Anschlag gestattet) und nur
dann in seiner Mittellage bleiben, wenn man auf die Wag-
schale D so viele Gewichte auflegt, daB das von A her-
rilhrende Drehmoment eben ausgeglichen wird. Bezeichnen
wir mit P die GroBe der Gewichte, die erforderlich ist, um
den Arm C in wagerechter Ruhelage zu erhalten, und mit [ den
Achsabstand des Aufhangepunktes von D (Abb. 81), so haben
wir das gesuchte Moment M =— P-l und daher die Leistung

I P-n-l

716

Hierin ist I in m einzusetzen. Der Bequemlichkeit halber
richtet man die Bremsen meist so ein, dal {=0,716 m (oder
doppelt so groB) wird, so daB L = P-n:1000 (bzw.:2000).
Man braucht also in diesem Fall nur die auf der Wagschale
liegenden Gewichte mit dem 1000sten bzw. 2000 sten
Teil der Umlaufzahl zu multiplizieren, um die Leistung in
PS zu erhalten. — In leicht verstindlicher Abdnderung kann
man aus der hier beschriebenen Anordnung eine hydrau-
lische Bremse gewinnen, indem man an Stelle des Ankers 4 ein
Schaufelrad, an Stelle von B eine geschlossene, mit Wasser ge-
fullte oder von Wasser durchflossene Kammer treten 148t,
in der 4 umlauft. In beiden Fillen, der elektrischen und der hy-
draulischen Bremsung, wird vom Benzinmotor wéhrend des Brems-
laufes Arbeit geleistet, die man bei geeigneter Vorkehrung niitzlich
verwerten kann; im ersten Fall wird elektrischer Strom erzeugt,
im zweiten wird Wasser gepumpt oder wenigstens erwirmt.
Diese Bremsungen haben den Nachteil, dal bei ihnen dem
Motor die kiihlende Wirkung des Propellers entzogen bleibt,
so daB sie fiir Motoren ohne Wasserkiihlung iiberhaupt nicht
anwendbar sind. Ein anderes Bremsverfahren besteht daher
darin, daB man den Motor mit seinem Propeller auf einen
Rahmen setzt, der — so wie frither der Ring B — pendelnd
aufgehdngt ist und an einem entsprechenden Arm eine Wag-
schale trigt. Durch Auflegen von Gewichten auf diese Schale
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18t sich, genau wie bei der elektrischen Bremse, das Dreh-
moment messen. Die Messung ist jedoch hier nicht ,rein“ da
das durch Wigung bestimmte Moment gleich dem ganzen,
am Propeller und Motor durch die Luftkrifte hervorgebrach-
ten Moment ist. Bei einem Umlaufmotor z. B. wird bei dieser
Anordnung das Motormoment M abziiglich des Luftwiderstandes
der Motorteile gemessen.

Jede Bremse, sie mag hydraulisch, elektrisch oder wie immer
wirken, muf eine Einrichtung besitzen, die gestattet, die GroBe
des Bremswiderstandes zu verindern. Bei der elektrischen
Bremse z. B. kann man in den Stromkreis gréB8ere oder
kleinere Widerstinde einschalten usf. Dadurch wird man in
die Lage versetzt, den Motor bei verschiedenen Umlauf-
zahlen zu bremsen. Trigt man die so bestimmten Werte des
Drehmomentes M als Funktion der Umlaufzahl » auf, so er-
hilt man eine sog. Bremslinie des Motors; eine zweite Bremskurve
entsteht, wenn man statt der Momente M die Leistungen, also
im wesentlichen die Produkte M.-n auftrigt. Abb. 82 zeigt die
beiden Bremskurven fiir einen bestimmten 160-PS-Motor.
Man sieht, dafl das Moment hier erst langsam zunimmt, bei rund
1000 Umdr./Min. einen Hochstwert erlangt und dann ziemlich
rasch abféllt. Nach der oben entwickelten Formel M = 0,795 p -V
kann, da 7V jedenfalls unverinderlich ist, in der M-Linie, Abb. 82,
nur die Verdnderlichkeit des Mitteldruckes p zum Ausdruck
kommen. Es ist auch leicht verstindlich, daB Vergaser und
Steuerung eines Motors so eingestellt sein miissen, daB die
Verhiéltnisse fiir eine gewisse mittlere Umlaufzahl, z. B. » = 1000,
am giinstigsten liegen. Bei geringeren Umlaufzahlen sind dann
die Querschnitte im Vergaser und in den Leitungen fiir die
geringe Luft- und Benzinmenge zu weit, bei gréBeren sind sie
zu eng, und iiberdies wachsen die Reibungswiderstdnde im Motor
mit der Umlaufzahl.

Die Linie der Motorleistung L, Abb. 82, erreicht erst bei
hoherer Umlaufzahl, etwa bei n==1600, ihren Héchstwert. Der
normale Betriebszustand eines Motors liegt stets in dem Gebiet
ansteigender Leistung, also links vom Scheitel der L-Linie. —
Zumeist nimmt man bei der Ubernahme eines Motors auf
der Bremse nur ein kurzes Stiick der Bremslinie in der Um-
gebung des Punktes normaler Betriebsumlaufzahl auf.
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Wird von der Leistung eines Motors schlechthin gesprochen,
80 ist natiirlich immer vorausgesetzt, daB der Gaszutritt zu dem
Motor vollstindig gedffnet ist. Wird der Gaszutritt gedrosselt,
so sinkt die Leistung des Motors entsprechend und man erhilt
eine Leistungs- und eine Drehmomentenlinie, die tiefer liegen,
als die in Abb. 82 gezeichneten ,Vollgas“-Linien.

Die Leistung eines Motors ist aber auch, wenn der Gas-
zutritt offen bleibt, nicht vollkommen unverinderlich, sondern
stark vom Zustand der atmosphérischen Luft abhingig,
also einesteils von der
Witterung, andrerseits =~ %7 = e
von der Hohe, in der o
der Motor lduft. Die
hauptsichlichste ~ Ein- %
wirkung der Witterung
besteht darin, daB bei
Verinderung der Luft-
dichte die in die Zylin-
der eingesaugte Luft-
menge, da ijhr Raum-
inhalt derselbe bleibt, |
sich verdndert. Wenn N / - -
z. B. der Luftdruck von
760 auf 750 mm Queck- ¢
silber sinkt, so wissen e e S
wir aus Abschnitt 2, daf3 500 é’mg’;jﬁﬁﬂgcﬂ/:‘;if_ 2000
im gleichen MaBe, also
um rund 1,3 vH, die
Luftdichte verringert wird. Oder wenn die Temperatur von 10°C
auf 20° steigt, so folgt nach Abschnitt 2 eine Verminderung der
Luftdichte im Verhiltnis 283 : 293, also um rund 3,5vH. Doch wird
die unmittelbare Einwirkung der Luftverdiinnung auf das an-
gesaugte Gemisch von weiteren, schwer iibersehbaren Einfliissen
iiberdeckt. Es ist noch nicht genau durch Versuche festgestellt, in
welchem MaBe die Leistung des Flugmotors sich mit den kleinen
Schwankungen der Luftdichte am Boden #ndert. Aber es ist
sehr wahrscheinlich, da die Anderung etwas geringer ist als
die der Luftdichte. Schitzungsweise kann man vielleicht an-
nehmen, daB fiir je 4 bis 6° Temperaturerh6hung und je 10 bis

I
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Abb. 82. Bremslinien eines Motors.

Moment M i kg



140 Der Motor.

A 15 mm Barometerstands-
PS erniedrigung rund 1vH
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Abb. 83. Leistungsverédnderung zeigen die Ergebnisse von
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™ schenMotorwerke (s.Zahlen-
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7 2 J ¥ & 6 7 6 9kmhHite unten) und einen solchen
Abb. 84. Leistungsabnahme mit Vorverdichtung. Man
mit der Hohe. erkennt deutlich in Abb. 83,
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daB die Verminderung der Motorleistung erst etwas geringer ist als
die der Luftdichte, dann stirker (die Tangente an die Leistungs-
kurve ist bei groBem m flacher, bei kleinem m steiler als der
Fahrstrahl vom Kurvenpunkt nach dem Anfangspunkt des
Koordinatenkreuzes). Die Leistungsabnahme auf den km Flug-
hohe betragt bei den beiden Motoren ohne Vorverdichter in
Abb. 84 etwa 7 bis 8 vH der Bodenleistung. Bei &lteren Motor-
bauarten mit geringeren Verdichtungsgraden muB man mit
Abnahmen bis zu 12 vH rechnen. Die Verwendung des Vorver-
dichters hat, wie Abb. 84 zeigt, zur Folge, dal man in 6500 m
Hohe noch einmal mit der Bodenleistung beginnen kann.

Die éltesten Rekorde in Hohenfliigen von 7000 m und mehr
sind nur dadurch moglich gewesen, dal man durch Mitnahme
von fliissigem Sauerstoff den Motor sozusagen kiinstlich ernédhrt
hat. Heute erhalten die Flugmotoren, damit die schiadliche Wir-
kung der Ho6he auf die Motorleistung vermindert wird, ver-
schiedene besondere Einrichtungen. Die Anpassung der Flug-
motoren an die Flughhe bildet gegenwértig eines der wichtig-
sten Probleme der Flugtechnik. Sieht man von dem schon
erwihnten Hilfsmittel der kiinstlichen Sauerstoffzufuhr ab, so
bleiben in der Hauptsache noch drei Verfahren, um einen
Benzinmotor zum ,Héhenmotor“ zu machen.

Die einfachste und wirksamste Ho6henanpassung ist die
,» Uberbemessung®, d. h. die Verwendung von Zylindern (Ven-
tilen und Leitungen), die gréBer sind, als unter normalen
Druckverhaltnissen der von den Triebwerkteilen aufnehmbaren
Leistung entepricht. Man darf dann in geringen Hohen nur
mit einer hinreichenden Drosselung der Brennstoffzufuhr fliegen,
hat aber dafiir den Vorteil, in groBen Héhen den Motor voll
ausniitzen zu konnen, wihrend der normale, nicht iiber-
bemessene“ Motor bei Hohenfliigen tberfliissiges, totes Trieb-
werk-Gewicht mit sich filhrt und unverhiltnismafig grofie
Reibungsverluste aufweist. Damit ein Motor bei 6000 m Héhe
voll ausgenutzt erscheint, bedarf es einer Durchmesser-Ver-
groBerung der Zylinder um etwa 35vH.

E.ne zweite Ausfilhrungsform des Hohenmotors ist der
siberverdichtete* Motor. Man kann das Verhaltnis zwischen
zugefithrter Warme und gewonnener Arbeit giinstiger gestalten,
indem man den Verdichtungsgrad, d.i. das Verhiltnis zwischen
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End- und Anfangsdruck im zweiten Arbeitstakt vergroBert.
Wird nimlich der Enddruck der Verdichtung gréfer, so erzielt
man grofere Ziindgeschwindigkeit und damit bessere Ver-
brennung, muB allerdings auch fiir stirkere Kiihlung (s.S. 162)
Sorge tragen. Der zuldssige Verdichtungsgrad hingt im wesent-
lichen von der Selbstentziindungstemperatur des Brennstoffes ab
(s. Abschn. 21). Er wird, wie am Schluf von Abschn. 21 ge-
zeigt wurde, durch die Abmessungen und die Formgebung von
Zylinder und Kolben ein fiir allemal festgelegt. Sinkt nun
infolge der Abnahme des #uBeren Luftdrucks mit der Flug-
héhe der Anfangsdruck des Verdichtungshubes, so kann der
Enddruck doch auf der gewiinschten Hohe erhalten werden,
wenn man geniigend groBen Verdichtungsgrad hat. Fir die
Zeit des Aufstiegs oder den Flug in geringeren Héhen muf
man natirlich Vorkehrungen treffen, um eine Uberbelastung
zu vermeiden, dhnlich wie im Falle der Uberbemessung der Zy-
linder. Ubrigens sind diese beiden Gesichtspunkte auch mit
Vorteil nebeneinander anwendbar.

SchlieBlich kommt als drittés Verfahren, das am unmittel-
barsten dem schédlichen Einflu der Luftverdiinnung entgegen-
wirkt und das nach den Erfahrungen der letzten Jahre das
vorherrschende zu werden scheint, die schon oben erwihnte
»vorverdichtung in Frage. Hier wird das dem Verbrennungs-
raum zugefiihrte Gas-Luft-Gemisch durch ein besonders an-
getriebenes Geblidse verdichtet, also auf den normalen Ansauge-
druck gebracht. Ein groBer Vorteil dieses Verfahrens ist der,
daB man es bei beliebigen Motoren, ohne deren Konstruktion
zu #ndern, zur Anwendung bringen kann, ein Nachteil der Auf-
wand an Gewicht und Arbeitsleistung im Geblise. Uber die
Verbesserung, die ein Flugmotor durch Hinzufiigung eines Vor-
verdichters erfihrt, hat uns schon die Betrachtung der Abb. 83
und 84 belehrt. Schitzungsweise kann man sagen, daB die Vor-
verdichtung, wenigstens bei groBeren Motoren, die groSte
erreichbare Hohe um etwa 3000 m steigert. Der letzte. Hohen-
weltrekord von rund 12000 m ist mit einem 300 PS-Hispano-
Suiza mit Rateau-Vorverdichter erzielt worden. Diese, bisher
bewahrteste Bauart ist die eines sog. Abgas-Turbo-Kompressors.
Der Ausdruck besagt, daB es sich um einen rotierenden Kompres-
sor handelt, der in der Art einer Zentrifugalpumpe arbeitet, und.
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daB zu seinem Antrieb in einem Turbinenrad die Abgase ver-
wendet werden, die der Auspuffleitung des Motors entstromen.
Da jedes Gas bei der Verdichtung nicht unbedeutend erwirms
wird, ist die Einschaltung eines Zwischenkiihlers erforderlich,
der die Luft vor Eintritt in die Motorzylinder abkiihlt. Abb. 85
zeigh schematisch die Gesamtanlage eines Motors mit Abgas-
Turbo-Verdichter. Rechts im Bilde sind auf gemeinsamer Welle

Gasluffgemisch

—————
Frischluff

Vergaser_

Luffverdichter

-

& enzx'"T

Verdichtele u.abgekihite L {A;ﬁ“

Abb. 85. Gesamtanordnung eines Motors mit Abgas-Turbo-Kompressor.

die beiden Turborider angedeutet, von denen das eine als
Motor, das andere als Generator arbeitet. Gespeist wird das
treibende Rad, die Abgas-Turbine, von den aus den Zylindern
austretenden heilen Auspuffgasen, die ihre Wirmeenergie an
das Rad in Form von mechanischer Energie abgeben. Die rechts
oben sichtbare Klappe in der Leitung ermdglicht es, wenn sie
geoffunet wird, die Auspuffgase auch unter Umgehung des Vor-
verdichters direkt ins Freie treten zu lassen. Aus dem Verdichter-
rad gelangt die auf hoheren Druck gebrachte Luft zunéchst in
den Zwischenkiihler und geht von hier nach dem Vergaser.
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24. Aufbau und Anordnung der Motoren.

Dem allgemeinen Aufbau nach zerfallen unsere Flugmotoren
in zwei Hauptgruppen: die meist verwendeten Motoren mit fest-
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Abb. 86. Aufbau eines 6-Zylinder-Standmotors.

stehenden Zylindern und umlaufender Kurbelwelle (Stand moto-
ren, Abb. 86, 87), dann die sogenannten Umlaufmotoren, haupt-
sichlich franzdsischer Herkunft, mit
einem rotierenden Stern von Zylindern
und feststehender Kurbel (Abb. 88).
Gelegentlich wurde auch ein Motor ge-
baut, bei dem Kurbel und Zylinder
je mit der halben Geschwindigkeit in
entgegengesetzter Richtung rotierten
(Siemens-Motor). Die Standmotoren
haben meist, aber nicht immer, wasser-
gekiihlte Zylinder, bei den Umlauf-
motoren begniigt man sich stets mit
Luftkithlung.

Abb. 86 148t den Aufbau eines Stand-
motors mit sechs nebeneinander an-
geordneten Zylindern erkennen. Die
linke Figur ist ein Querschnitt, der das
Innere eines Zylinders und des Ge-
hiuses zeigt, die rechte im ganzen eine
Liangsansicht, nur der erste Zylinder und das Gehause sind wieder
aufgeschnitten. Einen etwas vergroBerten und durch mehrere

Ventilkaal

Abb. 87. Anordnung
der wichtigsten Motorteile.
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andere Motorteile ergéinzten Querschnitt durch einen Zylinder und
das Gehduse zeigt Abb. 87. Wir sehen zunichst in beiden Bildern
der Abb. 86 den schon frither erwihnten, mit Z bezeichneten
Zylinder, in dem der Kolben K hin und her liuft. Der Kolben
selbst ist links in Ansicht, rechts im Schnitt dargestellt, und
beidemal, wie auch in Abb. 87, in seiner hichsten Stellung oder
im ,oberen Totpunkt“ (Umkehrpunkt) angenommen. Man kann
sich vorstellen, dafl eben, mit einem Abwirtsgehen des Kolbens,
der Viertakt beginnt. Das eine Ventil # (das rechte in der
rechtsstehenden Abb. 87) ist schon geoffnet; hier strémt das
Gasluftgemisch wihrend des jetzt einsetzenden ersten Taktes,
des Saughubes, in den Verbrennungsraum. Der Kolben trigt
an einem Zapfen, der in der Figur rechts in seiner ganzen
Linge zu sehen ist, eine ,Schubstange® 8. Diese ist in den
beiden Bildern der Abb. 86 lediglich durch einen einfachen
Strich angedeutet. Das andere Ende der Schubstange greift
in einen der sechs Arme (in eine ,Krépfung®) der Kurbel-
welle W ein, die siebenmal, ndmlich zwischen je zwei Zylindern
und an den &ulleren Enden, in Lagern L gestiitzt wird. Der
Hin- und Hergang der sechs Kolben iibertrdgt sich so unter
Vermittlung der Schubstangen in eine drehende Bewegung der
einen Welle W (vgl. dazu auch Abschn. 25b).

Der Zylinder Z endet oben in einem Zylinderkopf oder
Ventilkopf K’, der die EinlaB- und AuslaBventile trigt. In
Abb. 87, die eine etwas andere Ventilanordnung als Abb. 86
zeigt, erkennt man links die Zuleitung zum E nlaBventil, die
als Saugleitung bezeichnet ist. Sie beginnt im , Vergaser“, der
dazu dient, das fliissige Benzin zu zerstiuben und mit Luft zu
durchsetzen (Abschn. 25d). Zum Vergaser gehort auch der
wSchwimmer¥, der den Zustrom des fliissigen Benzins regelt.
Das Ausgpuffventil fiihrt zu einer Auspufileitung, die in unseren
Zeichnungen nicht ndher angedeutet ist.

Den oberen Teil des Zylinders, den Teil ndmlich, der von
dem abwirtsgehenden Kolben freigegeben wird und damit den
eigentlichen Arbeits- oder Verbrennungsraum bildet, zeigen die
Abb. 86 und 87 von einem Kiihlmantel M umgeben, der den
in Abb. 87 deutlich sichtbaren Kihlraum um den Zylinder
herum abschlieBt. In diesen Kiiblraum wird durch die Kiihl-
rohrleitung stindig kaltes Wasser eingefiihrt, das einen Teil

Mises, Fluglehre. 8. Aufl. 10
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der durch die Verbrennung entstandenen und auf den Zylinder
iibertragenen Wérme aufnimmt und, dadurch um einige Grade
erwirmt, wieder abflieBt. Uber die Notwendigkeit und die
Bedeutung dieser Kiihlung sprechen wir noch in Abschnitt 25f.
Sie ist ein Kennzeichen der sog. ,wassergekiihlten“ Motoren im
Gegensatz zu den ,luftgekiihlten®.

In Abb. 87 sind noch angedeutet: Ziindkerze und Ziind-
leitung, deren Aufgabe es ist, im richtigen Zeitpunkst, also
nach Beendigung der Verdichtung, das Gemisch im Zylinder
zur Verbrennung zu bringen (vgl. Abschn. 25¢); dann die Ol-
pumpe, am tiefsten Punkt in das Gehiuse eingebaut, dazu be-
stimmt, an alle gleitenden Teile stindig Schmier6] heranzu-
bringen (vgl. Abschn. 25g). In Abb. 86 findet man noch die
mit St bezeichnete Steuerstange, die von einer unten liegenden
Hilfswelle aus die Ventilbewegung regelt (vgl. Abschn. 25¢).

Abb. 88. Aufbau eines 7-Zylinder- Umlaufmotors.

Eine giinzlich andere duflere Erscheinung bietet ein Um-
laufmotor dar, wie er in Abb. 88 in Ansicht und im Schnitt durch
einen Zylinder und die Welle dargestellt ist. Das Getriebe
des Umlaufmotors ist die kinematische Umkehrung des Schub-
kurbelgetriebes der Standmotoren. Man betrachte zunichst nur
einen einzelnen der sieben Zylinder, etwa den in der linken
Figur mit Z bezeichneten, der sich gerade oben befindet. In
ihm kann der Kolben K hin und her laufen, der durch eine
Schubstange S mit dem festgelagerten Zapfen Z’ verbunden
ist. Der Zylinder selbst steht aber nicht fest, sondern dreht
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sich um die Mittelachse A des ganzen Motors, so daB er hinter-
einander die Lagen annimmt, in der die linke Abbildung die
iibrigen sechs Zylinder zeigt. Dieses Bild 1aft nun deutlich
erkennen, wie die Ver:chiebung des Kolbens relativ zum Zy-
linder mit der Umlaufbewegung Hand in Hand geht. Der
Zylinder bleibt ja immer gleich weit von A4 entfernt, der
Kolbenzapfen aber vermdge der unverinderlichen Linge der
Schubstange immer gleich weit von Z’. Wihrend der Zylinder
sich, von. der obersten Stellung ausgehend, nach rechts dreht,
kommt er zunichst dem Punkt Z’ immer niher; am nichsten
ist er ihm in seiner tiefsten Lage (in dem in der Zeichnung
festgehaltenen Augenblick befindet sich gerade kein Zylinder
genau in der tiefsten Stellung). Da nun der Kolben sich dem
Punkt Z’ nicht nihern kann, muB er sich im Zylinder ver-
schieben, und zwar wihrend der ersten halben Umdrehung des
Zylinders von innen nach auBlen. Sobald der Zylinder seine
oberste Stellung gewonnen hat, befindet sich der Kolben in
der inneren Totlage, bei der tiefsten Zylinderstellung erreicht
er die dullere Totlage. Die Entfernung der beiden Achsen A
und Z’ ist genau gleich dem halben Kolbenhub. Sie entspricht
vollstindig dem Kurbelarm des Standmotors, der auch durch
die Entfernung zwischen dem Drehpunkt der Hauptwelle und
dem des unteren Schubstangenzapfens festgelegt wird.

Hitten die Motoren nur je einen einzigen Zylinder, so
wire grundsitzlich der Unterschied zwischen Stand- und Um-
laufmotor nur der, dafl beim ersten der Zylinder feststeht und
die Kurbel umliuft, bei letzterem die Kurbel (d. h. die Ver-
bindung der Achsen 4 und Z’) fest ist, wihrend der Zylinder
Umdrehungen vollfihrt. Wenn man dem Zylinder, wie er in
der linken Abb. 86 gezeichnet ist, eine Drehgeschwindigkeit um
den Wellenmittelpunkt erteilt und dabei den unteren Endpunkt
der Schubstange festhilt, so wird daraus der Umlaufmotor.
In der dulleren Anordnung der mehrzylindrigen Motoren be-
steht allerdings ein weit auffallenderer Unterschied zwiechen
dem Umlaufmotor und wenigstens dem bisher besprochenen
Typus von Standmotoren, dem sog. Reihenmotor. Hier sind
namlich die Zylinder mit parallelen Achsen nebeneinander auf-
gestellt, wihrend sie beim Umlaufmotor sternférmig angeordnet
sind. Die sieben Zylinder in Abb. 88 bilden zusammen einen

10*
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festen Korper, der als ganzer die Drehbewegung vollfiihrt.
Hierbei ergibt es sich ganz von selbst, daf in jedem Augen-
blick die sieben Kolben verschiedene Punkte ihrer relativen
Bahn im Zylinder innehaben. Man sagt, die einzelnen Vor-
génge in den Zylindern sind in ihrer ,Phase“ gegeneinander
verschoben. Dall stets eine ungerade Zylinderzahl beim: Um-
laufmotor gewdhlt wird, hat seinen Grund darin, daffi — wie
man aus Abb. 88 erkennt — in diesem Fall niemals zwei Kolben
zu gleicher Zeit eine Totlage erreichen. Beim Standmotor ge-
stattet hingegen gerade die Zylinderzahl 6 eine giinstige Losung
der Frage der Phasenverschiebung (vgl. Abschn. 25b).

Der in Abb. 88 dargestellte
Umlaufmotor zeigt noch einige
weitere Besonderheiten, die hier
erwihnt werden sollen. Die
Hauptwelle A ist in ihrer Ver-
lingerung jenseits des Zylinder-
kranzes hohl und enthdlt in
ihrem Innern die Saugleitung,
durch die Luft und Benzin an-
gesaugt werden. Ein eigent-
licher Vergaser ist nicht vor-
gesehen. Das Gemisch wird durch
die hohle Welle nach einem
zentralen Sammelraum gebracht

Abb. 89. V-Motor. und von hier durch Leitungen,

die in der Abbildung nicht an-
gedeutet sind, den Zylindern in der entsprechenden Stellung
zugefithrt. Der Austritt der verbrannten Gase erfolgt durch
AuslaBventile, die in den Kolben angebracht sind, wie es die
rechte Abb. 88 erkennen 1aBt.

Kiihlmantel und Kiihlwasser gibt es bei den Umlauf-
motoren nicht. Der Umstand, daB die Zylinder fortdauernd
mit groBer Geschwindigkeit die Luft durchschneiden, trigt eben
zu ihrer Abkiihlung soviel bei, daB — in Verbindung mit ge-
wissen noch zu besprechenden wiarmetechnischen Eigenschaften —
die Wasserkiihlung iiberfliissig wird. Um die Luftkiihlung zu
erhohen, werden die Zylinder' mit sog. Kiihlrippen versehen
(vgl. Abschn. 25£.).
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Der Standmotor hat nicht immer die einfache und ver-
breitetste Anordnung, die in Abb. 86 vorausgesetzt wurde.
Wenn die verlangte Leistung grosser wird und in sechs Zy-

Saugseite

Abb. 90. W-Moior.

lindern nicht mehr untergebracht werden kann, geht man zu
mehrreihigen Anordnungen iber. Die gebriduchlichste Form

ist dann die des V-Mo-
tors, Abb. 89, der aus
dem einfachen Reihen-
motor durch Verdoppe-
lung der Zylinderzahl
und entsprechende Nei-
gung der Zylinderachsen
hervorgeht. Die Winkel
derbeiden Zylindermittel-
ebenen liegt zwischen40°

und 909 alle zwolf Kol-

ben arbeiten auf dieselbe
Kurbelwelle. Zu einer
weiteren  Vergroferung

Abb. 91. X-Motor.

der Leistung gelangt man durch Verdreifachung des einfachen
Reihenmotors in der sog. W-Form, die Abb. 90 andeutet. V-
und W-Motoren werden gelegentlich auch mit 2 bzw. 3 mal 4
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Zylindern ausgefiihrt. Eine seltene Anordnung stellt der X-
Motor mit 4 mal 4 Zylindern dar, dessen Queransicht in Abb. 91
erkennbar ist. NaturgemalB machen derartige Anhdaufungen von
Zylindern griindliche Wasserkiihlung erforderlich.

Eine Zylinderanordnung fir Standmotoren, die einerseits
die Wasserkiihlung entbehrlich macht, andererseits auch in der
aduBeren Erscheinung dem Umlaufmotor nahekommt, ist die
des Sternmotors, Abb. 92. Das Bild zeigt neun im Kreise
liegende Zylinder, deren Kolben vermittelst der Schubstangen
auf die im Mittelpunkte
liegende Welle einwir-
ken. Hier kann man
sich besonders deutlich
machen, daB der Um-
laufmotor die gleichen
inneren Bewegungen be-
sitzt wie ein Standmotor;
man braucht sich nur
vorzustellen, daB dem
ganzen Zylinderstern,
wahrend der Motor ar-
beitet, eine Drehge-
schwindigkeit  erteilt
wird, die der der Welle
entgegengesetzt gleich

Abb. 92. Einkranz-Sternmotor. ist. DaB ein Sternmotor

mit Luftkiithlung allein
auskommt, liegt daran, daB jeder Zylinder im Fluge dem freien
Luftstrom unmittelbar ausgesetzt ist. Die Zylinderzahl eines
Sternmotors kann bis auf zwei heruntergehen. In diesem Fall
hat man die beiden Zylinder mit gemeinsamer Achse auf ent-
gegengesetzten Seiten der Kurbelwelle liegend.

Sowohl Umlaufmotoren wie Standmotoren in Sternanord-
nung werden auch mit Doppelkrinzen oder Doppelsternen aus-
gefiihrt. Abb. 93 zeigt einen Sternmotor mit 2 mal 9 Zylin-
dern, die durchwegs Kiihlrippen zum Zweck der Luftkiihlung
aufweisen. Derartige mehrkrinzige Standmotoren erhalten je-
doch in der Regel Wasserkiihlung, da die Luft zu den hinteren
Krénzen nicht immer geniigend Zutritt besitzt.
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In Zahlentafel 6 sind die wichtigsten Zahlen fiir eine Aus-
wahl von 21 deutschen und auslindischen Flugmotoren zu-
sammengestellt. Die Motoren sind nach ihrer Stirke ge-
ordnet. Von den drei Buchstabenbezeichnungen, die in der
ersten Spalte unter dem Firmennamen angegeben sind, weist
der erste auf die Kiihlung hin: W = Wasserkiihlung, L = Luft-
kithlung; der zweite besagt: S= Standmotor, U = Umlauf-
motor; der dritte zeigt die Zylinderanordnung an: R = Reihen-,
St = Sternmotor, V, W, X ==Stellung der Zylinder. Es folgen
in den nichsten vier
Spalten die Angaben
iber Zahl, Durchmesser
und Hubldnge der Zy-
linder, sowie die aus
diesen Werten berech-
nete GrofBe des gesam-
ten Hubraumes. In der L Y/ o
sechsten und siebenten l\_\m,\'l}\i'l"l'_ H"Hﬁ
Spalte sind die von den ‘u-.\&ll}\l'-l'l\'lﬂ R
Herstellern als ,normal* i \
bezeichneten Werte der
Drehzahl und der Lei-
stung angefiihrt. Diese
Zahlen, namentlich die
der Leistung, sind na-
tiirlich sehr unsicher. Abb. 93. Doppelkranz-Sternmotor.
Zwei Motoren der glei-
chen Type weichen, wenn sie auf der Bremse gepriift werden, oft
bis zu 10vH in ihren Leistungen voneinander ab, auch wenn man
sich bemiiht, die Betriebsverhiltnisse moglichst gleich zu halten.
Meist liegt die durchschnittliche Leistung etwas hoher als die
»Nennleistung“, deren Erfilllung von den Herstellern garantiert
wird. Noch viel unzuverldssiger sind die Angaben iiber das
Gewicht, die in die -achte Spalte aufgenommen wurden. Hier
wiren wohl die Schwankungen innerhalb einer Serie gleicher
Motoren geringer, allein die Abgrenzung dessen, was ,noch zum
Motor gehort“, ist eine recht zweifelhafte. Soweit die Unter-
lagen genau genug waren, wurde darauf geachtet, dall Propeller-
naben mitgerechnet, Auspuffrohre dagegen nicht mitgerechnet
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Zahlentafel 6.
Abmessungen, Leistungs- und Verbrauchszahlen einiger Flugmotoren,

. Q -
. Hersteller Zi’rlhgder g ;% é%ﬂ % gé :’sg o, 3‘:; bXt?Jl:zh
Z| uwdType |= 8 o3 [S5/52 F [E&55(2C § (/PSS
des Motors |8 |22\ 2 [ 2[5, 53| & [SE|E2 558 (2. |
mm | mm | 1 |Q~3| PS | kg = —~ |ke/cm kg/PS|Q R O
1 ﬁf‘;j‘slg 3| 89| 105] 1,96/1500] 25| 50| 5,5 [12,7|7,62|2,0 |370
2 Stahlgg}‘sf‘m 3| 105 130] 3,38|1380| 86| 70| 5,3 [10,6|6,01 | 1,94 218 11
3 J}‘J{’Sk_‘;;s 6 | 100| 120} 5,66[1700 75 120] 5,0 |13,3] 7,05 | 1,60 | 250
4 Siem;?g:gtalske 9 | 100| 120] 8,50[1500] 105 157 5,6 |12,4| 7,44 | 1,50 | 250
5 Cnome 9 | 114 170 |15,62]1200  120] 150| 5.4 | 7,7!5,76 | 1,25 | 300 |80
6 I"?gfg{'ﬁf 6 | 140 | 160 [14,78]1400] 166| 265| 4,6 [11,2]7,23 (1,59 | 230 120
7 Li_%‘_‘g;‘e 9 | 115 170 |15,89|1360| 170| 166{ 5,0 [10,7(7,09| 0,98 | 255 |40
8 | Bayr Motorwerke | ¢ | 1541 150 [19,10{1400] 185] 285| 6,5 | 9,7| 6,24 | 1,54 | 200 10
9 Aust;g;ggmlef 6 | 135| 175 [15,02}1400] 187] 298] 4,9 |12,4|8,01 | 1,59 | 220 |15
10 %‘;,‘_‘é‘?l;s 6 | 150 | 180 [19,10}1420| 195/ 290] 6,0 |10,2| 6,47 | 1,49 | 215
1 V&‘ES?ZR 6 | 145 | 190 [18,81]1400| 218| 330| 5,0 |11,6| 7,46 | 1,51 ] 225 |17
12 [ Bayr. Motorwerke| ¢ | 160 | 190 [22,92]1450| 220| 285) 5,9 | 9,6/5,95 | 1,29 | 220 10
13 V{,“gﬁ 6 | 140 | 180 [16,63]1400| 230 340| 5,7 13,8/ 8,88 | 1,48 | 220
14 Meybach |6 | 165| 180 [23,10[1400 245| 400] 6,1 [10,6|6,85 | 1,63 215 10
15 Sﬁlg‘;‘;“ 9 | 125| 170 [18,78[1600] 260 250| 5,0 |18,3]7,79| 0,96 | 235 25
16 Fi*“,";’_s'-'fﬁri“ 6 | 160 180 |21,72]1600| 310| 340] 4,7 |14,3/8,05| 1,1 |255
17 His%%,‘_‘g:%“““ 8 | 140 | 150 ]18,45[1800| 820| 280} 5,3 |17,3| 8,65 | 0,88 | 255 11
18 Libe’t“{sp‘;s-‘* 12| 127 178 27,1 [1700| 400| 385| 5,3 |14,7| 7,78 | 0,97 | 210 |10
19 %aé’gs‘ég 18 | 125 | 170 |37,56[1550! 500| 435| 5,0 [13,3] 7,72 | 0,87 [ 260 I25
20 R°{$‘§_‘3’°" 12| 140| 190 |35,1 [1900] 670| 526| 5,3 [19,0]9,28 | 0,78 | 240 |15
2 ?Vﬁfs’f‘;g 16 |158,8/190,5/60,3 |1790|1000[1110] 5,3 |16,6| 8,35 | 1,11 | 228
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wurden. Kiihler und Kiihlwasserleitungen, auBBer denen zwischen
den Zylindern, sind niemals zum Motorgewicht gezahlt worden.
Die Angaben iiber den Verdichtungsgrad (siehe Abschn. 21, SchluB)
in der neunten Spalte, konnen im allgemeinen als genau gelten. Die
Zahlen der drei nachsten Spalten sind aus denen der fritheren
durch Rechnung abgeleitet. Die beiden letzten Spalten enthalten
in den Zahlen des Benzin- und Olverbrauches pro PS-Stunde
wieder Angaben, iiber deren Unsicherheit ahnliches gilt, wie
iiber die von Nennleistung und Gewicht. Besonders der Ol-
verbrauch einer Motortype ist oft nur sehr schwer feststellbar
und starken Veridnderungen aus den verschiedensten Griinden
unterworfen.

Alle in der Zahlentafel vertretenen und vorher besprochenen
Motorbauarten haben sich im Flugbetrieb bewéhrt, ohne daf
die eine oder andere sich den iibrigen gegeniiber als allgemein
iberlegen erwiesen hitte. Es ist nicht einmal leicht, An-
wendungsgebiete fiir die einzelnen Bauarten gegeneinander ab-
zugrenzen. Am ehesten liBt sich noch etwas Bestimmtes iiber
das Verhiltnis von Stand- und Umlaufmotoren zueinander aus-
sagen: dafl die letzteren fiir kleinere Leistungen und nicht zu
groBe Hohen vorzuziehen sind und in der ersten Zeit der flug-
technischen Entwicklung von unschitzbarem Wert waren; aber
die Fortbildung zu Motoren von grofler Leistungsfahigkeit
scheint sich zur Zeit nur auf die Standmotoren zu beschrinken.
Dabei wird, namentlich im Ausland, die Sternbauart neuestens
stark gepflegt, weil sie in vielen Fiéllen giinstigere Einbaumog-
lichkeiten gewihrt, und weil die, allerdings erhebliche, Stirn-
fliche zu einer gleichméBigen Kiihlung aller Zylinder ausgenutzt
werden kann.

25. Einzelteile der Motoren.

Einigen Einblick in das Wesen der Flugmotoren und in
die Schwierigkeiten, die mit dem Bau guter Motoren verbunden
sind, erhilt man erst, wenn man wenigstens auf die wichtigsten
Einzelteile des Motors und die Gesichtspunkte, die ihre Kon-
struktion beherrschen, etwas eingeht. Man wird dann erkennen,
welch groBer Schatz an konstruktiven und technologischen
Erfabhrungen und Uberlegungen im Motorbau verwertet wird.
Wihrend ein Flugzeug auch heute noch mit verhiltnismaBig
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einfachen Einrichtungen und fast ganz auf Grund der Nachahmung
bewihrter Vorbilder gebaut werden kann (wenn auch in dieser
Weise gewill nicht vorbildliche Typen entstehen), hat die Her-
stellung eines betriebsfahigen Motors eine hochentwickelte und
wissenschaftlich vertiefte Technik zur Voraussetzung. Die Zahl
der Motorfabriken und die der verschiedenen Motortypen ist
daher auch bedeutend geringer als die Zahl der Flugzeug-
werkstétten und der Flugzeugmuster. Mit dem Fortschreiten der
Luftfahrtechnik scheinen sich allerdings diese Unterschiede et-
was auszugleichen, in dem Sinne, dafl sich auch die Flugzeug-
Herstellung den Gesichtspunkten des rationellen Maschinenbaues
mehr und mehr anpaBt.

Die wesentlichsten Motorteile, von denen wir jetzt sprechen
wollen, sind Zylinder und Kolben, die Glieder des Kurbel-
getriebes, Ventile und Steuerung, Vergaser und Ziindung, schlie83-
lich die Einrichtungen zur Kiiblung und Schmierung.

a) Zylinder und Kolben. Der Rauminhalt der Motor-
zylinder ist, wie in Abschnitt 22 gezeigt wurde, durch die GroS3e
der Motorleistung und der Drehzahl bestimmt. Es bleibt nur
noch offen, auf wie viele Zylinder man den Rauminhalt zu
verteilen und in welchem Verhdltnis man Durchmesser (Boh-
rung) und Hub der Zylinder zu wihlen hat. Vom Standpunkt
der Wéarmemechanik ist groflerer Hub auf kleinere Bohrung
giinstig, etwa 1,5:1, doch wéhlt man in der Regel, mit Riick-
sicht auf die mit dem Hub stark wachsenden Massenkrifte der
rotierenden und der schwingenden Teile, den Hub im Verhéltnis
zur Bohrung nicht ganz so gro. Wie weit man mit der Bohrung
gehen kann, héngt in erster Linie von der Kolbenkonstruktion
ab; durch die obere Grenze fiir den Durchmesser bestimmt sich
dann die erforderliche Anzahl von Zylindern. (Standmotoren
haben in der Regel 6 oder 12, seltener 8 Zylinder). Mit der
Normalleistung pro Zylinder pflegt man nicht iiber 50 oder
héchstens 60 PS hinauszugehen; in der Regel liegt sie heute
zwischen 35 und 45 PS.

Baustoff der Zylinder war frither meist GuBeisen, seltener
Stahl, weil Stahl auf Stahl laufend sehr leicht verreibt. Erst
seit der heute immer allgemeiner werdenden Verwendung der
Aluminiumkolben hat sich der Stahl als Baustoff fiir den Zylinder-
laufmantel durchgesetzt. Die Kiihlméntel (M in Abb. 86) der
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Zylinder sind selten aus GuBeisen, meist aus Blech, frither aus
Kupfer- oder Nickelblech, jetzt aus FluBeisenblech oder Alu-
minium. Luftgekiihlte Zylinder erhalten zur Verbesserung der
Wirmeableitung Kiihlrippen am #uBeren Umfang und werden
in der Regel mit diesen Rippen aus dem Vollen herausgearbeitet.
Einen Querschnitt durch einen solchen Zylinder zeigt Abb. 94.
Besondere Aufmerksamkeit erfordert die Ausbildung der Zylinder-
képfe (K’ in Abb. 86), in denen die Ventilsitze, die Offnungen
fiir die Ziindkerzen und die Anschliisse
der Saug- und Auspuffleitung liegen. Bei
den meisten gréferen Bauarten werden
die Kopfe als besondere GubBstiicke her-
gestellt und mit dem Zylinder verschraubt
und verschweilt.

Eine der groiten Schwierigkeiten beim
Bau der Flugmotoren bildet der Umstand,
dafl die ganze Wérme der Verbrennung
unmittelbar auf den Kolben boden wirkt,
der selbst nicht leicht gekiihlt werden
kann, sondern die iiberschiissige Warme
erst an seinen Umfang ableiten muB}, wo
sie in das Kiihlwasser bzw. die Kiihlrippen i
des Zylinders stromt. Bei der friiher all-
gemeinen Verwendung von FEisen- und : 1
Stahlkolben. konnte man aus die§em Abb. 94. Motorzylinder
Grunde mit dem Durchmesser nicht mit Kiihlrippen fiir
iiber eine gewisse Grenze, etwa 130 bis Luftkiihlung.
140 mm, hinausgehen; alle Motoren mit
wesentlich groBerer Bohrung haben versagt. In neuerer Zeit
ist es gelungen, eine Aluminiumlegierung von hinreichender
Festigkeit zu erzeugen, und da das Aluminium bei geringerem
Raumgewicht eine mehr als zweimal so gute Warmeleitfahig-
keit wie Stahl und Eisen besitzt, ist man jetzt imstande, Motoren
mit groferer Bohrung herzustellen. Die Abdichtung der Kolben
erfolgt in der Regel durch eine Reihe von Kolbenringen, die
sich elastisch an den Zylindermantel anpressen.

b) Kurbelgetriebe. Das mechanische Getriebe der Stand-
motoren ist, wie schon erwihnt, das sog. Schubkurbelgetriebe
(Abb. 95). Der im Zylinder hin und her gehende Kolben treibt
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unter Vermittlung der Schub- oder Pleuelstange (S in Abb. 86)
die in festen Lagern rotierende Kurbelwelle (W in Abb. 86)
an. Da die Flugmotoren durchwegs mehrzylindrig sind, liegt
ein zusammengesetztes Schubkurbelgetriebe
vor, d. h. mehrere (in der Regel sechs) Schub-
stangen greifen an den Ausladungen(Kropfungen)
der einen Kurbelwelle an (vgl. Abb. 86 u. 96).
Die Kropfungen sind beim 6-Zylinder-Motor
um je 120° gegeneinander versetzt, je zwei
stehen also parallel. Die Steuerung und Ziin-
dung ist so eingerichtet, daB die von zwei
parallel stehenden Kurbelarmen bedienten Zy-
linder immer entgegengesetzte Takte durch-
machen; wihrend z. B. der eine ansaugt, steht
der andere gerade im Arbeitshub usf. Damit
wird erreicht, daB wihrend zweier ganzer
Kurbelumdrehungen sich der Viertakt sechs-
mal derart abspielt, daB der Beginn jedesmal
um ein Drittel Umdrehung verschoben ist;
welche Bedeutung dies fiir die Wirksamkeit des Motors be-
sitzt, zeigt folgende Uberlegung.

Die Kraft, mit der ein Kolben den zugehorigen Kurbel-
arm durch Vermittlung der Schubstange antreibt, ist nur

Abb. 95.
Kurbelgetriebe.

7
.

==}

Abb. 96. Kurbelwelle eines 6-Zylmder—Standmotors.

wihrend des Arbeitshubes positiv, drei Viertel der Zeit aber
negativ, wie dies Abb. 97 andeutet (vgl. auch das S. 132 iiber
die Kolbenkraft Gesagte). Die Ordinaten dieser Linie stellen
den auf die Kurbel von einer Schubstange ausgeiibten sog.
,Tangentialdruck“ dar, der sich in einfacher Weise aus dem
Kolbeniiberdruck rechnen 1i8t, die Abszissen geben die zugehorige
Kurbelstellung wihrend zweier aufeinander folgender Umdre-
hungen. (Dem oberen Totpunkt entsprechen die Winkel 0°,
360° und 720°) Dadurch nun, daB sechs in der Phase ver-
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ihre Wirkungen {ibereinanderlagern,

entsteht das viel gleichméfBigere Bild der Kurbelkrifte, wie es
die stark ausgezogene Linie die

Abb. 98 aufweist. Hier stellt
Summe der sechs einzelnen,
in der Phase verschobenen
Kurbeldruck-Anteile dar. Na-
tiirlich bewirken die immer
noch iibrigbleibenden Schwan-
kungen der Drehkraft, da(
die Drehbewegung der Welle
und damit der Luftschraube
keine ganz gleichférmige wird.
Stehen die Schwankungen der
Antriebskraft einmal fest, so
hingt die Gleichformigkeit
der Drehung, die fiir den
Wirkungsgrad des Propellers
wichtig ist, noch von dem
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Abb. 97.
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Kurbeldruck von einer Schubstange.

Verhéitnis zwischen den rotierenden Massen einerseits, den
schwingenden (Kolben und Schubstange beim Standmotor)

andererseits ab. Hier zeigt
sich eine groBe Uberlegen-
heit der Umlaufmotoren, die
reichlichrotierendeSchwung-
massen besitzen und infolge
der dadurch bewirkten gro-
Beren Gleichférmigkeit der
Drehung den Propeller besser
auszuniitzen gestatten. —
Manchmal wird das Kurbel-
getriebe ,desaxiert“, d.h. der
Drehpunktder Kurbel ausder
Zylinderachse  verschoben.
Dies hat den Zweck, die Ab-
niitzung der Zylinder- und
Kolbenwinde, die durch den
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Abb. 98.

Kurbeldruck von sechs Schubstangen.

quergerichteten Riickdruck derSchubstange entsteht,gleichmiBiger
auf den Umfang der Zylinder zu verteilen. Die Richtung der Des-
axierung muB} natiirlich mit der Drehrichtung umgekehrt werden.
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Schubstange und Kurbelwelle sind &uBlerst hoch beanspruchte
Konstruktionsteile und besonders durch die fortwidhrenden Er-
schiitterungen, denen der Motor ausgesetzt ist, gefihrdet. Die
Zusammensetzung des Kurbelwellenmaterials mull auf das sorg-
faltigste erwogen werden. Sehr stark nickelhaltige Stahlsorten
haben sich weniger gut bewidhrt als Stahl mit geringerem Nickel-
zusatz. Die Dimensionierung der Getriebeteile mufi auf die
Erschiitterungen, die durch ungleiche Explosionen in den ein-
zelnen Zylindern hervorgerufen werden, Riicksicht nehmen.

Die Umlaufmotoren haben keine eigentliche Kurbelwelle,
sondern nur eine einzige unbewegt bleibende Kurbel, um deren
Kurbelzapfen (Z' in Abb. 88) sich die Pleuelstangen S drehen.
Der Stern, den die Zylinder bilden, rotiert, wie schon in
Abschn. 24 ausgefithrt wurde, um das andere Ende des Kurbel-
armes (4 in Abb. 88).

¢) Ventile und Steuerung. Zweck der Ventile ist das
Freigeben und VerschlieBen des Verbrennungsraumes ent-
sprechend den Bedingungen des Viertaktes. Die Bewegung
der Ventile wird bei den Standmotoren stets zwanglaufig von
der Kurbelwelle aus geregelt, und zwar in der Weise, daB eine
ySteuerwelle“ mit der halben Umdrehungszahl der Kurbelwelle
bewegt wird (Abb. 99), die fiir jedes Ventil eine Nocke tragt
und mit dieser auf das Ventilgestinge einwirkt. Dieses Ge-
stinge besteht in dem einfachen Beispiel der Abb. 99 aus einem
zweiarmigen Hebel, der mit dem einen Ende auf der Nocke
aufruht, und der Ventilstange, an der das zweite Hebelende
angreift. Eine Spiralfeder, die in Abb. 99 im Schnitt zu sehen
ist, driickt die Ventilstange nach oben (das Ventil in Richtung
gegen den Sitz) und sorgt so dafiir, daB die Nocke mit dem
einen Hebelende dauernd in Beriihrung bleibt. Andere Mo-
toren haben die Steuerwelle unten neben der Kurbelwelle, so
daB3 die Betdtigung der Ventile durch Vermittlung sogenannter
StoBstangen (St in Abb. 86) erfolgt. Verlegt man jedoch die
Steuerwelle nach oben (indem man die Bewegung durch zwei
Kegelriderpaare und eine vertikale Hilfswelle iibertrigt), so
kann man eine grofere Genauigkeit der Ventilbewegung er-
reichen.

Jeder Zylinder erhilt mindestens ein Einla8- und ein Aus-
puffventil; gréere Motoren haben jedoch fiir den Auspuff, manch-
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mal auch fiir das Ansaugen mehrere Ventile. Kennzeichnend
fiir Flugmotoren (im Gegensatz zu vielen Automobilmotoren) ist,
daf die Ventile stets oben liegen, damit das durch das Saugventil
einstromende Frischgas unmittelbar auf den Kolbenboden auf-
trifit und diesen kiihlt, wobei gleichzeitig eine giinstige Gestal-
tung des Verbrennungsraumes er-
reicht wird.

Bei den Umlaufmotoren wer-
den héufig nicht alle Ventile ge-
steuert, sondern die Einlafven-
tile automatisch gedffnet und ge-
schlossen, wie z. B. beim Gnéme-
Motor, bei dem das EinlaBventil
im Kolben sitzt. Eine neuere Aus-
fithrungsform des Gnéme-Motors hat
an Stelle der Ansaugventile Schlitze
im Zylinder, die durch die Bewe-
gung des Kolbens freigegeben und
geschlossen werden.

d) Vergaser. Der Vergaser hat den Zweck, das Benzin
zu zerstiuben, mit dem richtigen AusmaB von Luft zu ver-
mengen und dieses Benzin-
Luft-Gemisch dem Ansaug-
ventil zuzufiilhren. Die
meisten Vergaser der Flug-
motoren bestehen im we-
sentlichen aus einer Ben-
zindiise, die 1 bis 2 mm
Bohrung hat, und einer
diese umgebenden Luft-
diise von 20 bis 30 mm
Durchmesser (Abb.100). Die oy
durch die Kolbenbewegung R
angesaugte Luft reifit, in-
dem sie durch die Luftdiise
stromt, das Benzin aus der
Benzindiise mit, zerstdubt es und bildet das erforderliche
Gemisch. Der Diise wird das Benzin aus dem Behilter unter
Vermittlung eines Schwimmergehduses zugefithrt, durch das

Abb. 99. Ventilsteuerung.

Abb. 100.
Schnitt durch einen Mercedes-Vergaser.
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der Zustromungsdruck dauernd unveréndert erhalten wird. Die
Hauptschwierigkeit besteht darin, bei den verschiedenen Umlauf-
zahlen des Motors, also bei verschieden starken Saugwirkungen,
immer das richtige Verhiltnis von Luft und Benzin zu be-
kommen. Hierfiir gibt es verschiedene Losungen; am haufigsten
ist die Anordnung einer sog. Nebenluftoffnung, die entweder
automatisch (Abb. 100) oder, bei #lteren Konstruktionen, in Ver-
bindung mit der Drosselklappe geregelt wird. Die Wirkungs-
weise ist folgende. Wenn die Umlaufzahl des Motors sinkt,
so tritt weniger Luft in der Zeiteinheit in die Zylinder ein.
Gébe es nur die Hauptluftdiise, so wiirde die Durchgangs-Ge-
schwindigkeit in dieser im Verhéltnis der Drehzahlen vermindert
und damit die von einer bestimmten Luftmenge mitgenommene
Benzinmenge stark herabgesetzt, ja bald -auf Null gebracht
werden. Nun ist es so eingerichtet, daB nur ein Teil der Luft
bei normalem Betriebzustand durch die Hauptdiise geht und
zur Foérderung des Benzins herangezogen wird, wihrend die
iibrige Luft durch eine Nebenofinung eintritt. Zugleich mit der
Drosselung des Motors wird die Nebenéffnung mehr und mehr
verschlossen, so daB ein verhdltnismiBig groBerer Anteil der
gesamten Luft die Benzindiise bestreichen muB. Der allmih-
liche Abschluf der Nebenluftoffinung erfolgt in dem Beispiel
der Abb. 100 automatisch mit Hilfe eines ringférmigen Re-
guliergewichtes, das bei groferer Motordrehzahl durch die stéir-
kere Saugwirkung angehoben wird, bei Verminderung der Dreh-
zahl und der Saugwirkung langsam f&llt. Andere Vergaser-Kon-
struktionen bestehen z.B. darin, dal in die Benzindiise gleich-
zeitig mit der Drosselung des Motors eine feine Nadel einge-
fiihrt wird, die die Diisendffnung in dem MaBe verringert,
das dem geringeren Bedarf an Brennstoff entspricht. Gelegent-
lich wird auch mit einer geeigneten Verinderung des Benzin-
Zustromungsdruckes gearbeitet. — Wie der Vergaser zum Zy-
linder und den anderen wesentlichen Motorteilen liegt, zeigt
die frither besprochene Abb. 87.

Der Gnéme-Motor besitzt iiberhaupt keinen Vergaser, er
saugt einfach das Benzin durch eine Bohrung der Kurbel-
welle in einen Frischgasraum ein, aus dem die Zylinder
gespeist werden. Dies hat zur Folge, daBl der Gnéme-Motor einen
viel ungiinstigeren Benzinverbrauch hat, etwa 300 g/PS-Std.
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gegeniiber rund 225 bei den Standmotoren. Man darf aber
nicht glauben, dafl sich der Gnoéme-Motor durch Anbringung
eines Vergasers ohne weiteres verbessern lieBe; denn da er keine
Wasserkiihlung besitzt und auch sonst auBerordentlich leicht
gebaut ist, gestattet er mit Riicksicht auf seine Erhaltung
keine bessere Warmeausniitzung. Uberhaupt muB man sich stets
vor Augen halten, dafl Verbesserungen an den Flugmotoren in
erster Linie konstruktiven bzw. Materialschwierigkeiten
begegnen und nicht leicht durch grundsatzliche Anderungen
in der Art der Brennstoffausniitzung erreichbar sind.

e) Ziindung und Anlasser. Alle Flugmotoren haben elek-
trische Ziindung, die darin besteht, daB durch eine kleine vom
Motor betriebene Dynamomaschine, den sog. ,,Magnet®, elek-
trischer Strom hoher Spannung erzeugt wird, der den Ziind-
kerzen im Zylinder in regelmaBiger Folge zugefiihrt wird. Jedes-
mal, wenn durch die umlaufende Verteilerscheibe des Magneten
die Ziindkerzen eines Zylinders angeschlossen werden, springt
ein Funke zwischen den Polen der betreffenden Ziindkerzen
iber. Kleinere Zylinder kommen mit einer Ziindkerze aus,
bei groferen muBl man mehrere Ziindkerzen anordnen, da in
der kurzen Zeit, die fiir die Explosion zur Verfiigung steht
(Bruchteile eines Hundertstels einer Sekunde), sich der Funke
sonst nicht iiber den ganzen Verbrennungsraum ausbreiten
konnte. Zindmagnete und Ziindkerzen sind Sondererzeugnisse,
die in wenigen Typen unabhingig von den Motorbauarten her-
gestellt werden.

Um einen Flugmotor in Gang zu setzen, ist ein besonderer
AnlafSmagnet erforderlich, d.i. eine kleine Dynamomaschine,
die von Hand aus in Bewegung gesetzt wird und noch
bei stehendem Motor Ziindfunken in den Kerzen erzeugt.
Aber auch mit einem solchen AnlaBmagnet ist das Inbetrieb-
setzen noch zuweilen sehr schwierig, da ein Benzin-Luft-Gemisch
nur dann explosibel ist, d. h. unter dem Einflul eines Funkens
in rasche Verbrennung iibergeht, wenn das Verhiltnis zwischen
Benzin und Luft ziemlich genau gewisse Grenzen einhilt. Die
Grenzen des Benzin-Luft-Verhiltnisses, bei dem auf Explosion
mit einiger Sicherheit zu rechnen ist, sind rund 1:9 bis 1:186.
Nach der oben gegebenen Beschreibung der Wirkungsweise eines
Vergasers ist aber klar, daB dieser erst wihrend des normalen

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 11
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Motorlaufes richtig arbeiten kann. Es sind daher besondere Ein-
richtungen erforderlich, um ein entziindbares Gemisch schon in die
Zylinder einzubringen, bevor noch der Motor in Gang ist. Mit-
unter verwendet man sog. Azetylenanlasser, das sind Pumpen,
die fiir den Anfang ein leicht ziindbares Azetylengemenge in
die Zylinder fordern usf.

f) Kiithlung. Die auflerordentlich hohen Explosionstem-
peraturen des Benzins zwingen im Interesse der Erhaltung
des Zylindermaterials dazu, durch besondere Kiihleinrichtungen
dem Zylinder wahrend des Arbeitshubes Wirme zu ent-
ziechen. Man konnte es vielleicht zunéchst fiir vorteilhafter
halten, eine Verbrennung bei geringerer Temperatur anzu-
streben und dafiir mit den Warmeverlusten im Kihlwasser
auch alle Kiihleinrichtungen zu ersparen. Allein es stellt
sich heraus, daBl der thermodynamische Gewinn durch
die Ausniitzung des hohen Wirmegefilles gegeniiber der Auflen-
luft viel bedeutender ist als der Verlust durch die Kiihlung.
Bei Motoren mit Wasserkiihlung geht, wie schon in Abschn. 21
erwihnt, ungeféhr so viel Warmemenge, wie vom Motor in Arbeit
umgesetzt wird, im Kiihlwasser verloren.

Das Kiihlwasser wird durch eine Wasserpumpe, die von der
Kurbelwelle aus betétigt wird, durch den sog. Kiihler getrieben
und kehrt von hier in die Zylinderméntel zuriick. Der Kiihler
ist in der Regel ein Rohrchensystem, das von Luft durchstrémt und
von Wasser umspiilt wird. Der Temperaturabfall, den das Wasserim
Kiihler erfihrt, liegt zwischen 5 und 15 °C. Die Wassermenge fiir
einen 160-PS-Motor betragt etwa 1,201/sek. Der Kiihler soll so kon-
struiert sein, dafl er bei guter Kiihlwirkung méglichst geringen
Luftwiderstand bietet. Er wird entweder am Stirnende des
Flugzeugrumpfes oder oberhalb des Motors an der Vorderkante
des oberen Tragdecks, seltener an den Seitenwinden des Rumpfes
angebracht. Sehr wichtig ist es, namentlich bei tiefliegendem
Kiihler, darauf zu achten, daB etwa sich bildender Dampf leicht
ins Freie gelangen kann. Abb. 101 zeigt schematisch den Wasser-
kreislauf bei einem Reihenmotor mit tief angeordnetem Kiihler.

Bei luftgekiihlten Motoren, namentlich bei Umlaufmotoren,
erspart man wohl den Kiihler und das Kiihlwasser, was zu-
sammen rund 0,3 kg/PS ausmacht, man muB aber, um eine gute
Luftkiihlung zu erzielen, groBe Luftwiderstinde in Kauf nehmen.
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Bei Umlaufmotoren betragen die Widersténde infolge der Rotation
der Zylinder 10 bis 15vH der Motorleistung. Dazu kommt die
Erhohung des Stirnwiderstandes durch die bei jedem luftge-
kiihlten Motor erforderlichen Kiihlrippen der Zylinder (vgl. Abb.94).

Dampfaustritt

%{ Damgfsammlier

] -

Kiihiwasserpumpe

T

Abb. 101. Beispiel einer Kiihleranordnung.

—

g) Schmierung. Besonders grofie Sorgfalt ist bei allen
Flugmotoren im Hinblick auf ihre hohe Umlaufzahl der Schmie-
rung zuzuwenden. Man unterscheidet Frischol- und Umlauf-
schmierung; im ersten Falle férdert die Olpumpe aus einem
Olbehalter dauerd frisches Ol zu den einzelnen Schmierstellen,
im zweiten Falle wird dieselbe Olmenge, die von den Schmier-
stellen ablduft, durch eine Pumpe wieder in Umlauf versetzt.
Die neueren Motoren haben fast durchwegs kombinierte Frischol-
und Umlaufschmierung: es sind zwei Pumpen vorhanden, von
denen die eine das alte Ol in Umlauf versetzt, wihrend die
andere einen gewissen Teil Frischol zufiihrt. Der Olverbrauch
ist im Laufe der Entwicklung der Flugmotoren erst sehr stark
gestiegen bis 20 und 25 g/PS-Std., dann aber durch verinderte
Einrichtungen wieder stark herabgedriickt worden. Einen be-
sonders hohen Verbrauch hat naturgemif der Umlaufmotor, bei
dem auch die groflen Lager fiir den umlaufenden Zylinderkranz
geschmiert werden miissen.

11*
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Eine der haufigsten Beanstandungen der Flugmotoren bildet
das Verolen der Ziindkerzen. Es entsteht dadurch, daf infolge
zu starker Schmierung oder fehlerhafter Konstruktion des Kolbens
allzuviel Ol in den Verbrennungsraum gelangt. Eine gewisse
Olmenge wird an den Elektroden leicht verbrannt; wird aber
die Zufuhr zu stark, so setzt sich das Ol an und verhindert
die Wirksamkeit der Ziindkerze. Andrerseits kann durch Ver-
brennung von zu viel Ol die Temperatur der Ziindkerzen so
sehr steigen, daB Frihzindungen, d. h. Zindungen vor dem
in der Konstruktion des Magneten vorgesehenen Zeitpunkt,
eintreten?).

V1. Zusammenwirken von Tragfliche, Luft-
schraube und Motor.

26. Luftschraube und Motor.

Zunichst eine kurze Erginzung zu den Uberlegungen des
vierten Kapitels iiber die Luftschraube.

Nach Abschnitt 18 hat das zur Drehung einer Luftschraube
erforderliche Moment, das ,, Widerstandskraftmoment“, die Gré8e

M=z m-R-F-U?
wobei R den Halbmesser, F die Fliche, U die Umfangs-

geschwindigkeit der Luftschraube, 2z einen entsprechenden
Beiwert bedeuten. Die Umfangsgeschwindigkeit U ist, wie

bereits frither (Abschn. 18) angeschrieben, gleich %21%7:, pro-

portional der Drehzahl n. Es ist demnach das Widerstandskraft-
moment, wenn sonst alles unverindert bleibt, dem Quadrat der
Drehzahl »n proportional.

1) Dem Leser, der sich iiber die im Flugmotorenbau auftretenden
Probleme néher unterrichten will, seien folgende Werke empfohlen (die
beide nicht Lehrbiicher fiir Anfianger sind): H. Dechamps u. K. Kutz-
bach, Prifung, Wertung und Weiterentwicklung von Flugmotoren.
Berlin: R.C.Schmidt 1921. H.R.Ricardo, Schnellaufende Verbrennungs-
maschinen, deutsch von A. Werner u. P. Friedmann, Berlin: Julius
Springer 1926. Namentlich das letztere Buch, das sich nicht auf Flug-
motoren allein beschrankt, gewihrt einen vorziiglichen Einblick in die
heute aktuellen Schwierigkeiten des Motorbaus.
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Tragt man in einem rechtwinkligen Achsenkreuz als Abszissen
die Umlaufzahlen n, als Ordinaten die Widerstandskraftmomente
auf, so erhilt man fiir einen festen Wert von z,, eine gewohnliche
Parabel (Abb. 102). Denn diese ist bekanntlich dadurch definiert,
dafl die eine Koordinate dem Quadrat der andern proportional
wichst. Wiahlt man einen Beiwert z,, der groBer ist als der
zuerst verwendete, sSo entsteht eine andere Parabel, deren
Ordinaten hoéher liegen als die der ersten usw.

Wie an Hand der Abb. 68 erortert wurde, nimmt der Bei-
wert 7z, mit wachsendem Fortschrittsgrade »: U ab, wobei
v die Flugzeuggeschwindigkeit, U die Umfangsgeschwindigkeit
der Luftschraube bezeich-
nen. Da, wie bereits er- 2o b
wihnt wurde und auch {’Z/p
noch ausfiihrlicher be- !
sprochen werden wird, 00 1
beim Steigen der Fort-

0+
schrittsgrad v :U stets .
kleiner als beim Wag- oo
rechtflug ist, haben wir 2w

beim Steigen ein groBe-
res z,, als beim Wagrecht-

flug. Am gr‘("Btefl 18t z,, O 200 W0 60 e o 700 7900 7600 R
am Stand, 'fur. dle. Flug- Abb. 102. Zusammenhang von Dreh-
zeuggeschwindigkeit Null. moment und Umlaufzahl.

In Abb. 102 sind ent-

sprechend drei verschiedenen Beiwerten z, drei Parabeln ein-
getragen, die den Verlauf des Widerstandskraftmoments in Ab-
hingigkeit von der Drehzahl » darstellen. Die stark ausgezogene
Linie mit den grofiten Ordinaten gilt fiir Standlauf der Luft-
schraube, die gestrichelte Linie mit den kleinsten Ordinaten fiir
Wagrechtflug; die zwischenliegende Kurve entspricht dem Steigen.

Wir bringen nun diese Uberlegungen iiber die Luftschraube
in Verbindung mit dem, was wir in Abschnitt 23 iiber das vom
Motor erzeugte Drehmoment gelernt haben. In Abb..82
war das Drehmoment eines Motors fiir verschiedene Umlauf-
zahlen n dargestellt worden. Tragen wir diese ,Bremslinie“ in
unsere Abb. 102 ein, so entsteht mit den Kurven fiir die
Widerstandskraftmomente der Luftschraube die Abb. 103. Der

241
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Schnittpunkt der Motor- und der Luftschraubenlinie ergibt die
Umlaufzahl, mit der die Luftschraube lauft. Denn sobald der
Motor in Gang gesetzt wird, tritt eine Beschleunigung des
Propellers ein, die so lange wihrt, als ein UberschuB von
Motorkraftmoment iiber Widerstandskraftmoment der Schraube
vorhanden ist; werden dann beide Momente einander gleich,
so bewegt sich die Luftschraube mit konstanter Drehzahl
gleichférmig “weiter. Es zeigt sich nun aus der Abbildung
deutlich, daB die Drehzahl am Stand kleiner ist als beim
Steigen, und diese wieder kleiner als beim Wagrechtflug, weil

eben die drei Schnittpunkte

Agm M der Motorlinie mit den Pa-
720 rabeln in dieser Reihenfolge
ﬁg.l Motoriie

liegen. Man sagt: Eine Luft-
< schraube , holt an Touren
auf“, sobald das Flugzeug
in Bewegung kommt. Inder
ersten Zeit des Fliegens, als
man noch keine geniigend
zuverldssigen Geschwindig-
gl 5o _ keitsmesser fiir das Flug-

T 200 W0 B0 G0 2000 2W0 00 zeug hatte, wurde ausschlief3-
Abb. 103. Luftschraube und Motor.  lich ,nach Tourenzéhler®
geflogen, d.h. man schlo8
aus der Erh6hung bzw. Verminderung der Umlaufzahl auf die Er-
hohung bzw. Verminderung der Flugzeuggeschwindigkeit. Dieser
SchluB ist jedoch nur so lange zulissig, als der Motor ganz
unverindert bleibt. Sobald ein Motor Schaden genommen hat,
oder sobald er gedrosselt wird, sinkt natiirlich seine Bremskurve
und damit auch die Umlaufzahl bei unverinderter Flugzeug-
geschwindigkeit. Das Fliegen nach Umlaufzahlen ist daher un-
gicher und soll womoéglich vermieden werden.

Wenn ein Motor, im iibrigen unverdndert, mit geringerer
Umlaufzahl lduft, so hat er, wie wir aus Abschnitt 23 (Abb. 82)
wigsen, auch geringere Leistung. Es folgt also aus unseren
Uberlegungen, daB man beim Steigen weniger Arbeit aus dem
Motor herausholt als beim Wagrechtflug. Dies ist sicherlich
nicht erwiinscht; man mochte viel eher beim Steigen den Motor
stirker ausniitzen. Um das zu erreichen, richtet man es in der

&0

60

8
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Regel so ein, daBl man im Wagrechtflug den Motor drosselt und
nur beim Steigen Vollgas gibt. Jedenfalls ist es aber von Vorteil,
solche Luftschrauben zu verwenden, die moglichst wenig
an Touren aufholen. Je weniger die Umlaufzahl (bei kon-
s tanter Stellung des Drosselhebels) beim Ubergang vom Standlauf
zum Fluge zunimmt, um so giinstiger ist die Ausniitzung des
Motors.

Wir wollen nun folgende Frage beantworten: Wie grof ist fiir
einen gegebenen Motor und eine gegebene Luftschraube
die Zugkraft bei einer bestimmten Fluggeschwindig-

keit? Als gegeben wird M

angesehen: die Bremslinie 7., . plinie

des Motors, also das Motor- [~700 Mo l |
drehmoment fiir jede Um- | - !Q‘Q.;,‘\Q. 4
laufzahl, und von der Luft- I | |
schraube die Fliche F, der |-4p _ o ‘
Halbmesser R und die oY | |
GroBe der Beiwerte z, und | VAP ssSS IR
z,, fiir jeden Fortschritts- | ,, ﬂﬂ_‘ o : E‘C\"E &R
grad v:U. Die Brems- I | ‘ ‘ l | l i l

linie des Motors sei in 500 2000
Abb. 104 eingetragen. Die
Luftschraube habe einen
Radius R=1,4 m und eine Fliche F=0,4 m? ihre Beiwerte
seien durch Abb. 67, 68 bestimmt.

Nehmen wir zundchst an, das Verhéltnis v:U sei beispiels-
weise 0,2. (Wie groB es beim Fluge wirklich ist, wissen
wir noch nicht.) Aus Abb. 68 ergibt sich fiir diesen Wert
von v: U fiir den angenommenen Propeller z, zu 0,032. Man
ist nun imstande, die Momentenlinie fiir die Luftschraube,
also die Parabel nach Abb. 102, mit diesem 2, zu kon-
struieren. Wir hatten ja oben M=z, -m-R-F-U? wobei

2-3,14 n
U=6—62nR— ~80 ‘1,4 = 682
laufzahl »=1000 das Drehmoment M =0, 032

75007m
Abb. 104. Zur Berechnung der Zugkraft.

Also erhalt man fiir die Um-
10002

-0,4-14-———; 682

— 48,2 kgm. Trégt man zu der Abszisse n :——1000 die Or-
dinate M = 48,2 in Abb. 104 auf, und ebenso zu anderen Werten
von n die analog berechneten Parabelpunkte, so erhdlt man
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eine Linie, welche die Bremslinie des Motors in einem be-
stimmten Punkt schneidet. Die Abb. 104 zeigt, dal der
Schnittpunkt die Abszisse n=—1400 besitzt. Aus n=1400
folgt U=n:6,82=205,3 m/sek. Da »:U=0,2 angenommen
war, haben wir daher weiter v = 0,2 - 205,3 = 41,1 m/sek.
Das heilt also: Wenn die Luftschraube 1400 Um-
drehungen in der Minute macht, so betrigt die
Flugzeuggeschwindigkeit rund 41 m/sek.

Nehmen wir jetzt einen anderen Wert von v:U an, z. B.
0,15, so folgt aus Abb. 68 der Beiwert z,, = (0,040. Man zeichnet
nun wieder wie friilher die Momentenkurve, jetzt mit dem

Wert 2, = 0,040, also
A% fsek mit Ordinaten, die gegen-
[0 y=4sgmpsck— iiber denen der ersten
Parabel im Verhéaltnis
0,040 : 0,032 vergroBert
sind. Der Schnittpunkt
mit der Motorkurve er-

Fg——— v =417 M/sek

=30 p=288M/sek

-20 v =17,9™/sek S % gibt sich nach Abb. 104
Wowon bei n = 1300 Touren.

Fia U=38,65 M/sek : - .
T T T Dem entspricht die Um-
25 = % fangsgeschwindigkeit U
Abb. 105. Fluggeschwindigkeit =1300:6,82=191m/sek,
und Propellerdrehzahl. also wegen v:U = 0,15

die Fluggeschwindigkeit
v =0,15-191 = 28,8 m/sek, d.h.: macht die Schraube 1300
Umdrehungen in der Minute, so ist die Fluggeschwindigkeit
28,8 m/sek. Auf diese Weise ist es moglich, eine Kurve zu
zeichnen, welche die Umlaufzahlen n der Luftschraube
und die Geschwindigkeiten v des Flugzeuges in Be-
ziehung bringt. Abb. 105 zeigt eine solche Linie, in der
die eben errechneten Werte v = 41,1 m sek bei n=1400 und
v=—28,7 m/sek bei »=1300 und die fiir die Fortschrittsgrade
0,05, 0,10, 0,25 in gleicher Weise berechneten v — 8,65 fiir
n=1180, v=17,9 fir n=1220 und v=46,9 fir »=1550
eingetragen sind. Man versteht auf Grundlage dieser Zeichnung
das oben erwihnte ,Fliegen nach Tourenzahlen“, da wirklich
jeder Anderung der Fluggeschwindigkeit eine solche der Um-
laufzahl der Luftschraube entspricht. Eine Beantwortung un-
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serer oben gestellten Frage nach der Zugkraft fir jede Ge-
schwindigkeit v ist jetzt auch nicht mehr schwer.

Nehmen wir beispielsweise wieder an, der Fortschritts-
grad v:U betrage 0,2. Abb. 67, die fiir unsere Luftschraube
die GroBe von z darstellt, ergibt fiir v: U=0,2 den Beiwert
der Luftschraubenzugkraft z,==0,115, somit ist die Luft-
schraubenzugkraft, da bei v: U= 0,2 oben U= 205,3 m/sek ge-
funden wurde:

Z=z,m-F-U*=0,115-3-0,4-205,3" = 242 kg.
Fir v:U=0,15 erbdlt man aus Abb. 67 z,=0,15, und daher

nach der Formel Z—0,153-%-0,4-191° = 280 kg, weil wir fiir
v:U = 0,15 die Umlaufgeschwindigkeit U zu 191 m/sek be-

4
92kg 288 280

300 2

242

ek

200 “‘é’q \7‘358
o -
b -

700 Ny | N S -i--!
> 3

70 20 30 wo sk T
Abb. 106. Motorkraft-Propeller-Linie.

stimmt hatten. Oben haben wir aber noch weiter ausgerechnet,
daB fir v:U=0,2 die Tourenzahl n=1400 und die Flug-
geschwindigkeit v =41,1 m/sek betrigt, fir v:U=0,15 aber
n=1300 und v==28,7 m[/sek. Somit ist tatsichlich erreicht,
was wir wollten: Wir wissen, dall bei einer Fluggeschwindig-
keit v==41,1 m/sek eine Zugkraft von 242 kg erzeugt wird,
bei v=28,7 m/sek jedoch eine Zugkraft Z=—280 kg. Nach
dem gleichen Vorgang kann man Z fiir die anderen Annahmen
v:U gleich 0,05, 0,10 und 0,25 rechnen und bekommt Z =292,
288 und 158 kg. Auf diese Weise entsteht die gesuchte Kurve,
die die vom Motor und der Luftschraube erzeugte Zugkraft
Z fir jeden Wert der Flugzeuggeschwindigkeit v angibt,
Abb. 106. Hier sind zu den Abszissen v==28,7 bzw. v=411
die Ordinaten Z=280 bzw. Z=242 eingetragen usw. Die
im Bild angebrachte Bezeichnung ,Linie II“ wird im folgenden
ihre Erklérung finden.
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In der so abgeleiteten Linie kommt das Zusammenarbeiten
von Motor und Luftschraube zum Ausdruck. Indem wir jetzt auf
die Ergebnisse des zweiten Kapitels iiber die Wirkungsweise der
Tragflache zuriickgreifen, werden wir endlich in die Lage kommen,
aus den gegebenen Daten iiber Motor, Luftschraube und Flug-
zeug die tatsdchliche Geschwindigkeit des Flugzeugs zu
berechnen.

27. Tragfliche, Luftschraube und Motor.

Im zweiten Kapitel dieser Vorlesungen, Abschnitt 12, haben
wir die Zugkraft bestimmt, die ein Flugzeug von gegebenem
Gewicht, mit gegebenen Tragflichen, bei verschiedenen Geschwin-
digkeiten erfordert. Wir hatten dort die beiden Gleichungen:

Z=z_m-F-v*4 0,65 -m-f-1?

d. h. erforderliche Zugkraft — Tragflichen-Widerstand -} schad-
licher Widerstand des Rumpfes usf. (F Tragfliche, fschddliche
Flache, z, Beiwert des Tragflichen-Riicktriebes) und

G=A=z, m-F-v?

d. h. Gewicht = Auftrieb (z, Beiwert des Tragflichen-Auftriebes).
Da z, und 2z, vom .Anstellwinkel a abhingen, muBlten wir bei
der Rechnung so vorgehen, dall wir einen Anstellwinkel zuerst
willkiirlich annahmen, dazu 2, aus der fiir das Profil ermittelten
Abb. 17 bestimmten und v aus der zweiten Gleichung berechneten.
Setzt man die zweite Gleichung in die erste ein, so erhdlt man:

s, G | f

Z= . (z -+ 0,65 };)
Indem man also auch z, aus der Kurve der Abb. 18 ent-
nimmt, erhdlt man leicht den zu dem angenommenen und dem
berechneten v gehorigen Wert von Z. So waren z. B. in Abschnitt 12
fir ein Flugzeug von 1200 kg Gewicht mit 35 m? Tragfliche,
0,9 m? schédlicher Fliche und Profil nach Abb. 15 berechnet
worden:

fir a=2° v= 36,6 m/sek, Z =176 kg
a=4"  v=314 Z=146 ,,
, a—6"  v—280 Z—133 ,
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Hierzu fiigen wir noch die in gleicher Weise berechneten
Werte: ‘

fir a= 0° v=44,2 m/sek, 7 =263 kg

, a= 8° v=258 Z =136,
, a=12° y—228 Z—150 ,
, a=160 p=—222 Z—169 ,

Tragen wir, wie das auch schon in Abb. 43 geschehen war,
in Abb. 107 diese Werte von Z als Ordinaten zu den ent-
sprechenden v auf, so erhalten wir eine Linie, welche die
erforderliche Zugkraft fiir jede Geschwindigkeit darstellt.
Die Linie ist, wie wir gesehen haben, wesentlich durch das

AZ, kg
=500

400
300 Limie T 263kg
-200

700

Abb. 107. Gewicht-Tragflichen-Linie.

Gewicht und durch die Tragfldcheneigenschaften, in zweiter
Reihe auch durch die schidliche Fldche bestimmt. Wir wollen
sie weiterhin, der Kiirze wegen, als die ,Linie I bezeichnen.

Die im vorangehenden Abschnitt 26 abgeleitete Linie Abb.106
ist im Gegensatz zu Linie I von Gewicht und Tragfliche ganz
unabhingig und lediglich durch die Motorkraft und die Luft-
schraube bestimmt. Sie stellt die fir jede Geschwindigkeit
verfiigbare Zugkraft dar und soll, wie schon angedeutet,
kurz als ,Linie IT“ bezeichnet werden.

Wagrechter gleichférmiger Flug ist nur mdglich, wenn
erforderliche und verfiigbare Zugkraft gleich groB sind.
Ubertragen wir daher die Linie IT in ein einziges Bild mit der
Linie I, Abb. 108, so kommen fiir den Wagrechtflug nur die beiden
Schnittpunkte 4 und B der Kurven in Betracht. Es gibt nur
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zwei ganz bestimmte, durch Gewicht, Tragfliche, schidliche
Fliche, Luftschraube und Motor festgelegte Geschwindig-
keiten, mit denen das Flugzeug wagrecht fliegen kann. Von
den beiden Geschwindigkeiten scheidet, wie wir spiter noch
zeigen werden, die kleinere, die dem links gelegenen Schnitt-
punkt entspricht, aus gewissen Griinden aus, und es bleibt
nur die groflere, die in unserm Beispiel der Abb. 108 etwa
43,5 m/sek betrigt, giiltig. Wir erhalten so als Ergebnis der
ganzen Untersuchung dies:

Die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges 1aB%
sich fiir ein Flugzeug eindeutig berechnen, sobald be-
kannt sind: sein Gewicht @, die schddliche Flache f,

\ Z, kg
o0

—300
200

700

‘ | | T

70 20 30 4o misek

Abb. 108. Zusammenstellung beider Zugkraft-Linien.

die Grofle F und die Profileigenschaften (Auftriebs-
und Riicktriebsbeiwerte) der Tragfliche, die Brems-
leistung des Motors fiir alle Umlaufzahlen, endlich
GroBe, Durchmesser und Profileigenschaften(Zugkraft-
und Widerstandsbeiwerte) der Luftschraube.

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

Neben der Geschwindigkeit ergibt die Rechnung auch ein-
deutig den Wert des Anstellwinkels, der bei wagrechter Fahrt
eintritt. Man mufl nur in der obenstehenden Tabelle den Wert
von ¢ aufsuchen, der dem abgelesenen v entspricht. In unserm
Falle haben wir ungefidhr a gleich 0°.

Die in Abb. 108 eingetragene Linie II entspricht, wie aus
der Ableitung (Abschnitt 26) hervorgeht, der Leistung des Motors
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bei Vollgas. Wird der Motor gedrosselt, so ist die Zugkraft
bei derselben Luftschraube naturgemidf kleiner. An Stelle der
bisher betrachteten Linie Il treten andere, tiefer liegende, von
ungefahr gleichem Verlauf. Man erhilt sie, indem man von den
Bremslinien des Motors fiir bestimmte Drosselstellungen ausgeht.
Je stirker gedrosselt der Motor, um so tiefer die zugehorige
Linie II. Man erkennt aus dieser Uberlegung deutlich, daB der
Motor nicht etwa beliebig weit abgedrosselt werden darf, wenn
man noch horizontal fliegen will: wenn die Linie II tiefer sinkt
als dem tiefsten Punkt der Linie I entspricht, so gibt es iiber-
haupt keinen Schnittpunkt mit der Linie I mehr. Im Gegen-
satz etwa zu einem Automobil, dessen Motor man beliebig weit
drosseln kann, wenn man auf jede Geschwindigkeitsforderung
verzichtet, gibt es beim Flugzeug eine bestimmte Grenze fiir
die Stellungen der Gasdrossel und dementsprechend eine be-
stimmte kleinste Geschwindigkeit des Wagrechtfluges.
Diese liegt, wie man aus der Figur entnimmt, nicht sehr viel
tiefer als die Geschwindigkeit bei Vollgas. Dazwischen liegt der
verhiltnismiBig enge Bereich, in dem man mittels Zwischen-
stellung des Drosselhebels die Fluggeschwindigkeit verdndern kann.
Was bei weiterer Abdrosselung der Motorkraft geschieht,
werden wir spater an Hand genauerer Besprechung der Abb. 108,
zugleich mit verschiedenen anderen Folgerungen, erfahren.

28. Steig- und Sinkbewegung. Umkehrung der
Steuerwirkung.

Wenn die erforderliche Zugkraft Z, groBer oder kleiner
ist als die verfiigbare Z,, so ist ein Wagrechtflug auf die
Dauer nicht moglich. Es muB sich ein anderer Zustand ein-
stellen. Welches ist dieser?

Nehmen wir zunidchst an, es wire Z, Kleiner als Z,, also
ein UberschuB an Motorkraft vorhanden. Bezeichnen wir mit
o' die Geschwindigkeit, die einem solchen Zustand (Punkt 4, bzw.
A, in Abb. 108) entspricht, so ist Z, -v’ die Arbeitsleistung, die die
Flugzeugwiderstinde verzehren, und Z,-v’ die Leistung, die
der Motor durch die Luftschraube abgibt. Es bleibt ein Uber-
schuB an Leistung, der auf nichts anderes verwendet werden
kann, als auf ein Heben des ganzen Flugzeuges. Nennen wir,
wie frither, G das Gesamtgewicht und bezeichnen wir mit w
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die Steiggeschwindigkeit, d.i. die in einer Sekunde gewonnene
Hohe, so stellt das Produkt G-w die auf das Heben verwendete
Leistung dar. Man sieht, es mufl

Gw=2,v—Zv = (Z,— Z,)V

. Z,— 2
sein, und daher w=-»—3—(—,}—-—’~v'.

In unserm Beispiel der Abb. 108 haben wir v'= 35 m/sek ge-
wihlt (Abszisse von A4, und A4,) und lesen hier ab: Z, = 265,
Z,=165kg; daher wird mit G =1200 kg die Steiggeschwindigkeit
35:12=2,92 m/sek. Je groBer der UberschuB an Zugkraft, um so
groBer die Steiggeschwindigkeit; daraus erkennt man, wie sich der
Vorgang beim Steigen abspielt. Wir miissen uns erinnern, daf
den verschiedenen Punkten der Linie I nach Abschnitt 27 ver-
schiedene Anstellwinkel entsprechen, und zwar kleineren Geschwin-
digkeiten groBere Anstellwinkel und umgekehrt. Will man also
steigen, so mufBl man der Tragfliche groferen Anstellwinkel
geben, d. h. das Flugzeug etwas aufrichten. (Uber den Verlauf
des Uberganges unter Einwirkung des Hohenruders vgl. Abschn. 38.)
Dadurch gelangt man zu einem Zustand kleinerer Geschwindigkeit
(vom Punkt 4 nach 4,, 4,) und daher in ein Gebiet, in dem Z,
groBer ist als Z,. Der UberschuB wird auf Steigleistung ver-
braucht. VergréBert man den Anstellwinkel weiter und weiter,
so wiichst zuerst die Differenz Z, — Z,, sie wichst aber nicht unbe-
schrinkt. Man erkennt in Abb.108, daB bei Annéherung an den
Punkt B die Differenz Z, — Z, abzunehmen beginnt und dann ganz
auf Null sinkt. Hiermit haben wir ein iliberaus wichtiges und
fiir das Flugzeug hochst charakteristisches Ergebnis gefunden:
Man kann nicht beliebig rasch steigen, etwa indem man
das Flugzeug mehr und mehr aufrichtet. Im Gegenteil: wenn
der Anstellwinkel iiber ein gewisses MaB vergroBert wird, sinkt
die Steiggeschwindigkeit, ja sie wird gleich Null, sobald man all-
zuviel ,aufgezogen“ hat. Dies ist eine beim Fliegen sehr gut
beobachtbare Erscheinung. Es liegt eine groBe Kunst darin,
ein Flugzeug so zu lenken, dafl man gerade die beste Steig-
geschwindigkeit herausholt. Etwas zu steiles Einstellen fiihrt
notwendig zu einer Verminderung der Steigleistung.

Unsere Betrachtung lehrt jetzt auch deutlich, daB die
Flugzeuggeschwindigkeit beim Steigen eine kleinere ist als
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beim Wagrechtflug — was schon wiederholt in diesen Vor
trigen erwihnt worden ist. Denn das Gebiet, in dem Z,
kleiner ist als Z,, liegt stets links von dem Schnittpunkt 4,
d. h. bei kleineren Geschwindigkeitswerten. Umgekehrt hat
man natiirlich Zustinde des Abwirtsfliegens mit Vollgas bei
groBeren Geschwindigkeiten als der des Wagrechtfluges. Denn
wenn in unserer obenstehenden Formel fiir w die erforderliche
Zugkraft Z, groBer wird als die verfiigbare Z,, so wird die
Differenz Z, — Z, und damit w selbst negativ, d. h. aus der
Steiggeschwindigkeit wird eine Sinkgeschwindigkeit. Das Gebiet,
in dem Z, groBer als Z, ist, liegt aber rechts vom Schnitt-
punkt A der beiden Linien I und II, also dort, wo die Ge-
schwindigkeit grofBer ist als die des wagrechten Fluges.
Naturgemifl kommen diese Zustinde rechts von 4 praktisch
weniger in Betracht als die links von 4, da man nur selten
mit Vollgas nach abwirts fliegt. Wenn gedrosselt wird,
sinkt die Linie II, wie wir oben besprochen haben, und man
kann schon bei kleineren Geschwindigkeiten einen negativen
Wert der Differenz Z, — Z, erhalten.

In Abb.108 ist ein bestimmter Teil des zwischen den Linien I
und IT liegenden Raumes schraffiert. Er reicht vom rechten Schnitt-
punkt A4 der beiden Linien nach links, so weit, als die nach obiger
Formel berechnete Steiggeschwindigkeit w wichst. Mit weiterer
Anniéherung an B muBl w abnehmen, da ja im Punkt B selbst
die Differenz Z, — Z, Null ist. Es ist nun ein sehr bemerkens-
wertes, fiir uns jetzt leicht zu erklirendes Ergebnis der prak-
tischen Erfahrung, daf man bei Geschwindigkeiten, die links
vom schraffierten Gebiet liegen, insbesondere auch mit der Ge-
schwindigkeit, die durch den Punkt B dargestellt wird, iiber-
haupt nicht fliegen kann. Oder richtiger gesagt: Man kann
wohl fliegen, aber unter Umstdnden, die #uBerst sonderbar
und unbequem sind.

Nehmen wir z. B. an, das Flugzeug hitte die Geschwindig-
keit, die dem Punkte B entspricht, und befinde sich dem-
gemiB, da ja hier Z, — Z,, erforderliche Zugkraft — verfiigbare
Zugkraft, in wagrechtem Fluge. Will nun der Fiihrer in die
Hohe gehen, so wird er naturgemi8 die Flugzeugachse durch
entsprechende Betédtigung des Hohensteuers etwas aufrichten.
Dadurch wird unmittelbar der Anstellwinkel vergréBert, und,



176  Zusammenwirken von Tragfliche, Luftschraube und Motor.

wie wir wissen, gehéren zu grofleren Anstellwinkeln kleinere
Geschwindigkeiten, also Punkte links von B. Links von B liegt
aber die Linie I iiber Linie II, d. h. es ist kein UberschuB an
Zugkraft vorhanden, der auf ein Heben des Flugzeuges ver-
wendet werden konnte, sondern im Gegenteil: das Flugzeug
muB jetzt, in aufgerichteter Stellung, zu sinken beginnen, da
der Motor weniger Zugkraft entwickelt, als der Wagrechtflug
erfordert. Man sagt, ,das Flugzeug sackt durch®. Man kann
diesem Sinken nur dadurch Einhalt tun, daB man das Hohen-
steuer nach unten driickt, also eigentlich das unternimmt, was
sonst normalerweise geschieht, um das Abwértsfliegen einzu-
leiten. Die Franzosen haben hierfiir den Ausdruck ,inverse-
ment des commandes“, was so viel heilt als ,Umkehrung
der Steuerwirkung“. Dasselbe, was fiir Wagrechtflug im
Punkte B gilt, gilt analog fir alle Zustinde des Steigens
bzw. Sinkens in dem nicht schraffierten Teil rechts und links
von B. Auf ein Aufrichten des Flugzeuges folgt ein Zustand
geringerer Steiggeschwindigkeit. Es ist jetzt ganz deutlich, daf
von den beiden Schnittpunkten der Linien I und II nur der
rechts gelegene A4 fiir den Wagrechtflug in Betracht kommt.

Man muB nun allerdings beachten, daB die ,,Umkehrung,
von der hier die Rede ist, sich nur auf den nach Betétigung
der Steuerung eintretenden Gleichgewichtszustand bezieht. Es
kann sehr wohl sein, da beim Aufziehen des Hohensteuers
eine augenblickliche, ganz kurze Aufwirtsbeschleunigung einsetzt
— diese wird dann von einem umso stirkeren Durchsacken gefolgt
sein, wenn man sich schon in dem Gebiet der Steuerungsum-
kehr befunden hat. Auf jeden Fall ist die Folge eines ,,Uber-
zieheng®, d. h. eines Uberganges in das nicht schraffierte Ge-
biet der Abb. 108, eine schédliche?).

Wir haben wiederholt schon erwihnt, daB, sobald der Motor
gedrosselt wird, an Stelle der bisherigen Linie II eine tiefer
gelegene tritt; dabei muB dann das zu schraffierende Gebiet der
praktisch moglichen Steiggeschwindigkeit kleiner und kleiner
werden. Drosselt man so weit ab, daB die Linie der verfiigbaren
Zugkraft die Linie I iiberhaupt nicht mehr schneidet, so gibt

!) Eine etwas abweichende Auffassung des ,Uberziehens“ vertritt
L. Hopf in dem Aufsatz ,Der iiberzogene Flug“ in Beiheft 1 d. Zeitschr.
f. Flugt. u. Motorluftsch. 1920.
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es keine Moglichkeit mehr, wagrecht zu fliegen, noch weniger
eine Moglichkeit zu steigen. Es ist dann durchwegs Z, kleiner
als Z,, das w also negativ, d.h. es gibt nur eine Abwirts-
bewegung. Von besonderem Interesse ist noch der Fall des
génzlich gedrosselten Motors oder, wie man sagen kann, des
motorlosen Fluges. Hier sinkt die Linie IT bis zur Abszissen-
achse herab, da Z, null zu setzen ist. Aus der Formel
fir w folgt, da die Sinkgeschwindigkeit dann gleich Z,-v': @G
wird, also das Verhéltnis Sinkgeschwindigkeit zu Fluggeschwin-
digkeit gleich Z,: @ ist. Die Neigung der Bahn, in der das

Z:v

N kgm/sek
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Abb. 109. Erforderliche und verfiigbare Zugleistung.

Flugzeug sinkt, ist durch dieses Verhiltnis bestimmt. Wir
erhalten die flachste Bahn, wenn die Geschwindigkeit des
Flugzeuges gleich jener eingestellt wird, die dem tiefsten
Punkt C der Linie I entspricht. Je tiefer diese Linie gegen
die Abszissenachse hinabreicht, um so flacher kann demnach
das Flugzeug gleiten.

In Abb. 109 haben wir ein Bild zusammengestellt, das
gegeniiber Abb. 108 zwar nichts grundsétzlich Neues bietet, aber
zur Veranschaulichung der Steig- uind Sinkgeschwindigkeiten
noch besser geeignet ist. Die Linien I und II in Abb. 109 sind
aus denen der Abb. 108 dadurch abgeleitet, daf jede Ordinate Z
mit der zugehoérigen Abszisse v multipliziert wurde. Wéhrend
also frither die erforderliche und verfiighare Zugkraft auf-
getragen wurde, sind es jetzt die erforderliche und verfiighare
Zugleistung an der Luftschraube. Die verschiedenen an

Mises, Fluglehre. 3.Aufl. 12
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Abb. 108 gekniipften Betrachtungen lassen sich ebensogut hier
anstellen. Insbesondere kann man deutlich folgende vier be-
merkenswerte Punkte herausgreifen, die in Abb. 109 der Reihe
nach, von rechts nach links auf der Linie I gekennzeichnet sind.
1. Geschwindigkeit des Wagrechtfluges bei Vollgas — rechter
Schnittpunkt der Linien I und II. 2. Kleinste Geschwindigkeit
des Wagrechtfluges bei gedrosseltem Motor — Beriihrungspunkt
zwischen I und der durch entsprechende Drosselung herab-
gedriickten Linie II. 3. Grofte Steiggeschwindigkeit — Stelle, an
der der Abstand zwischen I und II am gréBten ist. 4. Kleinste
Sinkgeschwindigkeit bei abgestelltem Motor — tiefster Punkt der
Linie I. (Dann kommt noch ganz links der zweite Schnitt
der Linien I und IL) Man sieht, daB die unter 2. bis 4.
genannten Punkte nicht weit voneinander entfernt liegen.
Die zugehdrigen Ordinatenstiicke, z. B. die Entfernung zwi-
schen 1 und II bei Punkt 3 oder die Ho6he von I
iiber der Abszissenachse bei Punkt 4, geben, wenn sie durch
das Flugzeuggewicht G geteilt werden, unmittelbar die Werte
der Steig- bzw. Sinkgeschwindigkeit. So erhilt man z B. in
Abb. 109 bei G = 1200 kg die grofite Steiggeschwindigkeit gleich
4200:1200 = 3,50 m/sek und die kleinste Sinkgeschwindigkeit
gleich 3600 :1200==3,00 m/sek. In der iiblichen Ausdrucksweise
wird die Steig- oder Sinkgeschwindigkeit durch die zur Uber-
windung von 1000 m erforderliche Zeit in Minuten angegeben.
Man hat in unserm Beispiel eine Steigzeit von 1000: 3,50
= 286 sek = 4,8 Min. auf 1000 m und eine Sinkzeit von
1000: 3,00 == 333 sek = 5,7 Min. auf 1000 m.

Die groBte Ordinatendifferenz zwischen den Linien I und IT
(in der Darstellung der Abb. 109) nennt man auch die Steig-
reserve. Sie betrigt bei den heutigen Flugzeugen ungefihr
20 bis 30, manchmal auch bis 50vH der Normalleistung des
Motors. Aus der gemessenen Steigzeit auf 1000 m kann man
leicht die Steigreserve berechnen. Z. B. habe ein Flugzeug von
1150 kg Gesamtgewicht mit 100-PS-Motor 1000 m in 10 Minuten
erreicht. Die Steiggeschwindigkeit ist dann 1000: 600 =1,67 msek,
daher Steigreserve 1150-1,67:75 = 25,5 PS. Ersetzt man in
diesem Flugzeug den 100-PS-Motor durch einen Motor von
160 PS, ohne das Gesamtgewicht oder sonst etwas zu verdndern,
so erhoht sich die Steigreserve, wenn ein Propellerwirkungsgrad
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von 75vH angenommen wird, um 0,75-60 = 45 PS, betrigt also
jetzt 70,5 PS; die Steigzeit auf 1000 m vermindert sich von
10 Minuten im Verhiltnis 70,5 zu 25,5 auf 3 Minuten 36 Se-
kunden.

Auf eine gewisse, praktisch allerdings ganz unbedeutende
Ungenauigkeit der Uberlegungen dieses Abschnittes werden wir
spiter (Abschnitt 43 und 44) zuriickkommen. Sie besteht darin,
daB wir bei Konstruktion der Linie I von der Annahme 4 = G
ausgegangen sind, die eigentlich nur fir Wagrechtflug gilt,
wiahrend bei geneigter Bahn der Auftrieb nur jener Kompo-
nente des Gewichtes gleichzusetzen wire, die senkrecht zur
Bahnrichtung liegt. Bei den tatsdchlich immer sehr flachen
Bahnen macht dieser Fehler fast nichts aus.

29. Hohenflug.

Die in den vorausgehenden Abschnitten erklirten Schau-
bilder sind auch fiir viele andere Zwecke, zur Beurteilung ver-
schiedener Einflisse auf das Verhalten des Flugzeuges, gut
verwendbar. Wir wollen uns vor allem ein Urteil dariiber
verschaffen, in welchem Mafle der Aufstieg in grofere
Héhen die Geschwindigkeit und Steigfihigkeit eines Flug-
zeuges beeinflult. Bekanntlich nimmt ja die Steiggeschwin-
digkeit mit der Hohe standig ab, bis sie auf null sinkt, d. h.
bis das Flugzeug iiberhaupt nicht weiter steigt. Der Grund
fiir die Anderung des Verhaltens beim Aufstieg liegt natiirlich
in der Abnahme der Luftdichte, von der wir im ersten Kapitel
ausfiihrlich gesprochen haben. Wollen wir jetzt die Flug-
leistungen in groBen Héhen untersuchen, so brauchen wir nur
die Linien I und IT der Abb. 108 fiir den entsprechend herab-
geminderten Wert der Luftdichte m neu zu konstruieren.

Nehmen wir als Beispiel eine Hohe von 3000 m; die
Bodentemperatur sei 10°, der Barometerstand am Boden
762 mm und der Temperaturgradient (Abschnitt 1) habe den
normalen Wert 0,5° auf 100 m. Dann zeigt unsere Zahlen-
tafel 2, daB die Dichte in 3000 m Hohe m = 0,093, d. i. 74vH
des als normal angenommenen Wertes 0,125, betrigt. Wir
konstruieren zunichst die verdnderte Linie I nach dem in
den Abschnitten 12 und 27 dargelegten Verfahren.

12*
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In Abschnitt 12 wurde gezeigt, daBl man zu jedem Anstell-
winkel a die Geschwindigkeit » nach der Formel

=V E

bestimmen kann, indem man den Wert von ¢z, fiir jeden An-
stellwinkel den Ergebnissen der Anblaseversuche entnimmt.
Wir wollen jetzt dasselbe Flugzeug, das in den Abschn. 12, 27
und 28 behandelt wurde, mit G = 1200 kg, F= 35 m? f=0,9 m?®
und dem Tragflichenprofil nach Abb. 15 (das die Beiwerte nach
Abb.17 und 18 besitzt) wihlen, damit wir die Ergebnisse unmittel-
bar vergleichen konnen. Die Formel zeigt, dal v der Wurzel aus
m umgekehrt proportional ist. Daraus folgt, dafi, wenn m im
Verhiltnis 74 :100 kleiner wird, die Werte von v fir den
gleichen Anstellwinkel im Verhiltnis 10: V74 — 1,16 wachsen
miissen. Dagegen ist die GroBe der erforderlichen Zugkraft
nach der zweiten Formel des Abschnittes 27, némlich

¢ (zr + 0,65%)

Za
von m {iiberhaupt unabhingig. Wir erhalten demnach die
Punkte der neuen Linie I, indem wir in der Tabelle, die zu
Anfang von Abschnitt 27 angefiihrt ist, die Zahlen der mitt-
leren Spalte mit 1,16 multiplizieren, die iibrigen aber unver-
andert lassen. So ergibt sich, da z B. 36,6-1,16 == 42,5 ist,

fir a = 0° v = 51,4 m/sek 7 = 263 kg
” 20 425 » 176 »

” 40 36,6 » 146 »

» 690 32,6 » 133 »

” 89 30,0 », 136 »

” 120 26,5 » 150 »

” 16° 258 » 169 »

Die zusammengehorigen Werte von Z und v richtig aufgetragen
ergeben die in Abb. 110 dargestellte neue Linie I.

Um nun auch die Linie IT fiir die Verhaltnisse in 3000 m
Hohe zu erhalten, miissen wir uns vor allem ein Urteil iiber die
Abnahme der Motorleistung mit der Hohe bilden. Nach
unseren Bemerkungen am SchluB von Abschnitt 23 héngt diese
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Abnahme hauptsichlich von den Einrichtungen ab, die der
Motor zur Anpassung an Hohenfliige besitzt. Nehmen wir einen
giinstigen Fall an, also einen Motor mit Ho6henanpassung, bei
dem die Leistungsabnahme etwas schwicher ist, als dem Ver-
hiltnis der Luftdichten entspricht. Es sei bekannt, dafB bei

AZ kg
400

—300
—200

700

1 | o I
170 20 30 40 50 mM/sek
Abb. 110. Zugkraftlinien fiir Hohenflug.

einer Abnahme der Dichte auf 74 vH ihres urspriinglichen
Wertes das Drehmoment des Motors ungefihr auf 80 vH fillt.
In Abb. 111 ist das Motormoment M als Funktion der Um-
drehungszahl » mit Ordinaten, die denen der Abb. 104 gegeniiber
um 20 vH vermindert

sind, eingezeichnet. Man < %7 T, ek
kann jetzt die Linie IT [ 997
nach dem Verfahrenvon | ..,
Abschn. 26 Punkt fir
Punkt ableiten. Wir |-300
wiahlen jedoch hier einen
etwas kiirzeren Weg, der
natiirlich auch schon in | ;5
dem friitheren Fall hatte

— 200

eingeschlagen = werden 550 mlr?a 500
kénnen. Abb. 111. Zeichnerische Bestimmung der
Fiir dasWiderstands- Linie II fiir Abb. 110.

kraftmoment des Pro-
pellers hatten wir in Abschnitt 26 (und frither in Abschn. 18)

die Formel M=z, -m-R-F-U?
oder, wenn fiir die Umfangsgeschwindigkeit U der Wert 731(7)—1 R
2

eingesetzt wird, a?
n

900

M=z, m F-R
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Wihlen wir dieselbe Luftschraube, die bisher in unserem Beispiel
behandelt wurde, mit dem Halbmesser B = 1,4 m, der Fliche
F=0,4 m® und den in den Abb. 67 und 68 wiedergegebenen
Beiwerten, so wird mit m = 0,093

2
aT* o

€ 2 ” 2‘
M=z,0,093-0,4-1,4° 550 " = #m (—ﬁ)—> :0,090.

Dieses Moment mull dem vom Motor abgegebenen gleich sein.
Rechnen wir daher zu jeder einen M-Wert darstellenden Ordinate
in Abb. 111 den Wert
2
0,09 M: ( . >

100

(z. B. bei n=1000, M = 87, Wert 87-0,09: 100 = 0,0783) und
tragen diese Werte fiir alle » auf, so miissen die neu ent-
stehenden Ordinaten den jeweiligen 2z, gleich sein. Diese
Hilfslinie, die zu jedem n das zugehérige z, liefert, ist in
Abb. 111 gestrichelt dargestellt!). Nun ist beispielsweise fiir
v:U==0,05 nach Abb. 68 der Beiwert z,, = 0,0561. Unsere eben
gezeichnete Hilfslinie erreicht die Hohe 0,051, wie man sich
durch Auftragen iiberzeugt, bei n = 1240; es gehort also zu
v:U = 0,05 die Umlaufzahl n=1240. In gleicher Weise findet
man die ganze Folge zusammengehériger Werte von »:U und n
und kann aus der Gleichung

voaTn ” n

T U 307 Uesl
die Geschwindigkeit v in Abhingigkeit von n berechnen. In
Abb. 111 ist die so gefundene »-Linie, die an Stelle der fritheren
Abb. 105 tritt, eingezeichnet.

Beachtet man die Formel fir die Propellerzugkraft Z, die
in Abschnitt 18 gegeben wurde, Z =2z, -m-F- U?, so sieht man,
dal sich Z von M nur durch den anderen Beiwert und den

v

1) Wenn die Verhiltnisse fiir Bodenniihe schon nach dem jetzt be-
schriebenen Verfahren mittelst einer solchen Hilfslinie berechnet worden
sind, so kann man die Ordinaten der neuen Hilfslinie aus denen der
alten durch Multiplikation mit dem Leistungsverhiltnis und Division
durch das Dichteverhiltnis ableiten. In unserem Fall sind die neuen
Ordinaten 0,80 : 0,74 = 1,08 mal gréBer als die alten. Nimmt die Leistung
genau in dem MaBe der Dichte ab, so bleiben die Ordinaten der Hilfs-
linie unverdndert.




Hohenflug. 183

Faktor R unterscheidet, d. h. es ist:
z=M5

R 2z,
Diese Gleichung enthélt die Dichte nicht, man kann also die
zu einem der v:U-Werte gehorige Zugkraft Z fiir den Hohen-
flug in 3000 m Hohe ermitteln, indem man die frither ge-
fundenen Bodenwerte von Z (vgl. Abb. 106, wo die Werte 292,
288, 280, 242, 158 eingetragen sind) im Verhéltnis der M,
also auf 80 vH- verkleinert. Die folgende Tabelle enthélt die aus
Abb. 111 abgelesenen Werte von n, die daraus berechneten v,
endlich die in der angegebenen Weise reduzierten Z-Werte zu
den Fortschrittsgraden 0,05, 0,10 usw.

v:U=005 n=1240 v=9,11 mfsek Z=234kg

0,10 1280 18,8 ” 230 »
0,15 1345 29,6 ” 224 »
0,20 1440 42,3 ” 194 »
0,25 1540 56,5 » 126 »

Tréigt man zu den in der vorletzten Spalte stehenden Werten
von v die in der letzten stehenden Z als Ordinaten auf, so
ergibt sich die in Abb. 110 eingezeichnete Linie II. Der rechte
Schnittpunkt von I und II liegt bei v = 44 m/sek, also noch
etwas hoher als in Abb. 108, die dasselbe Flugzeug fiir Boden-
nihe behandelt. Die Geschwindigkeit ist in 3000 m Hohe
noch um ein Geringes héher als unten, was auf die verhéltnis-
méafig gering angenommene Abnahme der Motorleistung, also auf
die gute Hohenanpassung des Motors zuriickzufiihren ist. Da-
gegen sieht man schon auf den ersten Blick, dall die Steig-
fahigkeit des Flugzeuges ganz bedeutend zuriickgegangen ist.
Der grofite Abstand zwischen den beiden Linien, also der
groBte KraftiiberschuB, betragt nur noch 90 kg gegeniiber etwa
150 kg im Falle der Abb. 108. Die grofite Steiggeschwindigkeit
tritt ungefahr bei der mit C bezeichneten Stelle ein. Es rechnet
sich aus der Abszisse v’ = 30,1 m/sek und der Ordinatendiffe-
renz von 90 kg die Steigleistung zu 2790 kgm/sek gegeniiber
dem fritheren Wert von 4200 kgm/sek (aus Abb. 109). Dem-
nach ist die grofte Steiggeschwindigkeit beim Aufstieg
auf 3000 m Hohe auf %/, des Anfangswertes gesunken.
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Wollte man die Verhéltnisse in noch groBeren Hohen
untersuchen, so wiirde man schlieBlich eine Hohe finden, bei
der die Linien I und II einander gerade beriihren, also gar
keine Steigreserve mehr vorhanden ist. Diese Hohe bildet die
Grenze, bis zu der das Flugzeug iiberhaupt noch gelangen kann,
die sog. ,,Gipfelh6he*“. Ein Verfahren, die Gipfelhohe rech-
nerisch zu bestimmen, ohne Verwendung der hier besprochenen
Schaubilder, werden wir in Abschn. 31 kennen lernen. Hier
sei nur noch folgende Bemerkung eingeschaltet.

Man hort oft die Meinung vertreten, der Aufstieg eines
Flugzeuges in die Hohe sei nur dadurch begrenzt, daf die
Motorleistung mit abnehmender Luftdichte zuriickgeht; es wire
also méglich, unbegrenzt hoch zu steigen, und dazu noch bei
wachsender Fluggeschwindigkeit, wenn es nur gelinge, die
Leistung eines Motors von der Hohenlage unabhingig zu machen.
Diese Meinung ist nicht richtig, wie folgende Uberlegung zeigt.
Fiir die Moglichkeit eines stationiren Wagrechtfluges ist das
Bestehen von drei Gleichungen maBgebend:

1. Gewicht = Auftrieb;
2. Riicktrieb -} schadl. Widerstand = Propellerzugkraft;

3. Widerstandsmoment d. Propellers == Drehmoment d. Motors.

Ist der Motor von der Luftdichte unabhingig, so tritt die
Grofe m, die Luftdichte, viermal in diesen Gleichungen als
Faktor auf, und zwar auf der rechten Seite der ersten, auf
beiden Seiten der zweiten und auf der linken Seite der dritten.
An den zwei ersten Stellen, also rechts in der ersten und links
in der zweiten Gleichung erscheint m multipliziert mit dem
Quadrat der Fluggeschwindigkeit v»?, an den beiden anderen
Stellen mit dem Quadrat der Umfangsgeschwindigkeit der Luft-
schraube U?. Wachsen bei abnehmender Dichte m beide Ge-
schwindigkeiten wie 1:¥m, so bleiben die Ausdriicke m - und
m-U? (wie auch der ,Fortschrittsgrad® v:U) unverandert, und
die Gleichungen waren immer erfiillt, wenn auch das erste und
letzte Glied der Kette, nimlich Gewicht und Drehmoment des
Motors, unveranderlich wiren. Vom Gewicht des Flugzeuges
kann dies wohl behauptet werden, allein das Motormoment
héngt, wie wir aus Abschn. 23, Abb. 82 wissen, von der Dreh-
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zahl, also von U, ab. Es ist unméglich, einen Motor zu
bauen, der bei beliebig hoher Drehzahl auch nur annihernd
das normale Drehmoment abgibt. Fiir einen solchen Motor
wiirde die oben beschriebene Konstruktion der Linie IT fiir
Hohenflug zu einer Kurve fithren, deren Abszissen gegéniiber
denen fiir Bodenflug einfach mit der Wurzel aus dem Dichten-
verhiltnis (im Beispiel mit 1,16) zu multiplizieren wiren, so
daB das Ordinatenverhéltnis zu Linie I unveridndert bliebe.
Nun kann man sich bei einer Steigerung der Umlaufzahl um
16 vH vielleicht noch vorstellen, daB das Motormoment
wesentlich das gleiche bleibt. Kommt man aber in eine Hohe
von 10000 m, wo die Luftdichte nur noch !/, der Dichte am
Boden betrigt, so miite, damit die Gleichungen erfiillt bleiben,
die Drehzahl im Verhiltnis 1:13, also um rund 70 vH groBer
sein als am Boden, statt 1400 etwa 2400. Es ist ganz aus-
geschlossen, daB ein Motor bei 2400 Umdrehungen noch das
gleiche Drehmoment zur Verfiigung stellt wie bei 1400; von
allem andern abgesehen miifite schon die stark erh6hte Reibung
der gegeneinander bewegten Motorteile und des Gases in den
Leitungen einen erheblichen Betrag der im Zylinder erzeugten
Antriebskraft verzehren. Tatsichlich finden Hohenfliige niemals
mit so weit erhéhten Flug- und Umlaufgeschwindigkeiten statt,
wie ja auch die im vorangehenden durchgefiihrte, auf die
Bremslinie des Motors Riicksicht nehmende Uberlegung ge-
zeigt hat. Das Ergebnis der ganzen Betrachtung ist, daf schon
in dem Vorhandensein von mit der Geschwindigkeit wachsenden
Reibungs- (Drosselungs-) Widerstinden eine Begrenzung fiir
den menschlichen Héhenflug liegt.

30. Einflu der Belastung. Propellerauswahl.

Eine weitere Untersuchung, die man zweckmiBig an die Be-
trachtung der in den letzten Abschnitten entwickelten zeichneri-
schen Darstellungen ankniipfen kann, ist die iiber den Einflufl
der Belastung auf die Flugleistungen. Andert sich das Gesamt-
gewicht des Flugzeuges, ohne daf3 sonst irgendeine Verinderung
eintritt, so bleibt die Linie II unveridndert, die Linie I dndert
sich allein. Zu einem beliebig angenommenen Anstellwinkel a
rechnet sich die Geschwindigkeit v nach der zu Beginn von
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Abschn. 29 angeschriebenen Formel, aus der hervorgeht, da8
v mit der Quadratwurzel aus dem Gewicht G wichst. Die
GroBe der erforderlichen Zugkraft Z ist jedoch, wie man aus der
zweiten dort verwendeten Formel ersieht, dem Gewicht G selbst
direkt proportional. Nehmen wir, um ein recht deutliches
Resultat zu erhalten, an, die Belastung des im fritheren Bei-
spiel behandelten Flugzeuges wiirde um 200 kg vermehrt, so
daB das Gesamtgewicht G — 1400 kg gegeniiber bisher 1200 kg
betrage. In unserer Tabelle fiir a, v und Z sind dann die
= 1,16 zu multiplizieren. Daraus ergibt sich nach 8.170 fiir
Flug in Bodennéhe:

a=10° v = 47,7 m/sek Z =307kg

20 39,5 ” 205 »
40 33,9 ” 170 »
6° 30,2 » 155 »
8¢ 27,9 ” 159 »
129 24,6 ” 175 »
16° 24,0 ” 197 »
\Z, kg
400
307 kg
300 0 T
*x
—200 EI 197 %
E‘i ol _?52&5’
- ) S | o |
vs 3 3 k|
] I o | z
0 20 30 40 :Flc??n‘ffsek

Abb. 112. Zugkraftlinien fiir erhohte Belastung.

In Abb. 112 ist die entsprechende Linie I entworfen und dazu
die Linie IT aus Abb. 108 heriibergenommen. Der Schnittpunkt 4
liegt wieder bei rund 42 m/sek; ein merklicher Abfall an Ge-
schwindigkeit durch Aufnahme der Belastung tritt also in unserm
Fall nicht ein. Sehr merklich ist dagegen die Abnahme der Steig-
fahigkeit; der Abstand der beiden Linien an der Stelle C, die un-
gefihr der groBten Steiggeschwindigkeit entspricht, d.h. der
maBgebende UberschuB an Zugkraft ist von 145 kg auf 120 kg,
also um mehr als 17vH gesunken. Da die Abszisse von C etwa
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30,2 m/sek betrigt, ist die groBte Steigleistung jetzt 120.30,2
= 3620 kgm [sek gegeniiber dem frilheren Wert 145-28,9
= 4200 kgm/sek, also um fast 14vH kleiner. Nun hangt aber
die Steiggeschwindigkeit nicht nur vom Leistungsiiberschuf,
sondern auch vom Gewicht ab und ist diesem umgekehrt
proportional; somit betragt der Gesamtverlust an Steigfahig-
keit 14 vH 416 vH=30vH (wegen 16vH Gewichtsvermeh-
rung). Man wird durchschnittlich sagen kénnen, daf bei kleinen
Belastungsverianderungen eines Flugzeuges der Verlust an
Steiggeschwindigkeit prozentual ungefahr doppelt so
groB ist, als die Anderung des Gesamtgewichtes. In
unserem Beispiel hatten wir in Abschnitt 28 eine Steigzeit von
4,8 Min. auf 1000 m gefunden. FEine Vermehrung der Be-
lastung um 200 kg wiirde nach der eben durchgefiihrten Be-
rechnung die Steigzeit ungefahr um 30vH, d. i. auf 6,2 Min.
erhéhen. Die genauen Werte der grofiten Steiggeschwindig-
keit erhilt man am besten, indem man aus Abb. 112 das der
Abb. 109 entsprechende Leistungsdiagramm entwickelt und darin
den groBten Ordinatenabstand aufsucht.

Ohne weiteres lafit sich auch der gleichzeitige Ein-
fluB von Mehrbelastung und Luftverdiinnung (Héhenflug) fest-
stellen. Wenn wir in der zu Beginn dieses Abschnittes ge-
gebenen Tabelle fiir Héhenflug in 3000 m die Werte von v mit
1,08, die von Z mit 1,16 multiplizieren, so erhalten wir:

a= 0° v=>55,5 m/sek Z =307 kg
20 459 » 205 »

4° 394 » 170 »

6° 35,1 » 155 »

8° 324 » 159 »

12° 28,6 » 175 »

16° 27,9 » 179 »

Diesen Zahlen entspricht die Linie I in Abb. 113, in der
dazu die Linie II von Abb. 110 eingetragen wurde. Man
sieht, dafl hier beim Flug in 3000 m Hoéhe der Einflu der
Gewichtsvermehrung noch bedeutender ist. Der Ordinatenab-
stand bei C weist einen Kraftiiberschufl von 58 kg bei der Ge
schwindigkeit +" = 35 m/sek auf, also eine Steigleistung von
2030 kgm/sek, d.i. um 27vH weniger als oben ohne Mehrbe-
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lastung gefunden wurde. Beim Aufstieg von 3000 m hat sich
jetzt die Steigleistung von 3620 auf 2030 um 44 vH verringert,
frither betrug die Abnahme von 4200 auf 2790 nur 34vH.
Die grofite erreichbare Hohe nimmt mit zunehmender Belastung
sehr stark ab.

AZ, kg
400
307kg
~300
234 ki
-200 _
| 126
100 S Ql | [
o 2] = I%‘
| ] | 1 | i) L =1
70 20 30 0 50 m/sek

Abb. 113. Zugkraftlinien fiir Hohenflug bei erh6hter Belastung.

Man kann schlieBlich an den hier in Rede stehenden Dia-
grammen noch eine weitere, im praktischen Flugbetrieb sehr
wichtige Frage studieren, ndmlich die der Auswahl des rich-
tigen Propellers fiir ein Flugzeug. Es ist selbstverstindlich, dafl
man Luftschrauben von moglichst hohem Wirkungsgrad verlangt.
Aber da wir an unserer Abb. 69 erkannt haben, da der Wirkungs-
grad vom jeweiligen Wert des Fortschrittsgrades v : U abhéngt, sich
also fiir die verschiedenen Flugzustidnde verschieden ergibt, so folgt,
daB die Frage nicht so einfach zu l6sen ist. Wie viel der Unter-
schied in den Wirkungsgraden ausmachen kann, wollen wir uns an
dem Beispiel, das in Abb. 110 und 111 zum Ausdruck kommt
(also Flug in 3000 m Ho6he bei G =1200 kg), klarmachen. Die
Abb. 110 zeigt, dal der dem Wagrechtflug entsprechende Punkt
A bei rund 44 m/sek liegt. Sehen wir in der Tabelle von
Seite 183 fiir die zusammengehorigen Werte von v: U, n, v, Z
nach, so finden wir, daBl einem v=42,3 ein v:U=0,20 ent-
gpricht. Bei diesem Fortschrittsgrad hat nach Abb.69 die Luft-
schraube einenWirkungsgrad von ungefihr 72 vH. Dagegen hat der
Punkt C in Abb. 110, der ungeféhr den Zustand stirksten Steigens
bezeichnet, eine Abszisse von rund » = 31 m/fsek, was nach der
eben angefiihrten Tabelle einem Wert v:U=0,15 entspricht;
hierfiir zeigt Abb. 69 einen Propellerwirkungsgrad von nur etwa
57vH. Der Unterschied, der also beim Steigen gewissermafBen
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verloren geht, betrigt rund 15vH, d. i. einen ganz betrichtlichen
Teil der Motorleistung.

Beachtet man, dall nach Abb. 69 der Wirkungsgrad der
Luftschraube erst bei etwa v:U=—0,25 seinen Hoéchstwert ‘er-
reicht, so wird man verstehen, da diese Luftschraube fiir
unser Flugzeug, wenigstens beim Flug in 3000 m Hohe, nicht
geeignet ist. Denn ihr giinstigster Wirkungsgrad liegt aufler-
halb des ganzen Bereiches der Betriebszustinde zwischen Wag-
rechtflug und stirkstem Steigen. Aber die Frage bleibt offen:
Wie soll man die Luftschraube in jedem Fall wiahlen, wann soll der
Hochstwert des Wirkungsgrades erreicht sein, beim Steigen oder
beim Wagrechtflug? Die Antwort darauf 148t sich nicht allgemein
geben, sondern man erkennt, daB hier gerade eine gewisse Frei-
heit in der Verwendungsmoglichkeit eines Flugzeuges besteht.
Je nachdem man den Propeller so wihlt, dafl er bei gr6Berem
oder geringerem Wert von v: Uden héchsten Wirkungs-
grad erreicht, hat man die Motorleistung mehr zur
Erzielung von Wagrechtgeschwindigkeit oder zur
Erreichung von Steigfdhigkeit ausgenutzt. Man spricht
im ersten Fall von einem ,Geschwindigkeits-“, im letzten Fall
von einem ,Steigpropeller. — Diese Andeutungen miissen hier
geniigen; weitere Ausfiihrungen hierzu findet man in der um-
fangreichen Literatur iiber Propellerauswahl?).

31. Steiggeschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit.

Die Kurvenbilder, wie sie in den voraufgehenden Abschnitten
entwickelt wurden, geben zwar den vollstindigsten und einen
fiir alle praktischen Zwecke hinreichend genauen Einblick in
die Verhiltnisse des stationiren Wagrecht- und Steigfluges, sie
haben aber den Nachteil, daBl sie nur nach verhaltnismiBig
groBer Miihe die Ergebnisse, nach denen gesucht wird, zu finden
gestatten. Daher wird es manchmal erwiinscht sein, eine, wenn
auch nur iberschligige, dafiir aber kiirzere und rascher zum

1) Ein sehr verwendbares zeichnerisches Verfahren zur Propeller-
auswah]l hat erstmals G. Eiffel in seinem Werk: Der Luftwiderstand
und der Flug, dtsch. von F. Huth, Berlin: R. C. Schmidt 1912 ange-
geben. Verschiedene Verbesserungen und Varianten sind in zahlreichen
Zeitschriftenaufsitzen verdffentlicht worden. Man vgl. a. F. Fuchs u.
L. Hopf, Aerodynamik. Berlin: R. C. Schmidt 1922.
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Ziele fiihrende Berechnung anstellen zu kénnen. Zu einer sol-
chen gelangt man, unter mehr oder weniger vollstindiger Aus-
schaltung des zeichnerischen Verfahrens, in folgender Weise.

Wir gehen wieder von den Gleichgewichtsbedingungen:
Auftrieb=Gewicht, erforderliche Zugkraft —Riicktrieb - schid-
lichem Widerstand, aus:

G=z,-m-F-o?,
Z=z-m-F-v* 40,65 m~f~v2=<zr—[—0,65 %)-m-F-v“.

Es ist fiir uns jetzt bequem, fir den Klammerausdruck, der
sich aus dem Beiwert des Riicktriebs und einem von der schid-
lichen Fliche bestimmten Anteil zusammensetzt, ein einziges
Zeichen, etwa z,, zu setzen. Es bedeutet also von jetzt an

st oas )

einen , Widerstandsbeiwert“, der allen Widerstinden des Flug-
zeugkérpers und der Tragfliche Rechnung triagt. Die Gleich-
gewichtsbedingungen lauten dann
G=z,m-F-v* und Z=z,-m-F.o?
woraus wir durch Dividieren ableiten:
2

Z:G=z,:z, oder Z=z--G,

a
a
wihrend wir die Geschwindigkeit v, wie schon wiederholt friiber,

aus der ersten Gleichgewichtsgleichung zu

G

z,om-F

V=

bestimmen. Soweit liegt noch nichts Neues gegeniiber dem
Friiheren vor. Der Quotient z,:z, heit auch ,Gleitzahl des
Flugzeuges“, &hnlich der ,Gleitzahl der Tragfliche®, die in
Abschn. 7 als der Quotient z,:z, definiert war.

Nun gehen wir dazu iiber, die beim Steigflug erforderliche
Leistung zu berechnen. Beim Wagrechtflug hat die Leistung,
wie auch schon friiher angegeben wurde, einfach den Wert Z -v.
Wenn der Motor gerade diese Leistung hergibt, findet wag-
rechter Flug statt, ein etwaiger UberschuB kann dazu dienen,
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einen Anstieg zu bewirken. Nennen wir, wie oben, die Steig-
geschwindigkeit w, so wird auf Hebearbeit der Leistungs-
betrag G-w verwendet und die gesamte vom Propeller auf
das Flugzeug iibertragene Leistung L verteilt sich auf Zug-
leistung Z-v und Steigleistung G'-w. Wir haben also

L=Z-v+4+G-w,
woraus die Steiggeschwindigkeit sich rechnet zu
L Z > L =z,
Y=eT e T e T,

a

oder, wenn wir fiir v den vorhin ermittelten Wert einsetzen:

L qu—G—— L sz"_f?}‘
“=a@ g ymF G 2P m FC
Bis hierher ist noch keinerlei willkiirliche Annahme zur Ver-
einfachung der Rechnung gemacht worden; die Formel ist noch
ebenso genau richtig, wie alles, was in den fritheren Abschnitten
gerechnet wurde.

Wollen wir aber die abgeleitete Gleichung wirklich an-
wenden, um die Steiggeschwindigkeit w in einem bestimmten
Fall zu berechnen, so finden wir zundchst, daB rechts noch
sehr viel Unbekanntes steht. Unveriinderlich und als gegeben
anzusehen sind von den GroBen auf der rechten Seite nur G
und F, Gewicht und Tragfliche, wobei wir den Quotienten G : F
auch durch die , Flichenbelastung“ p ersetzt denken kénnen. Die
Beiwerte z, und z,, die in der charakteristischen Verbindung
z,?:2,> auftreten (vgl. auch Abschn.13), sind, wenn das Trag-
fliigelprofil festliegt, noch Funktionen des Anstellwinkels,
und wir wissen vorerst noch nicht, mit welchem Anstellwinkel
geflogen wird. Die Luftdichte m, die von der augenblicklichen
Hohenlage % abhiingt, diirfen wir als gegeben betrachten. Die
groBte Schwierigkeit steckt aber in der GroBe L. Schon die
vom Motor abgegebene und von der Luftschraube aufgenom-
mene Leistung ist, ganz abgesehen von dem Einflul der Hohen-
lage, von der Umlaufzahl (entsprechend der Bremslinie des
Motors, Abschnitt 23) abhiingig, und diese bestimmt sich eben
aus der Gesamtheit der Gleichgewichtsbedingungen. Unser L
bezeichnet aber die von der Schraube abgegebene Leistung
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die aus der eben genannten durch Multiplikation mit dem
Luftschraubenwirkungsgrad # hervorgeht. Dieser ist wie-
der, wie in Abschnitt 19 gezeigt wurde, Funktion des Fort-
schrittsgrades der Luftschraube, dessen Wert uns auch nicht
von vornherein bekannt ist. Es gibt kein anderes Mittel, alle
diese Einflisse und Abhéngigkeiten richtig in Rechnung zu
stellen, als eben die Durchfiihrung des zeichnerischen Verfahrens
unserer Abschnitte 27 bis 30. Fiir eine iiberschligige Unter-
suchung sieht man sich genotigt, eine Reihe von vereinfachen-
den Annahmen einzufithren, die naturgemif die Sicherheit und
Genauigkeit der Ergebnisse beeintrichtigen.

Vor allem wird angenommen, daB wihrend des ganzen zu
untersuchenden Fluges die Umlaufzahl des Motors ungefihr
gleich der normalen bleibt (ohne da an der Gaszufuhr etwas
geindert wird), so daB die Motorleistung nur Funktion einer
unabhingig Veréinderlichen, nidmlich der Flugh6he Ak, wird.
Ebenso setzt man voraus, dall die Fluggeschwindigkeit v, daher
wegen der Konstanz der Drehzahl auch der Fortschrittsgrad,
und damit der Wirkungsgrad der Schraube, annihernd feste
Werte haben. Es wird dann L, die Leistung am Propeller bei
normaler Drehzahl, lediglich Funktion der Héhenlage A. Um
das gleiche auch in dem letzten Glied der Formel zu erreichen,
fiigt man noch die Annahme hinzu, daBl der Anstellwinkel un-
verdnderlich ist, oder wenigstens, daB der Einflul des Winkels
auf den Quotienten 2z ?:2z3 vernachlissigt werden darf. In
diesem Sinn aufgefalt liefert die oben abgeleitete Gleichung
in der Tat die Steiggeschwindigkeit w fiir jede Hohe h, wenn
die Flichenbelastung G': F, das Gewicht G, die Motorleistung
bei normaler Drehzahl fiir jede Hohe und die notwendigen
Konstanten gegeben sind. Wir bringen dies in der Formel zum
Ausdruck, indem wir an Stelle von L die Normalleistung des
Motors am Boden, die in PS ausgedriickt N, heillen moge,
einfiilhren. Fiir die Leistung in der Hohe % schreiben wir
N=N,-a, wobei a eine von h abhingige , Abminderungszahl“
bezeichnet. Fiir L ist dann 757-N,-a zu setzen, wobei in
dem ,Wirkungsgrad“ # streng genommen nicht nur der Unter-
schied zwischen der vom Propeller aufgenommenen und abge-
gebenen Leistung, sondern auch noch die eventuelle Leistungs-
verminderung des Motors infolge des Tourenabfalls beim Steigen
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steckt. Fir die Steiggeschwindigkeit w erhalten wir so:
N, 2} G 1
G 2> Fm’
Als gute, aber bei Flugzeugen normaler Bauart gerade
noch erreichbare Werte fir » und den Quotienten z,?:2z.2

(dessen Quadratwurzel 2, : z, Vz—a auch manchmal als ,Flugzahl®
bezeichnet wird), kénnen wir annehmen:

w="7579-

7~ 0,67, also 759~ 50 und

2

o~ 0,030, also —*—~ 0173,
Za a2,

Die Gleichung fiir die Steiggeschwindigkeit lautet dann:

NO
w——50”a"a—0,173"/ﬁ;n—.

Hier treten auf der rechten Seite nur noch auf: die beiden
Flugzeugkonstanten

Flachenbelastung in kg/m?,

G
F
: « G .
nLeistungsbelastung“ — in kg/PS,

0
und die beiden mit der FlughShe verinderlichen GroéBen

Abminderungszahl der Motorleistung a,

m
die wir beide als von vornherein gegeben ansehen miissen.

Reziproke Wurzel aus der Luftdichte V—l;,

Die so vereinfachte Gleichung fiir die Steiggeschwindigkeit
benutzen wir zunichst dazu, die Gipfelhdhe, d. i. die groBte
vom Flugzeug erreichbare H6he, zu berechnen. Sie ist ja da-
durch gekennzeichnet, daB in ihr w =0, die Steiggeschwindig-
keit gleich Null ist. Es muB also fiir die Gipfelhéhe gelten:
50%9-(1:0,173]/%-5;,

oder, wenn wir beiderseits quadrieren und kiirzen:

G [(G\?
m-a? = 0,0000120 f’(ﬁ_) .

1]
Mises, Fluglehre, 3. Aufl. 13
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Man erkennt, daBl fiir die Gipfelhohe eines Flugzeuges das
Produkt aus Flachenbelastung und Quadrat der Lei-
stungsbelastung malgebend ist. Je kleiner dieses Produkt,
um so kleiner wird der Wert von m-.a* in der Gipfelhdhe, um
so grofer also diese Hohe selbst. Ein Beispiel wird das sofort
klar machen.

Es seien die Verhiltnisse zugrunde gelegt, wie sie bei
einem BMW III-Motor (Zeile 8 in Zahlentafel 6) bestehen.
Unsere Abb. 83, die die Leistung N als Funktion der Luft-
dichte m angibt, kann auch unmittelbar als eine Darstellung
der Abminderungszahl a aufgefafit werden: Man braucht die
Ordinaten der Kurve nur durch den Wert der Bodenleistung
N,=207 zu dividieren. So liest man bei m = 0,08 ab: N=150,
daraus a= N:N,= 0,725, m-a®=0,08-0,725% = 0,042,
schlieflich m-a®: 0,000012 = 0,042 : 0,000012 = 3500. Nach
unserer Zahlentafel 2 entspricht der Dichte 0,08 eine Hohe
von ungefdhr 4000 m. Also ist 4000 m die Gipfelhohe eines
mit BMW III ausgeriisteten Flugzeuges, wenn sein Produkt
aus Flichenbelastung und Quadrat der Leistungsbelastung
3500 betrigt, wenn es z. B. bei 40 kg/m?® Flichenbelastung
9,3 kg/PS tragt (40-9,3>=3500). Um eine Folge zusammen-
gehoriger Werte zu bekommen, benutzt man am besten Abb. 84,
die m als Funktion der Hohe zeigt, und nimmt gleich Zahlen-
tafel 2 hinzu. Fiir h=5000 m zeigt die Abbildung N=135,
also @=135:207=0,652 und die mittlere Spalte der Zahlen-
tafel m= 0,074; mithin ist m-a®==0,0314 und das gesuchte
Produkt 0,0314: 0,000012 = 2610. In dieser Weise ist die
nachfolgende Tafel berechnet, die in der ersten Spalte die
Gipfelhohe, in der zweiten den Gipfelwert der Luftdichte, in
der dritten das zugehorige Produkt aus Flichenbelastung und
Quadrat der Leistungsbelastung, gleich dem Quotienten
ma®:0,000012, angibt.

2
h = 2000 m m= 0,104 Q_(ﬁ) = 6910

3000 0093 T Wo/ 1900
4000 0,083 3860
5000 0,074 2700
6000 0,066 1850
7000 0.059 1150

8000 0,052 715
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Diese Zahlenwerte sind nochmals in Abb. 114 zur Darstellung
gebracht, in der sowohl & wie m als Funktionen des Produktes
in der letzten Spalte aufgezeichnet sind. Man entnimmt bei-
spielsweise der Figur, daf einer Flichenbelastung von 40 kg/m?®
und der Leistungsbelastung 8,5 kg/PS mit 40-8,52 = 2890 eine
Gipfelhéhe von 4850 m entspricht. Natiirlich gilt dies nur fiir
Motoren, deren Leistungsabnahme mit der Hohe der des
BMW III-Motors entspricht, und unter der Voraussetzung, dafl
unsere uberschligigen Annahmen iiber die Motorumlaufzahl,
den Luftschraubenwirkungsgrad #

und den Wert von z,%: 2 ® einiger- & - m
maBen zutreffen. Hat man ge- . [4700
nauere Anhaltspunkte fiir die bei- 91 r4as0
den letzteren GroBen, so mull & +4080
man bedenken, daB in der dritten | Lgom
Spalte unserer Tafel die Werte | [ aaw
von m-a?:0,000012 stehen, wih- L
rend allgemein fiir w =0 g e
¢ < G>2 2,2 “
o) =ma®- (7157022
F NO ma ( 77) zwe J 1 . :
gilt. Man muB also die Zahlen 2 LS
der letzten Spalte mit 74 ‘ e
0,000012 (75 ,7)2 a_ 0 7000 2000 3000 4000 3000 6000 7000
2 2
o 5 Abb.114. Gipfelhohe und Gipfel-
oder mit 0,0675 /N wert der Luftdichte.
PE

multiplizieren, um die allgemeiner giiltigen Werte des Produktes
aus Flichenbelastung und Quadrat der Leistungsbelastung zu
erhalten.

Kehren wir nun zu der Formel fiir die Steiggeschwindig-
keit zuriick, die wir oben abgeleitet haben:
- sz G 1
Wir wollen wieder den Schraubenwirkungsgrad 5 und das Ver-
héltnis 2 ?:2,® als unverinderlich und gegeben betrachten.
Dann stellt sich w als Differenz zweier GroBen dar, von denen

die erste mit zunehmender Flughdhe h abnimmt, die zweite
13*

N’)
w=75nﬁ-a———
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(wegen des Faktors m im Nenner) mit A wachst. In Abb. 115
ist zur Flughdhe kb als Abszisse zunédchst der Verlauf des ersten
Gliedes angegeben, und zwar entspricht die Bezifferung der
Ordinaten der Annahme #=0,67, N,: G =1:8,5, also Leistungs-
belastung 8,5 kg/PS. Die Kurve, die dieses erste Glied darstellt,
wird in ihrer Gestalt ausschlieflich durch den Verlauf des Ab-
minderungsfaktors a -bestimmt. Wenn wir wieder den friiher
ins Auge gefaBten BMW III-Motor voraussetzen, so ist die
Kurve, von dem MaBstabe der Ordinaten abgesehen, - genau
gleich der in Abb. 84. Unsere Abb. 115 zeigt aber auch noch

mfsek
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Abb. 115. Berechnung der Steiggeschwindigkeit.

den Verlauf des zweiten Gliedes, das umgekehrt proportional
der Quadratwurzel aus der Luftdichte m ist. - Fiir die Zeichnung
sind die Werte z,%:2,>=0,030 und G:F = 40 kg/m? gewihlt,
so daB als Ordinaten die Werte von }/0,030-40:m=1,095: }m
aufgetragen wurden. Die Werte der Luftdichte sind dabei
wieder der mittleren Spalte der Zahlentafel 2 entnommen.
Man erkennt, dafl die beiden Linien sich bei h==4850 m
schneiden; dies ist die (schon frither bestimmte) Gipfelhéhe in
unserem Fall. Fiir jedes h unterhalb 4850 m haben wir in der
Ordinatendifferenz der beiden Linien den Wert von w. Teilen
wir die gesamte durchflogene H6he in Stiicke von beispielsweise
je 500 m, so konnen wir fiir jedes Stiick die mittlere Steig-
geschwindigkeit ablesen und daraus die Steiglinie, wie sie ein
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richtiggestelltes Barogramm (vgl. Abschnitt 2) liefern miiite,
entwickeln. In Abb. 116 ist dies durchgefiihrt.

Als Abszissen sind in Abb. 116 die Zeiten, als Ordinaten
die zu jeder Zeit erreichten Hohen aufgetragen. Der Linienzug,
der aus einer Aufeinanderfolge kurzer, geradliniger Stiicke be-
steht, ist so zustande gekommen, daB zuerst die Wagrechten in
Abstinden von 500 zu 500 m gezogen wurden. Dann ist aus
Abb. 115 die mittlere Geschwindigkeit fiir den ersten Abschnitt
heriibergenommen, auf der Ordinatenachse vom Nullpunkt aus

h inkm
/. — Y5 km
- "
// ' b

/ 30

/ T,
- 20
) [ ! 7,5

/ )
| —1,0

4R VERT G, SR 05

t min

0 70 20 30 %9 50 60 70
Abb. 116. Konstruierte Steiglinie.

nach oben aufgetragen und ihr Endpunkt mit dem festen
Punkt p auf der Abszissenachse verbunden worden. Parallel
zu diesem Strahl verlduft das erste Stiick der Steigkurve und,
indem man mit der zweiten, dritten ... Abschnittsgeschwindig-
keit ebenso verfihrt, jedesmal den Endpunkt mit p verbindet
und zu dem Strahl ein paralleles Stiick in der Hauptfigur zieht,
erhdlt man die ganze Steigkurve bis zur Gipfelhhe. Man kann
aus Abb. 116 entnehmen, daB unser Flugzeug in 25 Minuten
die Hohe von 3000 m, in 44 Minuten 4000 m erreicht. Hat
man andere Werte als die von uns angenommenen fiir Wirkungs-
grad # und Leistungsbelastung G:N,, bzw. fir z,?:2,® und
Flachenbelastung G': F, so mul man nur die OrdinatenmaBstabe
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der Linien in Abb. 115 anders wihlen und dann in der gleichen
Weise verfahren. Hat man einen Motor mit andersartigem
Verlauf des Abminderungsfaktors a, so ist auch die Gestalt
der ersten Linie entsprechend zu verdndern, wahrend die zweite
— bis auf den MaBstab — sich immer gleichbleibt.

Oft will man, unter Vermeidung jeder zeichnerischen Er-
mittlung, einen kurzen formelmiBigen Ausdruck fiir Steig-
geschwindigkeit, Gipfelhohe und Steigzeit haben. Dies gelingt,
wenn man in der Vereinfachung und Schematisierung noch einen
Schritt weiter geht. Man muB fiir die Abhéngigkeit der Ab-
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Abb. 117. Niherungslinien fiir a und 1: Jm.

minderungszahl ¢ und der Luftdichte m von der Héhe A mog-
lichst einfache Formeln einfiihren. In Abb. 117 haben wir zu
diesem Zwecke den Verlauf von @ fir den BMW III-Motor
entsprechend der untersten Linie von Abb. 84 noch einmal
aufgezeichnet und ebenso die aus Zahlentafel 2 (mit dem Tem-
peraturgradienten 0,5 und der Bodentemperatur 10°) berech-
neten Werte von 1: m, beides in Abhingigkeit von der Hohe h.
Zu diesen beiden Kurven sind in der Abbildung gerade Linien an-
gegeben, die sie mit einiger Anndherung ersetzen konnen. Die
Gleichung der ersten dieser Geraden lautet
a=1—0,07h, allgemein a=1—c«h (b in km),

wenn mit o die Abnahme der Motorleistung pro 1 km Aufstieg,
bezogen auf die Bodenleistung bezeichnet wird (nach Abschnitt 23
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ist @ = 0,07 bis 0,12), die der zweiten

%:2,75—{—0,201» (b in km).
m
Setzt man dies in den Ausdruck fiir w ein, so erhilt man:

°G

2(2,754-0,20).

Hieraus laBt sich die Glpfelhohe durch Nullsetzen von w rein
rechnerisch bestimmen. Kiirzt man némlich durch 7579 Ny: G
und schreibt zur Abkiirzung

_,,.1_, __1”_ _G_ (-i> x2
(5qP 2 F\N)
so erhalt man

0=1—«h—2(2,75 4 0,20 k) oder k(¢ 0,202)=1-—2,T52

und daraus

. e . . 11— 2,75 x
Gipfelhohe in km: h_E—{'-O,ZOx'
Den Wert von « (Leistungsverminderung pro 1 km Héhenanstieg
im Verhiltnis zur Bodenleistung) muB man aus der Kenntnis
des Verhaltens des Motors in groflen Hohen schépfen, der Wert
von z ist durch das Flugzeug bestimmt. Nehmen wir fiir
z,%:2,* und 5 die fritheren Durchschnittswerte, so bedeutet x*
die GroBle 0,000012.(G: F)-(G:N,)?, also

G G
x—000346VF N

Fiir eine Flichenbelastung von 40 kg/m® und eine Leistungs-
belastung von 8,5 kg/PS wird 2= 0,00346-740-8,5= 0,186,
daher mit oz--—-0,07

— 0,513 0,487

6?71*0 037 0,107
gegeniiber dem frither aus der Zeichnung bestimmten Wert
von 4,85 km.

Den Ansatz fir w konnen wir unter Verwendung der Ab-
kiirzung x auch so schreiben

=4,55 km

w=,7517%[1—ah—x(2,75—{—0,20h]
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oder Steiggeschwindigkeit in m/sek:
N,
w=="15 nﬁf’ [1—2,752—h(a—+0,202)].

Nach den Regeln der Differentialrechnung ist fiir w der Diffe-
rentialquotient des Weges nach der Zeit zu setzen, d.i. Diffe-
rential der Hohe durch Differential der Zeit. Unsere Gleichung
lautet daher, da wir mit & die Héhe in km bezeichnet hatten,
unser Lingenmafl aber das Meter ist:

dh
1000dt 7]1;[1'~275x-—h(o¢—|—020x)]
G 1000 dh
N, 159 1—2,752—h(«+0202)

Der Ubergang. vom Zeitdifferential zu einem endlichen
Zeitintervall erfolgt nach den Regeln der Integralrechnung, die
hier ergeben:

oder dt =

2303 G 1 h,
Steigzeit i : e log .7 -.
eigzeit in sek: t—= oc—|—O20xN 5y Oghgwh
R it km ki Dabei bezeichnet ¢ die Steig-
! : zeit, die zur Erreichung der
i %o Hohe h erforderlich ist und
| 45 h, die Gipfelhdhe, dic vorher
}/ aus ¥ nach der oben ange-
B o gebenen Formel
23 — 2,75 ,
/] hy = “ (in km)
20 o —]— 0,20 z
15 gerechnet werden kann. Na-
tirlich miissen 2 und &
0 gleichen Mafeinheiten einge-
95 setzt werden; x bedeutet
¢ min die oben genau bezeichnete
g 70 20 30 40 30 60 70 Abkiirzung fiir die durch
Abb. 118. Berechnete Steiglinie. das Flugzeug bestimmten

GroBen.
Die Gleichung fiir die Steigzeit gibt gut brauchbare Werte
nur fiir h-Werte, die wenigstens 10 vH unter der Gipfelhohe
liegen. Die Gipfelhohe selbst wird nach der Formel erst in
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unendlich langer Zeit erreicht. Abb. 118 zeigt die der Formel
entsprechende Steigkurve fiir die oben angenommenen Verhalt-
nisse x=0,186, «=0,07, =0,67, G:N,=8,5kg/PS§,
h,= 4,55 km. Der Verlauf ist ganz dhnlich dem des Polygon-
zuges von Abb. 116. Die Herstellung der Abb. 118 ist einfacher,
aber sie gibt die Tatsachen ungenauer wieder, weil sie auf
einer schematisierten Annahme iiber den Verlauf der Abminde-
rungszahl und der Luftdichte beruht. Fir die meisten prak-
tischen Zweke wird man je nach Geschmack nach dem einen
oder dem andern Verfahren arbeiten diirfen.

32. Berechnungen beim Entwurf eines Flugzeuges.

(Dieser Abschnitt kann ohne Schaden fiir den Zusammenhang iiber-
gangen werden.)

Wir wollen jetzt die wichtigsten derjenigen rechnerischen
Uberlegungen kurz zusammenfassen, die man beim Entwurf eines
neuen Flugzeuges in der Regel anzustellen hat. Dabei kann
es sich nicht darum handeln, hier eine vollstindige Anweisung
fiir die Berechnung einer neuen Type zu geben, sondern es soll
nur auf die Punkte, die fiir eine solche Berechnung die wesent-
lichsten sind, hingewiesen werden.

Es sei z. B. ein zweisitziges Flugzeug fiir einen 185-PS-
Motor mit einer Zuladung (d.i. Besatzung, Nutzlast und Be-
triebsstoffe) von 380 kg und mit einem Gewicht der Motor-
anlage (d. i. Motor mit Kiihler, Luftschraube, Behélter, In-
strumenten) von 320 kg zu entwerfen. Zunédchst wird man
das voraussichtliche Gesamtgewicht abzuschitzen haben,
das man natirlich erst nach vollstindiger Konstruktion
genau ermitteln kann. Als ersten Anhaltspunkt kann man bei
einem normalen Gebrauchs-Flugzeug annehmen, dafl das Kon-
struktionsgewicht, d.i. das Gewicht des ganz unbelasteten Flug-
zeuges ohne Motoranlage, oder, wie man heute sagt, das , Flug-
werk-Leergewicht“, etwa in der Mitte zwischen dem Gewicht
der Motoranlage und dem der Belastung, also hier bei 350 kg
liegt. Mit anderen Worten: das Gesamtgewicht des belasteten
Flugzeuges ist, roh geschatzt, das Anderthalbfache der Summe
von Belastung und Gewicht der Motoranlage, in unserem Falle
1050 kg. Ungefdhr das gleiche besagt die oft empfohlene
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Annahme, das Gewicht des Flugwerks gleich 30 bis 40 vH des
Gesamtgewichtes zu setzen. Auch dies filhrt in unserem Fall
zu einem Fluggewicht von rund 1050 kg. Mit dieser ersten
Schitzung kann man in die Rechnung eintreten, mufl aber
nachher, wenn die durch die Rechnungsergebnisse mitbestimmte
Konstruktion erfolgt ist, nochmals mit dem richtigen Gewicht
nachrechnen.

Als Ausgangspunkt der Berechnung nehmen wir die Wahl
der Flachenbelastung, d.i. des auf 1m? Tragfliche ent-
fallenden Anteils an Gesamtgewicht (vgl. Abschn.10). Die Flichen-
belastung liegt fiir unsere heutigen Flugzeuge durchschnittlich
bei 40 kg/m? Flugzeuge mit geringerer Flichenbelastung sind im
allgemeinen leichter zu fliegen, d. h. sie sind gegen Fehler, Versdum-
nisse und Ungenauigkeiten in der Betdtigung der Steuerung
(Abschn. 38) weniger empfindlich; sie gleiten auch flacher und
haben geringere Landungsgeschwindigkeit. Uberhaupt #uBert sich
die Wirkung héherer Flichenbelastung darin, da8 die Linie I der
Abb. 108 etwas weiter nach rechts und hoéher hinauf riickt.
Wie in Abschn. 31 ausfiihrlich gezeigt wurde, wird das Steig-
vermégen und namentlich die grofte erreichbare Hohe unter
sonst gleichen Umstdnden mit Wachsen der Fldchenbelastung
kleiner. Da wir mit ¢ =1050 kg und N,=185 PS eine
Leistungsbelastung von 1050:185 =5,7 kg/PS haben, gibt
p =40 kg/m® ein Produkt (G:F)-(@:N,)?=1290, und dies
wiirde, wenn wir mit den Annahmen der Tabelle in Abschn. 31
rechnen diirften, eine Gipfelhohe von 6800 m bedeuten. In
der Tat wird sich zeigen, dafl die wirklichen Verhiltnisse etwas
ungiinstiger liegen, ro dafl ein hoheres p nicht ohne weiteres
zu empfehlen wire. Weit iiber p — 40 kg/m? pflegt man jeden-
falls in der Regel nicht zu gehen (auBler bei reinen Sport-
flugzeugen), obwohl in Erhohung von p das einfachste Mittel
zur Vergroferung der Wagrechtgeschwindigkeit, wenigstens in
Bodennihe, liegt. Wihlen wir fiir unser Beispiel etwa p =42,
so mull das TragflichenausmaB

1050 .
F= I = 25 m

betragen. Diese Grofie ist dann entsprechend auf die oberen
und unteren Fliigel des Doppeldeckers zu verteilen. Die Ver-
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windungsklappen (Abschn. 33) konnen so weit zur Tragfliche
mitgerechnet werden, wie sie sich dem Profil und dem Grund-
ril der Tragfliigel anschmiegen.

Eine schwierige und bedeutungsvolle Frage ist die nach
dem passenden Flachenprofil (vgl. Abschn. 9). Man wird
natiirlich heute nur solche Profile wihlen, deren Kennlinien
schon bekannt sind oder durch eigens angestellte Versuche be-
stimmt werden. Die wichtigste Grundlage fiir die Wahl von
Profilen bilden die schon in Abschn. 9 angefiihrten Werke von
Prandtl und von Eiffel, in
denen fiir sehr zahlreiche Profile _
die Kennlinien angegeben sind. vy
Abb. 119, die dem Buche von & —9%% ”fw gma”&?”"]%;
Eiffel ,Neue Untersuchungen Y/
iiber den Luftwiderstand und
den Flug“ entnommen ist, stellt 4%
das Polardiagramm (Abschn. 9) gos ||
fiir das von Eiffel als ,Profil i)
324 bezeichnete, in Abb. 119 77[ 7
angedeutete Profil dar. Die Be-  gus||-//
zeichnungsweise ist eine etwas '
andere als die von uns friiher
gebrauchte und soll kurz erklart  geor/
werden. Eiffel setzt

..__.*q

,000 0‘wz Jooy é‘m&‘ gars gere (/‘.:?f/ A

sqa=k, 52, =k, Abb. 119. Profil mit Polare.

so daB k, und k, nur mit Fliche

F und Geschwmdlgkeltsquadrat zu multiplizieren sind, um Auf-
trieb bzw. Riicktrieb fiir den normalen Dichtewert 1/8 zu er-
geben. Er zeichnet dann ganz &hnlich wie wir es in Abb. 21
getan haben, die Linie, deren Koordinaten zusammengehdrige
Werte von k, und k, sind; der jeweilige Wert des Anstell-
winkels wird dem Kurvenpunkt beigeschrieben. Jeder Geraden,
die durch den Ursprung des Koordinatensystems gezogen wird,
entspricht ein bestimmter Wert des Quotienten k :k, , also der
Gleitzahl, der am oberen bzw. am rechten Rand des Bildes an-
geschrieben ist. Die kleinste Gleitzahl weist der Punkt auf,
in dem die vom Ursprung aus gezogene Tangente die Polare
beriihrt.
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Im allgemeinen wird man zunéchst ein sol¢hes Profil suchen,
bei dem die Gleitzahl moéglichst klein ist, da mit deren
Wachsen der Leistungsbedarf fiir eine gegebene Geschwindigkeit
zunimmt. Da aber die Gleitzahl mit dem Anstellwinkel veréinder-
lich ist, muBB man darauf sehen, daB der Kleinstwert wirklich
bei jenen Winkeln eintritt, auf die es ankommt. Hier liegt eine
shnliche Unbestimmtheit vor, wie bei der am Schlu des voran-
gehenden Abschnittes besprochenen Propeller-Auswahl. Man
kann eben auch die Tragfliche mehr fiir Steigleistung oder
mehr fiir Geschwindigkeit entwerfen, indem man ihren giin-
stigsten Wirkungsgrad bei gréBerem oder kleinerem Anstell-
winkel herbeifithrt. Ob die in jedem Fall gestellte Bedingung
richtig erfiillt ist, sieht man erst nach Ausfithrung der ganzen Be-
rechnung. Im allgemeinen kann man sich folgendes iiber-
legen. Da aus der Gleichheit von Gewicht und Auftrieb die

Gleichung G=—=Fk 12 F—1z .0*.F
Y a

folgt, wobei der Quotient G : F= p, die Flichenbelastung, schon
frither festgelegt wurde, so erkennt man, daf groBe Geschwindig-
keit nur bei kleinen Auftriebsbeiwerten moglich ist. Es
sind also nur solche Profile fiir schnelle Flugzeuge giinstig, die
kleine Gleitzahlen mit kleinen Auftriebsbeiwerten
verbinden.

Hat man einmal die Flichenbelastung p und das Profil
gewihlt, so kann man die Geschwindigkeit v fiir alle Anstell-
winkel aus der Gleichung

V= f— —_
ka-F k,

berechnen. In Abb. 120 ist fiir alle Anstellwinkel zundchst der
Wert von k , d.i ein Achtel des Auftriebsbeiwertes z,, und
die Gleitzahl, beides nach den Angaben der Eiffelschen Po-
laren, eingezeichnet. Die dritte Linie, die wir als Ge-
schwindigkeitskurve bezeichnen konnen, zeigt dann die
nach der Formel berechneten Werte von v mit der Annahme der
Flidchenbelastung p=—42.

Um jetzt unsere Linie I von Abschnitt 27 zu bestimmen,
tragen wir in einer neuen Abb. 121 zu den Abszissen v die

Ordinaten G-“r .y, d.h. das Produkt aus Gewicht, Gleitzahl

a
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und Geschwindigkeit, auf. Z.B.: Fiir v=40 m/sek zeigt Abb.120
die Gleitzahl 0,055 bei dem Anstellwinkel ¢ — 39, also ist die
Ordinate zur Abszisse 40 in Abb. 121 gleich

1050-0,055 - 40 = 2310 kgm/sek.

Die so bestimmten Ordinaten stellen nach dem Vorangehenden
die zur Uberwindung des Tragflichen-Riicktriebes erforderliche
Leistung dar.

Die richtigen Ordinaten der Linie I erhdlt man aber erst,
wenn man zu den eben gefundenen noch die zur Uberwindung
des schédlichen Wider-
standes  erforderlichen
Leistungsgrofien  hinzu-
fiigt. Jetzt muBl man also
die schadliche Fliache {70
des zu entwerfenden Flug-
zeuges abschitzen. Hat
man keine genaueren
Grundlagen, etwa aus der
nachtriglichen Uberprii-
fung Dbereits gebauter
shnlicher Flugzeuge, so
kann man wie folgt vor-
gehen, um einen ganz
vorldufigen Anhaltspunkt
zu gewinnen. Man rech-
net -den groften Rumpf- Abb. 120. Geschwindigkeitskurve.
querschnitt — er Dbe-
trage etwa 0,80-1,20=0,96 m® — bestimmt die diesem ent-
sprechende schidliche Fliche, die nach Abschn. 5 etwa als das
0,3fache des Querschnittes, also hier rund 0,3 m? anzunehmen
ist, und beriicksichtigt, daB die iibrigen Teile des Flug-
zeuges ungefihr ebensoviel ausmachen, daf also im ganzen
f=0,6 m®. Natiirlich ist dieser Vorgang nur ein ganz roher
Behelf, der in jedem Fall, in dem dies mdoglich ist, durch ein-
gehendere Uberlegungen ersetzt werden muB. Ist der Entwurf
des Flugzeuges einmal so weit fertig, so kann man den Wider-
stand der hierfiir wesentlichsten Teile, Streben, Kabel, Rader usw.
unmittelbar berechnen (vgl. Abschn. 5).

FkyVZr v sk
Z

a

7z3 5 bz 7%° a
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Hat man jetzt die schiddliche Fliche f, so ist nach Abschnitt 4
der schidliche Widerstand 0,08-f-42, also die zu seiner Uber-
windung aufzuwendende Leistung 0,08-f-v%. Die darnach zu
rechnenden Ordinaten sind zu den bereits in Abb. 121 ein-
getragenen zu addieren, z. B. fiir v = 40 der Wert 0,08- 0,6 - 6400
=3072 kgm/sek. Man erkennt aus dem Verlauf der in
Abb. 121 dargestellten Linien, daf} bei groen Geschwindigkeiten
die neu hinzukommenden Werte den fritheren Ordinaten
gegeniiber stark iiberwiegen. Es kommt also bei grofen Ge-
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Abb. 121. Berechnungsdiagramm fiir ein Flugzeug.

schwindigkeiten viel mehr auf den schadlichen Wider-
stand als auf die Eigenschaften der Tragfldche an.

Das erste, was man der Linie I entnehmen kann, ist das
MaBl des Gleitvermdgens, ndmlich die GroBe der kleinst-
moglichen Sinkgeschwindigkeit. Sie wird nach Abschnitt 28 be-
rechnet, indem man die kleinste Ordinate der Linie I durch
das Gewicht G dividiert. In unserem Falle zeigt sich die
kleinste Ordinate gleich 3800, daher die Geschwindigkeit des
langsamsten Sinkens gleich 3800:1050 = 8,6 m/sek oder 200 m
in 55 sek.
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Es ist ferner nicht schwer, die Geschwindigkeit des Wag-
rechtfluges bei Vollgas zu bestimmen. Der Motorleistung von
185 PS entsprechen 185-75 =13 875 kgm/sek, und wenn man
einen Luftschrauben-Wirkungsgrad von 0,70 annimmt, eine ver-
figbare Leistung von 0,70-13 875 = 9700 kgm/sek. Sucht man
den Punkt der Linie I auf, dessen Ordinate diesen Wert hat,
so erhdlt man in der Abszisse v= 52 m/sek — 187 km/Std. den
Wert der gesuchten Horizontalgeschwindigkeit. Der zugehdrige
Anstellwinkel ist, wie Abb. 120 lehrt, fiir v = 52 ungefihr g = 19,
der zugehorigeWert der Gleitzahl liegt sehr nahe dem Kleinstwert.

Der hier verwendete Punkt A der Linie I ist nichts an-
deres als ihr Schnittpunkt mit der Linie II, deren Verlauf selbst
wir noch nicht kennen. Dieser héngt, abgesehen vom Motor,
von der Wahl der Luftschraube ab. Wir diirfen aber ohne
weiteres voraussetzen, dall} eine Luftschraube gefunden werden
kann, die bei der berechneten Geschwindigkeit von rund 52 km/Std.
einen Wirkungsgrad von wenigstens 0,70 aufweist.

Um endlich die Steigleistung zu ermitteln, mu man
noch etwas mehr vom Verlauf der Linie IT wissen. Wir kénnten
nun allerdings, so wie es in Abschn. 26 beschrieben wurde,
aus Motor- und Luftschrauben-Kennlinien, unter Verwendung
von Angaben {iiber frithere Motorbremsungen und Anblasever-
suche mit Luftschrauben, eine Linie II wirklich konstruieren.
Allein wenn wir nur das Flugzeug und nicht die Luftschraube
(ndmlich ihre Blattbreite, Steigung usf) berechnen wollen,
geniigt es, die Linie IT so anzunehmen, wie wir sie haben
wollen, vorausgesetzt natiirlich, daB die Annahme nicht
irgendwelche unmogliche Forderungen an den Propeller
enthilt. Es kann — fiir eine erste Orientierung iiber die
Steigleistung — als moglich gelten, daB die Zugkraft einer
Luftschraube etwa um 10 vH wichst, wenn die Flugzeugge-
schwindigkeit um 10 m/sek gegeniiber der normalen gesunken
ist. Wire die Zugkraft konstant, so wirde die Linie II nichts
anderes sein als die Gerade, die den Ursprung des Koordinaten-
systems mit dem bereits verwendeten Schnittpunkt von I und II
verbindet. Denn die Linie II stellt ja das Produkt Z.v, Zug-
kraft mal Geschwindigkeit, dar. Zieht man diese Gerade 04 und
vergroBert deren Ordinate an der Stelle v = 52 — 10 = 42 m/sek
um 10vH, so erhilt man den in Abb. 121 gekennzeichneten Punkt
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und kann dann durch diesen und den friither gefundenen Punkt 4
einen flachen Bogen legen, der fiir Linie II zu nehmen ist.
Der groBte Ordinatenunterschied zwischen I und IT erweist sich
in der Abb. 121 zu 3620 kgm/sek, daher die groBte Steigge-
schwindigkeit zu 3620:1050 = 3,45 m/sek, also 4 Min. 40 Sek.
auf 1000 m. Die Flugzeuggeschwindigkeit hierbei ist 33,2 m/sek
=119 km/Std., was auch als Niherungswert fiir die kleinste Ge-
schwindigkeit des Wagrechtfluges gelten kann. Geht man auf
Abb. 120 zuriick, so erkennt man, daf dem v = 33,2 ungeféhr
5% Anstellwinkel und eine Gleitzahl, die nicht weit vom Kleinst-
wert abliegt, entsprechen, d. h. die Tragfliache ist auch fiir Steig-
leistung giinstig gewihlt.

Die Berechnung der Steiggeschwindigkeit nach dem iiber-
schlidgigen Verfahren, das in Abschnitt 31 dargelegt wurde, fithrt
zu viel zu giinstigen Ergebnissen. Nehmen wir die dort ver-
wendeten Zahlenwerte fiir » und 2,%:2.* an, so erhalten wir
fur die S. 199 mit x bezeichnete Grofle in unserem Fall

x=0,00346 }/ 42.5,7—=0,128.
Danach wire die Steiggeschwindigkeit am Boden (mit h=0)

50
"7

gegeniiber dem aus dem XKurvenbild ermittelten Werte von
3,45 m/sec. Der Unterschied klart sich in folgender Weise auf.
Der von uns ermittelten Fluggeschwindigkeit beim Steigen,
v==33,2 m/sec, entsprechen die Tragflichenbeiwerte z, = 0,304
and 2,==0,0176. Da die schidliche Fliche zu f=0,6 m® an-
genommen war, haben wir

w (1 — 2,75 2) = 5,69 m/sec

2, = 0,0176 - 0,65 g —0,332

z 2 0,3322
d dah w o T
un aner 2 3 0,3043

=0,0393,

also nicht unerheblich mehr als der in Abschnitt 31 gewihlte,
glinstigste Wert von 0,030. Andererseits ist auch die Luft-
schraubenleistung im Steigen nach Abb. 121 weit geringer als
67 vH der Normalleistung des Motors. Die Ordinate der
Linie II ist an der Stelle starksten Steigens um 21,5 vH kleiner
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als im Punkte A4, der dem Wagrechtflug entspricht. Da wir
hier schon ein  =0,70 angenommen hatten, ist beim Steigen
nur mit 0,70-0,785=0,55 der Volleistung zu rechnen. Dabei
geht die Leistungsabnahme nur zum Teil auf verschlechterten
Wirkungsgrad der Schraube, im iibrigen auf die im Steigen
unvermeidliche Abnahme der Umlaufzahl zuriick. Mit y=10,55
und z,%:2,>=0,0393 ergibt sich nach S.199

1 z, 1/G ¢ TR —
= = | = 10,0398.42.5,7 =
= n 2, Vza VFNO 750,55 10,0393-42.5,7 = 0,177

und fir k=0
w="15 n%(l -— 2,75 ) = 3,72 m/sec.

Dieser Wert stimmt schon hinreichend genau mit dem zuerst
ermittelten 3,45 iiberein. (Dafl iiberhaupt noch ein Unterschied
auftritt, liegt an verschiedenen Kiirzungen der Rechnung, vor
allem an dem Ersatz von 1:)m durch 2,75). Immerhin kénnen
wir eine Korrektur der oben gegebenen Abschétzung der Gipfel-
h6éhe vornehmen, indem wir den besseren Wert fiir , ndmlich
x#=0,177 benutzen. Er ergibt nach der Formel 8. 199 mit

o« =10,07 _1—25z 0514
v ¢10,20z 0,105

=4,89 km.

Dieser Wert kann schon als einigermaBen sicher gelten, voraus-
gesetzt, daB die Leistungsabnahme mit 0,07 pro km richtig be-
urteilt ist. Erhoht sich die Abnahme auf o« =0,12, so erhalt
man statt 4,8 km nur 3,31 km Gipfelhéhe. Auch in die Formel
fiir die Steigzeit, S. 200, diirfen wir mit * =0,177, 5 =0,55 ein-
gehen und erhalten beispielsweise fiir den Aufstieg bis zur Hohe
h=2,40 km, gleich der halben Gipfelhohe

2303 G 1 2303 5,7

_ _ e —— : 1:9 s
@ 10,202 N, 755 8% = 0,105 dn,z5 P01 = H0 sec

wenn o ==0,07 gesetzt wird. Fir ¢=0,12 mufl man in die

Formel hg = 3,31 einsetzen, also h — h=3,31 — 2,40 =0,91,

und man entnimmt der Logarithmentafel log 3,31 — log 0,91

=log 33,1 — log 9,1 =1,5198 — 0,9590 = 0,561. Demnach wird

t=1150 sec. Die Steigzeit auf 2400 m wichst, wenn man von
Mises, Fluglehre, 3, Aufl. 14
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dem giinstigeren Motor zu dem ungiinstigeren iibergeht, von
15 Min. 10 Sek. auf 19 Min. 10 Sek., also um 4 Minuten.

Damit sind die wichtigsten Elemente der Flugleistungen
auf Grund der eingangs gemachten Annahmen gefunden. Man
muf3 nun die ganze Konstruktion des Flugzeuges durchdenken,
namentlich die notwendigen Festigkeitsberechnungen anstellen,
um die Abmessungen aller wesentlichen Teile festzulegen. Daraus
gewinnt man einen niheren Anhaltspunkt fiir die Annahme des
Gewichtes und der schidlichen Fliche und kann.eine besser
begriindete Untersuchung in der Art der Abb. 121 vornehmen.
Was sonst noch aus Abb. 121 bzw. der genaueren Konstruktion
abgeleitet werden kann, ist in den Abschnitten 28 und 29 ausge-
fiithrt worden. Zur Sicherung der Ergebnisse hinsichtlich der
Steiggeschwindigkeit und der Gipfelhohe darf man nie ver-
siumen, die ganze zeichnerische Ermittlung nach Art der Abb.120
und 121 noch wenigstens fiir eine zweite Hohenlage in unserem
Fall etwa 2000 m, zu wiederholen (Abschn. 29).

VII. Uber Steuerung, Stabilitit und
Stabilisierung.

33. Allgemeine Ubersicht.

Wir haben bisher nur von solchen Betriebszustinden des
Flugzeuges gesprochen, die man als dauernde oder stationére
bezeichnen kann. Dies gilt sowohl fiir den Horizontalflug als
auch fiir das geradlinige Ansteigen oder Abwirtsfliegen. Ein
vollstindiges Flugzeug bedarf aber noch solcher Einrichtungen,
die beim Ubergang aus einem Dauerzustand in einen
anderen oder bei Storung eines stationiren Zustandes zur
Wirkung kommen. Alle diese Einrichtungen haben in ihrer
heutigen Gestalt das Gemeinsame, dafl sie — &hnlich wie die
Tragflichen oder die Luftschraubenelemente — durch die Be-
wegung entstehende Luftkrifte aufnehmen und in geeigneter
Weise auf das Flugzeug iibertragen. Die Organe, die unmittel-
bar fiir die Aufnahme dieser Luftkrifte bestimmt sind, heillen
Flossen oder Ruder, je nachdem sie in ihrer Lage am Flug-
zeug fest oder beweglich (durch den Fithrer wihrend des
Fluges verstellbar) sind.
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Die Storungsbewegungen eines Flugzeuges, die zu einem
stationiren geradlinigen Flug hinzutreten kénnen, pflegt man in
zwei Gruppen zu zerlegen, indem man von Langsbewegung und
Querbewegung spricht. Wir denken uns das Flugzeug in geradem

Langsacthse

K Kielflosse oder Seiten-
flosse

Q Querruder (Ver-
windungsklappe)

D Démpfungsfiiche oder
Héhenflosse

H Hoihenruder

§ Seitenruder

Abb, 122. Ubersicht der Achsrichtungen und der Leitwerkteile.

Wagrechtflug, wobei die Flugzeugachse (Luftschraubenachse,

Lingsachse, Abb. 122) die Bewegungsrichtung anzeigt. Die ver-

tikale Ebene, die durch diese Achse geht, heile Mittelebene oder

Lingsebene. Dann kann eine Storungsbewegung darin bestehen,

daB die Mittelebene, ohne aus ihrer Lage herauszutreten, von der

normalen Bewegung abweicht: das Flugzeug kann sich dabei um
14*
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eine Querachse (Senkrechte auf die Langsebene) drehen und
eine Kursabweichung in der Vertikalebene aufweisen. Diese
Storungsbewegungen rechnet man zur Lingsbewegung. Dem-
gegeniiber versteht man unter Querbewegung die etwaige
Verschiebung des Flugzeuges lings der Querachse, also senk-
recht zur Léngsebene, und seine Drehungen, erstens um die
Vertikale, zweitens um die Lingsachse (Luftschraubenachse).
Die in diesem Kapitel zu besprechenden Einrichtungen miissen
getrennt fiir Langs- und Querbewegung untersucht werden.

Es ist vor allem notig, sich ein klares Bild iiber die ver-
schiedenen Zwecke der einzelnen Einrichtungen zu machen.
Wir unterscheiden drei Gruppen, die durch die drei Schlag-
worte der Kapitel-Uberschrift gekennzeichnet sind.

Die erste Gruppe bilden die Organe der Steuerung. Man
versteht unter Steuerung eines Flugzeuges alle jene Einrich-
tungen, die den Flugzeugfiihrer instand setzen, den Kurs des
Flugzeuges,d.i.die Flugrichtung,willkiirlich zu éndern.
Die Anderung wird dadurch eingeleitet, daB man das Flugzeug
zunichst entsprechend verdreht; und zwar mufl man es sowohl um
die lotrechte Achse als auch um die Querachse schwenken
konnen. Nach dem oben Gesagten gehort die erstere Ver-
inderung zur Querbewegung, die letztere zur Lingsbewegung.
Begriff, Wirkungsweise und Ausfiihrung der Steuerorgane hat
der Flugzeugbau dem Schiffbau entlehnt. Das zur Seiten-
steuerung dienende Seitenruder ist unmittelbar das gleiche wie
das Steuerruder eines Schiffes: eine um eine vertikale Achse
drehbare ebene Fliche am hinteren Ende des Flugzeuges in
geniigender Entfernung vom Schwerpunkt, deren Anstellwinkel
vom Fiihrer geregelt wird (siehe Abb.122). Je nachdem das
Ruder einen Ausschlag nach rechts oder links, in der Flug-
richtung gesehen, bekommt, erfihrt es eine Luftkraft von rechts
oder links her, so daBl das Schwanzende des Flugzeuges nach
links bzw. rechts gedreht wird. In ganz gleicher Weise geschieht
die Léngssteuerung durch das sog. Héhenruder, eine ebene
Fliche, die (Abb.122) um eine wagrechte quer zur Flugrichtung
stehende Achse drehbar ist und deren Anstellwinkel gleichfalls
durch die Hand des Fiihrers geregelt wird. Weist der Aus-
schlag des Hohenruders nach oben, so erhilt dieses Druck
nach unten und driickt damit das Schwanzende des Flugzeuges
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abwirts. Uber die GroBen der hier auftretenden Krifte usw.
sprechen wir in Abschn. 36, iiber die Wirkungsweise der Steue-
rung in Abschn. 38.

Schwieriger zu erkldren ist, was man unter Stabilitét
bzw. unter Einrichtungen zur Erzielung der Stabilitédt versteht.
Man nennt ganz allgemein einen Bewegungs- oder Ruhezustand
»stabil“, wenn er die Eigenschaft hat, nach Eintritt dullerer
Storungen ohne weiteres Zutun sich selbst wieder herzustellen.
Zum Beispiel ist der Ruhezustand eines aufrecht stehenden
prismatischen Korpers (eines Wiirfels oder eines geraden
Zylinders, Abb. 123) stabil; denn wenn eine &uBlere Storung
eintritt, die ihn um eine Kante nach links umzukippen sucht,
ihn also in die gestrichelt gezeich-
nete Lage bringt, so wirkt, wie
man in der Zeichnung erkennt, die
Schwerkraft darauf hin, diese

an

Vv oLsh |

Drehung wieder aufzuheben (da st re

die Angriffslinie der Kraft rechts i v

am Unterstiitzungspunkt vorbei- Abb. 123. Abb. 124.
Stabiles Unstabiles

geht). Das drehende Moment, das
die Schwerkraft entwickelt, hat
hier stets den entgegengesetzten Sinn wie die Storung selbst (wo-
fern nur diese nicht iibermaBig gro ist). Betrachten wir jedoch
ein auf die Spitze gestelltes Ei (Abb.124), das sich auch im
Gleichgewicht befindet, weil der Schwerpunkt und Unterstiitzungs-
punkt in eine Lotrechte fallen, so erkennt man sofort, dafl dieser
Zustand nicht stabil ist. Denn jede noch so kleine Stérung bringt
den Schwerpunkt des Eies in eine solche Lage (s. Abb. 124),
daB das drehende Moment, das die Schwerkraft entwickelt,
die durch die Stérung eingeleitete Drehung noch zu vermehren
sucht (da nach der links gerichteten Drehung die Angriffslinie
der Schwerkraft noch links vom Unterstiitzungspunkt verlduft).
Man weill aus Erfahrung, da es praktisch unmdéglich ist, ein
Ei auf die Spitze zu stellen. Dies rithrt eben daher, dall dieser
Zustand des Gleichgewichts ein nicht stabiler ist und es unter den
iiblichen Versuchsbedingungen ganz ausgeschlossen ist, alle
Storungen auch nur durch noch so kurze Zeit fernzuhalten.
Natiirlich gibt es verschiedene Grade der Stabilitit, je nachdem,
wie groflen Stérungen gegeniiber noch das Streben zur Riick-

Gleichgewicht.
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kehr in den fritheren Zustand besteht. Denken wir uns z. B. das
Prisma der Abb. 123 sehr hoch bei kleiner Grundfliche, so wird
nicht viel dazu gehoren, um es doch zum Kippen zu bringen;
Jqur sehr kleinen Stérungen gegeniiber verhilt es sich dann stabil.
Das auf die Spitze gestellte Ei ist jedoch gegeniiber keiner noch
8o kleinen Storung stabil

Wir haben in den vorhergehenden Kapiteln eigentlich stets
nur berechnet, unter welchen Bedingungen ein Flugzeug im
Gleichgewicht ist, nimlich, wann die von der Luft auf die
Tragflichen, die Luftschraubenelemente und die sonstigen Flug-
zeugteile ausgeiibten Luftkréfte dem Gewicht und der Motor-
kraft das Gleichgewicht halten. Eine Ergénzung der abgeleiteten
Gleichgewichtsbedingungen bringen wir noch in den folgenden
beiden Abschnitten. Ob aber diese Ergebnisse iiberhaupt irgend-
welche praktische Bedeutung haben, hingt davon ab, ob der so
berechnete Gleichgewichtszustand ein stabiler ist oder nicht.
Denn fiir einen ruhenden eiférmigen Korper ergibt sich auch
keine andere Gleichgewichtsbedingung als die, daB Schwerpunkt
und Unterstiitzungspunkt auf einer Vertikalen liegen miissen.
Trotzdem wissen wir, daf ein Zustand, der dieser Bedingung
geniigt, praktisch gar nicht erreichbar ist. Fiir das Flugzeug
liegt nun die Sache so: wenn man Tragflichen, Motor und
Luftschraube etwa noch mit den zur Unterbringung des Fiihrers
und der Nutzlast erforderlichen Bauteilen vereinigt, so erhilt
man tatsichlich ein System, dessen von uns berechneter Zu-
stand zwar ein Gleichgewichtszustand ist, aber ein vollstindig
unstabiler. Es ist ebensowenig moglich, mit einem solchen
Flugzeug zu fliegen wie ein Ei auf die Spitze zu stellen. Dies
ist auch der Grund, warum erst in verhiltnismaBig neuerer Zeit
das Fliegen praktisch moglich geworden ist, obwohl die einfachen
Uberlegungen, die wir in den friiheren Kapiteln vorgefiihrt
haben, dem mit den Grundlagen der Mechanik Vertrauten sicher
schon seit langem nichts Unerreichbares waren. Es fehlte eben
die erst in unserer Zeit erworbene Kenntnis derjenigen Ein-
richtungen, die dazu dienen, ein Flugzeug zu einem,
wenigstens in gewissem Grade, stabilen System zu
machen.

Die Stabilitit eines Flugzeuges fiir die Lingsbewegung,
d. h. Stabilitdt gegeniiber Stérungen, die zur Lingsbewegung
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gehoren, wird bei allen heute in Gebrauch stehenden Flugzeugen
erreicht durch Anbringen der sogenannten Dampfungsfliche oder
Hohenflosse (s. Abb. 122), auch Stabilisationsfliche genannt,
am hinteren Ende des Flugzeuges. Die Hohenflosse ist eine meist
ebene, ganz oder nahezu wagrecht gestellte Fldche, die in der

L — Peiwinke/

Abb. 125. Pfeilform, von unten gesehen.

Regel vor dem Hohenruder angeordnet ist. Wie in der Ein-
leitung erwahnt, ist die Hohenflosse wohl zum ersten Male von
Pénaud angewendet worden. Néheres iiber die Wirkungsweise
soll spiter in Abschn. 39 gesagt werden. Ahnliche Wirkung

Abb. 126. Dunne-Flugzeug.

wie mit der Hohenflosse erzielt man auch, aber in schwiche-
rem MaBe, dadurch, daB man die Tragflichen pfeilférmig
nach hinten zieht (Abb. 125). Bei geniigend starker Pfeilstellung
kann man iiberhaupt die Didmpfungsfliche ersparen; ein der-
artiges Flugzeug ist gelegentlich von dem Schotten Dunne
nicht ohne Erfolg versucht worden (Abb. 126).
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Stabilitdit in der Querrichtung, d. i Stabilitit gegen
Storungen, die zur Querbewegung gehéren, laBt sich nicht in
so vollstindigem MaBe erzielen, wie es bei der Langsstabilitdt
der Fall ist. Hilfsmittel zur Erzielung der Querstabilitit sind
ein Aufwirtsbiegen der ganzen Tragfliche, sogenannte V-Stellung
der Fliigel (in Abb. 127 etwas iibertrieben dargestellt), oder ein
starkes Aufwirtskrimmen der Fliigelenden. Fast vollstindig
stabil in der Querrichtung war die friither vielfach verwendete
Taube, deren Fligel sehr stark aufwirts gekriimmt waren.
Aus bestimmten Griinden ist man von dieser Bauart jedoch
wieder abgegangen und verwendet jetzt Flugzeuge, deren Quer-
stabilitat weit geringer ist (vgl. Abschn. 40).

Abb. 127. V-Stellung der Fliigel.

Der Umstand, daB die heutigen Flugzeuge als nur miBig
stabil in der Querrichtung bezeichnet werden miissen, leitet
zu der dritten Gruppe der in der Uberschrift genannten Ein-
richtungen iiber. Da namlich ein Flugzeug sowohl in der Lings-
wie in der Querrichtung doch immer nur eine beschrankte Stabi-
litdt besitzen kann — beliebig groBen Stérungen gegeniiber kann
man nie auf Stabilitit rechnen —, so muB, will sich der Flieger
nicht unmittelbarer Lebensgefahr aussetzen, noch etwas vor-
handen sein, was dem Flugzeugfiihrer ermoglicht, grofieren Sto-
rungen gegeniiber selbst einzugreifen. Wir verstehen unter
Stabilisierung alle Einrichtungen, die den Flugzeugfiihrer
instand setzen, den gelegentlich auftretenden Sto-
rungen des Gleichgewichtszustandes mit Erfolg ent-
gegenzuarbeiten. Aus dem oben Gesagten geht schon her-
vor, dafl man die Stabilisierung hauptséchlich fiir die Quer-
bewegung braucht. Tatsichlich war, wie in der Einleitung er-
wihnt, der entscheidende Schritt zur Erméglichung des Fliegens,
neben der Einfiilhrung der Hoéhenflosse durch Pénaud, die
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Erfindung der Flichenverwindung durch die Briider Wright.
Stabilisierung in der Querrichtung wird durchgingig bei allen
Flugzeugen nach dem von den Briidern Wright angegebenen
Verfahren durch Verwindung der Tragflachenenden, bzw.,
was auf dasselbe hinauslduft, durch Betatigen von Klappen
an den Tragflichenenden, sog. Querruder, bewirkt. Daneben
dient auch bis zu einem gewissen Grade das Seitenruder selbst
als Stabilisierung in der Querrichtung. Fir Stabilisierung in der
Léangsrichtung gibt es iiberhaupt keine eigenen Organe; man
verwendet hierzu lediglich das Hohenruder,

Die hier folgende kleine Tafel gibt eine anschauliche Uber-
sicht iiber das bisher Gesagte. Uber die Wirkungsweise der ein-
zelnen Einrichtungen wird noch in den weiteren Abschnitten
ausfithrlich gesprochen werden.

Bewegung Steuerung ‘ Stabilitat l Stabilisierung
Léngs Hoéhenruder | Hohenflosse, Héhenruder
| Pfeilform der Fliigel
Quer Seitenruder | Aufbiegen der Trag- | Verwindung (Quer-
evtl. Querruder |  flichenenden, ruder), Seitenruder.
| V-Form ;

Hoéhenruder und Hohenflosse zusammen werden als Hohen-
Leitwerk, Seitenruder und Seitenflosse als Seiten-Leitwerk
bezeichnet. Das Gesamt-Verhalten eines Flugzeuges gegeniiber
den verschiedenen Storungsmdglichkeiten macht das aus, was
man seine Flugeigenschaften (in Gegeniiberstellung zu den
Flugleistungen) zu nennen pflegt.

34. Schwerpunkt und Druckmittel.

Bevor wir auf die Wirkungsweise der Leitwerke naher
eingehen, miissen wir eine kurze Uberlegung nachtragen, die wir
frither iibergangen haben, die aher eigentlich noch zu den Be-
dingungen des Gleichgewichtes, also des stationiren Fluges,
gehort. Wir haben némlich in den fritheren Kapiteln immer
nur von der Gleichheit der Krafte: Auftrieb =— Gewicht, Wider-
stand = Zugkraft, gesprochen und auf diesen beiden Be-
dingungen die ganze Berechnung des Flugzeuges (Abschn.
27 bis 32) aufgebaut. Nun geniigt es aber fiir das Gleich-
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gewicht eines Korpers nicht, da die Krifte sich der Grofle
nach aufheben. - Wie bekannt, bezeichnet man zwei ent-
gegengesetzt gerichtete gleich groBe Krifte, die an zwei
verschiedenen, parallelen Wirkungslinien angreifen, als ein
Kriftepaar oder Drehpaar und bringt damit zum Ausdruck,
daB sie den Korper, auf den sie wirken, nicht im Gleichgewicht
lassen, sondern zu verdrehen suchen. Es mufBl eben nicht nur
die Summe der Kraftkomponenten in jeder Richtung null sein,
sondern ebenso auch die Summe der ,Momente“ aller Krifte,
d. i. der jeweiligen Produkte Kraft mal Hebelarm, mit dem
Vorzeichen entsprechend der Drehrichtung. Diese Gleichgewichts-
bedingung, die zu den schon erérterten noch hinzukommt, spielt
zwar keine Rolle bei der Berechnung der Flugleistungen
(die den Hauptinhalt der bisherigen Vortrége bildete), sie wird
aber fiir die Fragen der Flugeigenschaften, die wir in diesem
Kapitel zu behandeln haben, ausschlaggebend.

Die auf das Flugzeug von auBen her einwirkenden Krifte, die
wir jetzt alle ins Auge fassen miissen, sind die Schwerkraft, der
Auftrieb und Riicktrieb der Tragflichen, der schidliche Wider-
stand, die Zugkraft und das Widerstandskraftmoment der Luft-
schraube. Die Kréfte, die im Motor spielen, Kolbenkraft und
Drehmoment auf die Kurbelwelle, Lagerreibung usf. haben als
pinnere Krifte“ keinerlei Bedeutung fiir das Gleichgewicht des
ganzen Flugzeuges. (Uber die sog. Kreiselwirkung der um-
laufenden Teile sprechen wir in Abschnitt 40.)

Alle hier genannten Krifte sind eigentlich nur der Kiirze
wegen eingefilhrte Zusammenfassungen je einer Gesamtheit
stetig verteilter, an allen Punkten des ganzen Flugzeuges, bzw.
der Tragfliche oder der Luftschraube angreifender Kréfte.
Zunichst die Schwere (oder das Gewicht) wirkt an allen Teilen
des Flugzeuges und der darin befindlichen Belastung usf. ver-
tikal abwirts und ihre Resultierende, also das, was wir kurz als
Schwerkraft bezeichnen, geht stets durch einen ganz bestimmten,
der Lage nach festen Punkt des Flugzeuges, der sein Schwer-
punkt heiBt (S in Abb. 128). Die Lage des Schwerpunktes kann
man ermitteln, sobald man die Lage und das Gewicht aller
Bauteile des Flugzeuges und aller zur Belastung gehdrenden
Teile kennt, und zwar entweder nach den bekannten Regeln
iiber die Zusammensetzung paralleler Kréifte oder, wenn das
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Flugzeug schon gebaut ist, durch geeignete Auswigung. Zu
diesem Zweck stellt man das Flugzeug auf zwei gesonderte
Wagen, Abb. 129; erst einmal in normaler Ruhelage, dann mit
moglichst hochgehobenem Schwanzende, und jedesmal so, daB
eine Wagschale unter den Fahrgestellridern, eine unter der

Schwanzkufe steht. Hat man bei der ersten Wigung vorn
das Gewicht 860 kg und hinten 190 kg erhalten, so weill man,
daB der Schwerpunkt auf der Linie 44 liegt, die die Ent-
fernung zwischen den durch die beiden Auflagepunkte gehenden

Abb. 129. Schwerpunktbestimmung durch Auswigen.

Vertikalen im Verhdltnis 19:86 teilt. Ergibt die zweite
Messung die Gewichte 950 kg und 100 kg, so hat man als
zweiten Ort fiir den Schwerpunkt die Linie BB, die in der
rechtsstehenden Abbildung, die beiden Vertikalen durch Rad-
auflager und Schwanzkufe im Verhiltnis 95:10 teilt. Tragt
man beide Linien in dieselbe Figur ein, so erhdlt man in ihrem
Schnitt 8§ die Lage des Schwerpunktes (vgl. a. Abschn. 41).
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Die Luftkréifte, die auf die Teile der Tragfliche wirken,
geben, wie wir aus dem zweiten Kapitel wissen, eine Resultierende,
die annihernd senkrecht zur Flichensehne gerichtet ist. Uber die
Lage ihrer Wirkungslinie kann man zunichst nur sagen: Sie
muB der Symmetrie wegen in die Léngsebene des ganzen Flug-
zeuges fallen, also in der Abb. 128, die einen Léingsschnitt des
Flugzeuges darstellt, als eine gegen die Lotrechte schwach ge-
neigte Gerade erscheinen. Die genaue Richtung ist, wie eben-
falls schon bekannt, durch das Verhdltnis der Beiwerte z,:z,
die sog. Gleitzahl, bestimmt. Aber damit ist die Lage der
Wirkungslinie noch nicht vollstindig gegeben. Es mull noch
irgend einer ihrer Punkte, z. B. ihr Schnittpunkt, mit der wag-
rechten Flugzeugachse bekannt sein.
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Abb. 130. Lage der Luftkraft-Resultierenden.

In Abb. 130 ist nochmals, dhnlich wie in Abb. 16, das
von uns schon wiederholt betrachtete Tragflichenprofil aus
Abb. 15 herausgezeichnet, und zwar unter einem Anstell-
winkel a=4°% Dabei haben wir jetzt die resultierende Luft-
kraft K nicht nur der Gr6Be nach, sondern auch der Lage
nach so eingezeichnet, wie sie bei den Versuchen gefunden
wurde. Man sieht, dal es am einfachsten ist, die Lage dadurch
festzulegen, dafl man etwa den Schnittpunkt der Resultierenden
mit der Flachensehne durch seinen Abstand e vom Vorderrand
bestimmt. Jedesmal, wenn ein Profil auf seine Eignung fiir
eine Tragfliche untersucht wird, mufl man auBler den beiden
Beiwerten z, und z, des Auftriebs und Riicktriebs auch noch
den Abstand e fiir alle Anstellwinkel, am besten gleich
im Verhaltnis zur Flidchentiefe {, bestimmen (Abb. 130). Die
Abb. 20 zeigt fiir das in Abb. 15 dargestellte Profil die Lage
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der Resultierenden oder, wie man auch sagt, des Druck-
mittels, an. Die Ordinaten der Kurve, von der oberen Ab-
szissenachse an, nach der rechts stehenden Skala abgelesen,
geben die in Prozenten ausgedriickte Entfernung ¢ vom Vorder-
rand, im Verhéltnis zur ganzen Tiefe ¢ des Profils. Rechnet
man die Ordinaten von unten nach oben und liest nach der
links stehenden Skala ab, so erhilt man analog die Entfernung
¢ vom Hinterrand der Fliche. In den Abbildungen 22 bis 25
sind zu den einzelnen Profilen in den gestrichelten Linien der
linksstehenden Diagramme die Abstinde e in ihrem Verhiltnis
zur Flachentiefe ¢t angegeben. In den Polardiagrammen stellen
die gestrichelten Kurven zusammengehdrige Werte der Ordi-
naten C, (Auftriebszahl) und der Abszissen C,, (Momentenzahl)
dar, wobei C,, nichts anderes als eC, :¢ ist.

Besitzt das in Abb.128 im Lingsschnitt dargestellte Flugzeug
zwei gleich grofle rechteckige Tragflichen, deren Rénder senkrecht
zum Lingsschnitt (keine Pfeilform!) stehen, so liegt die Gesamt-
resultierende der Luftkrifte K fiir den oberen und unteren Fliigel,
so wie eingezeichnet, gerade in der Mitte zwischen den Kriften
K, und K,, die den oberen bzw. unteren Fliigeln allein ent-
sprechen. Sind die obere und untere Fliche ungleich groB, so
verschiebt sich, wie bekannt, die Resultierende mehr gegen die
der groleren entsprechende Teilkraft. Sind die Begrenzungen
nicht senkrecht zum Langsschnitt (sog. Pfeilform, vgl. Abb. 125),
so muBl man schon bei Bestimmung der Teilkrifte K und K,
darauf achten, dafl die Projektionen der einzelnen Tragflichen-
abschnitte nicht iibereinander liegen. In jedem Fall aber kann
man an Hand der Abb. 20, bzw. der analogen, fiir das be-
treffende Profil giiltigen, die Lage der Resultierenden K ein-
deutig festlegen, wobei sich im allgemeinen fiir jeden Anstell-
winkel eine andere Lage ergeben wird.

Sehr oft hort oder liest man von dem sog. ,Druck-
mittelpunkt® eines Flugzeuges, der, wie behauptet wird,
womoglich mit dem Schwerpunkt zusammenfallen soll u. dgl.
Gemeint ist dabei, daB es einen Punkt gibt, der eine #hnliche
Bedeutung fiir die Tragflichenkrifte hat, wie der Schwer-
punkt fiir die Schwerkrifte. Dies ist aber im allgemeinen
ein Irrtum. Die einzelnen Schwerkrifte, die an den Teilen
eines beliebigen Korpers angreifen, sind stets untereinander
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parallel und sie behalten ihre GroéBe und Richtung un-
verdndert, wenn der Korper irgendwie verdreht wird. Fiir
eine Gesamtheit von solchen, aber nur von solchen Kriften
gilt der Satz, daB die Resultierende durch einen bestimmten,
im Kérper festen Punkt, der eben der Schwerpunkt heiBt, hin-
durchgehen muB. Die Luftkrifte an den einzelnen Teilen der
Tragfiiche sind aber ganz anderer Art: sie sind nicht alle
untereinander parallel, sie dndern auch ihre GroBe, wenn der
Korper verdreht wird und seine Geschwindigkeitsrichtung bei-
behilt. Es gibt durchaus keinen von vornherein bestimmten
Punkt, durch den die Resultierende hindurchgehen muB; wenn
man die Resultierenden fiir die verschiedenen Anstellwinkel
in der richtigen Lage einzeichnet, haben sie im allgemeinen
keinen Punkt gemeinsam. Man kénnte nur von einem fiir
jeden Anstellwinkel anderen Druckmittelpunkt sprechen und
das auch nur dann, wenn man ihn irgendwie willkiirlich
definiert, z. B. als Schnittpunkt der jeweiligen Resultierenden
mit der Luftschraubenachse oder &dhnlich. In Wahrheit gibt es
nur eine Wirkungslinie der resultierenden Luftkraft, die wir
auch als Druckmittellinie oder kurz als Druckmittel bezeichnen.

Zu dem Tragflichenauftrieb und -riicktrieb kommt nun
noch der in Abschn. 4 und 5 behandelte schidliche Wider-
stand hinzu. Er ist der Bewegung entgegengesetzt, also beim
normalen Flug in Abb. 128 wagrecht nach rechts gerichtet und
greift an allen Teilen der Rumpfoberfliche, des Fahrgestells,
der Tragflichenverspannung usf. an. Wo die Resultierende
liegt, 1t sich kaum genau berechnen; man kann es mehr
oder weniger gut abschitzen, wenn man sich iiberlegt, welche
Teile den hauptséchlichsten Widerstand bieten. In Abb. 128 ist
angenommen, da die Wirkungslinie W etwas unterhalb der
Luftschraubenachse liegt. Verlingert man die Wirkungslinie
bis zum Schnitt mit der Tragflichenkraft K, so kann man sie
mit dieser nach dem Parallelogrammgesetz zu einer Resul-
tierenden zusammensetzen, deren Angriffslinie durch den Schnitt-
punkt hindurchgeht. Wir haben die so entstandene Kraft in
Abb. 128 mit K’ bezeichnet; sie ist natiirlich gegen die Lotrechte
stirker geneigt als K. Man erkennt iibrigens leicht, daB ein
Fehler in der Annahme der Hohenlage von W die Lage von K’
nur unbedeutend verdndert.
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Die letzte noch in diesem Zusammenhang zu betrachtende
Kraft ist die Zugkraft Z der Luftschraube, denn das Wider-
standskraftmoment scheidet fir das Liangsgleichgewicht, wie
wir noch sehen werden, aus. Die Wirkungslinie von Z fillt,
der Symmetrie der Luftschraubenfliigel wegen, mit der Dreh-
achse der Luftschraube zusammen, solange wir annehmen diirfen,
daf die Flugrichtung die Richtung der Propellerachse ist.
Beim Wagrechtflug wird das stets mindestens mit groBer An-
nidherung zutreffen.

35. Erhaltung des Gleichgewichtes unter Einwirkung
der Ruder und Flossen.

Wir gehen jetzt daran, die zu Beginn des Abschnittes 34

erwihnte Gleichgewichtsbedingung — wonach die Summe der
Kraftmomente bei jedem in Ruhe oder gleichférmiger Bewe-
gung verharrenden Ko6rper null sein mul — auf die Verhilt-

nisse beim Wagrechtflug eines Flugzeuges anzuwenden.

Wir haben im ganzen drei Kréfte zu betrachten: Schwere G
vertikal durch den Schwerpunkt, Zugkraft Z lings der Luft-
schraubenachse und endlich Resultierende K’ aller Luftkréfte des
Flugzeuges ohne Luftschraube mit der eben besprochenen Wir-
kungslinie. Nach einem bekannten Satz der Statik kénnen drei
Kréfte nur dann im Gleichgewicht sein (nur dann die Momenten-
Bedingung erfiillen), wenn ihre Wirkungslinien sich in einem Punkt
treffen. Daraus folgt also: Damit das Flugzeug mit gleich-
formiger Geschwindigkeit wagrecht fliegen kann, mufl
die Resultierende K’ der Luftkrafte (Tragflichenauftrieb
und -riicktrieb samt schédlichem Widerstand) die Luft-
schraubenachse in demselben Punkte schneiden wie
die durch den Schwerpunkt gehende lotrechte Gerade.
Diese Bedingung ist in Abb. 128 als erfiillt angenommen.

Man sieht, daB die Resultierende K’ nicht etwa durch
den Schwerpunkt gehen muB. Diese Forderung wird oft als
eine notwendige bezeichnet; sie besteht aber, wie man sieht,
nur dann zu Recht, wenn auch die Luftschraubenachse den
Schwerpunkt enthilt, eine Anordnung, die man meist vermeidet.
Liegt nimlich die Achse etwas tiefer, so wie es Abb. 128 zeigt,
so sucht der Luftschraubenzug das Flugzeug um seinen Schwer-
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punkt derart zu verdrehen, daBl die Spitze gehoben, der Schwanz
gesenkt wird. Dieses Bestreben wird natiirlich beim Wagrecht-
flug durch das entgegengesetzte der Luftkraft K’ aufgehoben.
Wird aber der Motor gedrosselt oder ganz abgestellt, so iiber-
wiegt das Drehmoment von K’, so daB sich jetzt die Spitze des
Flugzeuges tatsichlich senkt und damit eine gute Uberleitung
zum Gleitflug hergestellt wird. Der umgekehrte Fall einer weit
iiber dem Schwerpunkt liegenden Schraubenachse wire gefihr-
lich, da sich das Flugzeug beim Versagen des Motors augen-
blicklich aufbdumen wiirde.

In Abb.131 ist die Lage der Krifte @&, K’ und Z in der Um-
gebung des Schwerpunktes nochmals, vergroBert, herausgezeich-
net, wobei auch die Ubereinstimmung von Z mit der wagrech-

ten und von G mit der lotrechten

A Komponente der Resultierenden K’

Sctmwerpanrth?—4 zur Anschauung gebracht ist. Diese
/ . . . .

z|/ Ubereinstimmung war ja die Grund-

| Svtrewtenachse  lage der namentlich im sechsten Ka-

A pitel erorterten Beziehungen. Den

Abstand der Wirkungslinie K’ vom
Schwerpunkt haben wir mit ¥/, den
von Z mit z bezeichnet. Da die

Y beiden rechtwinkligen- Dreiecke
ABC und ADS den Winkel bei 4
g gemeinsam haben, sind sie dhnlich,
Abb. 131. Die Angriffslinien und es folgt daraus:
der Krifte. 2:F =K':Z oder 2z Z=FK K.

Nun ist aber z- Z das Moment, mit dem die Zugkraft der Schraube
das Flugzeug um den Schwerpunkt mit der Spitze aufwirts
zu drehen sucht, '- K’ das Moment, mit dem die Luftkraft um-
gekehrt drehen will. DaB beide Ausdriicke gleich sind, besagt,
daB bei der Anordnung der Abb. 131 die Summe der Momente
null ist, mit anderen Worten: die in Abb. 128 oder 131 ange-
nommenen Verhéltnisse, wonach die Wirkungslinien von G, Z
und K’ durch einen Punkt gehen, erfiillen gerade die eingangs
des Abschnittes ausgesprochene Gleichgewichtsbedingung.
Wenn bei einem Flugzeug der Abstand 4’ kleiner ist, als es
die Bedingung z-Z=1F-K’ verlangt, also so, daB8 K’ links vom
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Schnittpunkt der Luftschraubenachse mit der Vertikalen durch
den Schwerpunkt, der Angriffslinie der Schwerkraft, vor-
beigeht, z. B. wie in Abb. 132, wo ¥’ sogar negativ angenom-
men wurde, dann bleibt jedenfalls infolge des groBeren Z-z
ein Moment iibrig, das die Spitze zu heben, den Schwanz
zu senken sucht. Man sagt in diesem Falle, das Flugzeug sei
schwanzschwer oder schwanzlastig. Im umgekehrten Fall
eines zu groBen Hebelarmes &’ (Abb. 133) nennt man das Flug-

,(f
P2
r SMrkv?r—
AW erpunkt pun
g, lz Jmf-/;wmamse Schrauben-
z achse
G &
Abb. 132. Schwanzlastige Abb. 133. Kopflastige
Anordnung. Anordnung.

zeug kopfschwer oder kopflastig. Das einfachste, aber bei
einem fertigen Flugzeug nicht immer durchfiihrbare Mittel zur
Behebung der Kopf- oder Schwanzlastigkeit besteht darin, durch
veranderte Anordnung der Lasten den Schwerpunkt zu verlegen.
Oft wird man gezwungen sein, die Tragflichen dem Rumpf gegen-
iiber zu verschieben, wobei K’ das ganze Stiick der Ver-
schiebung mitmacht, der Schwerpunkt aber nur um einen ge-
ringeren Weg, entsprechend dem Verhiltnis des Tragflichen-
gewichts zum Gesamtgewicht, verschoben wird.

Nicht immer wird es méglich sein, die Tragflachen von vorn-
herein so einzustellen oder nachherzu verschieben, daff das Flugzeug,
wie man sagt, vollig ,,ausgeglichen* oder ,,ausbalanciert“, d.h. weder
kopf- noch schwanzlastig ist. Ein Mittel, den Ausgleich der Mo-
mente zu unterstiitzen hat man nun in der Hohenflosse. Wir
haben bisher noch gar nicht von den Kriften gesprochen, die Ruder
und Flossen aufnehmen. Setzt man voraus, dal bei wagrechtem
Fluge Hohenruder und Hohenflosse genau wagrecht eingestellt
sind, so tragen sie héchstens etwas zum schidlichen Widerstand

Mises, Fluglehre. 3. Auf, 15
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des Flugzeuges bei, ohne sonst nennenswerte Luftkrafte zu er-
fahren. Es hindert aber nichts, der H6henflosse einen kleinen,
zum Beispiel positiven Anstellwinkel zu geben. Sie erhélt
dann einen Auftrieb, iiber dessen Gréfe wir noch im folgenden
Abschnitt sprechen werden. Der Auftrieb der Flosse addiert
gich zu dem der Tragfliche und bewirkt vor allem, dafl die
Resultierende K’ der Luftkrifte weiter nach hinten riickt.
War das Flugzeug schwanzlastig, so kann es durch ,positives®
Einstellen der Hohenflosse ausgeglichen werden. Umgekehrt
kann man eine Kopflastigkeit durch ,negatives“ Einstellen
der Hohenflosse beseitigen, d. h. dadurch, daB man der Flosse
einen geeigneten negativen Anstellwinkel gibt. Diese Heran-
ziehung der Hohenflosse zur Ausbalancierung soll man jedoch
nur in engen Grenzen halten. Denn mit dem Auftrieb bzw. Ab-
trieb ist stets auch ein Riicktrieb verbunden, der im Verhiltnis
zum Auf- bzw. Abtrieb bei der Flosse im allgemeinen gréBer
sein wird als bei der Tragfliche, deren Profil sorgfaltig mit
Riicksicht auf giinstige Gleitzahl ausgebildet ist. Wird von
vornherein bei der Konstruktion eines Flugzeuges mit einer
ynicht neutralen“, sondern ,tragenden“ Héhenflosse gerechnet,
so wird man sie vorteilhaft nicht als ebene Flache ausbilden,
sondern ihr ein geeignetes Profil geben.

Aber selbst bei sorgféltigster Einstellung der Tragflichen und
der Hohenflosse kann der ,,Ausgleich“ der Momente kein voll-
stindiger sein. Denn man muf mit kleinen Schwankungen der Be-
lastung — z. B. durch Verminderung des Benzins, das nicht immer
genau im Schwerpunkt liegt, infolge Bewegung der Mitfliegenden
usf. — rechnen. Da hilft nun in gleicher Weise, wie es frither von
der Hohenflosse gezeigt wurde, das Hohenruder, das der Fiihrer
je nach Bedarf einstellen kann. Ist ein Flugzeug kopflastig, so
duBert sich das darin, daB der Fiihrer ,ziehen“, d. h. einen Steuer-
druck im Sinne des Steigens ausiiben muB, um wagrecht zu
fliegen. Ein schwanzlastiges Flugzeug muB man im Wagrechtflug
pdriicken®, d. h. man mufl das Hohensteuer in dem Sinn wie beim
Abwirtsfliegen betatigen. Bei einem vollkommen ausgeglichenen
Flugzeug kann man das Hohensteuer frei lassen. Oft sind auch
Einrichtungen vorhanden, die dem Fiihrer gestatten, die Steue-
rung in einer bestimmten Lage, die eben dem augenblicklichen
Belastungszustand des Flugzeuges entspricht, festzustellen.
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Ein Flugzeug, das im Wagrechtflug ausgeglichen ist, kann
beim Steigen oder Gleiten kopf- oder schwanzlastig sein, da
ja der Anstellwinkel und damit die Lage des Tragflichen-
auftriebes sich mit der Flugrichtung &ndert. In der Regel
verlangt man den Ausgleich nur fir den Wagrechtflug und
fiir ein motorloses Gleiten bei einem passenden Gleitwinkel.
Dies ist auch leicht zu erreichen, wenn man die oben schon
erwihnte Anordnung trifft, wonach die Propellerachse unter
dem Schwerpunkt vorbeigeht. Denn hort hier — infolge Ab-
stellens des Motors — die Zugkraft auf, so fallt ein Moment
aus, das den Kopf des Flugzeuges zu heben suchte. Nun muB
-sich beim flachen Gleiten eine Geschwindigkeit einstellen, die
kleiner als die des Wagrechtfluges ist (Abschn. 27, Punkt C
bzw. A in Abb. 108), also ein Zustand mit gréBerem Anstell-
winkel. Wir sehen aber beispielsweise aus Abb. 20, dafl die
Auftriebslinie bei VergroBerung des Anstellwinkels nach vorne
riickt, dal also ein den Kopf hebendes Moment hinzukommt.
Dieses kann an Stelle des ausgefallenen Momentes des Propeller-
zuges treten und so das Gleichgewicht wieder herstellen. Bei
einem derart richtig konstruierten Flugzeug kann man beim
Wagrechtflug und beim Gleiten das Hohensteuer frei lassen.

Es bleibt noch zu iiberlegen, welche Bedeutung dem
Widerstandskraftmoment M der Luftschraube fir das
Gleichgewicht des Flugzeuges zukommt. Dieses Moment sucht
das Flugzeug entgegen dem Drehsinn der Luftschraube um
die zur Luftschraubenachse parallele Schwerpunktachse (Ss in
Abb. 128) zu drehen. Eine solche Drehung fallt in das Ge-
biet der Querbewegung im Sinne der Erkldrung jin Abschnitt 33,
wihrend die Krifte G, Z und K’ und ihre Momente durchaus
auf die Lingsbewegung wirken. Man ist also berechtigt, M ganz
gesondert zu betrachten. Zunidchst wollen wir uns ein Urteil
iiber die ungefahre GroéBe von M verschaffen.

Da M der GroBle nach gleich dem Antriebsmoment des
Motors ist, kénnen wir die am Schlufl von Abschn. 22 abgeleitete
Beziehung: I,

M=116

verwenden, wobei L die Motorleistung in PS, n die Umdrehungs-
zahl in der Minute bezeichnen. Nun hat etwa das in Abschnitt 32
15*
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als Beispiel behandelte Flugzeug von 1050 kg Gewicht einen Motor
von L =185 PS Leistung, dessen Drehzahl wir mit n= 1400
annehmen diirfen. Daraus ergibt sich M= 716-185:1400
=95 kgm. Mit diesem Moment sucht die Luftschraube in
Abb. 134 das Flugzeug so zu drehen, dafl der rechte Fliigel (in der
Flugrichtung rechts) sich hebt, der linke sich senkt. Nun lastet
rechts und links auf den Fliigeln je das halbe Gewicht, also 525 kg.
Nehmen wir die Spannweite des Flugzeuges zu rund 10 m an,
80 betrigt die Entfernung der Tragflichenmitten links und rechts,
d. h. der Stellen, an denen man die je 525 kg Auftrieb an-
greifend denken kann, rund 5 m. Denkt man sich jetzt den
Auftrieb am linken Fliigel um 95:5 =19 kg vergroBert, am
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Abb. 134. Aufnahme des Luftschrauben-Drehmoments durch die Fliigel.

rechten um ebensoviel vermindert, so gibt die Summe immer
noch 1050 kg, aber die Drehmomente der beiden Krifte in
bezug auf die Luftschraubenachse heben einander nicht auf, son-
dern geben 2,5 (525 -} 19) in der Drehrichtung der Luftschraube
und 2,5 (525 — 19) entgegengesetzt, so daB 5-19 = 95 kgm ent-
gegen dem Sinn von M ibrigbleiben. Man sieht also, daB
eine ganz geringfligige Verschiebung in der Verteilung
des Auftriebes auf die beiden Fliigelseiten hinreicht, um die
Wirkung von M auszugleichen: Das Widerstandskraftmoment der
Luftschraube wird aufgehoben, wenn der eine Fliigel in unserem
Falle um etwa 7vH mehr trigt als der andere. Solche Unterschiede
werden praktisch sehr leicht dadurch erreicht, daB man die Fliigel
nicht ganz gleich einstellt, sondern ihnen etwas verschiedene An-
stellwinkel, wenigstens an einzelnen Teilen, gibt. Das MaB der
Verschiedenheit muB in jedem einzelnen Fall durch Versuche fest-
gestellt werden. Ubrigens kann man etwaige Fehler in dieser
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Richtung durch Betétigen der Verwindung (Querruder) wett-
machen, in der gleichen Weise wie Fehler im Liéngsausgleich durch
das Hohenruder beseitigt werden. Die Anordnung von zwei gegen-
laufigen Schrauben, die die Briider Wright bei ihren ersten
Flugzeugen zur Aufhebung der Wirkung von M angewandt
hatten, ist jedenfalls nicht notwendig. Selbst bei Flugzeugen
mit zwei parallel stehenden Motoren, wo es ein Leichtes wire,
die Drehsinne entgegengesetzt zu machen, sieht man in der
Regel davon ab, da die geringe GroBe von M nicht einmal
diese kleine Unbequemlichkeit lohnt.

SchlieBlich ist in diesem Zusammenhang noch zu erwéhnen,
dafl das Seitenruder und die — analog der Hoéhenflosse vor
dem Seitenruder angebrachte — Seitenflosse (Abb. 122), ent-
sprechend eingestellt (d. h. um die Vertikale gegeniiber der
normalen Lage verdreht), zum Ausgleich von Unsymmetrien
in der Wirkung der Fliigel, von kleinen Abweichungen in der
Richtung des Schraubenzuges usf. herangezogen werden kdénnen.
Es liegt auf der Hand, daB eine solche ,aktive“ Einstellung
des Seiten-Leitwerkes nur als ein notwendiges Ubel angesehen
werden kann.

Symmetriefehler, die nicht durch irgendwelche feste Ein-
richtungen ausgeglichen wurden, koénnen wihrend des Fluges
durch Auslegen der Ruder in ihrer Wirkung aufgehoben werden.
Man sagt, ein Flugzeug ,zieht rechts“ oder ,zieht links“,
wenn eine Betitigung des Seitenruders nach links bzw. rechts,
und es ,hdngt rechts“ oder ,héngt links“, wenn eine ent-
sprechende Betitigung des Querruders beim normalen Fluge
erforderlich ist. :

36. Die Krifte an Rudern und Flossen, Trigheitsmoment.

Die Berechnung der durch die Ruder und Flossen auf-
genommenen Luftkrifte erfolgt nach demselben allgemeinen
Gesetz (Abschn. 6), das fiir alle anderen bisher behandelten
Luftkrifte Geltung hatte. Die Flossen, Hohen- und Seiten-
ruder sind fast stets, Querruder hdufig, ebene oder fast ebene
Flichen. Ihr Querschnitt entspricht etwa einem sehr flachen
und hinten zugespitzten Profilrohr (Abb. 136). Die Kriftever-
haltnisse an ebenen Flichen, die mit verschiedenen Anstell-
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winkeln durch die Luft bewegt werden, sind schon seit den
frithesten Zeiten der Flugtechnik untersucht worden; sie liegen
allerdings nicht so einfach, wie man zunéchst angenommen hatte.
Bezeichnen wir mit P die Kraft in kg, mit v die Geschwindig-
keit in m/sek, mit F' die tatsichliche GroSe der ebenen Fliche
in m? mit m die Dichte der Luft (normal 1/8), endlich mit z,
einen entsprechenden Beiwert, so diirfen wir ansetzen:

P=m-z,-F-v*
Die Frage ist wieder nur die, wie sich der Beiwert z, in ver-
schiedenen Fillen verhilt. Er ist natiirlich abhéngig vom An-
Ze

g9

Abb. 135. Winddruck auf ebene, schriggestellte Platten
von verschiedenem Seitenverhéltnis.

stellwinkel, unter dem die Fliche gegen die Luft bewegt wird,
auBerdem aber von der Gestalt der Fliche, namentlich, wenn
sie ein Rechteck ist, von dem Verhiltnis ihrer Tiefe zur Breite.
Unsere Abb. 135 stellt nach Verdffentlichungen der Gottinger
Versuchsanstalt den Verlauf des Beiwertes z, fiir die Anstell-
winkel a gleich 0° bis 90° fir rechteckige Flidchen von
verschiedenen Seitenverhiltnissen dar, und zwar, wie die bei-
geschriebenen Zahlen zeigen, fiir ein Verhiltnis Breite zu Tiefe
gleich 3, gleich 1,5, gleich 1 und gleich 0,5. Verfolgt man
etwa die Linie fiir das Verhiltnis 3, so sieht man, dafl der
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Beiwert zunidchst proportional dem Anstellwinkel wichst, dann
aber bei rund 12° fast vollstindig zu wachsen aufhdrt und
erst bei viel grofleren Winkeln wieder grofler wird. Fur ein
Ruder, dessen Abmessungen ungefihr dem Verhiltnis 3:1 ent-
sprechen, folgt daraus, dall ein Einstellen der Steuerung auf
mehr als 12° Ausschlag keinen Wert besitzt, wenn man nicht durch
eine besondere Einrichtung dafiir sorgt, dafl die Kurve gegen-
iiber der Abb. 135 verbessert wird. Erhohung der Steuer-
wirkung ist, wenigstens bei einem freistehenden ebenen Ruder-
blatt, nicht durch groBe Ausschlige zu erreichen. Zahlen-
miBig betragt der Beiwert in unserem Falle rund 0,4 fiir 10°
Ausschlag; man kann also, wenn der Winkel a in Bogengraden
gemessen wird, z, gleich 0,04 a setzen. Bei einer Geschwindig-
keit von 30 m/sek, das sind 108 km/Std., wiirde die Kraft, die
1 m? des Ruders erfihrt, fiir einen Maximalausschlag von 12°

P=1}-0,04-12-30* = 54 kg/m®

betragen. Die Seitenruder sind oft tiefer, etwa dem Verhaltnis
1:1 entsprechend. Man erkennt aus Abb. 135, dal} die Wirkung
einer derartigen Fliche bei dem gleichen Anstellwinkel etwa
nur halb so groB ist, also z, rund 0,02a; aber der Beiwert
steigt dafiir noch ziemlich geradlinig bis zu einem Anstellwinkel
von etwa 36° so daBl er einen Maximalwert von rund 0,9, d. i.
mehr als das Doppelte des Hochstwertes bei der weniger tiefen
Flache, erreicht.

Die in Abb. 135 wiedergegebenen Versuchsresultate be-
ziehen sich auf ebene Flichen, die allein, ohne anschlieBende

Abb. 136. Ruder mit Flosse.

Fiihrungsflichen, dem Luftstrom ausgesetzt werden. Die Ruder
unserer Flugzeuge arbeiten aber in der Regel unter anderen
Bedingungen. Dem Hohenruder ist die Hohenflosse, dem Seiten-
ruder die Seitenflosse vorgeschaltet, vgl. etwa Abb. 122. Wird
das Ruder ausgelegt, ihm also ein Anstellwinkel a gegeben,
(Abb. 136), so bildet es mit der zugehorigen Flosse einen stumpfen
Winkel, gleich 180° — a. Die Luftkraft, die auf eine in dieser
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Weise dem Luftstrom ausgesetzte Fliche wirkt, kann nicht
ohne weiteres der Abb. 135 entnommen werden. Es ist klar,
daf die Fiihrung, die der Luftstrom an der Flosse findet, seine
Wirkung im allgemeinen erhdhen muB. Flosse und ausgelegtes
Ruder zusammen verhalten sich einigermaBen so wie eine ein-
zige gekriimmte Flache. SachgemiBe Versuche iiber die Ruder-
krifte miissen daher notwendigerweise das ganze aus Ruder
und Flosse bestehende Leitwerk umdfassen. Nach den bisherigen
Beobachtungen kann man den EinfluB der Flosse auf den Wert
des Beiwertes z, annidhernd beriicksichtigen, indem man das
Seitenverhiltnis der Fliche entsprechend berichtigt, d. h. zu
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Abb. 137. Luftkraftbeiwert eines Ruders im Leitwerk.

der Tiefe des Ruders einen betrichtlichen Teil der Flossentiefe
hinzufiigt. Abb. 137 zeigt den Verlauf von C,= 200z, fiir das
schmale Ruder des daneben skizzierten Leitwerks, wobei noch zu
beachten ist, daBl die unterhalb der Flosse liegenden spitz zu-
sammenlaufenden Rumpfwinde wesentlich wie eine Fortsetzung
der Flosse wirken. Man sieht, da8 es ungefihr der Verlauf einer
zwischen den Linien 1:1 und 1:0,5 der Abb. 135 gelegenen
Linie ist, abgesehen von dem starken Anstieg, den die letzteren
zwischen etwa 30° und 40° aufweisen. Mit den hier auftretenden
besonders hohen Werten wird man in der Praxis ohnehin nicht
rechnen konnen, da es sich dabei offenbar um eine sehr wenig
stabile Stromungsform handelt.

Ist eine Héhen- oder Seitenflosse nicht ,neutral“ ein-
gestellt (Abschn. 35), so beeinflut sie das Ruder in wesentlich
der gleichen Weise wie eine neutrale. Neuestens ist auch eine
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Ausfiihrung versucht worden, bei der die Seitenflosse bei Aus-
legen des Seitenruders in dem gleichen Sinne, aber nur um
einen Bruchteil des Ausschlagwinkels, mitgedreht wird; damit
werden die Ruderkrifte noch besonders erhoht.

Die Hohenruder zweisitziger normaler Flugzeuge haben
etwa 1 bis 2 m? FlichenausmaB. Selbstverstindlich ist aber ihre
Wirksamkeit nicht nur von der Flichengrofle, sondern — ab-
gesehen von der Geschwindigkeit des Flugzeuges — auch von
dem Abstand des Ruders vom Flugzeugschwerpunkt abhingig.
Denn die Wirkung des Hohenruders besteht ja darin, daf die
auf das Ruder ausgeiibte Luftkraft ein drehendes Moment um
den Schwerpunkt ergibt. Dieses Moment ist gleich dem Pro-
dukt aus der GroBe der auf das Ruder wirkenden Luftkraft
mal dem Abstand ihrer Wirkungslinie vom Schwerpunkt des
Flugzeuges. Bei kleinen Ausschligen und bei geringer Tiefen-
erstreckung des Hohenruders kann man als Hebelarm der Kraft
annihernd den Abstand der Ruderdrehachse vom Flugzeug-
Schwerpunkt nehmen. Als Faustregel bei der Konstruktion
eines Flugzeuges gilt oft, daB der Schwerpunktsabstand der
Hohenruder-Achse gleich der halben Spannweite des Flugzeuges
gemacht wird; diese Regel ist naturgemi8 keine bindende.

Fiir die Bemessung des erforderlichen Steuerkraft-
momentes, also fiir die Frage, wie groB man das Ruder und
wie weit man seinen Abstand vom Schwerpunkt wihlen soll, er-
scheint neben der GroBe des Flugzeuges vor allen Dingen auch die
Art, wie die Belastung auf dem Flugzeug verteilt ist, maB-
gebend. Flugzeuge, deren Belastung mehr beim Schwerpunkt zu-
sammengedringt ist, haben geringere Trigheit, folgen leichter auf
das Steuer und konnen daher mit geringeren Rudergréfen aus-
gestattet werden. Als maligebende GroBe, durch die die Trég-
heit des Flugzeuges gegeniiber Drehungen bestimmt wird, ist
der sogenannte Trigheitsradius bzw. das Trégheitsmoment
anzusehen.

Den Triigheitsradius eines Flugzeuges fir irgendeine be-
stimmte durch den Schwerpunkt gelegte Achse kann man
berechnen, sobald man die einzelnen Gewichtsgrofen und die
Lage der einzelnen Teile in bezug auf die Achse kennt. Be-
zeichnet man mit 4, B, C, D, ... die Gewichte der einzelnen
Flugzeugbestandteile und Belastungen, mit a, b, ¢, d, ... die
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Abstinde dieser Teile von der betreffenden durch den Schwer-
punkt des Flugzeuges gelegten Achse, so bilde man den Ausdruck
Aa*+ B+ Cc*—+ ..., dividiere diese Summe durch das
Gesamtgewicht G=—=A4 -+ B4 C-}...und ziehe aus dem Quo-
tienten die Quadratwurzel:

VAae—l—Bbe—}—Cce—}—...
= G

Dieses r heiit der Trigheitsradius des Flugzeuges fiir die be-
treffende Achse.

Experimentell bestimmt man den Trigheitsradius durch
einen Schwingungsversuch. Man hingt das Flugzeug so
auf, da es um eine Achse, parallel derjenigen -durch den
Schwerpunkt gehenden Achse, fiir die man den Trégheits-
radius haben will, schwingen kann. Ist s der Abstand des
Schwerpunkts von der Schwingungsachse in Meter und ¢ die
Dauer einer ganzen Schwingung (Hin- und Hergang) in Sekunden,

so ist der Tragheitsradius r — z*t Vyg-s, wobei g=—9,81 m/sek?,
JT

n=3,14. Dem Produkt aus Gesamtgewicht in das Quadrat des
Tragheitsradius, also G r?, soll unter sonst gleichen Umsténden
die GroBe des Steuerkraft-Momentes proportional sein. Unter
Trégheitsmoment (nicht zu verwechseln mit dem in der Festig-
keitslehre vorkommenden Flichenmoment zweiten Grades, das
oft auch als Trigheitsmoment bezeichnet wird) versteht man
das Produkt: Masse mal Quadrat des Tragheitsradius, also G »*:¢.

Bei zweisitzigen Flugzeugen durchschnittlicher Grofie hat
der Trégheitsradius fiir die durch den Schwerpunkt gehende
Querachse, die fiir die Hohenruderwirkung in Betracht kommt,
ungefdhr den Wert 1,3 bis 1,8 m. Es ist wichtig, zu beachten,
dafl bei GroBflugzeugen, die mehrere Motoren und eine auf ent-
fernte Punkte des Flugzeuges verteilte Besatzung haben, der
Trigheitsradius im Verhéltnis zu dem gewdhnlicher Flugzeuge
viel starker wichst als aus den Abmessungen zu erwarten wére.
Daher miissen GrofBflugzeuge verhiltnismiBig besonders groBe
Ruder erhalten.

Die Seitenruder zweisitziger normaler Flugzeuge haben
etwa 1 m? FlichenausmaB. Uber den EinfluB des Abstandes
vom Schwerpunkt gilt dasselbe wie bei der Hoéhensteuerung.
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Die Achse, um die das Flugzeug durch Auslegen des Seiten-
ruders gedreht wird, ist die Vertikale (Lotachse). Der Trigheits-
radius fiir die lotrechte, durch den Schwerpunkt gehende Achse
wird hauptséchlich dann vergroBert, wenn das Flugzeug mit
auBerhalb des Rumpfes liegenden Motoren ausgestattet ist. Der-
artige Flugzeuge miissen aber besonders grofle Seitenruder noch
aus einem anderen Grunde erhalten.

In Abb. 138 ist ein GroBflugzeug mit vier auf den Fliigeln
angeordneten 175 PS-Motoren skizziert. Der Zweck der Zer-
legung der Antriebskraft auf vier Einheiten ist hauptséchlich der,
daB beim Versagen eines

Motors oder eines Teiles Nregm
der Motoren noch mit den Seitenmorment
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Abb. 138. Viermotoriges e 700 750 200 km/Std
GroBflugzeug. Abb. 139. Verlauf des Seitenmoments.

iibrigen, wenn auch nur mit verminderten Flugleistungen weiter-
geflogen werden kann. Hier ist aber zu beachten, daB die Zug-
kraft jedes einzelnen der vier Propeller eine Angriffslinie besitzt,
die durchaus nicht mit der Lingsachse des Flugzeuges zusammen-
fallt. Nur solange alle vier Motoren oder wenigsten je zwei gleich
weit von der Mitte entfernte, gleich stark arbeiten, fillt die Re-
sultierende der Zugkrifte in die Langsachse durch den Flug-
zeugschwerpunkt und wir diirfen unsere fritheren Gleichgewichts-
betrachtungen (Abschn. 35) als giiltig ansehen. Was geschieht aber,
wenn z. B. der erste Motor links ausfillt? Die Zugkraft seines
Propellers multipliziert mit dem Abstand seiner Achse von der
parallelen Flugzeugachse, im Beispiel 4,5 m, gibt ein Dreh-
moment um die Vertikale, das vom Augenblick des Versagens
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des Motors an zur Erhaltung des Gleichgewichts fehlt. Das
Flugzeug beginnt ,rechts zu ziehen®, d.h. es wird ein Aus-
legen des Seitenruders nach links erforderlich, wenn ein Links-
drehen des Flugzeuges verhindert werden soll. Die Grofle des
erforderlichen Rudermomentes ist von der Fluggeschwindigkeit
abhéngig. Da, wie wir aus Abschnitt 18 wissen, die Zugkraft
einer Luftschraube mit wachsender Fluggeschwindigkeit v ab-
nimmt, fallt, wie es Abb. 139 andeutet, das zur Erhaltung des
Gleichgewichts bei Versagen eines duBleren Motors erforder-
lichen Moment mit zunehmendem v ab. In Abb. 139 ist auch
eine zweite abfallende Linie zu sehen, die das Moment der Zug-
kraft eines inneren Motors darstellt, und aus der fritheren durch
Verkleinerung der Ordinaten im Verhéltnis der Motorabstéinde,
im Beispiel 4,5 :1,9, hervorgeht. Andererseits ist das bei einem
gegebenen Seitenleitwerk und gegebenem groBten Ausschlag ver-
fiigbare Rudermoment dem Quadrate der Fluggeschwindig-
keit direkt proportional (wie dies in erster Anndherung fiir jede
Luftkraft gilt). Trigt man die zugehorige Momentenlinie, die
eine Parabel mit wachsenden Ordinaten ist, in die Figur ein, so
erkennt man, dal ein Weiterfliegen nach Motorausfall nicht bei
jeder Geschwindigkeit moglich ist. In den Schnittpunkten der
Parabel mit der oberen bzw. unteren Motorlinie liegt die Ge-
schwindigkeitsgrenze fiir Ausfall eines AuBenmotors bzw. eines
Innenmotors. Je groBer die Ruderfliche, der Ruderabstand
vom Schwerpunkt und der Luftkraftbeiwert des Ruders bei
groBtem Ausschlag, um so niedriger sind die Geschwindigkeiten,
bei denen der Ausfall eines seitlich liegenden Motors iiberwun-
den werden kann. Natiirlich muB man auch bedenken, daB,
wenn man nach Versagen eines Motors nicht nur geradeaus
fliegen, sondern vorgeschriebene Bahnen zuriicklegen will, noch
ein gewisser UberschuB an Rudermoment iiber das zur Er-
haltung des Gleichgewichts notwendige MaB hinaus vorhanden
sein mubB.

Bei der Bemessung des Hoéhenruders kommen derartige
erschwerende Gesichtspunkte im allgemeinen nicht in Frage.
Die den Verhiltnissen nach erforderliche Ruderfliche wird bei
GroBflugzeugen oft auf zwei und mehr nebeneinander- bzw. iiber-
einandergestellte Einzelruder verteilt (vgl. die Abb. 143).
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37. Betiitigung der Ruder durch den Fiihrer.

Die Hoéhen-, Seiten- und Querruder der Flugzeuge miissen
so angebracht werden, daB ihre Betitigung, d.h. das Erzeugen
eines beliebigen Ruderausschlages in den hierfiir vorgesehenen
Grenzen, wihrend des Fluges moglich ist. Fiir die mechani-
schen KEinrichtungen zur Betdtigung der Ruder, die Steuerung
im engeren Sinne, haben sich von Beginn der Flugtechnik
an ziemlich feste Formen eingebiirgert, die in allen Léndern
allgemein eingehalten werden. Hiernach wird die Seitensteue-
rung durch FuBhebel bewirkt, derart, daB ein Austreten des
linken Beines auf eine Drehung nach links, ein Vordriicken

B
Serfenraer

8
Abb. 140. Gesamtbild der Seitensteuerung.

des rechten FuBes auf Drehung rechtsherum hinwirkt. Ho6hen-
und Querruderbetitigung erfolgt an einem Handgriff, wobei
ein Vorwirtsdriicken des Hebels eine Senkung des H6henruders,
also ein Abwirtsneigen der Flugzeugspitze, hervorruft, ein
Rechtsschwenken des Hebels (oder eine Rechtsdrehung des an
ihm befestigten Handrades) ein solches Auslegen der Quer-
ruder, aus dem eine Senkung des rechten Flugzeugfliigels sich
ergibt. Die Zuordnung zwischen den Korperbewegungen des
Fiihrers und den durch sie herbeigefithrten Lagendnderungen
des Flugzeuges ist damit so geregelt, wie es dem natiirlichen,
instinktiven Gefithl entspricht.

Abb. 140 zeigt den konstruktiven Zusammenhang zwischen
dem am Seitenruder aufgesteckten Hebel’ und dem vom Fiihrer
zu betdtigenden FuBhebel, der um die lotrechte, im Flugzeug
fest gelagerte Achse A4 drehbar ist. Die Seile gehen vom Fuf3-
hebel aus direkt (ungekreuzt) zu den Befestigungsstellen am
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Seitenruder. In Abb. 141 sind die analogen Teile fiir Hohen-
und Quersteuerung skizziert, wobei fiir die Quersteuerung die
bei groBeren Flugzeugen meist iibliche Anordnung des Hand-
rades (Volant) angenommen wurde. Vordriicken des Hebels,
der das Handrad trégt, dreht die beiden in ihrer Ruhestellung
lotrechten Hebel 44 um die quer zum Flugzeug liegende Achse.
Die auf dem Hohenruder angebrachten Hebel sind in Ruhe-
lage ebenfalls lotrecht und durch gekreuzte Seile mit den
ersteren verbunden, so dall sie die entgegengesetzte Drehung

Abb. 141. Gesamtbild der Héhen- und Quersteuerung mit Handrad.

machen. Auf der Achse des Handrades ist ein Drahtseil be-
festigt, das iiber mehrere Rollen laufend zu den beiden Hebeln
an den Querrudern fithrt. Wird das Rad rechtsherum gedreht,
8o hebt sich das rechte und senkt sich das linke Querruder,
wobei sich beide um die Achse CC in entgegengesetztem Sinn
drehen.

An Stelle des Handrades wird oftmals der ,Kniippel“,
Abb. 142, verwendet. Der Fiihrer hélt nun den Griff des
Kniippels in einer Hand und fithrt ihn je nach Bedarf rechts
und links, vor- und riickwérts. Die seitliche Bewegung wirkt
auf die Querruder, die Vor- und Riickwirtsbewegung auf das
Hohenruder. Bei der in Abb. 142 dargestellten Bauart wird iiber-
dies die Ubertragung der Steuerbewegung vom Fiihrer zu den
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Rudern nicht durch Seile, sondern nur durch feste Stangen und
Wellen vermittelt. Man nennt die Teile wie FuBsteuer, Hohen-
steuersdule, Handrad bzw. Kniippel, kurz die Innensteuerung,
die nach den Rudern fithrenden Seile, Stangen usw. mit etwaigen
Zwischenhebeln die Steuerleitung.

Unter Vermittlung der Steuerleitung werden die von den
Rudern aufgenommenen Krifte auf die betreffenden Teile der
Innensteuerung iibertragen. Die Arbeit, die der Fiihrer bei
der Betitigung der Steuerung zu leisten hat, ist gleich der

Abb. 142. Gesamtbild der Hohen- und Quersteuerung mit Kniippel.

gegen die Ruderkrifte zu leistenden Arbeit, vermehrt um
die in der Leitung, auf Rollen und in Lagern, verzehrte
Reibungsarbeit. Man wird durch entsprechende Konstruktion
immer versuchen, die Reibungskrifte moglichst gering zu halten.
Die Arbeit, die an einem Ruder bei einer bestimmten Ver-
drehung um einen Winkel w geleistet wird, rechnet sich
zu P-p-w, wenn P die auf das Ruder wirkende Luftkraft,
p den Abstand ihrer Angriffslinie von der Ruderachse bezeichnet.
Die Werte von P und p sind durch Versuche, die mit dem
gesamten Leitwerk (nicht dem Ruder allein) oder einem ent-
sprechenden Modell angestellt werden miissen, zu bestimmen
(vgl. dazu Abschn. 36).
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Nennen wir P’ die vom Fiihrer aufzuwendende Kraft, p’ den
Abstand ihres Angriffspunktes von der Drehachse des Innen-
steuers (vgl. z. B. Abb. 141, wo der Abstand p’ fiir .die Hohen-
steuerung eingezeichnet ist), »’' den Winkel, um den das Innen-
steuer verdreht werden muB, damit das Ruder den Winkel w
zuriicklegt, so ist

P .p'-w' = P-p-w -+ Reibungsarbeit
oder, wenn durch p'-w’ geteilt wird:

Reibungsarbeit

’ b-w
P — P. _,_.
’ p/_w/

pw

Das Verhiltnis p-w:p' -« nennt man die Ubersetzung der
Steuerung. Da fiir P’ nur ein bestimmter Hochstwert, ent-
sprechend der korperlichen Leistungsfidhigkeit des Fiihrers mog-
lich ist, andrerseits ein zu kleiner Wert von P’ eine iibermaBige
Empfindlichkeit der Steuerung zur Folge hitte, so muBl man
die Ubersetzung in allen Fillen sorgfiltig wihlen. Nun istp’
wenig verdnderlich, da die Abmessungen der Innensteuerung
durch die Korpergrofle des Fiihrers ungefihr bestimmt sind.
ebenso ist das Verhiltnis w:«’ in enge Grenzen eingeschlossen,
weil einerseits der Hochstausschlag der Ruder durch die Be-
diirfnisse des Flugzeuges, andrerseits der der Innensteuer
durch die Bewegungsmoglichkeit des Fihrers bestimmt wird.
Es bleibt also eigentlich nur p, der Abstand zwischen Angriffs-
linie der Luftkraft und Drehachse des Ruders, in weiten
Grenzen wahlbar. Man verfiigt tber p durch die Wahl der
Lage der Ruderachse.

In der Regel, namentlich bei kleineren Flugzeugen, bildet die
Drehachse zugleich die vordere Begrenzung des Ruders (z.B. in
Abb. 122 bei Héhen- und Querruder, beim Seitenruder nur teil-
weise). Bei dieser Anordnung wird p jedenfalls einen positiven
Wert haben, der sich einigermafien zuverldssig durch Anblase-
versuche mit dem ganzen Leitwerk finden la8t. Wenn nun P’
bei diesem Wert von p zu gro8 ausfillt, so riickt man die Dreh-
achse des Ruders mehr nach innen oder 146t das Ruder die Achse
teilweise {ibergreifen, wie es beim Seitenruder in Abb. 122 und 140
der Fall ist. Man kann auf diese Weise p bis null abnehmen
lagsen — ,entlastetes“ Ruder — ja sogar negativ machen.
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Einige UmriBformen von Rudern zeigt Abb. 143. Ein Ruder wie
das Seitenruder in den Abb. 122 oder 140 nennt man ,teil-
weise entlastet®; vollige Entlastung wiirde p=0 bedeuten,
wobei dann die vom Fiihrer aufzuwendende Kraft P’ lediglich
durch die Reibungskraft bestimmt wire. Es empfiehlt sich aber
nicht, mit der Entlastung zu weit zu gehen, da sonst die Empfind-
lichkeit des Ruders gegen unbeabsichtigte Einwirkungen zu
groB wird. — Man erkennt aus der vorstehenden Uberlegung,
daB auf die Grofie von P’ nur der Abstand p der Kraft von
der Drehachse, und nicht etwa die Groe des Hebels am Ruder
oder dergleichen von EinfluB} ist.

1 & =D
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Abb. 143. Hohen- und Seitenruder-Umrisse.

Als Groftwerte der vom Fiihrer bei dufBlerster Anstrengung
zu leistenden Kréfte werden durchschnittlich angesehen: 30 kg
Druck oder Zug beider Arme an der Hoéhensteuersidule, 50 kg
Druck des FuBles auf den Fullsteuerhebel, 25 kg geleistet von
beiden Hinden am Umfang des Handrades. Bei sehr groflen
Flugzeugen wird es wohl nicht immer méglich sein, P’ durch
Entlastung der Ruder geniigend klein zu halten, da schon die
Reibungskrifte allein zu viel ausmachen. In diesem Falle mufl
man zur ,Hilfssteuerung®, sog. Servo-Motoren, greifen, wie sie

schon seit langem bei der Steuerung groBer Schiffe Verwendung
finden.

38. Wirkungsweise der Steuerung.

Die Wirkungsweise der H6hensteuerung ist verhéltnis-
méiBig einfach zu verstehen. Gibt manim Wagrechtflug dem H6hen-
ruder durch Anziehen der Steuersidule einen Ausschlag nach oben

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 16
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(Abb. 144), so erfahrt das Ruder eine nahezu lotrecht abwirts ge-
richtete Kraft und diese {ibt ein Drehmoment auf das Flugzeug aus,
das die Spitze hebt und den Schwanz senkt. In dem Augen-
blick, in dem dies geschieht, hat das Flugzeug noch Geschwindig-
keitsgroBBe und -richtung des Wagrechtfluges. Da nun durch
die Drehung des Flugzeuges eine VergroBeruug des Anstell-
winkels entstanden ist, wird der Auftrieb — bei gleichgebliebener
Geschwindigkeit — vergroBert; der UberschuB iiber das Ge-
wicht wird zu einer Aufwirts-Beschleunigung, d. i. zur Erzeugung
einer aufwarts gerichteten Geschwindigkeitskomponente, verwen-
det, bis sich vermoge der in Abschnitt 28 dargestellten Be-
ziehungen ein neuer Gleichgewichtszustand mit ansteigender

Abb. 144. Wirkungsweise des Héhenruders.

Bahn, vergrofertem Anstellwinkel und etwas verminderter Ge-
schwindigkeit einstellt. Ob und in welchem MaBe ein fort-
dauernder Druck auf das Hohensteuer erforderlich ist, um
diesen Zustand der gleichférmigen, geradlinigen Steigbewegung
aufrecht zu erhalten, héngt von der Lage des Druckmittels und
von der Hohenflosse ab (Abschn. 35). Im ibrigen kann der
Zustand des Steigens stationdr bleiben, soweit er nicht durch
die mit groBerer Hohe eintretende Luftverdiinnung beeintrich-
tigt wird (vgl. Abschn. 29).

Weit weniger einfach liegen die Verhiltnisse bei der
Seitensteuerung. Wohl kann man auch hier durch Aus-
treten des Fullsteuers dem Ruder einen Ausschlag z. B. nach
links geben, dadurch eine wagrechte, ungefdhr senkrecht
zur Flugrichtung von links nach rechts wirkende Luftkraft auf
das Ruder hervorrufen und so ein Drehmoment erzeugen,
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das die Spitze des Flugzeuges nach links, den Schwanz
nach rechts driickt. Aber mit dieser Verdrehung des Flug-
zeuges ist der Zweck des Steuerns keineswegs erreicht. Das
Ziel ist die Einleitung eines Kurvenfluges, in unserm Fall
des Fluges in einer Linkskurve. Dazu gehért vor allem eine von
rechts nach links wirkende Kraft, die den Geschwindigkeits-
Vektor ablenkt. Dies wollen wir uns an Abb. 145 klarmachen.
Soll sich ein Flugzeug in dem Kreis K (Abb. 145) von a
nach b bewegen, so mufl die in a herrschende Geschwindig-
keit gleich M A in die zu b ge- '
horige Geschwindigkeit M B durch
Hinzufiigung der links gerichteten
BeschleunigungsgroBe 4 B iiber- 2
gefithrt werden. Denn die Ge- R v
schwindigkeit nach Ablauf eines
kurzen Zeitraumes ¢ ist immer
gleich der geometrischen Summe
aus der Anfangsgeschwindigkeit
und der mit ¢ multiplizierten
Beschleunigung. Nennen wir R Abb. 145. Fliehkraft.
den Halbmesser des Kreises K
und ¢ die Zeit, in der der Weg ab zuriickgelegt wurde, also
ab=w-t, so folgt aus der Ahnlichkeit der Dreiecke mab
und MAB

,02

R:(v-t)=wv:4B, AB=§t,

d. h. die erforderliche Beschleunigung oder Geschwindigkeits-
dnderung pro Zeiteinheit ist v?: R. Hat das Flugzeug das Ge-
samtgewicht G, also die Masse G:g, so ist die fiir das Fliegen
in der Linkskurve vom Radius R erforderliche Kraft gleich Masse
mal Beschleunigung = @-v%: g- R, wirkend von rechts nach links,
oder besser gesagt, in zentripetaler (nach dem Zentrum des
Kreises gewendeter) Richtung. Woher soll nun diese Kraft,
wir wollen sie mit C bezeichnen,

G e
=R
herkommen? Bekanntlich nennt man die der Kraft C ent-

gegengesetzte, nach aullen gerichtete Gegenkraft von gleicher
16*-

c
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GroBe die Fliehkraft. Wire das Flugzeug durch ein Seil an
den Kreismittelpunkt gefesselt, so wiirde die Fliehkraft in dem
Seilzug in Erscheinung treten.

Wenn wir ein Flugzeug ansehen, das tatsichlich in einer
Linkskurve fliegt, so kénnen wir nicht lange im Zweifel dariiber
bleiben, wie es sich mit der Kraft C verhidlt. Denn wir sehen,
daB das Flugzeug in der Kurve eine ganz bestimmte Schief-
stellung einnimmt, etwa so, wie es Abb. 146 andeutet. Nun
wissen wir, da3 die Luftkrifte immer annahernd senkrecht zu

den Angriffsflichen wirken. Dar-
aus folgt, daB hier die resultierende
\ Luftkraft infolge der Schiefstellung
ebenfalls geneigt sein mufl, und
zwar so, daf sie in unserer Zeich-

% nung von rechts nach links weist.

Diese Kraft hat also neben den

AN\ Lyphrep in die Vertikalebene fallenden

Y Komponenten Auftrieb und Riick-
Slizhhraf trieb (von denen der letztere in der

Abbildung nicht zu sehen ist, weil
er senkrecht zur Bildebene wirkt)
noch eine nach links gerichtete
wagrechte Komponente. Damit Gleichgewicht im Kurvenflug
herrscht, muB3 diese wagrechte Kraft den oben berechneten
Wert C haben, woraus folgt, daB die Neigung des Flugzeuges
gegen die Vertikale gleich C:&, also zufolge der oben ab-
geleiteten Formel gleich

Abb. 146. Schiefstellung in
der Kurve.

,v‘.’
G'G—g'ﬁ

sein muB. Wir haben durch diese Uberlegung das Ergebnis
gewonnen: Um in einer Kurve zu fliegen, mufl das Flugzeug
eine Schiefstellung annehmen, bei der die Neigung der
urspriinglich vertikalen Flugzeugachse proportional dem
Quadrat der Geschwindigkeit und umgekehrt proportional
dem Halbmesser der Kurve ist.

Jetzt ist aber auch klar, was geschehen muf}, damit ein
Flugzeug in Kurvenflug iibergeht: Es geniigt nicht, durch
Auslegen des Seitenruders eine Drehung der Lingsachse um
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die Vertikale hervorzurufen, man mulBl auch die Schief-
stellung des Flugzeuges herbeifiihren.

Bei den &lteren Flugzeugen mit geringerer Geschwindig-
keit und verhiltnismiBig groBer Spannweite war die Drehung
um die Vertikale in Verbindung mit der Wirkung einer grof3en,
hochgelegenen Seitenflosse schon ausreichend, um die Schief-
stellung herbeizufithren. Denn eine Drehung des in Fahrt befind-
lichen Flugzeuges nach links besteht doch darin, dal die vorerst
gleichen Geschwindigkeiten v der beiden Fliigel verschieden wer-
den: die rechte Fligelspitze erhélt eine gewisse Zusatzgeschwin-
digkeit zu v, die linke bleibt etwas gegen v zuriick. Bedenkt
man nun, daf die Luftkrifte an jedem Teilchen eines Korpers
dem Quadrat der Geschwindigkeit proportional sind (Abschn. 6),
so versteht man, daB durch die vom ausgelegten Seitenruder
herbeigefiihrte Verdrehung die rechte Tragfliche etwas gehoben,
die linke etwas gesenkt wird. Dazu kommt der EinfluB der
Seitenflosse. Wenn das Flugzeug mit nach rechts abgedriicktem
Schwanz im ersten Augenblick noch in der alten Rich-
tung vorwirts fliegt, so erhalt die Seitenflosse Druck von rechts
nach links. Wenn diese wagrechte Kraft oberhalb des Schwer-
punktes liegt, so ergibt sie ein drehendes Moment, das das
Flugzeug um seine Langsachse in dem Sinn, wie es die er-
forderliche Schiefstellung verlangt, zu verdrehen sucht. Man
sieht, daB es darauf ankommt, die Seitenflosse in die richtige
Hohenlage gegeniiber dem ganzen Flugzeug und dem Seiten
ruder zu bringen. (Fir die Hohenflosse ist die Hohenein-
stellung unwesentlich, da die Lage der vertikalen Kraft sich
durch vertikale Verschiebung nicht &ndert.)

Bei den modernen Flugzeugen mit groBer Geschwindigkeit
und kleiner Spannweite tritt eine Schiefstellung infolge der Ge-
schwindigkeitsunterschiede der Fligelenden kaum ein. Die durch
die Verdrehung entstehende Zunahme und Abnahme der Auf-
triebskrafte an den beiden Fliigelseiten sind eben im Ver-
hiltnis zu der GesamtgroBe des Auftriebs viel zu gering.
Auch die Wirkung der Seitenflosse ist nicht ausreichend, hochstens
bei sehr groBen Abmessungen. Demnach bleibt nichts anderes iibrig,
als zur Erreichung eines Kurvenfluges das Flugzeug mittels
der Verwindung (Querruder) in die Kurve zu ,legen®.
Man gibt gleichzeitig mit der Betédtigung des Seitensteuers



246 Uber Steuerung, Stabilitit und Stabilisierung.

nach links dem Querruder den Ausschlag in dem Sinn, daB die
Klappe rechts gesenkt, links gehoben wird. Dadurch vergréBert
man die Fliigelfliche und somit den Auftrieb rechts, vermindert
ihn links und erzielt die Schiefstellung in dem gewiinschten
AusmaB. (Naheres iiber die Wirkungsweise der Querruder vgl.
in Abschn. 40). Das Betitigen des Querruders im Kurvenflug
ist heute in der Regel wichtiger als das des Seitensteuers.

Im idbrigen ist die Aufgabe der Querruder, wie schon in
Abschn. 33 erwahnt, die Stabilisierung in der Querrichtung,
woriiber noch in den folgenden Abschnitten gesprochen
werden wird.

39. Langsstabilitit.

Was unter Langsstabilitit verstanden wird, ist bereits
in Abschn. 33 ausgefiihrt worden. Wir wollen jetzt zeigen,
warum ein Flugzeug, das lediglich aus Tragflichen, Motor,
Luftschraube und Belastung besteht, unstabil ist und wie es tat-
sichlich durch Hohenflosse und Hohenruder fiir die Lings-
richtung stabil gemacht wird?).

In Abschnitt 34 ist im AnschluB an Abb. 20 die Lage der
Druckmittellinie einer Tragfliche erortert worden. Sehen wir uns
diese Zeichnung oder eine der Abb. 21 bis 25 nochmals an, so
erkennen wir, daB bei zunehmendem Anstellwinkel die Resultie-
rende der Tragflichenkrifte nach vorn, gegen den Anblaserand
oder die Vorderkante des Fliigels zu, riickt. In dieser Erschei-
nung, der sog. Wanderung des Druckmittels, liegt vor
allem die Ursache fiir das unstabile Verhalten einer belasteten
Tragfliche.

In Abb. 147 haben wir fiir die Anstellwinkel 0° 29
4% usw. die Richtung und Lage der Luftkraft entsprechend
den Abb. 17 bis 20 fiir das in Abb. 15 dargestellte Profil
genau eingezeichnet. Nehmen wir nun z. B. an (Abb. 148), das
Flugzeug arbeite im Wagrechtflug mit einem Anstellwinkel
von 4° und es trete eine pldtzliche Storung ein, etwa ein Wind-

1) Weitergehende Ausfithrungen zu diesem Gegenstand machen
R. Fuchs und L. Hopf in zwei Aufsitzen ,Momentenausgleich und
statische Lingsstabilitit“, sowie ,Die statische Stabilitit des Doppel-
deckers“ in den Technischen Berichten der Flugzeugmeisterei, Bd. I
bzw. Bd. II, Berlin: R. C. Schmidt 1917.
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stof von vorn, der das Flugzeug etwas aufrichtet, also den
Anstellwinkel fiir den Augenblick auf, sagen wir, 5° erhéht.
Die bei 5° Anstellwinkel wirksame Luftkraft greift, wie die
Abb. 147 und 20 zeigen, um etwa 1,5 vH der Tiefe, also bei
einer Flache von 1,40 m Tiefe um rund 2 cm naher dem

Hirterrand
toratrrand

Abb. 147. Luftkriafte nach Richtung und Lage fiir verschiedene
Anstellwinkel.

Vorderrande an. Da das Flugzeug vor der Stoérung im Gleich-
gewicht war, so muB} die Schwerkraft mit Luftschrauben-Zugkraft
und schidlichem Widerstand der fritheren Luftkraft das Gleich-
gewicht gehalten haben. Jetzt, nach der Storung, wirken die
Schwerkraft und die anderen genannten Krifte an der gleichen

72

e . js«".ﬁ‘
I F/uni.‘ﬁ)?/;____I_ ______ !___
| ——Tre, |

Abb. 148. Wirkung einer kleinen Storung auf die Tragfliche.
1 Luftkraft vor der Stérung.

2 Schwerkraft - Propellerzug | schidlicher Widerstand.
2’ Luftkraft nach der Storung.

Vor der Stérung wirken Kraft 1 und 2 (Gleichgewicht),
nach der Storung wirken Kraft 2 und 2 (linksdrehendes Kriftepaar).

Stelle weiter, die Luftkraft ist aber um 2 ¢cm nach vorn geriickt;
es ergibt sich also ein durch die Stérung hervorgerufenes
verdrehendes Moment von der ungefihren GroBe Gewicht
mal 2 cm Hebelarm, wirksam in dem Sinne, der eine VergréBe-
rung des Anstellwinkels, demnach weiteres Aufbdumen des
Flugzeuges, herbeizufithren .sucht. Wir haben hier den in
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Abschnitt 33 erwdhnten Fall vor uns, daB die durch eine
Storung hervorgerufenen Krafte (hier ein Kréftepaar, das in
dem eben bezeichneten Sinne zu drehen sucht) auf eine Ver-
groBerung der Stérung hinwirken. Das ist aber gerade das,
was oben als Kennzeichen eines unstabilen Zustandes an-
gefiihrt wurde.

In welcher Weise werden nun durch Anordnung der Hohen-
flosse diese Verhiltnisse verdndert? Abb. 149 zeigt uns ein aus
Tragfliche und hinten angeordneter ,neutraler“ Dimpfungsfliche
oder Hohenflosse bestehendes System. Im normalen Zustand,

Flugrichtung

Abb. 149. Wirkung einer kleinen Storung auf die mit einer Hohenflosse
verbundene Tragfliche.

1, 2, 2’ wie in Abb, 148,
3 Luftkraft auf die Hohenflosse nach der Stérung.
4 Resultante von 2’ und 3.
Nach der Stérung wirken 4 und 2 (rechtsdrehendes Kriftepaar),

fiir den wir einen Anstellwinkel der Tragfliche von 4° voraus-
gesetzt haben, steht die Hohenflosse wagrecht und erféhrt somit
weder Auftrieb noch Abtrieb. Baumt sich nun das Flugzeug
infolge einer Stérung auf, so entsteht zwar in der eben beschrie-
benen Weise ein (in der Abbildung linksdrehendes) Moment, das die
Aufbdumung zu vergrofern sucht; gleichzeitig aber erhilt jetzt
die Hohenflosse einen Anstellwinkel gleich dem Aufbdumungs-
winkel und erfihrt infolgedessen eine aufwérts gerichtete
Kraft. Diese Kraft ergibt, wie man sofort sieht, ein drehendes
Moment mit dem Hebelarm gleich dem Abstand der Hohen-
flosse vom Flugzeugschwerpunkt, und zwar ein Moment, das
rechts dreht und daher der Aufbdumung entgegenwirkt.
Wenn man die auf die Héhenflosse wirkende Kraft 3 (Abb. 149)
mit der auf die Tragfliche wirkenden 2’ zusammensetzt, ent-
steht eine Resultierende 4, die gegen 2’ soviel nach links ver-
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schoben ist, als dem Moment von 3 entspricht. Die Auf-
gabe besteht daher nur darin, die Hohenflosse so gro§ zu
machen, dafl das rechtsdrehende Moment, das durch die Hohen-
flosse bestimmt wird, gré8er wird als das linksdrehende, das
von der Druckmittelwanderung herrithrt. Nehmen wir an, dafl
der Auftriebsbeiwert fiir die ebene Fliche bei 1° Anstellwinkel
0,02 betrigt (Abschn. 36), so muB die Bedingung erfiillt sein:

m-0,02-f-v?-1 grofer als 0,015-i-G-.

Hierin bedeuten f die GroBe der Hohenflosse, [ ihren
Abstand vom Schwerpunkt, so daB also der erste Ausdruck
gleich dem Moment der von der Dampfungsfliche herriihrenden
Kraft ist, ferner G das Gesamtgewicht, ¢ die Tiefe der Trag-
fliche und 0,015 die Zahl, welche die Druckmittelwanderung
nach Abb. 20 fiir den vorliegenden Fall bestimmt (d. i.
1,5 vH fir 19. Aus dieser Bedingung ersieht man z. B.,, daB
fiir die erforderliche Rumpflinge, die wesentlich durch [ be-
stimmt wird, vor allen Dingen die Flachentiefe ¢ malBgebend
ist, keineswegs aber etwa die Spannweite der Fligel. Wenn
man daher einen Doppeldecker durch einen Dreidecker gleicher
FlachengroBe und gleicher Spannweite ersetzt, so kann man
die Rumpflinge im Verhaltnis 2:3 verkleinern, sobald man die
GroBe der Hohenflosse f unverdndert lassen will.

Bei der hier angestellten Uberlegung ist es zunichst
gleichgiiltig, ob die als Hohenflosse bezeichnete Fliche
dauernd unbeweglich ist oder durch die Hand des Fiihrers
in ihrer Stellung gehalten wird, d. h. man darf in der obigen
Bedingung fiir f die Summe aus Hoéhenflossen- und
Hohenruderfliche einsetzen. Uberdies erkennt man jetzt
auch, welche Bedeutung fiir die Stabilisierung der Léngsbewe-
gung das Hohenruder besitzt. Wenn némlich der Fiihrer, so-
bald eine Stérung eintritt, das Hohenruder nicht unverédndert
festhilt, sondern im richtigen Sinne beeinflufit, d. h. abwirts
steuert, falls das Flugzeug sich aufbdumt, so wird natiirlich die
Behebung der Stérung dadurch beschleunigt. Welchen Teil der im
ganzen erforderlichen Grofe f man unverédnderlich und welchen
man verstellbar macht, hingt von anderen Gesichtspunkten ab.
Das Flugzeug wird lenksamer, wenn man das Ruder auf Kosten
der Flosse groBer bemifBt, aber weniger stabil. Es gibt auch
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Flugzeuge, die iberhaupt keine feststehende Hohenflosse,
sondern nur ein entsprechend groBles Hohenruder haben. Das
erfordert allerdings sehr viel Achtsamkeit des Fiihrers, gewihrt
aber dafiir den Vorteil groer Lenksamkeit.

Wenn die Hohenflosse von vornherein nicht ,neutral®
eingestellt ist, sondern zur Erhaltung des Gleichgewichts einen
positiven oder negativen Anstellwinkel fiir den Wagrechtflug
erhalten hat (Abschn. 35), so #ndert das nicht viel an der
vorstehenden Uberlegung. Man darf nur bei ,tragender Hohen-
flosse nicht vergessen, daB das Wachsen der Luftkrifte mit
zunehmendem Anstellwinkel eine gewisse Grenze hat. Ist die
Grenze erreicht, so verliert die Flosse ihre stabilisierende Wir-
kung (vgl. die Abb. 135 und die daran gekniipften Bemerkungen,
Abschn. 36). — Bei Verwendung gewdlbter Flossen oder Ruder
gilt natiirlich das Gleiche wie fiir ebene Flichen, man muf} nur
in der Rechnung die Auftriebsbeiwerte des betreffenden Profils
einsetzen.

DaBl ein Flugzeug mit starker Pfeilstellung der Fliigel
ohne Hohenflosse (Abb. 126) lingsstabil sein kann, ist jetzt auch
unschwer einzusehen. Man mufl sich nur vorstellen, daf die
Fliigelflichen derart verwunden werden, daB die hintenliegenden
Fliigelspitzen den Anstellwinkel Null haben, wihrend das Flug-
zeug wagrecht fliegt. Tritt eine Stérung ein, so wirken diese
Fliigelspitzen genau so wie eine neutral eingestellte Hohenflosse,
deren Abstand vom Flugzeugschwerpunkt eben dem Abstand
entspricht, in dem die Fliigelenden hinter dem Schwerpunkt
zuriickliegen.

Mit den vorstehenden Betrachtungen ist die Theorie der
Liangsstabilitdt keineswegs erschopft. Was wir hier vorgebracht
haben, ist nur eine Andeutung der sogenannten statischen
Stabilitédtsbedingung, weil wir ja nur jene Krifte betrachtet haben,
die durch Verinderung der Flugzeuglage bei einer Stérung ent-
stehen. Es gibt aber auch Krifte, die durch die Verinderung der
Geschwindigkeitsverhdltnisse geweckt werden, und iiberdies
sind auch die verschiedenen Komponenten der Massentragheit
in Rechnung zu stellen. Diese weiteren Erorterungen gehoren
in das Gebiet der sog. dynamischen Stabilitit, die ohne
héhere mathematische Hilfsmittel nicht erértert werden kann. Es
muf} hier geniigen festzustellen, daB unsere normalen Flugzeuge
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meistens so viel Hohenflossen- und Hoéhenruderfliche besitzen,
dall die statische Stabilitidtsbedingung ganz oder anndhernd
erfilllt ist. Die Theorie der dynamischen Stabilitdt lehrt, daf
man mit Riicksicht auf die bei jeder Drehung auftretenden
Dampfungskrifte auch mit einem etwas geringeren Mall von
Stabilisierungsfliche das Auslangen finden kann und da dies
fir die Beweglichkeit (Wendigkeit in bezug auf die Hohen-
richtung) des Flugzeuges vorteilhaft ist. Jedenfalls darf die
statische Stabilitdt nicht zu groBl gemacht, also die Héhenflosse
nicht zu reichlich bemessen werden?).

Uber die Versuche, die Lingsstabilitit durch Kreiselwir-
kung oder andere ,kiinstliche* Stabilisierungsmittel zu férdern,
vergleiche den folgenden Abschnitt.

40. Querstabilitit. Kreiselwirkung.

Weit weniger einfach zu untersuchen und zu ibersehen
als die Verhiltnisse der Léngsbewegung hinsichtlich Stabilitat
und Steuerung sind die der Bewegung in der Querrichtung.
Es ist oben in Abschn. 38 auf die Rolle hingewiesen worden.
die der hochliegenden Seitenflosse bei der Seitensteuerung zu-
fallt. Dagegen wére es irrig anzunehmen, dafl die Seitenflosse
fir die Querstabilitit des Flugzeuges dieselbe entscheidende
Bedeutung hat wie die Hohenflosse fiir die Langsstabilitit.
Nur dann, wenn eine duBere Storung lediglich eine Verdrehung
des Flugzeuges um seine Lotachse herbeifiithrt (Abb. 150),
wirkt die Kielflosse (und das festgehaltene Seitenruder) der
Storung entgegen. lst das Flugzeug mit seiner Léngsachse
um den kleinen Winkel b gegen die Bewegungsrichtung nach
links gedreht, so steht die im normalen Flug neutrale Kiel-
flosse unter dem Anstellwinkel b und erhilt dabei eine wesent-
lich von rechts nach links gerichtete Luftkraft. Man erkennt

1) Die Grundlagen der dynamischen Stabilititstheorie wurden von
G. H. Bryan entwickelt in seinem Buche ,Die Stabilitit der Flugzeuge®,
deutsch von H. G. Bader, Berlin: Julius Springer 1914. Wertvolle Er-
gebnisse iiber die Lingsstabilitit erzielten Th. v. Kdrmén und E. Trefftz
in ihrem Aufsatz im Jahrbuch der Wissensch. Gesellsch. fiir Luftfahrt,
Bd. I, Berlin: Julius Springer 1915. Eine gute Zusammenfassung der fiir
die Praxis verwendbaren Rechnungsresultate findet man in dem Buche
von H.G.Bader, Grundlagen der Flugtechnik. Leipzig: B.G. Teubner 1920.
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in der Zeichnung, dal eine solche Kraft das Flugzeug in dem
Sinne zu drehen sucht, der den Winkel b zwischen Flugrich-
tung und Léngsachse des Flug-
zeuges wieder aufhebt. Allein
nicht derartige Verdrehungen
um die Lotachse sind die wich-
tigsten und gefahrlichsten Quer-
storungen, sondern die Drehun-
gen um die Ldngsachse und,
in Verbindung damit, das even-
tuelle seitliche Abrutschen. Da-
gegen hilft die Kielflosse kaum,
hochstens dadurch, daB sie die
Bewegung etwas didmpft. Das
einzige konstruktive Hilfsmittel
zur Erzielung einiger automati-
scher Gegenwirkung gegen die Gefahr des Abrutschens bildet
die V-Stellung der Fliigel (Abb. 127) oder der Fliigelenden.

Abb. 150. Verdrehung um die
Lotachse.
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Abb. 151. Seitlich angeblasener Abb. 152. Seitlich angeblasener
Fliigel ohne V-Stellung. Fliigel mit V-Stellung.

Man mufB} sich zunéchst klar machen, welche unmittelbare
Bedeutung der V-Stellung der Fliigel zukommt. Wenn eine
Tragfliche ohne V-Winkel unsymmetrisch angeblasen wird,
(Abb. 151), also so, daB die Richtung des Luftstroms einen
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Winkel b mit der Symmetrieebene (Lingsebene des Flugzeuges)
einschliet, so werden hiervon die beiden Fliigel, von den
dubersten Spitzen abgesehen, in ganz gleicher Weise betroffen.
Der Anstellwinkel bleibt gegeniiber dem Fall des symmetrischen
Anblasens ziemlich unveréndert, Ganz anders bei der Trag-
fliche, Abb. 152, deren Fliigel aus der gemeinsamen Ebene, um
die Mittellinie der Flache, gegeneinander zu, soweit verdreht
sind, daB sie einen Winkel, der kleiner als 180° ist, mitein-
ander bilden. Hat der Luftstrom wieder die Neigung b gegen
die Langsebene in dem in der Abb. 152 angedeuteten Sinn, so
wird der in der Zeichnung rechts liegende Fliigel unter einem
groBeren Anstellwinkel getroffen, als der linke. Man erkennt
dies am deutlichsten, wenn man sich die Anblaserichtung noch
starker gedreht denkt, etwa bis zu 90° Dann bekommt der
linke Fliigel sogar nur Luft von oben, d. h. er steht ganz unter
negativem Anstellwinkel, wihrend der andere noch immer von
unten angeblasen wird. Betrachten wir nun wieder statt des
ruhend angeblasenen Fliigels den in ruhender Luft bewegten,
so finden wir die Wirkung der V-Stellung auf ein Flugzeug,
das gegen seine Bewegungsrichtung um die Lotachse verdreht
ist; sie besteht darin, dafl der voraneilende Fliigel unter ver-
groBertem, der zuriickliegende unter verkleinertem Anstellwinkel
steht. Das Anwachsen des Tragflichenriicktriebes mit dem An-
stellwinkel hat jetzt zur Folge, daB ein riickdrehendes Moment
entsteht, das ebenso wie das von der Kielflosse herriihrende
Kursrichtung und Flugzeugachse wieder in Ubereinstimmung zu
bringen sucht. Aber dies ist nicht das Wesentliche an der
Wirkung des V-Winkels.
Wenn ein in geradem
Flug Dbegriffenes Flugzeug
aus irgendeiner Ursache eine
Verdrehung um die Léings-
achse erfahren hat (Abb. 153),
so dafl der linke Fliigel ab-  Abb. 153. ,Hiingendes“ Flugzeug.
warts hidngt, so dreht sich
auch die Luftkraft mit aus der Vertikalebene heraus und er-
halt eine linksgerichtete Wagrechtkomponente. An den An-
stellwinkeln hat sich dabei natiirlich nichts gedndert, gleich-
giiltig ob die Fliigel in V-Stellung stehen oder nicht. Nun be-
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deutet aber die wagrechte Kraftkomponente eine wagrechte
Beschleunigung nach links und erzeugt in kurzer Zeit eine
kleine linksgerichtete Zusatzgeschwindigkeit. Damit wird die
Fluggeschwindigkeit aus der Li#ngsebene herausgedreht, und
zwar nach links, so daBl der linke Fliigel der voraneilende ist.
Dieser hat also nach dem eben Ausgefiihrten vergroferten An-
stellwinkel und daher vermehrten Auftrieb, und diese Vermehrung
zusammen mit der Auftriebverminderung des rechten Fliigels
liefert ein Drehmoment um die Langsachse, das die linke Flug-
zeugseite zu heben sucht. Es wird also in der Tat durch die
V-Stellung ein Moment herbeigefiihrt, das der urspriinglich an-
genommenen Verdrehung um die Léngsachse entgegenwirkt.

Besonders wertvoll wird diese Wirkung, wenn das Flug-
zeug in der Kurve liegt und aus irgendeinem Grunde stérkere
Schiefstellung angenommen hat als der Fliehkraft entspricht
(Abschn. 38). Der Uberschu an Querkraft vergroBert die Ab-
lenkung der Geschwindigkeitsrichtung, erhoht also die Kriim-
mung der Kurve, die das Flugzeug beschreibt. Dabei kann
unter Umstidnden wieder die Schiefstellung zunehmen und, in-
dem das so fortgeht, entsteht die oft beobachtete gefdhrliche
»,Trudelbewegung® oder der ,Korkzieher“. Starke V-Stellung
der Fliigel schiitzt bis zu einem gewissen Grade vor dem Tru-
deln. Gleichwohl werden viele Flugzeuge ohne V-Winkel mit
ganz glatten Tragflichen gebaut- Dies liegt zum Teil an dem
Umstand, daBl man die Vorteile der Wendigkeit gegeniiber einem
doch nicht ausreichenden Grad von automatischer Querstabilitiat
voranstellt, hauptsichlich aber daran, da man in der (nicht
automatischen) Stabilisierung durch die Querruder ein praktisch
ausreichendes Hilfsmittel zur Beherrschung der Querstérungen
erblickt. Man muf} ja auch bedenken, daB, wenn die Anstell-
winkelvergroferung iiber einen gewissen Bereich hinausgeht,
sie keine Vermehrung, sondern sogar Verminderung des Auf-
triebs hervorrufen kann (die Polarkurve der Fliigel, z. B. Abb. 23,
neigt sich etwas abwirts fiir groBe Werte von a), also die Wir-
kung der V-Stellung geradezu umkehrt.

Das Querruder wirkt in leicht einzusehender Weise
(vgl. Abschn. 33) dahin, den Auftrieb auf der einen Fliigelseite
zu vergroBern, auf der andern zu verkleinern. Nimmt man an,
dafl die Querruderflichen bei normalem Flug ,neutral“ sind,
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also nicht zum Auftrieb beitragen, so ist ihre Wirksamkeit genau
so zu erkliren wie die eines neutralen Hohen- oder Seiten-
ruders. Durch das Betétigen des Steuerrades oder des Kniippels
erhilt gleichzeitig das eine Querruder positiven, das andere ne-
gativen Anstellwinkel, also das erste Druck von oben, das
zweite Druck von unten. Sind die Querruder von vornherein
als tragende Teile der Fliigel ausgebildet, so entstehen durch
Verdnderung der Anstellwinkel entsprechende Zusatzkrifte.
In jedem Fall kann man die Wirksamkeit so auffassen, als
ob die eine Fliigelseite (auf der das Querruder positiven An-
stellwinkel erhdlt) vergroBert, die andere verkleinert wiirde.
Natiirlich ist die Folge, wie schon in Abschnitt 33 ausgefiihrt,
ein Kriftepaar oder Moment, das das Flugzeug um seine
Lingsachse zu drehen sucht. Die Anwendung zur Stabilisierung
besteht einfach darin, daB einer Storung der Flugzeuglage,
etwa durch eine einseitige B6e, das eben erwahnte Drehmoment
entgegengestellt wird. Hat man statt der Querruder Flichenver-
windung so ist die Wirkung im wesentlichen dieselbe: Es wird
der Anstellwinkel des #uBeren Fliigelteiles auf der einen Seite
vergroBert, auf der anderen vermindert.

Bei Flugzeugen von gréBerer Spannweite und kleinerer
Geschwindigkeit kann das Seitenruder adhnlich wie die Ver-
windung oder das Querruder verwendet werden. Wir haben
ja oben in Abschnitt 37 gehort, daB durch Auslegen des Seiten-
ruders bis zu einem gewissen Grade eine Schiefstellung des
Flugzeuges eingeleitet wird. Wenn nun infolge einer &ufleren
Storung, etwa einer seitlichen Boe, der eine, z. B. der linke,
Fliigel sich hebt, so kann man das Seitensteuer nach links aus-
treten und dadurch einen gewissen Ausgleich der von auflen
herrithrenden -Schiefstellung bewirken. Die alten ,Tauben“
konnten fast vollstindig durch das Seitenruder stabilisiert
werden. Mit dem Fortschreiten zu schnelleren und leistungs-
fahigeren Flugzeugen ist ein stetiger Ubergang zu immer
ausschlieBlicherer Verwendung der Querruder gegeniiber
den Seitenrudern verbunden, sowohl hinsichtlich der Quer-
stabilisierung wie der Seitensteuerung (vgl. Abschn. 38, Schluf).
Die fiir Sport- und Kampfzwecke gebauten sehr schnellen und
kleinen Flugzeuge gestatten die Verwendung der Seitenruder
fast nur am Boden beim Start.
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Beim praktischen Fliegen — fiir das naturgemill diese
Vortrige keine Anleitung sein wollen oder konnen — treten
noch mannigfaltige Nebenerscheinungen auf, die sich der
mit den Elementen der Fluglehre Vertraute zum Teil leicht wird
erkliren konnen. Liegt beispielsweise ein Flugzeug schrig
in der Kurve, so haben sich die Achsen der Hohen- und Seiten-
ruder auch verdreht, und man erkennt, daf infolgedessen das
Hohenruder zugleich als Seitenruder, das Seitenruder zugleich
als Héhenruder wirkt. Ein Aufziehen des Flugzeuges mit dem
Hohenruder in der Kurve bewirkt eine Unterstiitzung, ein
Niederdriicken bewirkt eine Verminderung deér Seitenruder-
wirkung. Manche verwickeltere Frage bedarf aber noch ein-
gehenderen Studiums, ehe
sie vollig als aufgeklart
wird gelten kénnen.

Von einer ,Kreisel-
wirkung® der rotieren-
den Massen kann praktisch
nur bei Flugzeugen mit Um-
Abb. 154. Zusammensetzung der Masse laufmotoren  gesprochen

mal Geschwindigkeits-Produkte. werden. Die Luftschraube

allein kommt in ihrem Ein-
fluB, trotz der groBen Umlaufzahl, dem groBen Flugzeuggewicht
gegeniiber nur wenig in Betracht. Das Wesen der Kreisel-
wirkung ist wie das der Fliehkraft aus dem allgemeinen Gesetz
der Mechanik zu erkliren, wonach Grofle und Richtung der
mit der Masse multiplizierten Beschleunigung (d. i. der Ande-
rung der mit der Masse multiplizierten Geschwindigkeit) stets
mit der GroBe und Richtung der resultierenden Kraft zusam-
menfallen mufl. Dabei gilt sowohl fiir Geschwindigkeiten wie
fiir Beschleunigungen dasselbe Additionsgesetz (Parallelogramm-
Gesetz, geometrische Addition) wie fiir Krafte.

Nehmen wir an, der vorn liegende Motor laufe in dem
Sinne, der dem dahinter sitzenden Fiihrer als Drehung im
Uhrzeigersinn (also rechts herum) erscheint. Dann haben die
einzelnen rotierenden Teile — wir konnen etwa die sieben
Zylinder des Umlaufmotors, Abb. 154, als Reprisentanten fiir
alle Teile des Motors und der Luftschraube nehmen — tangen-
tielle Geschwindigkeiten, die mit der Masse multipliziert und
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mit ihren Anfangs- und Endpunkten aneinandergefiigt wohl ein
geschlossenes Vieleck, also die Resultierende null ergeben (vgl.
Abb. 154, die vom Standpunkt eines vor dem Flugzeug stehen-
den Beschauers gezeichnet ist). Trotzdem wiirden sieben Krifte,
die so liegen, wie diese sieben Masse-Geschwindigkeits-Produkte,
kein Gleichgewichts-System bilden, da ja ihr Moment in bezug
auf die Luftschraubenachse nicht null ist. Das Moment wirkt
im Drehsinn des Motors um die Luftschraubenachse und kann
durch einen in diese Achse hineingelegten, von hinten nach vorn
weisenden Vektor dargestellt werden (Abb. 155). Dieser Vektor

liefert fiir den rotierenden Vektor des Jnpulses [T Hektor dles Jimpusises
Koérper den sog. ,Impuls“, f"‘ffc‘f*”?’v""ﬁ’m!{.___y vor, dbr Sirng
oder das Moment der mit I

den Massen multiplizierten e
Geschwindigkeiten. Nun / /
werde auf das ganze Flug- 7 _{;_, / —7

zeug etwa durch Wirkung
des Hohenruders und des
Luftschraubenzugeseinder-
artiges Drehmoment aus-
geiibt, da8 der Schwanz
sich hebt (wie dies z. B.
beim Start der Fall ist). __
Dieses Moment erscheint /
vom rechten Fliigel aus
gesehen im Uhrzeigersinn
drehend, wird also in ent-
sprechender Weise wie das obenerwihnte Moment durch einen
von rechts nach links weisenden, der wagrechten Querachse
parallelen Vektor (Abb. 155) dargestellt. Da die Kraft immer
der Geschwindigkeitséiinderung entspricht, muBl man den jetzt
konstruierten, von den #uBeren Kriften herrithrenden Vektor
zu dem fritheren ,Impuls“-Vektor hinzufiigen, um den neuen
nach Einwirkung der drehenden Krifte geltenden ,Impuls
zu erhalten. Dieser liegt, wie die Abbildung zeigt, jetzt gegen
den urspriinglichen etwas nach links gedreht: in diese Lage
sucht sich die Luftschraubenachse einzustellen. Mit
anderen Worten: Beim Heben des Schwanzes sucht sich das
Flugzeug infolge der ,Kreiselwirkung mit seiner Spitze nach
Mises, Fluglehre. 3. Aufl, 17

Nekior aes Jrefumamentes
ﬁ@.’fng;e AwfPrveé des
Hohenriaens)

Abb. 155,
Zusammensetzung der ImpulsgroBen.
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links zu drehen. In derselben Weise kann man die Wirkung der
rotierenden Massen auch bei jeder anderen Steuerbewegung
bestimmen. Dreht man z. B. den Schwanz nach links, um in
die Rechtskurve zu gehen, so sucht die Spitze zu tau-
chen, in der Linkskurve sucht sich die Spitze zu
heben.

Sehr oft hért man von ,Erfindungen® die beabsichtigen, ein
Flugzeug durch Kreiselwirkung stabil zu machen. Die
Erfinder gehen zumeist von der naiven Ansicht aus, daB eine rotie-
rende Masse jeder Anderung der Achsenrichtung einen Wider-
stand entgegensetzt. Nach dem, was wir eben gehort haben,
ist es ganz klar, daBl durch einen fest eingebauten Kreisel
(wofiir ja der Umlaufmotor und stets die Luftschraube anzusehen
sind) keine stabilisierende Wirkung hervorgebracht wird. Die
rotierende Masse bewirkt nur, daB
ein Teil der Energie, die dem Flug-

(] zeug in Form einer anfinglichen

8. l Drehung um die Querachse zuge-

: Jr fiithrt wird, sich in eine Drehung um

= "\ die Lotachse verwandelt usf. Will
T' 1] man eine démpfende Wirkung
R B hervorrufen, so mufl man etwa zu
Abb. 156. Schifiskreisel. ~ der bekannten in Abb. 156 ange-
deuteten Anordnung des Schiffs-

kreisels greifen. Hier ist der rotierende Korper C in einem
um die Wagrechte drehbaren Rahmen 4 gelagert. Der Korper
B, der die Lager fiir A trigt, ist mit dem Schiffs- oder Flug-
zeugkorper fest verbunden. Die Abbildung stellt die Lage des
Kreisels im Schiffskorper dar, fir ein Flugzeug wire sie um
90° zu drehen, wenn man Stabilisierung gegen Lingsschwingun-
gen anstrebt. Hebt sich der Schwanz des Flugzeuges, so wird
sich nach dem oben Gesagten der Rahmen A4 (dessen Dreh-
achse also lotrecht zu denken ist) in seinen Zapfen linksherum
zu drehen suchen. Eine Auf- und Abbewegung des Flugzeuges
um die Querachse hitte sonach eine Schwingung des Rahmens 4
in seinen Zapfen zur Folge. Man kann nun Vorkehrungen
treffen, um diese Schwingung — eine Relativbewegung der
Kreiselaufhingung gegeniiber dem Flugzeug — abzubremsen,
und hat damit tatsichlich ein Mittel, um wenigstens einen
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Teil der von auBlen zugefiilhrten Schwingungsenergie zu ver-
nichten.  Derartige Einrichtungen sind bei grolen Ozean-
dampfern gelegentlich erprobt worden, fiir Flugzeuge erscheinen
sie in Anbetracht der sehr unvollkommenen Wirkung als zu
schwer und zu kompliziert. — Die landlaufige Ansicht iiber die
stabilisierende Kreiselwirkung bedarf jedenfalls, wie man sieht,
sehr weitgehender Korrektur.

Uberhaupt haben sich wohl mit keiner andern Frage
des Flugzeugbaues unberufene Kopfe so viel beschiftigt, wie
mit der Stabilitit der Flugzeuge. Immer wieder tauchen
irgendwelche Projekte zur Stabilisierung, sei es mittels Kreisel
oder mittels Pendel, mittels Fiihlflichen oder &hnlicher Ele-
mente, auf. Keines dieser ,kiinstlichen“ Stabilisierungsmittel
hat sich im Verlaufe der nun schon jahrzehntelangen flugtech-
nischen Entwicklung praktisch bewdhrt. All den Vorschligen
liegt die Vorstellung zugrunde, daB3 die Flugunfille, von denen
man von Zeit zu Zeit hort, eine Folge der Instabilitdt der be-
treffenden Flugzeuge sind. Das ist aber durchaus irrig, und
sicherlich weisen Flugzeugtypen, die wie viele franzosische
grundsitzlich unstabil sind, keine wesentlich hoheren Unfall-
ziffern auf, als andere mit grofen Stabilisationsflichen. Man
wird das verstehen, wenn man bedenkt, daB die fortlaufende
Stabilisierung des Flugzeuges Sache des Fiihrers ist und daB
die Instinkte zur Erhaltung der Stabilitit dem Menschen an-
geboren sind: Nicht nur das Fahren auf dem Zweirad, auch
der aufrechte menschliche Gang ist eine Bewegungsform ohne
Querstabilitidt. Soweit iiberhaupt Flugunfille mit Gleichgewichts-
fragen in Zusammenhang gebracht werden konnen, handelt es
sich stets um Storungen von ungewéhnlicher Stirke, z. B. bei
Sturm oder bei Versagen irgendwelcher Teile. In solch kriti-
schen Fillen kann aber das Heil unmoglich ven einer mecha-
nischen Einrichtung erwartet werden. Hier mul} der Flugzeug-
fiithrer seine Eignung bewéhren, indem er mit der Einsicht
in das Wesen der Sache Mut und Geschicklichkeit ver-
bindet.

17*
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VIII. Abflug und Landung.
41. Fahrgestell und Sporn, Schwimmer, Flugboot.

Wir haben bisher die Eigenschaften und Bewegungszustinde
eines Flugzeuges, losgeldst von allen Beziehungen zur festen Erde,
besprochen. Denn beim gleichférmigen Wagrechtflug, beim
Steigen, Sinken und Bogenfliegen, beim Eintritt und Ausgleich
von Storungen, in all diesen Féllen gelangt das Flugzeug nur
mit der umgebenden Luftmenge in Wechselwirkung. Ob und
wie die Luft sich der Erde gegeniiber bewegt, bleibt dabei
auBler Betracht (vgl. hierzu Abschn. 46 u. 47), nur in der Schwere-
wirkung, die aber von Lage und Bewegungszustand der Korper
ganz unabhingig ist, dullert sich der Einfluf der Erdmasse. In
unmittelbare Beziehung zur Erde tritt jedoch ein Flugzeug in
dreifacher Weise: Vor Beginn eines jeden Fluges muBl noch
auf dem Boden der Bewegungszustand hergestellt werden, der
einem ansteigenden Flug (Abschn. 28) entspricht, am Ende
des Fluges muBl das Flugzeug allméhlich in den Ruhezustand
iibergehen, endlich mufl wéhrend des Fluges ein vorgeschriebener
Weg gegeniiber der Erde eingehalten werden, soll das Flug-
zeug praktisch iiberhaupt verwendbar sein. Von diesen drei Auf-
gaben wollen wir in diesem Kapitel die beiden ersten behan-
deln, indem wir von Abflug und Landung sprechen.

Die ersten Flugzeuge der Briider Wright bedurften zum
Abflug von der Erde einer besonderen Einrichtung, die an der
Abflugstelle zuriickblieb. Sie bestand in einem sog. Katapult,
der durch die freiwerdende Energie eines aufgezogenen und
dann herabfallenden Gewichtes dem Flugzeug eine gewisse An-
fangsgeschwindigkeit erteilte. Mit dieser Geschwindigkeit begann
das Flugzeug seinen Anlauf, bei dem es durch die Wirkung
des Propellerzuges allméhlich in den Zustand kam, der das
Verlassen des Bodens ermoglichte. Sehr bald hat man
diese ,kiinstliche“ Bewegungseinleitung als iiberfliissig erkannt.
Heute starten ausnahmslos alle Flugzeuge zu Wasser und zu
Lande aus eigener Kraft. Um die Bewegungsvorginge, die beim
Abfluge auftreten, zu verstehen, miissen wir uns nun zunichst
die der Bewegung am Boden dienenden Teile der heutigen
Flugzeuge, das Fahrgestell und die Schwanzkufe, ansehen.
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Die bei Landflugzeugen durchaus allgemeine Anordnung
zeigt unsere Abb. 157. Das Fahrgestell besteht meist aus zwei,
seltener mehr Rédern, die an einer Achse, oder an mehreren
in einer Geraden liegenden Achsen, laufen. Jedenfalls bietet
das Fahrgestell, im Léngsschnitt gesehen, dem Flugzeug nur
einen Unterstitzungspunkt, der stets um eine gewisse
Strecke vor dem Schwerpunkt liegt. Steht das Flugzeug am

Abb. 157. Normale Fahrgestell-Anordnung.

Boden, so findet es einen zweiten Unterstiitzungspunkt am
Schwanzende, in dem sog. Sporn oder der Schwanzkufe. Dies
ist ein geeignet geformtes Gleitstiick, das mit einem elastischen
Zwischenglied an den Rumpf anschlieBt. Die Linge der
Schwanzkufe wird so gewdhlt, daB bei ruhendem Flugzeug die
Motorachse einen verhédltnisméfBlig steilen Winkel von etwa 15°

Abb. 158. Fahrgestell mit StoBrad.

oder dariiber mit der Wagrechten bildet, damit im Augenblick
des Abfluges der Sporn keinesfalls mehr den Boden beriihrt.
Besitzt das Flugzeug, wie es hie und da der Fall ist, noch ein
sog. StofBrad (Abb.158), d. h. ein Rad mit einer vor dem eigent-
lichen Fahrgestell liegenden Achse, so ist diese stets so an-
geordnet, daB das StoBrad nicht zugleich mit dem Sporn den
Boden beriihrt, sondern erst, sobald der Sporn so weit gehoben
ist, daB die Motorachse mindestens wagrecht, besser etwas
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abwirts geneigt liegt. Das StoBrad hat nur den Zweck, bei
etwaigen ungiinstigen Landungen das Vorniiberkippen des Flug-
zeuges, das ,Kopfstehen®, zu verhindern. Zu demselben Zwecke
wurden, namentlich friither, oft Gleitkufen seitlich neben dem
Fahrgestell, Abb. 159 (Farman), oder vorn an der Spitze des
Rumpfes angebracht. Bei Besprechung des Anlaufvorganges
konnen diese Hilfseinrichtungen aufler acht gelassen werden,
da sie beim normalen Betrieb nicht zur Wirkung kommen.

\ }’
f’.‘ﬁs <)

Abb. 159. Fahrgestell mit Kufe.

Die in Abb. 157 angedeutete Stellung kann das Flugzeug
in der Regel nicht mehr einnehmen, sobald der Motor in vollem
Gang ist, ohne da8 das Schwanzende durch eine duBere Kraft
niedergedriickt wird. Denn werden vor die Réder, um die
Fortbewegung zu hindern, Hemmschuhe gelegt, so sucht der
Luftschraubenzug Z mit dem Moment Z-k, das Flugzeug um
den vorderen Auflagerpunkt zu drehen. Das der Drehung ent-
gegenwirkende Moment der Schwere, das als Produkt des Ge-
wichtes @ in den Abstand s (Abb. 157) gemessen wird, ist in-
folge entsprechender Wahl des Abstandes s in der Regel
kleiner als das Moment des Propellerzuges. Nimmt man
an, daBl die Zugkraft der Luftschraube am Stand etwa
ein Drittel des Gewichtes, die Hohe h der Schraubenachse
iiber dem Boden (in wagrechter Lage des Flugzeuges) etwa
1,80 m betrigt, so folgt, daf bei einem Abstand s = 0,6 m
gerade Gleichgewicht bestehen wiirde. Bei den neueren, raschen
Flugzeugen wird das Fahrgestell oft viel weiter vorgescboben,
weil dies beim Landen Vorteile bietet. Immer aber pflegt bei
wagrechter Stellung des Rumpfes das Moment des Luftschrauben-
zuges zu liberwiegen, also die Strecke s in Abb. 157 kleiner zu
sein als die in obigem Beispiel mit 0,6 m berechnete GroBe.
Bei wagrechter Lage der Motorachse ist Z-s' das Moment, mit
dem der Luftschraubenzug das Flugzeug um den Unterstiitzungs-
punkt zu drehen sucht.
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Von der Entfernung s hingt die Grofle des sog. Sporn-
druckes, d.i. des Gewichtsanteils, der auf dem Sporn ruht,
ab. Ist I die Entfernung des Spornauflagerpunktes vom Schwer-

punkt, so entfillt der Teil —°_ des Gewichtes auf den

s+1

Abb. 160. Fahrgestellformen.

Sporn, also z. B. bei I=5m, s=0,50m rund ein Zehntel
des Gewichtes (vgl. auch Abschn. 34).

Bei der konstruktiven Ausfiihrung des Fahrgestells wird
in neuerer Zeit besonders stark darauf geachtet, seinen schad-

Abb. 161. Wasserflugzeug.

lichen Widerstand niedrig zu halten. Man vermeidet daher
manchmal die durchlaufende Achse und verlegt die erforder-
liche Federung (vgl. die untere der Abbildungen 160) in das
Innere des Rumpfes oder in das Rad. Die Stirnansicht neu-
zeitlicher Ausfithrungen von Fahrgestellen zeigt Abb. 160.
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Soll ein Flugzeug nicht vom Lande, sondern vom Wasser
abfliegen, so muB es naturgemil Einrichtungen erhalten, die
es zum Schwimmen befihigen. Es sind zwei grundsétzlich ver-
schiedene Losungen dieser Aufgabe durchgefithrt worden. Die
eine, das sog. Wasserflugzeug, besteht darin, da8 anStelle
der Fahrgestellrider und des Spornes geeignet geformte, ge-
schlossene Schwimmkérper angeordnet werden (Abb. 161).

Abb. 162. Flugboot.

Manchmal erhilt ein solches Wasserflugzeug noch neben den
Schwimmern ein hochziehbares Landfahrgestell, so da es auch
zu Land abfliegen und niedergehen kann; die Rider miissen,
wenn vom Wasser abgeflogen wird, so hoch gezogen werden,
daB sie den Schwimmwiderstand nicht unniitz erhdhen. Die in
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—

Abb. 163. Neueres Wasserflugzeug.

neuerer Zeit allgemeiner zur Geltung gekommene Losung stellt
das sog. Flugboot dar, das in Abb. 162 schematisch dargestellt
ist. Hier ist der Rumpf des Landflugzeuges als Wasserboot
ausgebildet, die Tragflichen, der Motor und das Leitwerk liegen
entsprechend hoch dariiber. In beiden Fillen werden die
Fliigelenden an der Unterseite oft mit Hilfsschwimmern ausge-
stattet, die ein Tauchen der Fliigel bei seitlichen Schwankungen
wihrend des Abfluges oder der Landung verhindern sollen.
Fiir die konstruktive Ausgestaltung der Schwimmeinrich-
tung ist neben dem Gesichtspunkt moglichst geringen Luft-
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und Wasserwiderstandes vor allem der der Seetiichtigkeit
mafgebend. Man versteht darunter die Eignung des Flugzeuges,
unter Umstinden auch lingere Fahrten auf Wasser zu machen
und vor allem die, auch bei schwerer See abfliegen und nieder-
gehen zu konnen. Die Abb. 163 und 164 zeigen neuere be-
wahrte Ausfithrungen der schwimmenden Teile eines Wasser-
flugzeuges und eines Flugbootes.

Abb. 164. Neueres Flugboot mit Landfahrgestell.

42. Der Abflugvorgang.

Um den mechanischen Vorgang, das Kriftespiel und den
Bewegungsverlauf, beim Abflug eines Flugzeuges vom Land
oder vom Wasser zu verstehen, zerlegen wir ihn in zwei Teile.

Der erste Teil des Abflugvorganges vom Land besteht darin,
daB das Flugzeug bei allméhlich eingeschaltetem Motor, mit
den Riadern rollend und mit der Schwanzkufe schleifend, sich in
Bewegung setzt. Je nachdem, wie die Lage der Réder gewdhlt
wurde, hebt sich hierbei der Sporn entweder schon infolge
des Luftschraubenzuges vom Boden ab, oder es bedarf hierzu
noch einer Betdtigung des Hohensteuers, das ja, sobald nur
einige Geschwindigkeit vorhanden ist, so wirkt wie im Fluge,
wenn auch nur in geringerem Malle. Man muBl aber be-
achten, daB bei dem rollenden Flugzeug das Kréftespiel schon
ein anderes ist als bei dem am Platz festgehaltenen. Selbst
wenn angenommen wird, da8 zundchst noch keine nennens-
werten Luftkrifte auf die Tragfliche wirken, und daB auch
die Abnahme der Zugkraft mit wachsender Geschwindigkeit (Ab-
schnitt 26) noch nicht wesentlich zur Geltung kommt, so &ndert
sich doch eines: Das Moment, das den Schwanz zu heben
sucht, wird nicht mehr durch den vollen Propellerzug bestimmt,
sondern nur durch die Gegenkraft, die als Reibung am Boden
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die Ridder und den Sporn bremst. Die Reibung betrégt einen
Bruchteil des Gewichtes — wir konnen schreiben: k-G, indem
wir mit k£ die ,Reibungszahl“ des Bodens bezeichnen — und
ist sicher kleiner als die Zugkraft der Luftschraube, wenn
iiberhaupt ein Start moglich sein soll. Der UberschuBl Z— kG
wird zur Beschleunigung des Flugzeuges verbraucht, und nur das
Moment %-G-7’, nicht Z.-%' wie im Ruhezustande, wobei b’ die
Hoéhe des Schwerpunktes iiber dem Boden ist, wirkt auf ein
Heben des Schwanzes hin.

Hat sich einmal der Schwanz vom Boden abgehoben, so be-
ginnt der zweite Teil des Abflugvorganges, der eigentliche
Anlauf, bei dem das Flugzeug in der fiir den Flug geeigneten
Stellung allméhlich die zum Flug erforderliche Geschwindigkeit
erhilt. Wir kénnen annehmen, dafl der Anstellwinkel, mit dem die
Tragfliche dabei gegen die Fahrtrichtung steht, (unter dem Ein-
flul des Hohensteuers) unverinderlich bleibt und jenen Wert be-
sitzt, der einem Zustand steilen Steigfluges entspricht. Auch soll
der Motor bereits voll eingeschaltet sein. Unter diesen Voraus-
setzungen laBt sich der Anlaufvorgang sehr gut an Hand der in
den Abschnitten 27 und 28 verwendeten Diagramme verfolgen.

In Abb. 165 sind die beiden Linien I und II der ,erforder-
lichen“ und der ,verfiigbaren“ Zugkraft, wie sie der Abb. 108
des sechsten Kapitels entsprechen, fiir das Flugzeug, dessen An-
lauf untersucht werden soll, wiedergegeben, ferner ist eine wag-
rechte Gerade in der Hohe k-G = Gewicht mal Reibungszahl
eingezeichnet. Solange das Flugzeug noch keine nennenswerte
Geschwindigkeit hat, stellt, wie schon erwidhnt, die Differenz
Z, — k-G, (oben nannten wir sie einfacher Z —k-@) also das
zwischen der Linie IT und der Wagrechten liegende Ordinatenstiick
den zur Beschleunigung des Flugzeuges dienenden Kraftiiberschuf3
dar. Mit zunehmender Geschwindigkeit gewinnen nun zwei
weitere Krifte Einflul auf die Beschleunigungsgrofie. Der Luft-
widerstand W (schédlicher Widerstand und Tragflichenriicktrieb)
ist unmittelbar von dem KraftiiberschuB abzuziehen; andrer-
geits wird durch den allméhlich entstehenden Auftrieb 4 der
Auflagerdruck der Réder herabgesetzt und dadurch mittelbar
die Reibungskraft k-G um den Betrag k-4 vermindert. Die
resultierende Kraft hat somit die GréBe

Zy—kG—W4kd=2,—W—Fk(G— 4).
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Auftrieb und Widerstand &ndern sich mit der Geschwindigkeit,
und da wir konstanten Anstellwinkel vorausgesetzt haben, sind
die zugehorigen Beiwerte auch konstant, so dal 4 und W ein-
fach dem Quadrat der Geschwindigkeit proportional wachsen.
In unserer Abb. 165 miissen daher sowohl W als k-4 durch
Parabeln dargestellt werden (da eine Parabel durch die Eigen-
schaft definiert ist, daB ihre Ordinaten dem Quadrat der Ab-
szissen proportional sind). Die Parabel, die den Verlauf von W
angibt, schneidet in einem bestimmten Punkt P die Linie I
der ,erforderlichen Zugkraft“. Sobald die Geschwindigkeit,
die der Abszisse von P entspricht, erreicht ist, befindet sich das
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Abb. 165. Krifteverhiltnisse beim Anlauf.

Flugzeug in einem Zustand, der ein Fliegen gestattet, und zwar
jenes Fliegen, das nach unseren Uberlegungen im fiinften Kapitel
durch die Lage des Punktes P auf der Linie I genau bestimmt
wird. Da wir den Flug nur durch eine Steigbewegung ein-
leiten konnen, muB sich P innerhalb des in Abb. 108 schraffierten
Bereiches befinden, weil nur dieser die verschiedenen Méglich-
keiten des Steigens umfaft. Bei derselben Abszisse aber,
bei der die W-Parabel die Linie I trifft, schneidet die k- A4-
Linie die Wagrechte in der Hohe k-G. Denn dal wir einen
Flugzustand erreicht haben, heillt ja nichts anderes, als daf
der Auftrieb (annihernd) gleich dem Gewicht ist. Fiir den ganzen
Anlaufvorgang stellt somit das jeweilige Ordinatenstiick zwischen
der Linie IT und der Wagrechten in der Héhe %-G, vermindert
um das Ordinatenstiick zwischen den beiden in Abb. 165 ein-
gezeichneten Parabeln, die GroBe des Kraftiiberschusses dar.
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Am Schlusse hat wegen 4 ==G und W==Z, der Kraftiiberschuf3
einfach den Wert Z, — Z,: mit diesem Augenblick ist der Ab-
flugvorgang beendet und es beginnt das eigentliche Fliegen.
Die vorstehende Betrachtung kann dazu dienen, den Einflul
verschiedener Umsténde, z. B. einer Verdnderung der Reibungszahl
oder einer andern Wahl des Anstellwinkels beim Anlauf, zu
studieren. Es ist selbstverstindlich, dal jede VergroBerung der
Reibung den Kraftiiberschu3 vermindert, also den Anlauf un-
giinstiger gestaltet. Dagegen ist es nicht ohneweiters richtig,
daB man durch Verringerung des Anstellwinkels (wodurch der
Widerstand vermindert werden soll) den Anlauf beférdert, da
ja die Entlastung der Réder durch den Auftrieb zugleich auch
geringer wird. Mift man fiir jede Abszisse die beiden in Be-
tracht kommenden Ordinatenstiicke, subtrahiert sie, bestimmt
mittels Division durch die Flugzeugmasse G':g die Beschleuni-
gung und trigt deren reziproken Wert zu dem Geschwindig-
keitswert v als Abszisse auf, so erhilt man (Abb. 166) eine
Linie, mit deren Hilfe man, wie aus dem Begriff der Be-
schleunigung folgt, die Anlaufzeit berechnen kann. Die in
Abb. 166 schraffierte Flache gibt unmittelbar ein MaB fir
die Anlaufzeit!), wenn man die Grundlinie des flichen-
gleichen Rechtecks im MaBstab der Abszissen, die Hohe in
dem der Ordinaten abliest. In unserm Beispiel, in dem ein
Flugzeuggewicht G = 900 kg, eine Reibungszahl k = 0,056
(feuchter Wiesengrund oder dergleichen) angenommen wurde,
haben wir etwa bei v = 20 m/sek in Abb. 165 abgelesen:
Z, —k-G=280kg, W—k-A4 =45 kg, daher Differenz 235 kg,
Beschleunigung 235:92 = 2,55 m/sek?® (weil Masse = 900: 9,81
= 92), ihr reziproker Wert 1: 2,55 = 0,394 sek®/m. Diese GroBe
ist bei der Abszisse v=20 in Abb.166 aufgetragen und in gleicher
Weise die ganze Linie entworfen worden. Das dem schraffierten
Bereich flichengleiche Rechteck hat eine Grundlinie von 27,
eine Hohe von 0,36 Einheiten, folglich ist die Anlaufzeit

1) Denn ein Flichenstreifen zwischen zwei nahe benachbarten Ab-
szissen stellt das Produkt aus der Geschwindigkeitsinderung (Basis des
Fliachenstreifens) und dem Quotienten Zeit durch Geschwindigkeitsinde-
rung (Hohe des Streifens = reziproker Wert der Beschleunigung) dar,
also die ZeitgroBe, in der die Geschwindigkeit vom Anfangswert der Ab-
szissen zum Endwert anwichst,
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27.0,36 =19,7 Sek. Auch die Anlaufstrecke 13t sich aus der
Abb. 166 entnehmen. Man hat nur die gefundene Anlaufzeit
mit der mittleren Geschwindigkeit zu multiplizieren, und diese
ist nichts anderes als die Abszisse des Schwerpunktes der
schraffierten Fléche?!). In unserm Beispiel liegt der Schwerpunkt
ungefihr bei v=—14,9 m/sek, daher ist die Anlaufstrecke
9,7 sek-14,9 m/sek = 144 m. Uber die Abkiirzung der Anlauf-
strecke durch Anwendung besonderer Kunstgriffe sprechen wir
noch weiter unten.

Wird bei Wind gestartet, so dndern sich die vorstehenden
Uberlegungen. Denn die fiir den Flug notwendige Geschwindig-
keit muBl gegeniiber dem =
Wind vorhanden sein, wihrend Fshim
die Beschleunigung gegen-

gs
iiber der Erde zu messen ist.
Man sucht nun praktisch den | ______ 7/
Anlauf stets in der Richtung %%[ ||
gegen den Wind zu nehmen. AT
In diesem Fall ist, wenn w die R /A 748
GroBe der Windgeschwindig- ,, jfj’ : //4/;

. . . . ’ F,'/lf‘—' s ¢ Lo
keit, die sog. Windstérke, be- 04
zeichnet, an unserer Ableitung 7 7 30 v mph
nichts weiter zu &ndern, 'als Abb. 166. Ermittlung der Anlauf-
dal der Anlaufvorgang nicht zeit und des Anlaufweges.

mit der Geschwindigkeit null,
sondern mit der Geschwindigkeit w beginnt. Anlaufzeit und An-
laufweg verkiirzen sich entsprechend, indem man in Abb. 166
FlachengroBe und Schwerpunktsabstand nicht von der ganzen
schraffierten Fldche, sondern nur von dem Teil, der rechts von
der Abszisse w liegt, zu rechnen hat. Nimmt man in unserm
Beispiel eine Windstirke von 5 m/sek an, so ermafigt sich die
Anlaufzeit auf 8,3 sek, der Anlaufweg auf 95 m (in Abb. 166 ge-
strichelt eingetragene Linien).

Hat man Riickenwind beim Abflug, was nach Moglich-
keit vermieden wird, so kann von einem .Anlauf mit kon-

1) Denn Schwerpunktsabstand mal Gesamtfliche gibt das statische
Moment, dieses aber bedeutet soviel wie nochmalige Integration (Flichen-
bildung), fithrt also von der Zeit/Geschwindigkeitskurve zur Zeit/Weg-
kurve.
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stantem Anstellwinkel keine Rede sein, da zu Beginn der
Anstellwinkel jedenfalls negativ ist. Erst von dem Augen-
blick an, in dem die Eigengeschwindigkeit die Windstirke
erreicht, treten dieselben Verhiltnisse ein, wie wir sie oben
besprochen haben. Beim Start mit Seitenwind muB der Fihrer
die Verwindung betédtigen, um ein Kippen des Flugzeuges um
die Léangsachse zu verhindern. Die hier auftretenden ver-
wickelten Beziehungen entziehen sich der einfachen Berechnung.

Praktisch hat beim Anlaufvorgang der Flugzeugfiihrer fiir
die Einhaltung der geraden Anlaufbahn und des richtigen
Anstellwinkels zu sorgen. Das erstere erreicht er unmittel-
bar durch Betétigung des Seitenruders, nur é&ltere Flugzeuge
hatten lenkbare Fahrgestellrider, deren Lenkung mit dem Fuf-
hebel des Seitensteuers oft zwangliufig verbunden war. Um den
Anstellwinkel einzuhalten, ist in der Regel ein maBiges Vor-
driicken des Hohensteuers erforderlich, da die Kraft, die wih-
rend des Anlaufens zu den in der Luft wirkenden hinzutritt,
nidmlich die Resultierende aus Auflagerdruck G — 4 und Rei-
bung k (G — A4) meist vor dem Schwerpunkt vorbeigeht (Abb.157),
also ein den Schwanz belastendes Moment ergibt. Wann die
fir den Aufstieg erforderliche Geschwindigkeit erreicht ist,
merkt der Fiihrer unschwer an dem leichten Abheben und
Loslésen des Flugzeuges vom Boden. Denn sobald kein Auf-
lagerdruck mehr da ist, folgen die Rader nicht mehr den
Unebenheiten des Bodens, sondern hiipfen leicht iiber Mulden
hinweg. In diesem Augenblick wird durch Aufziehen des Hohen-
steuers das Flugzeug etwas aufgerichtet, worauf man sofort,
um nicht an Geschwindigkeit zu verlieren, vordrickt und,
wenigstens fiir eine ganz kurze Strecke, Wagrechtflug einstellt.

Ein geiibter Flugzeugfiihrer wird gegeniiber dem hier be-
schriebenen normalen oder ,schulmiBigen“ Anlaufvorgang ver-
schiedene Vorteile gewinnen koénnen. Der hauptsidchlichste
Kunstgriff besteht darin, daB man viel frither vom Boden
weggeht, als die theoretisch richtige Geschwindigkeit erreicht
ist, d.h. bevor der Drehzéhler die fiir das Steigen charakte-
ristische Umlaufzahl anzeigt. Das ist deshalb méglich, weil
man durch Aufziehen, d.i. durch Vergr6Bern des Anstellwinkels,
fiir den Augenblick immer den Auftrieb erhéhen kann. Denn
der Auftriebsbeiwert wichst mit dem Anstellwinkel, und die
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Geschwindigkeit ist vorerst — der Tréagheit des Flugzeuges
wegen — noch unverédndert. Demnach erhédlt das Flugzeug,
wenn man etwas vorzeitig aufzieht, einen gewissen aufwirts wir-
kenden Kraftiiberschul}, verliert allerdings sofort an Geschwindig-
keit, was man durch Vordriicken wieder wettmachen muf3. Als
endgiiltiger Gewinn verbleibt hierbei, daB man einen Teil der
am Boden zu leistenden Reibungsarbeit erspart und dadurch
die Anlaufstrecke nicht unbetrichtlich vermindert hat?).

Fir die Untersuchung des Abfluges vom Wasser
kommt nur der eine wesentliche Unterschied gegeniiber dem
Landflugzeug in Betracht, daB der Wasserauftrieb und der
Wasserwiderstand, die an Stelle des fritheren Auflagerdruckes
und der Reibung treten, im Léngsschnitt gesehen, nicht an
einzelnen Punkten, sondern lings ganzer Linien (der ein-
getauchten Begrenzung der schwimmenden Teile) angreifen. Wah-
rend das Flugzeug sich vom Wasser abhebt, verdndert sich, da die
Schwimmer bzw. die Bootsteile allmihlich auftauchen, die An-
griffsfliche der Wasserkrifte stetig und die Resultierende der
Krifte wandert. Wiren keine besonderen Vorkehrungen dagegen
getroffen, so wiirde das Flugzeug, da es mit etwas schriger,
vorn gehobener Léngsachse in die Luft gehen mul}, im letzten
Augenblick an einem verhédltnismiBig weit hinten gelegenen
Punkt Auftrieb vom Wasser her erhalten, wodurch die Spitze
wieder niedergedriickt wiirde. Um das zu vermeiden, ist eine
besondere Formgebung der Schwimmerunterseite bzw. des Bootes
erforderlich. Die hiufigste Losung ist die in den Abb.161 und 162
kenntliche Stufe in den Hauptschwimmern bzw. im Boot.
Wenn das Flugzeug aufgerichtet wird, bleibt die Stufe immer
noch im Wasser, und es wird dadurch verhindert, daB die
Resultierende des Wasserauftriebes zu weit nach hinten riickt.
Man kann aber wohl auch ohne Stufe auskommen, indem man
der Unterkante des Schwimmers oder Bootes eine stetig ge-
krimmte Form gibt, bei der auf den hier in Rede stehenden
Umstand Riicksicht genommen ist.

1) Der Abflugvorgang ist in neuerer Zeit im Einklang mit den hier
vorgetragenen Grundlagen ndher untersucht worden von F. Z. Diemer
und R. Préll in der Zeitschr. f. Flugtechn. u. Motorluftsch. 1926, S. 316
bis 326.
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43. Motorlandung und Gleitlandung.

Als Umkehrung des Abflugvorganges kénnte man sich etwa
folgendes Verfahren fiir die Landung, also fiir den Abschluf3
eines Kluges, denken. Der Fiihrer 148t das Flugzeug bis in
die Nihe des Bodens niedergehen (Abwirtsflug, vgl. Abschn. 28),
stellt unmittelbar iiber dem Boden Wagrechtflug mit ge-
drosseltem Motor, etwa mit der kleinsten noch méglichen Wag-
rechtgeschwindigkeit (Abschn. 27) ein, drickt das Flugzeug in
einem geeigneten Augenblick zu Boden und schaltet in diesem
Augenblick den Motor aus, so dal ein durch Bodenreibung
und Luftwiderstand gebremster Auslauf als Umkehrung des
Anlaufes eintritt. Die rechnerische Verfolgung dieses Auslauf-
vorganges wire an Hand der Abb. 165, soweit anndhernd
konstanter Anstellwinkel vorausgesetzt werden darf, leicht
moglich. Man braucht nur die frithere Endgeschwindigkeit als
Anfangsgeschwindigkeit anzusehen und als jeweils verzigernde
Kraft die Summe der Ordinatenstiicke zwischen der k- G-Hori-
zontalen und der k-A-Parabel, sowie zwischen der W-Parabel
und der Abszissenachse abzulesen. Die Bestimmung der Aus-
laufzeit und der Auslaufstrecke geschihe dann in ganz der-
selben Weise, wie es in Abb. 166 fiir den Anlauf gezeigt
wurde. Fiihrt man die Rechnung tatsichlich durch, so findet
man unter gewshnlichen Verhéltnissen sehr groBe Auslauf-
wege, da, wie die Abb. 165 erkennen 1iBt, die in Betracht
kommenden bremsenden Krifte im Vergleich zu den Kriften
beim Anlaufvorgang sehr klein sind. :

Landungen der eben beschriebenen Art werden aber nicht
nur des langen Auslaufes wegen, sondern hauptsichlich wegen
ihrer Schwierigkeit und der mit der groBen Landungsgeschwin-
digkeit verbundenen Gefahren, soweit als moglich, vermieden.
Man fiihrt derartige ,Motorlandungen* heute nur aus, wenn
sehr ungiinstiges Wetter zum Aufrechterhalten der groBien Ge-
schwindigkeit bis zum letzten Augenblick des Fluges zwingt.
Die normale Landung besteht im wesentlichen darin —
von Einzelheiten sprechen wir noch spiter, — daBl man
schon in einiger Hohe den Motor abstellt, in immer
flacher werdendem Gleitflug niedergeht und dann in Bodennihe
durch ,Aufziehen“ eine Bewegung mit groBem Anstell-
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winkel, aber anndhernd wagrechter Flugzeugachse
bei moglichst geringer Geschwindigkeit herbeifiihrt.
Ein eigentlicher Auslauf in dem fritheren Sinn tritt gar nicht
ein, da der Schwanz sofort zu Boden sinkt, wenn er nicht
iberhaupt schon durch geeignetes Mandvrieren noch vor den
Riadern zum Aufsetzen gebracht wurde. Die Strecke, lings der
das Flugzeug zum Stillstand kommt, kann in dieser Weise
sehr stark verkiirzt werden. Der Nachteil solcher Landungen
mit geringer Geschwindigkeit ist nur der, dafl der Flugzustand
am Ende wenig stabil, wenn nicht ganz unstabil wird, so daB
er bei unruhigem Wetter vermieden werden muB. Wir werden
im folgenden auf den Verlauf des Gleitfluges vor dem Landen
und auf die Bedeutung des , Aufziehens“ ndher eingehen und
schicken hier noch eine kurze Bemerkung voraus.

In Abschn. 28 ist ausgefiihrt worden, wie man an der
Linie I der Abb. 108 in einfacher Weise die verschiedenen
Zustinde des Gleitfluges verfolgen kann. Liest man die Ordi-
naten dieser Linie als Vielfache des Flugzeuggewichtes G ab
(oder dividiert man die in kg abgelesenen durch G), so stellen
sie fiir den motorlosen Flug unmittelbar die Bahnneigung
gegen die Wagrechte dar; der tiefste Punkt der Linie ent-
spricht dem flachsten Gleitflug usf. Fiir die Untersuchung der
Landung interessiert uns aber neben der Bahnneigung — wir
wollen den Winkel der Bahn oder des Geschwindigkeitsvektors
gegen die Wagrechte jetzt mit b bezeichnen — auch die
Neigung derFlugzeugachse gegen den Horizont, die mit d be-
zeichnet sei. Bildet die Tragflichensehne mit der Lingsachse des
Flugzeuges (Motorachse) den Winkel ¢, der natiirlich einen unver-
anderlichen Wert hat und
etwa ,Einstellwinkel“ Tragf ﬂkﬁeﬁjg/jﬂgﬂarx)wﬂb/e
genannt werden mag, so hin- — 2L A ugzecgonhse
gen b, ¢ und d mit dem
Anstellwinkel a (Abb.167)
durch die Beziehung

a—c=b—d
zusammen. Wir miissen also, um unsere Aufgabe zu ldsen, zu
den einzelnen Punkten der Linie I die Anstellwinkel wieder
aufsuchen, fiir die sie konstruiert wurden (Abschn. 12 und 27).
Statt aber diesen Weg zuriickzugehen, wollen wir lieber die
Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 18

Abb. 167. Zusammenhang der Winkel.
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Untersuchung des Gleitfluges unmittelbar auf die Ergebnisse
des zweiten Kapitels aufbauen, da Motor und Luftschraube hier
keine Rolle spielen, dhnlich wie bei dem im dritten Kapitel be-
handelten Segelflug. Zugleich werden wir uns von einer bereits
am Schlusse von Abschn. 21 erwahnten, mit der allgemeinen
Verwendung der Linie I verbundenen Ungenauigkeit befreien,
die allerdings fiir die frither behandelten Aufgaben als praktisch
vollig bedeutungslos gelten konnte.

Fassen wir fiir den Augenblick noch den allgemeinen Fall
des Motorfluges ins Auge. so ergeben die vier im Gleich-
gewicht befindlichen Krifte: Gewicht G, Propellerzugkraft Z,,
Auftrieb A und Widerstand (= erforderliche Zugkraft) Z,,
aneinandergereiht das Viereck Abb.168. Hier erkennt man
mit Hilfe der gestrichelt eingetragenen Parallelen zu 4, daBl

—Z
inbh— 1%
sin a
also beim Gleitflug, wegen Z,=0:
Z
inp— 2
sind =

gilt. Dies ist die oben erwidhnte Be-
ziehung zwischen den Ordinaten Z, der
Linie I und der Bahnneigung b. Aber
die Abb. 168 1iaBt weiter erkennen — wieder mit Hilfe der-
selben Parallelen zu 4 —, daf3

A=G@G .cosb,

wihrend wir in Abschnitt 22 der Konstruktion der Linie I stets
die Gleichung 4=G (schon bei Berechnung der zu jedem An-
stellwinkel gehoérigen Geschwindigkeit, vgl. Abschn. 12) zugrunde
gelegt haben. Genau genommen gilt also die Linie I nur fiir wag-
rechten Flug, und fiir jede von null verschiedene Bahnneigung b
miiBte eigentlich eine besondere Linie gezeichnet werden.
Aber da wir uns im allgemeinen auf Bahnwinkel von weniger
als 10° beschrinken diirfen' und der cos 10° noch 0,985 ist, so
gieht man, daB der Fehler hochstens 1,5 vH. ausmacht, daB also
das ganze Biischel der Linien I in unserer Zeichnung inner-
halb einer Strichstirke von wenigen Zehnteln eines Millimeter
enthalten sein miiite. Jetzt, fiir die Untersuchung beliebig steiler

Abb.168. Gleichgewicht
beim Motorflug.
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Gleitfliige, wollen wir den Fehler ausschalten und an die eben
abgeleiteten genaueren Gleichungen ankniipfen, obwohl er auch
hier noch fast unmerkbar wire.

44. Untersuchung der Gleitlandung.

Wir wenden uns zu einer etwas eingehenderen Unter-
suchung beliebig steiler Gleitfliige, soweit diese mit der Landung
in Zusammenhang stehen, und werden auf
diese Weise einen Einblick in die Vorginge
bei der Gleitlandung gewinnen. Die folgen-
den Ausfiihrungen beriihren sich naturgemaf
in vielen Punkten mit dem, was im dritten
Kapitel iiber den Segelflug gesagt wurde.

Abb. 169, die im Falle des motorlosen

Fluges an Stelle von Abb. 168 tritt, 1aBt er- Abb. 169.
kennen, daBl die Bahnneigung b auch durch Gleichgewicht beim
tgb=2:4 bestimmt wird. Diese Zahl Gleitflug.

heiBt auch die , Gleitzahl des Flugzeuges; sie

ist, da Z,= R-} W, Tragflichen-Riicktrieb |- schidlicher Wider-
stand, um den Betrag W: A groBer als die Gleitzahl ¢ der Trag-
fliche (Abschn. 7). Nun driickt sich 4 nach Abschnitt 8 durch
A=m-z,-F-v> und Z, nach Ab- -

schnitt 12 durch

Zy=m-z,-F-v*4m-0,65-f-v*
=m-<zr -+ 0,65 %)-F-zﬁ

aus, wobei m = Luftdichte, F=Trag-
flachengroBe, f==schédliche Fliche,
z, bzw. z, — Beiwert des Auftriebes
bzw. Tragflichenwiderstandes. Setzt
man diese Ausdriicke fiir 4 und Z,

-+
™t

|

|

|
|

|

+

ein, so erhédlt man — 7
to b= 21 -+ 0,65 f/F Abb. 170. Untersuchung des
go= z : Gleitfluges.

In Abb. 170 ist der Verlauf der Auftriebsbeiwerte fiir alle
Anstellwinkel a, so wie er in Abb. 17 fiir das als Beispiel ge-
wihlte Tragflichenprofil Abb. 15 angegeben wurde, nochmals

18*
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eingezeichnet. Darunter ist in demselben MaBstab, aus Abb. 18
heriibergenommen, der Verlauf von z_ wiedergegeben, aber der-
art, dal} die einzelnen Werte von z, nicht von der Abszissenachse
an, sondern von einer um 0,65:0,6: 25 = 0,0155 dariiberliegen-
den Parallelen aus aufgetragen wurden (fiir ein Beispiel mit
f=0,6 m? F=25 m?). Legt man, wie dies bei a=8° in der
Abbildung ausgefiihrt ist, die Ordinate der unteren Kurve um,
so entsteht ein . rechtwinkliges Dreieck, an dessen Spitze —
zufolge der Gleichung fiir tg b — eben der Winkel b erscheint.
Die stark ausgezogene, durch den Punkt p gelegte Senkrechte
pq zur Hypothenuse ps stellt unmittelbar die Bewegungsrichtung
dar, die einem Gleitflug mit dem Anstellwinkel a=8° ent-
spricht. Nehmen wir an, die Tragflichensehne sei unter einem
Winkel ¢=4° gegen die Flugzeugachse eingestellt (etwa dem
Anstellwinkel bei wagrechtem Flug entsprechend), so haben
wir von pgq aus aufwirts den Winkel g —c¢=—=8°—4%=4°
abzutragen, um die zugehorige Lage pr der Flugzeugachse zu
erhalten. Der Winkel, den pr mit der Wagrechten einschlief3t,
ist der oben mit d bezeichnete.

Um nun auch die Gleitgeschwindigkeit genau zu be-
stimmen, die fiir a = 8° eintritt, beniitzen wir die Ahnlichkeit
des eben konstruierten rechtwinkligen Dreiecks in Abb. 170
mit dem Dreieck Abb. 169. Hiernach ist, wenn wir die Hypo-
thenuse ps in Abb. 170 mit z bezeichnen:

2:2,—G:A=G:(m-z,-F-1?),

also G=m-z-F-v?
G

d dah =7

und daher v T

Demnach ist die Geschwindigkeit der Wurzel aus z umgekehrt
proportional. Der Unterschied gegeniiber der in den Abschnitten
12 und 27 verwendeten Formel ist nur der, daB jetzt z statt
z, steht; man erkennt in der Abbildung, da dies nur wenig
ausmacht, solange der Winkel b nicht gro8 ist.

Trigt man auf der Verlingerung von sp (Abb. 170) eine
feste Strecke k — pt auf, schlagt iiber st den Halbkreis und ver-
langert ¢p bis zum Schnitt » mit dem Kreis, so wird pu =Vk-z.
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Verbindet man ferner « mit ¢ und zieht ¢{q senkrecht auf tuw
so wird 2 e &
TR P

Mithin ist die Strecke pgq der Wurzel aus z umgekehrt, also
nach der oben abgeleiteten Gleichung der Geschwindigkeit v
proportional und man darf sie insbesondere in dem Ordinaten-
maBstab der Abb. 170 ablesen, wenn man in diesem MaBstab
k® = G :mF macht. Wir haben in unserem Beispiel G = 1000 kg,
m=0,125, F=25 m?® also G:mF=320 angenommen und
k = 0,20 gezeichnet, so dalBl k*> = 0,0080 im Verhaltnis 0,008:320
=1:4-10* verkleinert erscheint. Es ist demgemiB pgq, da es
sich mit der Quadratwurzel aus %® dndert, in dem 200 fachen
MaBstab der Ordinaten abzulesen, d. h. 1 cm entspricht (statt
0,05 Einheiten) 10 Einheiten, d. s. 10 m/sek. Die Konstruktion
ergibt tatsichlich pg = 27,2 mm, alsov=27,2 m/sek. In gleicher
Weise sind Bahnneigung b, Achsenrichtung d und Geschwindig-
keit v fir alle anderen Anstellwinkel aufgesucht und zum Teil
in Abb. 170 eingezeichnet worden. Alle Ergebnisse wurden dann
in Abb. 171 iibertragen, die
b, d und v in Abhéngigkeit
vom Anstellwinkel « zeigt.

Man erkennt in Abb. 171, w
wie mit wachsendem Anstell-
winkel die Gleitgeschwindig-
keit und die Neigung der Flug-
zeugachse stetig abnimmt, die
letztere sogar von a==10°40’
an negativ wird (entsprechend
einer aufwirts gerichteten
Spitze), wihrend die Bahn-
neigung erst abnimmt und
von a= 6°50" an wieder
wichst. Bei kleinen Anstell-  Abb. 171.  Geschwindigkeit, Bahn-
winkeln, bis zu a=6°50, neigung und Achsenrichtung beim
herrscht normale Steuerwir- Gleitflug.
kung: Ein Vordriicken des Hohensteuers vermindert den
Anstellwinkel, erh6ht dadurch die Bahnneigung und die Gleit-
geschwindigkeit, ein Anziehen bewirkt Verminderung der Ge-

4 .’fyﬁ‘/f’

g 4

%
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schwindigkeit und Flacherwerden der Bahn. Ist man aber in
dem Zustand des flachsten Gleitfluges, also mit ¢ =6°50’, in
Bodennihe gelangt, so beginnt der eigentliche Landungsvorgang.
Man vergrofert durch weiteres Ziehen des Hohensteuers den
Anstellwinkel, vermindert dadurch die Geschwindigkeit und
die Neigung des Flugzeuges, diese beispielsweise bis null oder
noch dariiber, aber die Bewegung wird dabei nicht flacher,
sondern steiler: das Flugzeug ,sackt durch“. Das Aufziehen
iiber den flachsten Gleitflug hinaus ist ein Zustand der ver-
kehrten Steuerwirkung im Sinne unserer Ausfilhrungen
in Abschnitt 28.

Abb. 171 zeigt, daBl in unserem Beispiel bei wagrecht ein-
gestellter Flugzeugachse eine Geschwindigkeit von etwa 25 m/sek
oder 90 km/Std. erreicht wird. Diese Grole muBl man wohl
nach der iiblichen Ausdrucksweise als die ,Landungs-
geschwindigkeit“ des Flugzeuges ansprechen. Damit soll
aber nicht gesagt sein, daBl mit demselben Flugzeug nicht auch
bei noch kleinerer Geschwindigkeit gelandet werden kann. Denn
erstens kann man, um eine sog. ,Schwanzlandung® zu er-
reichen, das Flugzeug weit iiber die Wagrechte hinaus auf-
richten, wobei die Geschwindigkeit in unserm Fall auf wenig
iiber 80 km/Std. sinkt. Zweitens gibt unsere Darstellung kein
erschopfendes Bild aller Verhéltnisse beim Landen, weil wir
immer, wie schon in Abschnitt 42 beim ,schulméfBigen Start,
nur Gleichgewichtszustinde betrachtet und alle Einflilsse
der Massentrigheit (oder der Beschleunigungen) vernachléssigt
haben.

Nur wenn das Hohensteuer sehr langsam betitigt wird,
stimmen jederzeit Flugzeuglage, Geschwindigkeitsrichtung usf.
entsprechend den Gleichgewichtsbedingungen miteinander iiber-
ein. Durch rasches Ruderauslegen kann man fiir kurze
Augenblicke sehr abweichende Bewegungserscheinungen hervor-
bringen, z. B. durch plétzliches Aufziehen nach einem steilen Gleit-
flug ein augenblickliches Ansteigen des Flugzeuges mit sehr starkem
Geschwindigkeitsabfall. In den letzten Sekunden der Landung
kann ein erfahrener Flieger durch geschickte Ausniitzung der
Massentrigheit die Verhéltnisse gegeniiber den oben dargelegten
bedeutend verbessern, ndmlich die Geschwindigkeit iiber das
errechnete MaBl hinaus herabdriicken und den Landungssto
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mildern. Das Wesen der Sache liegt dabei immer darin, da8
durch richtig abgestuftes Aufziehen eine entsprechende
Verzogerung der Abwirtsbewegung des Flugzeuges herbei-
gefithrt wird.

Neuzeitliche Flugzeuge, die groBle Wagrechtgeschwindigkeit
und hohe Flichenbelastung besitzen, erhalten oft besondere
Einrichtungen zur Herabsetzung der Landungsgeschwindigkeit.
Luftbremsen, die durch Erhohung des schidlichen Widerstandes
wirken, haben sich nicht bewdhrt. Ein Gedanke, der Erfolg
verspricht, ist die Anwendung des am SchluB von Abschnitt 9
erwihnten Verfahrens, einen Langsschlitz in den Fliigel einzu-
schalten, durch den der Auftriebsbeiwert erhéht, also bei gleich-
bleibender Belastung die Geschwindigkeit herabgesetzt wird.

45. Landungsstof.

Bei jeder Landung, sie mag noch so sanft erfolgen, ent-
steht ein gewisser Landungssto durch die abwirts gerichtete
Komponente der Landungsgeschwindigkeit. Nehmen wir an,
daf} das von uns als Beispiel gewdhlte Flugzeug ,schulméaBig
mit wagrechter Achse landet, so haben wir nach Abb. 171 ein
v =25 msek und die zugehérige Bahnneigung b = 6°30".
Da sin 6,5°=0,113, so ist die Vertikalkomponente der Ge-
schwindigkeit v, —v-8in6,56°=25.0,113—=2,7 m/sek. Dem ent-
spricht eine Fallhohe v,*:2¢9—=2,7:19,6 = 0,37 m, also von
37 cm, d. h. der StoB erfolgt, wenn er nicht in der am Schlusse von
Abschn. 44 erwdhnten Art gemildert wird, so, als ob das Flugzeug
aus 37 cm Hohe herabfiele. Liegt die b-Linie an der inbetracht
kommenden Stelle tiefer, so ist zwar der (rechnungsméiBige)
StoB schwicher, aber das Flugzeug besitzt den Nachteil des
langen Ausschwebens, d. h. es ist eine groBe Strecke erforder-
lich, langs der das Flugzeug mit wagrechter Achse flach gleitet,
bevor es auf dem Boden aufsetzt. Bei steilerem Durchsacken,
namentlich wenn mit dem Schwanz zuerst aufgesetzt wird,
gelingt es oft, wofern der Boden nicht zu hart ist, mit auBer-
ordentlich kurzem Auslauf das Flugzeug zum Stehen zu bringen.
Hierzu tragen wesentlich die beim StoB auftretenden Form-
inderungsvorginge sowohl des Bodens als der Abfederung und
der Gummibereifung der Réder durch augenblicklich sehr starke
Erhohung der Reibung bei.
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Kein Fahrgestell eines Landflugzeuges konnte den Landungs-
stoB ertragen, wenn nicht die dem StoB unmittelbar ausge-
setzten Teile federnd oder elastisch gestaltet wiirden. Aus-
nahmslos erhalten die Rédder Gummibereifung mit Luftpolster,
und iiberdies sind Radachse und Sporn durch Gummiringe
oder Drahtspiralen gegen das iibrige Flugzeug abgefedert.

Um das Wesen der elastischen StoBaufnahme zu er-
kennen, denken wir uns alle federnden Teile durch eine einzige
Spiralfeder (Abb. 172) ersetzt, und wollen uns iiberlegen, wie
eine solche Feder, die oben durch ein Gewicht @ belastet werden
mag, sich gegeniiber der Belastung verhilt. Eine Spiralfeder
— und im allgemeinen jedes elastische System — hat die Eigen-
schaft, daB jeder Belastung @ eine bestimmte, ihr proportionale
Forménderung ¢, g—F-Q,

entspricht, bei der die inneren Kréfte der Feder der Belastung
@ das Gleichgewicht halten. Die GroBe %, die das Verhiltnis der

¢ Forménderung zur Belastung an-
gibt, ist ein Mafl fiir die Hérte
oder Weichheit der Federung; je
groBer k, desto ,weicher“ nennt
man die Feder. Uberdies hat
jedes elastische System die Eigen-
schaft, daB bei den Deformations-
vorgingen keine Energie verloren

-4 . .
geht: was an Arbeit zur Erzie-
Abb. 172. Spiralfeder lung der Forménderung hinein-
a) im undeformierten Zustand; i 1 -
b) im Gleichgewichtszustand; geSte_ckt Wurde, ist in der ,de
¢) in der Endlage der Schwingung. formierten Feder als ,Arbeits-

fahigkeit“ oder ,,potentielle Ener-

gie“ vorhanden. Natiirlich hingt die GréBe der potentiellen
Energie sowohl von dem MaBe der Zusammendriickung ¢ als
auch von der Weichheit der Feder, also von der Konstanten % ab.
Unsere Abb. 172b zeigt die Feder in einem um die Strecke

g, zusammengepreBten Zustand, der etwa dem Gleichgewicht
mit dem auf der Feder ruhenden Gewicht G, also ¢, =k- @,
entsprechen mag. Um diesen Zustand herzustellen, mufl man be -
kanntlich das Gewicht G langsam und allmé#hlich auf die Feder
wirken lassen, genau genommen derart, daB in jeder Zwischen-
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stellung gerade nur soviel auf die Feder driickt, wie nach der
Gleichung g =¥ - Q das Gleichgewicht in der betreffenden Zwischen-
stellung erfordert. Bringt man jedoch das Gewicht G unvermittelt,
wenn auch ohne Anfangsgeschwindigkeit, auf die ungespannte
Feder auf, so sinkt es, wie die Beobachtung lehrt, nicht nur
um ¢, ein, sondern geht durch diese Gleichgewichtslage mit
einer gewissen Geschwindigkeit hindurch, kommt erst (wie ein
Pendel!) bei dem doppelten Weg 2g, zur Ruhe (Abb. 172¢),
kehrt hier um und beginnt nun eine fortdauernde Schwingung
mit dem beiderseitigen Ausschlag g,, so daBl b die Mittellage,
a und c die Endlagen des Gewichtes darstellen. Auf Grund dieser
Beobachtung kann man leicht das Mafl der Arbeitsfahigkeit der
zusammengedriickten Feder bestimmen. Denn wenn das Ge-
wicht G um die Strecke 2 g, sinkt, so hat es eine Arbeit von
der GroBe G-2 g, hergegeben, fiir die man wegen ¢,=k-G
auch schreiben kann:

1
G-2gy="029,—— (2"
Die Feder enthilt diese Arbeitsgrofie als potentielle Energie
in dem um 2¢, zusammengepreBten Zustand c. Zwischen-
lagen diirfen fiir diese Berechnung nicht in Betracht gezogen werden,
weil in ihnen ein Teil der Energie noch in Form von lebendiger
Kraft besteht. Wir diirfen also schlieen, daB man die potentielle
Energie der Feder in einem beliebigen deformierten Zustand
erhélt, wenn man das Quadrat der Deformationsgréfle durch
2k dividiert. Nunmehr 148t sich leicht der Vorgang bei Auf-
nahme des LandungsstoBles verfolgen.

Trifft das Flugzeug mit der oben berechneten Vertikal-
geschwindigkeit vsind (im Beispiel 2,7 m/sek) auf den Boden
auf, so ist noch zunidchst das Flugzeuggewicht G durch die
Luftkrifte, Auftrieb und Widerstand, ausgeglichen, wie das
Kriftedreieck Abb. 169 zur Anschauung bringt. Von einem
plotzlichen Aufbringen einer Belastung auf die Federung, etwa
wie in dem eben behandelten Fall, kann keine Rede sein.
Dagegen ist die lebendige Kraft, mit der das Flugzeug auf
die Erde trifft, als Arbeitsgrole anzusehen, die von der Fede-
rung aufgenommen werden mufl. Bezeichnet & die oben be-
rechnete Geschwindigkeitshéhe h=v,%:2¢9=0,37 m, so ist G-}
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das MaB der lebendigen Kraft (nimlich gleich G-v,*:2g). Die
duBerste Zusammendriickung g, bei der die durch den Landungs-
sto eingeleitete Schwingung umkehrt, ist daher nach dem
obigen Resultat durch das Gleichsetzen von G-h mit ¢*: 2k,

é-l;-q“:G-h, °=2k-G-h=2gqyh
bestimmt, wobei ¢,==k-G die Einsenkung unter der ruhenden
Last G bezeichnet. Daraus folgt:

q=12¢,-k oder gq:q,= 2k,

%o

Da die Zusammendriickung ¢ der Feder zugleich ein Maf ihrer
Beanspruchung bildet, lehrt uns die letzte Gleichung, daf} die Be-
anspruchung infolge des StoBes ein um so gréferes Vielfaches
der Beanspruchung durch die ruhende Last ist, je groBer das
Verhiltnis der Fallhéhe & zu der Einsenkung der Feder bei
ruhender Last wird. Bei der iiblichen Abfederung der Flug-
zeugfahrgestelle kann man fiir ¢, beispielsweise 5 bis 6 cm
annehmen, als gesamte Einsenkung der Radreifen und der
Achsaufhéingung unter dem ruhenden Flugzeuggewichte. In
unserm Beispiel mit h==37 cm erhalten wir bei g,==>5 cm

q: q0=V‘2>._37 ) =Vﬁ — 3’8’

d. h. die Beanspruchung durch den Landungssto8 ent-
spricht einer ruhenden Belastung durch das 3,8fache
Flugzeuggewicht. Diese Beanspruchung wird durch die
Achse auf die Fahrgestellstreben und von diesen auf den
Rumpf iibertragen.

Man kann auch leicht berechnen, was die Streben des
Fahrgestells auszuhalten hitten, wenn keine besondere Fe-
derung vorhanden wire. Denn auch die Streben stellen ein
elastisches System, allerdings ein solches von groBer ,Hirte
dar. Bekanntlich betrigt die Elastizititszahl von Stahl rund
2 Millionen, d.h. ein Stahlstab von der Lénge L in cm, der
eine Druckbeanspruchung von p kg/cm?® auszuhalten hat, er-
fihrt eine Verkiirzung um p-L:2000000 cm. Die Fahrgestell-
streben werden mit Riicksicht auf die Knickgefahr sehr reichlich
dimensioniert, so daB wir mit der Annahme p =400 kg/cm?
sicherlich schon sehr hoch greifen. Bei einer Linge der Streben



LandungsstoB. 283

von 1,5 m haben wir somit die Forménderung durch das ruhende
Gewicht ¢, = 400-150:2000000 = 0,03 cm, also ein Bean-
spruchungsverhéltnis:

q:qo="V2h:q,=1V2-37:0,03 =12467 = 50.

mit anderen Worten: die Streben wiirden durch den Stof3
wenn keine besondere Federung ihn aufnehmen wiirde, giinstig
gerechnet, eine Belastung gleich dem 50fachen Flugzeuggewicht
erfahren. Es liegt auf der Hand, daB keine Konstruktion
solchen Anforderungen gewachsen sein kann; die iiblichen An-
ordnungen entsprechen einer Bruchlast von ungefdhr 10fachem
Flugzeuggewicht.

Da die Geschwindigkeitshohe % mit dem Quadrat der
Geschwindigkeit wichst, folgt aus unserer Formel fiir q:¢,, dafl
die Beanspruchung des Fahrgestells der Vertikalkomponente v,
der Landungsgeschwindigkeit direkt proportional ist. In un-
serm Beispiel wiirde also noch nahezu das Dreifache des
errechneten v, innerhalb der iiblichen Festigkeitsgrenzen der
Streben liegen. Aber gerade die federnden Teile, Radreifen
und Gummiringe, werden in der Regel schwécher gehalten, so
dall sie bei harten Landungen zuerst versagen.

Natiirlich spielen auch hier, wie bei allen anderen Gegen-
stinden unserer Untersuchungen, Nebenumstinde verschiedener
Art mit, die wir — immer um ein moglichst einfaches Bild der
Vorgiinge zu erhalten — zunichst auBer acht gelassen haben. Zu
erwihnen ist etwa, daB die Achsabfederung meist eine Hub-
begrenzung erhdlt, d.i. eine weite, neben die Gummiringe ge-
legte Drahtseilschlinge, die bei zu groBem Ausschlag der Fede-
rung die Last iibernimmt, ferner, daf} das Forménderungsgesetz
q=k-Q, das wir beniitzt haben, wohl fiir die Aufhingung
der Achse geniigend genau gilt, fiir die Bereifung der Réder
mit Luftschlauch aber durch ein weit verwickelteres zu er-
setzen wire. Auch iiber eine auffallende Erscheinung, die man
bei sehr ungiinstig verlaufenden Landungen oder Stiirzen beob-
achtet und die mit unseren Ergebnissen in Widerspruch zu
stehen scheint, wollen wir nicht ganz hinweggehen.

Es zeigt sich oft in Fillen, in denen das Fahrgestell oder
sogar das ganze Flugzeug beim Aufprallen auf den Boden in
Briiche geht, daB gerade die den ersten Stof auffangenden
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Teile, Radreifen und Abfederung der Achse, unversehrt
bleiben. Dies kann man nicht erkliren, solange man diese
Teile als vollkommen elastisch ansieht. Aber es gibt eben
keine vollkommene Elastizitit, was ja auch schon daraus hervor-
geht, daB alle elastischen Schwingungen mit der Zeit abnehmen
und bald zur Ruhe kommen. Jeder Korper besitzt auch
eine gewisse Zihigkeit, d. h. er setzt einer &duflleren Einwir-
kung auch einen Arbeit verzehrenden inneren Widerstand ent-
gegen, der mit der Geschwindigkeit der eingeleiteten Form-
dnderung wichst. Wenn beispielsweise auf die in Abb. 172
dargestellte Druckfeder das Gewicht G mit sehr groBfer Ge-
schwindigkeit auftrifft, so entsteht im selben Augenblick eine
von der Geschwindigkeit abhingige, sehr hohe Spannung, die
sich durch die ganze Feder hindurch fortpflanzt, ohne daf die
Feder schon die der Spannung entsprechende Forménderung
angenommen hat. Denn die Forminderung bedarf infolge der
Massentrigheit der einzelnen Teile einer gewissen Zeit. Zer-
storung des Materials tritt aber, wie man annehmen muf,
immer nur dann ein, wenn sowohl Spannung als Forménderung
eine gewisse Grenze erreicht haben. So erklirt es sich, daf
bei ungewohnlich starken Landungsstofen die federnden Teile
groBe Krifte weiterleiten konnen, wihrend sie selbst, da die
groBen Forminderungen, die ihrer Weichheit entsprechen, sich
in der kurzen Zeit bis zum Bruch nicht ausbilden kénnen, ver-
schont bleiben.

IX. Fragen des Luftverkehrs.

46. EinfluB des Windes auf die Fluggeschwindigkeit.

Vom EinfluB des Windes haben wir bisher nur bei Be-
trachtung des Anlaufvorganges in Abschnitt 42 gesprochen und
dabei festgestellt, in welchem MaBe Anlaufzeit und -weg ab-
gekiirzt werden, sobald man gegen den Wind startet. Ahn-
liches gilt natiirlich auch fiir den Auslauf nach der Landung,
den man immer, wenn irgend mdglich, o einrichtet, daf er
dem Wind entgegengerichtet ist.

Wiahrend des gleichférmigen Fluges in der Luft bleibt ein
gleichférmiger Wind ohne Einflul auf die Bewegungs- und Gleich-
gewichtsverhéltnisse des Flugzeuges, solange man die Bewegung
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nicht von der festen Erde aus beurteilt, sondern relativ gegen die
das Flugzeug umgebende Luft. Was wir bisher kurz als Flug-
geschwindigkeit v bezeichnet haben, ist, sobald Wind herrscht,
die relative Geschwindigkeit des Flugzeuges gegeniiber der
bewegten Luft und soll jetzt, zur deutlichen Unterscheidung,
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges heiflen. Haben wir also
in Abschnitt 27 errechnet, dall das dort als Beispiel gewihlte
Flugzeug mit v — 44 m/sek wagrecht fliegt, so bedeutet das: die
Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges fiir wagrechten Flug ist
44 m[sek. Weht ein Wind von 10 m[sek der Flugrichtung
entgegen, so bewegt sich das Flugzeug, von der Erde aus be-
urteilt, nur mit 34 m/sek, weht der gleiche Wind in der Flug-
richtung, so geschieht die Fortbewegung gegeniiber der Erde
mit 54 m/sek. Wir wollen von jetzt an die wagrecht gedachte
Windgeschwindigkeit oder Windstdrke mit », die aus
Eigengeschwindigkeit und Windstdrke resultierende ,Flug-
geschwindigkeit®, also in unserem Beispiel die 34 bzw.
54 m/sek, mit ¢ bezeichnen. Den durch Wind herbeigefithrten
Unterschied zwischen dem tatsdchlich erreichten Ziel und dem
Punkt, der bei Windstille erreicht worden wére, nennt man —
auch bei beliebiger Windrichtung — die ,,Windversetzung*.
Wie man im allgemeinen Fall beliebiger Windrichtung
die Fluggeschwindigkeit ¢ aus Windstérke w und Eigengeschwin-
digkeit v ermittelt, zeigt Abb. 173. Hier ist die Strecke O W=—w
in der Windrichtung aufgetragen und die
Strecke W (' = v in der Richtung der Flug-
zeugachse angefiigt. Die Verbindungs-
gerade OC liefert dann nach GréBe und
Richtung die Fluggeschwindigkeit ¢. Sie
wird, wie man sieht, aus w und v so gefun-
den, wie man die Resultierende zweier
Krifte aus diesen ableitet. Wendet der
Fiihrer durch Auslegen des Seitenruders Ay}, 173, Fluggeschwin-
das Flugzeug derart, dafl die Achse die digkeit bei Wind.
Richtung WC’ erhilt, so fillt die Flug-
geschwindigkeit nach Gré8e und Richtung mit OC’ zusammen.
Dabei haben die Strecken WO und W(’ beide die GroBe v, sind
also untereinander gleich. Daraus ergibt sich der Satz: Trigt
man alle bei einem bestimmten Wind méglichen Flug-
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geschwindigkeiten ¢ eines Flugzeuges (natiirlich bei gleicher
Motorleistung usw.) nach Groe und Richtung von einem festen
Punkt O aus auf, so liegen die Endpunkte dieser Geschwindig-
keitsstrecken auf einem Kreis, dessen Halbmesser die GroBe
der Eigengeschwindigkeit v darstellt. Mit anderen Worten heil3t
das: Wenn mehrere Flugzeuge mit gleicher Eigengeschwindigkeit
v von einem Punkte aus gleichzeitig nach verschiedenen Seiten
abfliegen, so befinden sie sich zu jeder Zeit auf dem Umfang
eines Kreises; der Mittelpunkt des Kreises schreitet mit Wind-
geschwindigkeit fort, der Halbmesser vergrofert sich mit der
Geschwindigkeit v. Bei Windstille bleibt der Ausgangspunkt
dauernd Mittelpunkt der Kreise.

Wenn die Windgeschwindigkeit w
grofer als die Eigengeschwindigkeit ¢
ist, so sieht das Bild des , Geschwin-
digkeitskreises® so aus, wie es Abb.
174 zeigt. Hier liegt der Punkt O,
von dem aus die Fluggeschwindig-
keiten zu messen sind, auBerhalb
des Kreises. Man sieht, dal} jetzt
gar nicht nach allen Richtungen ge-
flogen werden kann, sondern nur
nach solchen, die von der Wind-
richtung nicht zu stark abweichen.
Abb. 174. Eigengeschwindig- Der grofite Winkel ¢, der zwischen
keit kleiner als Windstirke. g5 ynd Windrichtung méglich ist,

ist derjenige, fiir den singp=c:w
ist, und den die Abb. 174 deutlich zeigt. Nach jeder Richtung,
die einen kleineren Winkel mit dem Wind bildet, kann man
mit zwei verschieden groBen Geschwindigkeiten fliegen, die
den beiden Schnittpunkten der durch O gelegten Strahlen mit
dem Kreis entsprechen. Die weitere Verfolgung dieser Verhalt-
nisse fiir ein ¢, das kleiner als w ist, hat heute kein praktisches
Interesse mehr, da die Eigengeschwindigkeiten unserer Flugzeuge
wohl immer gréfer sind als die groBten vorkommenden Wind-
starken.
Man kann den ,Geschwindigkeitskreis“ vor allem dazu be-
nutzen, um die Eigengeschwindigkeit eines Flugzeuges durch Flug-
versuche zu bestimmen. Kennt man némlich von einem Kreis drei
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Punkte, so kann man, wie bekannt, den Kreis konstruieren, also
jedenfalls auch seinen Halbmesser finden. Das Verfahren des
»Stoppdreiecks“ wie wir es nennen wollen, besteht nun
in folgendem. Auf dem Boden werden drei Strecken von ver-
schiedenen Richtungen in geeigneter Weise abgesteckt, z. B.
die drei Strecken A,B,, 4,B,, A,B, der Abb.175, und ihre
Lingen 4, B, =1,,4,B, = l,, A, B, =1, gemessen. Die Zeiten
t,, t,, t;, die man zum Uberfliegen der drei Strecken braucht,
werden im Flugzeug durch eine Stoppuhr festgestellt. Hierauf
berechnet man die drei Fluggeschwindigkeiten:

e, =1U:t, c=1UL:t, c=I:1

und trigt sie auf einem Blatt Papier von einem festen Punkt O
(Abb. 175) aus so auf, dal 0C, =¢,, 0C, = ¢,, 0C; =¢, und
die Richtungen der drei Geraden OC;, 0C,, OC, dieselben sind
wie die der durchflogenen Strecken A4, B;, A,B, und 4, B,.
Zu den drei Endpunkten C,, C,, C; konstruiert man nun den
umschriebenen Kreis (durch Bestimmen der Mittelsenkrechten
mit Hilfe der in Abb. 175 gestrichelten Kreisbdgen): Der Halb-
messer des durch C,, C,, C,
gehenden Kreises ist die ge-

Abb. 175.
Stoppdreieck und zugehorige Geschwindigkeits-Ermittlung.

suchte Eigengeschwindigkeit », und zwar in demselben MafB-
stab, in dem die ¢, ¢,, ¢, aufgetragen wurden. Uberdies hat
man in OW nebenbei die Windrichtung und Windstérke ge-
funden. Praktisch wird man fiir wiederholte Messungen auf
demselben Flugfeld ein fiir allemal die drei Stoppstrecken fest-
legen und kann dann Bléitter, auf denen die Richtungen OC,,
0C,, 0C; vorgezeichnet sind, bereit halten, um die Konstruktion
in jedem Fall in einfachster Weise rasch auszufiihren.

Wenn zwei von den drei Stoppstrecken zusammen-
fallen, aber entgegengesetzt durchflogen werden, entsteht das
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Bild Abb.176. OC, und OC, sind die Geschwindigkeiten des
Hin- und Riickfluges, OC, ist die Geschwindigkeit einer wei-
teren Richtung. Man erkennt hier, daB die Eigengeschwindig-
keit im allgemeinen gr6Ber ist als das Mittel zwischen den
Fluggeschwindigkeiten fiir Hin- und Riickflug. Denn v wird
durch W, = W, dargestellt, der
Mittelwert durch AC, = AC,. Die
Hypotenuse eines rechtwinkligen
Dreiecks ist immer grofier als eine
Kathete. Nur wenn der Wind ge-
rade in die Richtung der Stopp-
strecke fallt, gibt das Mittel den
wahren Wert von v. Ganz unrichtig
< ) wire es jedoch, die doppelte Lange
Abb'f176‘ I{".l' und Ruc]fﬂ"g der durchflogenen Strecke durch
auf der gleichen Strecke. die Summe der fir Hin- und Riick-
flug aufgewendeten Zeiten zu dividieren. Man braucht, sobald
Wind herrscht, fir Hin- und Rickflug zusammen immer mehr
Zeit als bei Windstille. Der Grund liegt darin, dafl man dem
ungiinstig wirkenden Gegenwind lidnger ausgesetzt ist als dem
giinstigen Riickenwind. Genaueren Einblick in diese fiir die
Navigation wichtigen Verhéltnisse erhalten wir durch néheres
Eingehen auf die Eigenschaften des , Geschwindigkeitskreises®.
Abb. 177 zeigt nochmals den Kreis, der von den End-
punkten der Geschwindigkeitsvektoren gebildet wird, und da-
neben einen zweiten, den wir
den ,Zeitkreis“ nennen wollen,
und der dadurch entsteht, daB
man in jeder Richtung eine
Strecke OT, =, auftrigt, gleich
der Zeit, die fiir das Durch-
Abb. 177. fliegen einer festen Strecke a«

a) Geschwindigkeits-, b) Zeitkreis. in der Richtung von OT, be-
notigt wird. Da t, = a:c,

sind die einzelnen Strahlen OT jedesmal dem parallelen Strahl OC
umgekehrt proportional und es ist eben ein Gesetz der Geometrie,
dafl bei einer derartigen Konstruktion aus einem Kreis wieder
ein Kreis entsteht. Da der MaBstab, in dem der Zeitkreis gezeich-
net wird, mit Riicksicht auf die willkiirliche Wahl von a beliebig
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ist, kann man ihn dem Geschwindigkeitskreis gleich machen, muf3
dann aber OM = OW in entgegengesetzter Richtung auftragen,
Abb. 177 b). Die ganze Léinge einer durch O gehenden Sehne
in Abb. 177 a) stellt die Summe der Fluggeschwindigkeiten fiir
Hin- und Riickflug, die halbe Sehne also den Mittelwert dar,
die Lange der parallelen Sehne in Abb. 177 b) gibt die fiir
Hin- und Riickflug zusammen erforderliche Zeit. Umgekehrt
proportional dieser Zeit ist die sog. Reichweite, d. i die
Linge einer Strecke, die bei Vollgas mit einer gegebenen
Benzinmenge, also in gegebener Zeit, hin und zuriick geflogen
werden kann. Man erkennt daher aus Abb. 177b): Die grote
Reichweite besitzt ein Flugzeug in der Richtung senkrecht
zum Wind, die kleinste parallel zum Wind. Dies ist um so
bemerkenswerter, als eine oberflichliche Betrachtung zu dem
umgekehrten SchluB verleiten konnte, da nach Abb. 177 a)
fiir die Richtung parallel zum Wind die Summe der Geschwin-
digkeiten beim Hin- und Riickflug gerade am grofiten erscheint:
wir wissen aber schon, daB dieser Summe keine unmittelbare
Bedeutung fiir das MaB der Flugzeit zukommt.*)

47. Bestimmung des Kurses und der Flugdauer.

Die wichtigste Aufgabe der Navigation besteht darin, den
KompaBkurs fiir jede zu durchfliegende Strecke und die
fiir den vorgeschriebenen Flug erforderliche Zeit zu be-
stimmen. Man darf annehmen, daB} die zu iiberfliegenden
Punkte auf einer Karte, etwa im MaBstab 1:1000000, gegeben
sind und daB von Punkt zu Punkt geradlinig geflogen werden
soll. Man iibertrigt dann am besten die einzelnen Punkte
maBstabrichtig auf ein besonderes Blatt und entwirft auf
diesem auch den Geschwindigkeitskreis (Abb. 178), indem man
OW gleich und parallel der Windstdrke und den Halbmesser
gleich der Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges auftrigt. Der
MaBstab, in dem die Geschwindigkeiten gezeichnet werden, ist
gleichgiiltig — wir haben z. B. in der Originalzeichnung zu

1) Zu diesem und dem folgenden Abschnitt vgl. den Aufsatz des
Verfassers: ,Uber Fluggeschwindigkeit, Windstirke und Eigengeschwindig-
keit des Flugzeuges.“ Zeitschr. f. Flugtechnik u. Motorluftsch. 1917,
Heft 19/20.

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 19
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Abb. 178 fiir je 3 km/Std. einen Millimeter gew#hlt, so dafl
v =135 km/Std. durch einen Halbmesser von 45 mm und
w=32,4 km/Std. (Windstirke 9 m/sek) durch eine Strecke von
10,8 mm dargestellt erscheint. Windrichtung sei NNO.

Durch den Punkt O, der der Anfangspunkt der Geschwindig-
keitsvektoren ist, werden die Parallelen OC,, 0C,, 0C,, 0C,
zu den einzelnen Flugstrecken gezogen, mit dem Kreis zum

Abb. 178, Ermittlung des Kompafkurses und der Flugdauer.

Schnitt gebracht und die Kreishalbmesser nach den Schnitt-
punkten C,, C,, C;, C, gezeichnet. Diese Strahlen geben in
ihrem Winkel mit der durch den Kreismittelpunkt gelegten
Siid-Nordlinie bzw. mit der Richtung der KompaBnadel unmittel-
bar den auf jeder Strecke einzuhaltenden Kurs. Man entnimmt
z. B. der Zeichnung, daf unter Annahme einer Deklination von
89 bei der herrschenden Windstirke auf der Strecke 1 der
Kurs von 111,5° zu verfolgen ist usf.

Zieht man durch die Endpunkte einer Flugstrecke die
Parallelen einmal zu OW und dann zu dem der Flugstrecke
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entsprechenden Kreisradius und bringt die beiden miteinander
zum Schnitt, so stellt die zu O W parallele Strecke das Produks
aus w und der Flugdauer fiir den betreffenden Flugabschnitt dar.
Die vier einzelnen Parallelen zu OW in Abb. 178, die in zwei
von den vier Eckpunkten des gesamten Flugweges aufgetragen
sind, geben also je ein MafB fiir die Flugzeiten; man muf sie
nur in dem durch w bestimmten Mafstab ablesen. In unserem
Beispiel haben die vier Strecken der Reihe nach die Liangen
19,5, 25, 20, 27,5 km, und da fir unser w gerade 32,4 km
einer Stunde, also 0,54 km einer Minute, entsprechen, sind die
Flugzeiten 19,5:0,54 = 36 Min., ferner 46, 37 und 51 Min., zu-
sammen 2 Std. 50 Min. Wenn « sehr klein ist, kann diese
Art der Ablesung sehr ungenau werden. Man hilft sich dann
am besten dadurch, dd4f man die urspriinglichen Lidngen der
Flugstrecken, dazu aus dem Geschwindigkeitskreis die Lingen
0C,, 0C, usw. abliest und die Léngen durch die Geschwindig-
keiten dividiert, z. B. in unserem Fall: erste Strecke — 80 km,
zugehoriges OC, = 44,7 mm = 134 km/Std.,, daher #, = 80:134
= 0,6 Std. = 36 Min.

Wenn man die Flugdauer fiir eine ge-
schlossene Bahn wie die eben betrachtete
bei verschiedenen Windstarken berechnet, so
wird man finden, daB sie mit zunehmender
Windstirke immer zunimmt. Dies 1a8t
sich nach der oben gemachten Bemerkung
iber die Dauer eines Hin- und Riickfluges
bei Wind wohl verstehen. Wir wollen uns
ein genaueres Urteil iiber den Einflufl des
Windes bilden, indem wir die Zeit bestimmen,
die zum Durchfliegen einer Kreisbahn er-
forderlich ist. Hierzu -gelangt man am eip- Abb. 179. Ermittlung
fachsten, wenn man sich den Kreis als ein  ger Flugdauer einer
regelmifiges Vieleck von groBler Seitenzahl, Kreisbahn.

z. B. als 24-Eck vorstellt und. nun fiir die

einzelnen Seiten nach dem in Abb.178 durchgefiihrten Verfahren,

oder besser mit Benutzung des ,Zeitkreises“ nach Abb. 177b),

die Flugzeiten ermittelt. In Abb. 179 ist die Eigengeschwindig-

keit v =1, die Windstirke w = 0,5 angenommen und fir die

Originalzeichnung die Einheit gleich 25 mm gew#hlt worden.
19*
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A und B sind die Schnittpunkte des (nur halb gezeichneten) Ge-
schwindigkeitskreises mit der Vertikalen OW, so dal 04=1,5;
0B =0,5. Hierauf haben wir die reziproken Werte 04, =1:1,5
=0,67 und OB, =1:0,5 = 2 aufgetragen und durch 4, B, den
Kreis gelegt, der nach unseren Erklirungen im vorangehenden
Abschnittt nichts anderes als der ,Zeitkreis® ist. Die zwdlf unter
gleichen Winkelabstinden gezeichneten Strahlen OT,, OT,,... OT,,
stellen die Flugzeiten fiir 12 Seiten des regelmifBigen 24-Ecks
dar; die Zeiten fiir die anderen 12 Seiten sind der Symmetrie
wegen ebenso grof und daher gar nicht erst gezeichnet worden.
Die Summe der 12 Strecken ergab sich durch Abmessen zu
375 mm, und da im Falle der Windstille w =0 einfach 12 Radien
des Kreises v =1 von der Gesamtlinge 12-25 = 300 mm er-
2, scheinen wiirden, so sieht
man, daf die Verzégerung
des Kreisfluges durch
eineWindstérke gleich der
halben Eigengeschwindig-

By

lf_,- SIS

gs | keit (375 — 300) : 300
| =0,25, also 25 vH be-

gzs gs0 gz 7 v trigt
Abb. 180. Ve;il:;ﬁervléli]fdfler Flugdauer Wird diese Rechnung

noch fir andere Werte
des Verhéltnisses w : v durchgefiibrt, so erhdlt man die in Abb.180
dargestellten Ergebnisse. Zu jeder Abszisse w:v kann hier das
Zeitverhiltnis ¢: ¢, als Ordinate abgelesen werden, z.B. zeigt fiir
w:v =025 die Kurve die Ordinate 1,055, d. h. bei einer
Windstirke gleich einem Viertel der Eigengeschwindigkeit
dauert das Durchfliegen einer Kreisbahn um 5,5 vH linger als
bei Windstille; betrigt die Windstérke drei Viertel der Eigen-
geschwindigkeit, so ist die Flugdauer schon die doppelte der
fiir Windstille. Fir geschlossene Linien, die in ihrer Gestalt
nicht viel von einem Kreis abweichen, behalten diese Ergeb-
nisse noch anndhernd ihre Giltigkeit.

Wenn wir oben betont haben, daB der Wind ohne un-
mittelbaren Einfluf auf den Bewegungszustand des Flugzeuges
ist, darf nicht auBeracht gelassen werden, daB dies nur fiir
gleichférmigen Wind und fiir gleichformige Bewegung gilt.
WindstoBe, sog. Boen und besonders Vertikalbewegungen der
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Luft an einzelnen Stellen der Erdoberfliche machen sich als
Stérungen des Fluges sehr empfindlich bemerkbar. Ebenso ist
bei Ungleichformigkeit der eigenen Bewegung, z. B. beim Kurven-
flug, der Wind zu spiiren. Fliegt man beispielsweise in der
Richtung 1, Abb. 181, unter 45°
gegen den Wind und macht, indem
man den Boden im Auge behilt, eine
scharfe Linksskurve durch 90°,
so daB man mit 45° Riickenwind
in die Richtung 2 kommt, so muf3
das Flugzeug, um sich mit gleicher
Eigengeschwindigkeit im Wag-
rechtflug zu erhalten, wie der Ge-
schwindigkeitskreis zeigt, eine viel
groBere Fluggeschwindigkeit, 0C, statt OC,, annehmen.
Die hierzu notwendige Beschleunigung der Flugzeugmasse er-
fordert eine gewisse Zeit, und im ersten Augenblick wird man
eben noch fiir die Richtung 2 zu wenig Geschwindigkeit haben.
Die Folge davon ist, daB das Flugzeug das Bestreben zeigt, zu
sinken und daB der Drehzihler des Motors zuriickgeht (vgl.
Abschn. 26); der Vorgang ist nicht ohne Gefahr. Man vermeidet
sie, indem man beim Kurvennehmen genau auf das Verhalten
des Flugzeuges achtet und
fiir die gleich grole Schwen-
kung je nach der Windlage
verschieden viel Zeit laft.
Man kann schlieBllich die
Frage aufwerfen, ob bei
jeder Windstérke und -rich-
tung die rascheste Ver-
bindung zwischen zwei ge-
gebenen Punktep die ge- Abb. 182. Gerade als rascheste
rade Flugbahn ist. Fliegt Flugbahn.
man nédmlich (Abb. 182) von
Anach B iiber C, so hat man zwar im ganzen einen etwas lingeren
Weg, weil AC | CB grofier ist als AB, aber auf dem gréten
Teil dieses Weges, namlich auf 4 C, ist die Geschwindigkeit groer
als sie auf der geraden Bahn AB wire, wie der beigefiigte Ge-
schwindigkeitskreis zeigt. Hier ist O C, parallel zu 4C und OC,

Abb. 181. Scharfe Wendung
im Winde.
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parallel zu AB gezogen und man sieht, dal OC, groBer ist als
0C,. Um die Frage zu entscheiden, ziehen wir durch C eine
Hilfslinie CC’ parallel der Strecke C,C, im Geschwindigkeitskreis.
Es sind dann die Dreiecke ACC’ und OC,C, ahnlich. Da 0C,
die Geschwindigkeit fiir AC ist, haben wir in dem Quotienten
AC:00C, die Zeit, die man zum Durchfliegen der Geraden AC
braucht, und die ¢, heiBen moge. Aus der Ahnlichkeit folgt:

AC:0C,=AC:0C;=t,, also AC'=1,-00,.

Ebenso erhiit man, wenn CC” parallel C,C, gezogen und die
zum Durchfliegen von BC erforderliche Zeit BC:0C, mit t,
bezeichnet wird, aus der Ahnlichkeit der Dreiecke BCC” und
00,0, die Proportion
C"B:0C,=BC:0C,=t,, also C"B=t,-0C,.

Addiert man die beiden Ergebnisse, so erhdlt man:
AC'+C"B

oc, -
Die Zeit t,, die man zum Zuriicklegen der geraden Strecke
AB brauchen wiirde, ist gleich 4B:0C,. Nun ist aber
AC -+ C"B groBer als AB, weil dabei das Stiick C'C” doppelt
gezihlt wird. Daher ist auch der Quotient von AC 4 C"B
durch OC, groBer als der Quotient AB:0C,, d. h. {, ¢,
groer als ¢,. Wir sehen daraus, da} die Flugzeit auf jeden
Fall vergroB8ert wird, wenn man nicht geradlinig auf das Ziel
zu fliegt, sondern einen Umweg macht. — Auch fir den in
Abb. 174 angedeuteten Fall groBerer Windstarke gilt dasselbe,
allerdings nur dann, wenn man in jeder mdéglichen Richtung
mit der gréBeren der beiden moglichen Geschwindigkeiten
steuert.

AC 4 C"B=(t,+1,)-0C, oder t,-}t,=

48. Wirtschaftlichkeit des Flugverkehrs.

In dem MaBle, in dem man das technische Problem des
Fliegens beherrschen lernte, begann man sich mehr und mehr
auch der Frage nach wirtschaftlicher Gestaltung des Flug-
verkehrs zuzuwenden. Die anfingliche praktische Entwicklung
der Flugtechnik ist allerdings fast ganz unbeeinflult von wirt-
schaftlichen Gesichtspunkten geblieben, dank der vorzugsweise
militarischenVerwendung, die die Flugzeuge bisher gefunden haben.
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Solange man militdrische Ziele im Auge hat, zégert man nicht,
einen Arbeitsaufwand, der hinreicht, um eine groBe Fabrik zu
betreiben, ein Dutzend Automobile oder einen Eisenbahnzug
in Gang zu erhalten, fiir die Luftbeférderung von ein oder zwei
Personen einzusetzen. Dagegen versteht man unter einem wirt-
schaftlichen Verfahren ein solches, bei dem versucht wird, Auf-
wand und Leistung in ein verniinftiges Verhiltnis zueinander
zu bringen. Nun laBt sich das, was man als ,wirtschaftliche
Leistung” einer Flugbeforderung zu bezeichnen hat, sehr schwer
genau abgrenzen oder abschitzen. Man hat den Vorteil groBerer
Schnelligkeit, fiir Personenverkehr in mancher Hinsicht den
einer gewissen Bequemlichkeit (Freiheit von Erschiitterungen,
von Staub usw.), und schlieflich den Umstand in Rechnung
zu stellen, daB3 man ohne langwierige Vorbereitung der Strecke, wie
sie der Bau von StraBlen oder von Eisenbahngleisen darstellt,
fliegen kann. Mit einer Abwéigung dieser Leistungen werden
wir uns im folgenden nicht weiter befassen, sondern nur den
wirtschaftlichen Aufwand, den der Flugverkehr erfordert, in
seiner Abhéngigkeit von einigen technischen Fragen untersuchen.

Aber auch diese Abgrenzung des Problems ist noch zu weit.
Der Aufwand, den die Aufrechterhaltung eines regelmiBigen
Flugverkehrs erfordert, setzt sich in der Hauptsache aus drei
Teilen zusammen: den Kosten des eigentlichen Betriebes,
also des Brennstoffes usf. und der Flugzeugfiihrung, dann den
Kosten der Flugzeugherstellung und drittens denen der
ibrigen Einrichtungen wie Flughéfen u.dgl. Der letzte Punkt
spielt eine entscheidende Rolle bei der Bewertung der Flug-
zeuge gegeniiber den Luftschiffen, die den Bau viel groferer
und kostspieligerer Hallen notwendig machen; innerhalb des
Flugwesens im engern Sinne bilden die Fragen, die mit der
Einrichtung der Landungs- und Abflugplitze zusammenhéingen,
kein unterscheidendes Merkmal fiir die verschiedenen in Betracht
kommenden Flugzeugbauarten. Die Herstellungskosten der
Flugzeuge kann man wohl, in Anlehnung an dhnliche Aufgaben
in anderen Gebieten der Technik, einigermafen abschatzen.
Allein es bleibt hier eine Unsicherheit zuriick, die allen wirt-
schaftlichen Berechnungen im Flugwesen den Stempel grofBter
Unzulédnglichkeit verleiht: solange man nicht durch umfassende
statistische Erhebungen unter Beriicksichtigung der bisher un-
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vermeidlichen, immer sich wiederholenden Bruchschiden, zu
einem zuverldssigen Begriff der Lebensdauer eines Flugzeuges
gelangt ist, erscheint es durchaus unméglich, den Herstellungs-
wert im richtigen Verhéltnis zum Betriebsaufwand in Rechnung
zu stellen. Wir werden daher im folgenden in der Hauptsache
nur den Aufwand an Betriebsmitteln, namentlich an Brenn-
stoff, behandeln und nur nebenher die Herstellungskosten und
andere Einfliisse beriicksichtigen.

Zundchst etwas iiber den Begriff des ,sparsamsten
Fluges“. Man kann mit einem Flugzeug neuzeitlicher Bauart,
das groBie Steigreseve (Abschn. 28) besitzt, mit sehr verschiedenen
Geschwindigkeiten wagrecht fliegen, je nachdem man den Motor
einstellt. Die grofite Geschwindigkeit erreicht man natiirlich
bei Vollgas; dall es eine kleinste gibt, die nicht unterschritten
werden kann, haben wir in Abschnitt 28 ausfiihrlich erortert.
Bei welchem dieser Flugzustéinde erreicht man ein gegebenes
Ziel mit dem Kkleinsten Betriebsmittelaufwand? Sei « der
Brennstoffverbrauch des Motors (oder der Motoren) fiir eine
Pferdekraftstunde (bei den heutigen Flugmotoren ist a durch-
schnittlich 250 g/PS-Stunde, s. Zahlentafel 6), und » der Wirkungs-
grad der Luftschraube, L die erforderliche Zugleistung des
Flugzeuges in kgm/sec. Dann haben wir in L:% die erforder-
liche Motorleistung in kgm/sec und in L:75% die Leistung
in PS. Also ist

a

759

der Brennstoffverbrauch in einer Stunde. Zum Zuriicklegen
einer Strecke von skm oder 1000 s m mit der Geschwindigkeit
v (in m/sec) bedarf man 1000 s:v Sekunden oder 1000 s: 3600 v
= s: 3,60 v Stunden. Demnach betrigt der Brennstoffverbrauch
auf der Strecke s, da 75 - 3,6 = 270

270 7 v 270 g
da der Quotient L :v nichts anderes als die bei der Geschwin-
digkeit v erforderliche Zugkraft (Abschn. 12) darstellt. Wire
der Quotient a:% unverdnderlich, d. h. fiir alle Geschwindig-

keiten und Drosselungsgrade gleich groB, so wiirde der spar-
samste Flug derjenige sein, bei dem Z am kleinsten ist. Das
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wire nach unseren Ausfithrungen in Abschnitt 28 der Flug
mit der kleinsten iiberhaupt noch mdglichen Wagrechtge-
schwindigkeit. Nun sind aber « und # vom Betriebszustand
des Flugzeuges nicht unabhingig. Wird ein Motor stark ge-
drosselt, so erhoht sich der Benzinverbrauch fiir die Leistungs-
einheit nicht unerheblich. Dieser Nachteil wird freilich aus-
geschaltet bei Mehrmotorenflugzeugen, sobald man hier, statt
alle Motoren zu drosseln, einzelne ganz stillegen und die anderen
ungefihr normal laufen lassen kann (vgl. Abschnitt 49). Aber
die Verdnderlickkeit des Schraubenwirkungsgrades mit der
Fluggeschwindigkeit 148t sich niemals ganz vermeiden. In der
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Abb. 183. Sparsamster Wagrechtflug.

Cz C_mfsek

Regel wird der Konstrukteur darauf bedacht sein, daf} der beste
Wirkungsgrad, und auch der kleinste Wert von a:#, bei einer
Geschwindigkeit erreicht wird, die zwischen der kleinstmoglichen
und der grofiten Wagrechtgeschwindigkeit liegt. In Abb. 183
ist von der Z,-Linie der Abb. 58 jener Teil aufgetragen, der
ungefahr den méglichen Wagrechtflugzustdnden entspricht. Der
Verlauf der a:#-Linie ist so angenommen, daB ihr Minimum
ungefihr in der Mitte der moglichen v-Werte liegt und daf
sie bis zu den Enden auf das Anderhalbfache ansteigt. Ein
Bild fiir den Benzinverbrauch fiir eine gegebene Wegldnge s
erhilt man in der Kurve, deren Ordinaten die Produkte der
Ordinaten der beiden ersten Kurven sind. In unserm Falle
liegt, wie man sieht, die sparsamste Fluggeschwindigkeit, nim-
lich die dem tiefsten Punkt der Produktkurve entsprechende,
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oberhalb der des langsamsten Wagrechtfluges, etwa bei 34 m/sec.
Will man ein Flugzeug beim Entwurf ganz besonders dem Ge-
sichtspunkt sparsamen Wagrechtfluges anpassen, so muB man
es so einrichten, daf a:# nahe beim Zustand des langsamsten
Wagrechtfluges seinen Kleinstwert erreicht.

Die vorstehenden Betrachtungen sind ohne Riicksicht auf
etwaige Windversetzung durchgefithrt. Man kann sich leicht
iiberlegen, wie sie sich bei beliebigem Wind gestalten. Es ist
in dem Ausdruck L:v fiir v die Fluggeschwindigkeit, fiir s der
wirkliche Reiseweg einzusetzen, wihrend a:# von der Eigen-
geschwindigkeit ¢ abhdngt. Diese ist jetzt natiirlich, anders
als in den beiden vorangehenden Ab-
schnitten, nicht als eine ein fiir allemal
unverdnderliche GréBe anzusehen, da
wir ja verschiedene Drosselstellungen
in Betracht ziehen. Abb. 184 zeigt, wie
bei gegebenem Wind w und vorge-
schriebener Flugrichtung 04 die GréB8en
v und ¢ miteinander zusammenhéngen.
Wenn ¢ den Winkel zwischen Wind- und
Reiserichtung, 1y den verdnderlichen

AbD. 184. Flug- und Winkel bei W bezeichnet, so hat man
Eigengeschwindigkeit.

¢:v=sgin @ :sin p.
Da wir nun in dem oben abgeleiteten Ausdruck fiir den Brenn-
stoffverbrauch - L:v zu belassen haben, wihrend die Zugkraft
natiirlich durch Z=L:c gegeben wird (die GréBe v in den
friiheren Kapiteln bedeutete ja immer die Eigengeschwindigkeit
des Flugzeuges), so haben wir jetzt fiir den Brennstoffverbrauch

1 e« L 1 « ¢ _ sing « s
9776;;8 270 7 T 270 # " siny’
Mit anderen Worten: es ist statt des wirklichen Flugweges s
der ,scheinbare“ Flugweg s-c/v in den Ausdruck einzufiihren.
Um den Verlauf der Benzinverbrauchskurve fiir verschiedene
Flugzustédnde zu finden, muB man die Produktkurve der Abb. 183
noch mit dem jeweiligen Verhiltnis ¢:v oder sing:siny mul-
tiplizieren. Da fiir die in Abb. 184 angenommene Flugrichtung,
bei der im wesentlichen gegen den Wind geflogen wird, dies
Verhiltnis mit wachsendem c-Wert kleiner wird (¢ ist unver-
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dnderlich und siny wichst), so werden die grofieren Geschwin-
digkeiten jetzt hinsichtlich des Brennstoffibedarfes etwas giin-
stiger. In Abb. 185 ist die Verbrauchslinie aus Abb. 183 noch-
mals aufgetragen, dazu das Verhdltnis ¢:v und schlieflich das
Produkt, dessen Kleinstwert sich tatsichlich nach rechts ver-
schoben zeigt. Das Ergebnis 148t sich ungefihr dahin aus-
sprechen, da man bei Gegenwind mit gréBerer, bei
Riickenwind mit kleinerer Eigengeschwindigkeit fliegen
mufl, wenn man mit geringstem Brennstoffverbrauch eine be-
stimmte Strecke bewéiltigen will. Fiir verschiedene Flugrich-
tungen bei gegebenem Wind ist danach der sparsamste Drosse-
lungsgrad jedesmal ein anderer und es steht daher auch gar

70 20 30 %0
Abb. 185. EinfluB des Windes auf den Benzinverbrauch.

nicht fest, ob die gerade Verbindung zweier Punkte, die
immer die kiirzeste und, wie wir aus Abschnitt 47 wissen, die
rascheste ist, auch die sparsamste sein mufl. Wir verfolgen
diese Frage, die grundsitzlich leicht zu erledigen ist, nicht
weiter und wenden uns einem andern, fiir die Wirtschaftlich-
keit des Flugbetriebes sehr wichtigen Gesichtspunkt zu.

Bei allen Arten von Fahrzeugen ist von ausschlaggebender
Bedeutung das Verhaltnis zwischen dem der Beférderung zu
unterziehenden, eigentlichen ,Nutzgewicht“ und dem ,toten
Gewicht“, das als Fahrzeug- und Betriebsmittelgewicht mitge-
fihrt werden muB. Ein Eisenbahnzug (Schnellzug) mit 9 Wagen
und einer Lokomotive befordert etwa 350 Personen und 10 t
Gepick, also eine Nutzlast von zusammen etwa 35t. Dazu
filhrt er an Kohle und Wasser durchschnittlich etwa 20t mit
sich, wihrend das Gewicht der Wagen und der Lokomotive
sich auf etwa 445t belduft. Von den 500t Gesamtgewicht ent-
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fallen somit 89 vH auf das Fahrzeug selbst, 4 vH auf Betriebs-
mittel und 7 vH auf Nutzlast. Dagegen weist ein neuzeitliches
Verkehrsflugzeug (Vickers, 1300 PS) bei einem Gesamtgewicht
von 8,3 t ein Leergewicht von 5,5 t gleich 66 vH auf und be-
darf fiir etwa 6stiindigen Flug (bei gedrosselten Motoren) 1,1 t
Betriebstoffe gleich 13 vH, so dal es eine Nutzlast von 1,7t
gleich 21 vH des Gesamtgewichtes mitnehmen kann. Das Ver-
héltnis Nutzlast : Leergewicht betragt beim Flugzeug 1,7:5,5
=10.31, dagegen beim Schnellzug 35:445 = 0,08, d.i. nur den
vierten Teil. Darin liegt jedoch nur scheinbar eine Uber-
legenheit des Flugzeuges. Denn das geringe Leergewicht ist
nicht etwas von vornherein beabsichtigtes und es hat zur Folge,
dafl die Widerstandsfahigkeit des Flugzeuges gegeniiber den
normalen Betriebsbeanspruchungen keinen Vergleich mit der
eines Eisenbahnzuges aushilt. Die groBle Beschrinkung des
Leergewichtes wird erzwungen durch das auBerordentlich ge-
ringe MaB von Leistungsbelastung (vgl. Zahlent. 7), das im Flug-
betrieb moglich ist. Das 8,3 t schwere Flugzeug und der Eisen-
bahnzug von 500t Gesamtgewicht erfordern beide eine moto-
rische Leistung von etwa 1300 PS. Wir haben also im ersten
Fall rd. 6,4 kg/PS, im zweiten 385kg/PS oder die 60fache
Leistungsbelastung! Die GroSe der Nutzlast auf die Pferde-
stirke ist beim Eisenbahnzug immer noch 15mal so grofB als
beim Flugzeug. Wiirde man ein Flugzeug so bauen, daB es
nur einigermafBen den Anforderungen an Widerstandsfihigkeit
und Dauerhaftigkeit geniigt, denen ein Landfahrzeug entspricht
so kime man zu ganz ungeheueren Leistungszahlen. Von dem
Verhiltnis Nutzlast : Leistungsaufwand hingt aber die Wirt-
schaftlichkeit des Betriebes in erster Linie ab.

Die Frage, wie das verfiighare Mall an Zuladung auf Be-
triebsmittel und Nutzlast am zweckmiBigsten zu verteilen ist,
kann etwa in folgender- Weise beurteilt werden. MaBgebend
fiir den unmittelbar wirtschaftlichen Wert eines Fluges, d.h. fiir
den aus einem Flug zu erzielenden Geldbetrag, ist etwa das
Produkt aus Nutzlast und zuriickgelegter Strecke. Teilt man
das Gesamtgewicht G in die drei Teile: Leergewicht &,, Be-
triebsmittel G, und Nutzlast G,, so ist der Betriebswert pro-
portional G, mal der durchflogenen Strecke, und diese kann in
dem MafBe wachsen wie G, groBer wird. Andrerseits hat man
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G, + G, als konstant anzusehen. Nun hat ein Produkt zweier
Faktoren, deren Summe fest gegeben ist, seinen GréBtwert, sobald
beide Faktoren gleich werden, also hier, wenn G, = G,. Daher die
oft ausgesprochene Regel, dall die Halfte der verfiigbaren Zu-
ladung aus Betriebsmitteln, die andere aus Nutzlast bestehen soll.

Begreiflicherweise hat man sich besonders eingehend mit
der Frage beschiftigt, wie die Wirtschaftlichkeit des Flugzeuges
mit seiner Grofe zusammenhingt. Die einfachste Grundlage
fir eine derartige Uberlegung ist die, daB Flichenbelastung
und Leistungsbelastung unveridndert bleiben. Es miissen also
Gesamtgewicht und Motorleistung proportional der Fliche, d.i.
mit dem Quadrat der linearen Abmessungen zunehmen. Hier
gelangt man nun zu folgender Schwierigkeit. Wenn man die
Lastverteilung beim groBen Flugzeug &dhnlich der des kleinen
macht, also alle Lasten im wesentlichen in einem Mittelrumpf
unterbringt und durch die weit ausgebreiteten Fliigel tragen
laBt, so wachsen die Beanspruchungen, denen die Fliigel
dort, wo sie an den Rumpf anschlieBen, ausgesetzt sind, stirker
als die Gewichte. Denn die Lasten im Rumpf suchen die
Fliigel zu brechen, so wie ein in der Mitte belasteter, beiderseits
gelagerter Balken durch eben diese Last beansprucht wird
(vgl. Abb. 33). Die GroBe einer solchen Beanspruchung wird
durch das sog. Biegungsmoment gemessen, niamlich durch das
Produkt aus der Auflagerkraft (dem halben Gewicht) und dem
Abstand des Auflagers (der Fliigelmitte) von der Trigermitte
(dem Rumpf). Demnach wichst die Beanspruchung mit dem
Produkt aus Gewicht und Lingenabmessung oder nach dem
oben Dargelegten mit der dritten Potenz der Léngen. Daraus
mufl man schlieBen, daB eine Verstirkung des Fliigelquer-
schnittes in einem Mafle erforderlich ist, die das reine Fliigel-
gewicht jedenfalls stirker wachsen lafit als mit dem Quadrat
der Lingen oder dem Gesamtgewicht, d. h. aber, daB der An-
teil des Leergewichtes am Gesamtgewicht mit zunehmender
GroBe des Flugzeuges auch zunimmt. Damit wiirde der Ver-
groBerung bald eine Grenze gesetzt sein.

An dieser Uberlegung ist vor allem das eine unrichtig,
daB die Verteilung der Lasten beim Riesenflugzeug der des
kleinen gleich gemacht werden miiite. Da man schon aus
Griinden der Betriebssicherheit (und weil gréBere Motoreinheiten
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verschiedene Schwierigkeiten mit sich bringen), bei GroBflug-
zeugen die Leistung auf mehrere Motoren verteilt, ergibt sich
von selbst eine Anordnung mit weniger stark gehduften Ge-
wichten. Legt man alle Belastungen weit auseinander, so fillt
der Nachteil groBer Spannweite fort. Gewichte, die etwa un-
mittelbar auf den Fligeln angebracht sind, werden durch den
Auftrieb an Ort und Stelle aufgehoben und tragen nichts oder
nur wenig zu dem Biegungsmoment bei, das die Tragfliche an
ihrer Wurzel abzubrechen sucht. Andererseits wird die Trig-
heit des Flugzeuges durch derartiges Auseinanderziehen der
Massen ungiinstig beeinfluBt (Abschn. 37) und man kann sich
fragen, ob dann ein groBes Flugzeug noch geniigend viel Vor-
teile gegeniiber einem Geschwader von kleinen bietet.

Aus diesen Gesichtspunkten heraus ist auch der Vorschlag ge-
macht worden, mit zunehmenden Abmessungen des Flugzeuges die
Flachenbelastung proportional der Lingenabmessung zu steigern.
Es wachsen dann die Gesamtgewichte mit der dritten Potenz der
Linge, die Biegungsmomente allerdings mit der vierten. Aber ab-
gesehen davon, dafl dieses Verhéltnis (3:4) schon etwas giinsti-
ger ist als das bei der VergroBerung mit konstanter Flichen-
belastung auftretende (3 :2), hat man jetzt noch den Vorteil der
vergroflerten Geschwindigkeit, der ja auch als ein wirtechaft-
licher anzusehen ist, und auch relativ giinstigere Verhiltnisse
beim Steuern. Denn die Geschwindigkeit des Wagrechtfluges
wichst, z. B. nach der Formel S. 204, mit der Quadratwurzel
aus der Fldchenbelastung. Die Steuerwirkung ist abhéngig von
dem Verhiltnis des ‘Ruderkraftmoments zum Trigheitsmoment
(Abschn. 33). Das erstere wichst mit Fliche, Abstand und
Quadrat der Geschwindigkeit, also mit der vierten Potenz der
Léngen, das letztere mit Gewicht und Léngenquadrat, also der
fiinften Potenz der Linge. Dagegen sind bei VergroBlerung
unter Beibehaltung der Flichenbelastung die beiden Exponenten,
drei und vier, etwas ungiinstiger. Natiirlich hat diese Art der
FlugzeugvergroBerung auch wieder bald eine Grenze, da man
aus mehrfach schon erwihnten Griinden, wie der Landungs-
geschwindigkeit wegen, mit der Flachenbelastung nicht allzu
hoch hinaufgehen kann. Was in bisherigen Ausfiihrungen tat-
séchlich erreicht wurde, lassen die Angaben des folgenden Ab-
schnittes, namentlich Zahlentafel 7, erkennen.



Einige neuzeitliche Verkehrsflugzeuge. 303

49. Einige neuzeitliche Verkehrsflugzeuge.

Um einen ungefihren Einblick in die Mannigfaltigkeit der
Flugzeugbauarten zu gewdhren, die heute fiir Verkehrszwecke
Verwendung finden, sind im folgenden sechs neuere Flugzeug-
typen verschiedener Nationen im Bilde dargestellt und kurz be-
schrieben. Uberdies geben wir in Zahlentafel 7 eine Zusammen-
stellung der wichtigsten Hauptabmessungen einer groBeren Zahl
von Bauarten').

Abb. 186 zeigt in Aufril, Grundrif und Kreuzrif — die
Darstellungsart ist bei den Bildern 186 —190 immer die gleiche,

s @Rk

Abb. 186. 1300 PS - Vickers.

nur die MaBstidbe sind verschieden — ein englisches Flugzeug,
den ,Vanguard“ der Firma Vickers in London, die in den
letzten Jahren mehrere groBe Typen fiir Kriegs- und Verkehrs-
zwecke herausgebracht hat. Der ,Vanguard“, ein Doppeldecker
von 27m Spannweite, ist zur Beférderung von 23 Reisenden
bestimmt und mit zwei Motoren von je 650 PS ausgeriistet.
Die Motoren sitzen zu beiden Seiten des eigentlichen Rumpfes,
der die Unterbringungsriume fiir die Fluggiste usf. enthilt,

1) Die Zahlenangaben und Zeichnungen sind hauptsichlich folgenden
beiden Quellen entnommen: Taschenbuch der Luftflotten, V. Jahrg. 1926,
herausg. von W.v. Langsdorff, und Janes’s: All the World Aircraft1924,
ed by C. Grey, London 1924.
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auf den Tragflichen selbst und werden bei der Landung durch
zwei getrennte Fahrgestelle unmittelbar getragen. Diese An-
ordnung bringt eine Entlastung des Fliigeltragwerkes mit sich
und ist sehr giinstig fiir die Aufnahme der LandungsstoBe, in
gewissem Sinn auch fiir die Sicherung der Reisenden gegen-
iiber Landungsunfillen. Der Nachteil gegeniiber geschlossener
Anordnung in einem Rumpf ist vor allem der groBerer schid-
licher Widerstinde. Nach Angaben der Erbauer soll das voll-
belastete Flugzeug bei Ausniitzung der vollen Motorkraft eine
GroBtgeschwindigkeit von 181 km/St erzielen. Querruder (Ver-

Abb. 187. 800 PS - Caproni.

windungsklappen) sind an dem oberen und unteren Tragdeck
vorhanden, Héhen- und Seitenruder als ,Doppeldecker® aus-
gebildet.

Der viermotorige, italienische, Caproni, Abb. 187, ist fiir
Nachtflige mit Bombenlast oder Reisenden, bis zu 2t Nutz-
last, bestimmt. Je zwei Motoren stehen hintereinander auf der
unteren Tragfliche, beiderseits des Rumpfes. Das vordere Paar
von Motoren hat, wie iiblich, die Schrauben auf der Vorderseite,
das andere Paar trigt die Schrauben am hinteren Ende; man
spricht dann von sog. ,Druckpropellern“ im Gegensatz zu ,,Zug
propellern”, obwohl es sich um keinerlei Unterschied in der-
Wirkungsweise der Schrauben handelt. Man erkennt, daB das
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obere Tragdeck viel kleiner ist, als das untere und dafl auf
diese Weise eine iiberaus einfache Tragkonstruktion erméglicht
wurde: AuBerhalb der Motorgondeln nur je ein Stiel mit Kreuz-
verspannung. Gegeniiber den bedeutenden Abmessungen des
Flugzeuges: groBte Spannweite 25 m, Gesamtgewicht 3500 kg,
Motorkraft 800 PS, sind die Ruderflichen verhdltnisméBig klein;
nur das Hoéhenruder ist doppelt, Querruder befinden sich nur
im unteren Tragdeck, das Seitenruder, teilweise entlastet (Ab-
schnitt 37), bildet mit der Seitenflosse ein Dreieck von etwa
4,5 m® Fliche. Man muB annehmen, daf zur Seitensteuerung

Abb. 188. 720 PS - Blériot.

auch die Motoren ausgenutzt werden, in dem Sinne, dafl man
etwa in der Linkskurve links drosselt usf. Ubrigens ist die
Flachenbelastung mit 38,4 kg/m?® nicht hoch gewihlt, so dafl
die Lenkung keine groBen Schwierigkeiten bieten wird. Das
einfache Fahrgestell ohne durchgehende Achse mit je einem
Rad unter jeder Motorgondel ist zur Verminderung des Luft-
widerstandes verschalt. Das Flugzeug soll voll belastet 180 km/St
zuriicklegen.

Ein franzosisches GroBflugzeug mit ungewdhnlicher Motor-
anordnung zeigt Abb. 188, ndmlich einen Blériot mit vier
180pferdigen Hispano-Suiza-Motoren. Wie die Aufri-Skizze
zeigt, liegen zwei Motoren auf dem oberen, zwei auf dem un-

Mises, Fluglehre. 3. Aufl. 20
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teren Tragdeck. Die Achsen sind gegeneinander versetzt, damit
die Propeller fiir ihren Kreislauf Platz finden. Jeder Motor ist
mit einem ,,Selbststarter ausgestattet, damit das Anlassen vom
Fiibrersitz aus moglich ist.- Unterhalb der beiden unteren Mo-
toren befinden sich normale Fahrgestelle mit den in Frankreich
auch heute noch iiblichen Kufen. Die Tragwerkkonstruktion
hat die althergebrachte Form der doppelt ausgekreuzten Stiele
(Abb. 34); die Zahl der Stiele ist fiir die Spannweite von
25 m normal. Bei einem Leergewicht von 2900 kg und 2000 kg
Zuladung (8 Reisende, 3 Mann Besatzung) wird die Geschwin-
digkeit mit 180 km/St angegeben.

L —

Abb. 189. 400 PS - Dornier.

Von deutschen Bauarten zeigt zunichst Abb. 189 den er-
folgreichen Dornier-Eindecker ,Komet III“, Er ist mit einem
400 pferdigen Rolls-Royce ausgeriistet, der in der hergebrachten
Weise an der Spitze des Rumpfes untergebracht ist. Das Trag-
deck von 19m Spannweite ist hochgelegen, der Rumpf ganz
tief bis zur Rad-Oberkante heruntergezogen, so daB ein Ka-
binenraum von 1,5 m Hohe entsteht, in dem Sitze fiir 6 Rei-
sende vorgesehen sind. Im Gegensatz zu den frither bespro-
chenen auslindischen Bauarten ist hier der Fligel in Metall-
konstruktion ausgefithrt. Das Leergewicht betrigt 1650 kg, das
Fluggewicht bei Vollbelastung 3000 kg, die Geschwindigkeit
180 km,St.
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Zu den bekanntesten deutschen Flugzeugkonstrukteuren
gehort Junkers, dessen dreimotorige Bauart G 23 in Abb. 190
skizziert ist. Der in Ganzmetall ausgefiihrte Eindecker mit frei-
tragenden Fliigeln von 28,5m Spannweite besitzt zwei in die
Flichen selbst eingebaute Seitenmotoren (100 PS-Daimler) und
im Mittelrumpf einen 200 pferdigen Junkersmotor. Alles ist
hier auf moglichste Ersparnis an schiddlichem Widerstand an-
gelegt, und in der Tat ist erreicht, daB trotz der groBen Lei-
stungsbelastung von mehr als 12 kg/PS die Geschwindigkeit
noch 170 km/St betrigt. Das Leergewicht stellt sich auf 2800 kg,

Abb. 190. 400 PS - Junkers.

die Zuladung auf 2000 kg. Die fiir Junkers kennzeichnendste
Eigentiimlichkeit ist das besonders dicke Fliigelprofil, das die
freitragende Konstruktion gestattet und damit bei guten aero-
dynamischen Eigenschaften eine Niedrighaltung der schidlichen
Widerstdnde ermdglicht.

Eines der neuesten kleineren deutschen Flugzeuge ist das
Albatros-Verkehrs- und Lastenflugzeug Abb. 191. In seiner
Gesamterscheinung entspricht es den Doppeldeckern, die zu
Ende des Krieges bei allen Armeen in Gebrauch standen. Mit
einem 220 PS-Motor der Bayrischen Motorwerke ausgeriistet,
soll es 170 km/St bei einem Leergewicht von 1300 kg und einer
Zuladung von 700 kg erreichen. Die Fliigel sind in Metall-
konstruktion ausgefiihrt, aber mit Leinwand bespannt (Halk-
metallausfithrung). Von Interesse ist, daBl hier die am Schlul von

20*
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Abschnitt 9 erwihnte Bauart eines Schlitzfliigels, mit wéhrend
des Fluges verinderlichem Schlitz, versucht wurde. Man will
damit eine starke Herabminderung der Landungsgeschwindigkeit
erreichen.

AR
"SR

Abb. 191. 220 PS - Albatros.

Die Zahlentafel 7 gibt eine Ubersicht iiber die Abmessungen
und Leistungen einer Reihe von deutschen und auslindischen
Flugzeugbauarten. In der ersten Spalte ist neben dem Namen
der Herstellungsfirma und der Handelsbezeichnung der be-
treffenden Bauart eine kurze Angabe iiber den Verwendungs-
zweck des Flugzeuges gemacht, soweit ein solcher feststeht.
Hierauf folgen die Angaben iiber Anzahl, Firma und Nenn-
stirke der eingebauten Motoren. Uber die meisten Motoren
liefert Zahlentafel 6, S. 152 nihere Auskunft. Die Ziffer der
Flachengrofle bezieht sich natiirlich auf die tragende Flache
der Fliigel, wobei die Verwindungsklappen in der Regel nicht
mitgerechnet sind. Unter ,Spannweite”, | Linge“, ,Hohe*
sind jedesmal die gréB8ten Abmessungen in den Richtungen
der Querachse, Liangsachse und Lotachse verstanden. Etwas
unsicher und nur mit Vorsicht zu gebrauchen sind die Gewichts-
angaben, da keine ganz einheitlichen Gesichtspunkte fiir die
Abgrenzung dessen, was zum ,Leergewicht® gehort, bestehen.
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Das Gewicht der Besatzung (einschl. des Fiihrers) und das
der Betriebsmittel, Benzin und Ol (einschl. des im Motorgehiiuse
befindlichen Olvorrates) zéhlt jedenfalls zur ,Zuladung“. Die
Zahlen der Flichen- und Leistungsbelastung sind aus dem Ge-
samtgewicht gerechnet unter Zugrundelegung der angegebenen
Flachengrofe und Nennleistung. Man erkennt, dafl Flichen-
belastung und Leistungsbelastung nur in verhaltnismaflig engen
Grenzen schwanken, die erstere zwischen 26 und 55 kg/m? die
letztere zwischen 3,5 und 12 kg/PS, wihrend die Gesamtmotor-
stirke zwischen 60 und 2000 PS, das Gesamtgewicht zwischen
0,56 und 11,60 t, die TragflichengréBe zwisthen 21 und 266 m*
liegt. Die in den letzten beiden Spalten stehenden Zahlen
iiber Fluggeschwindigkeit und Gipfelhdhe sind mehr oder weniger
unsichere Schitzungswerte, die den Mitteilungen der Firmen
entstammen.

50. Die wirtschaftliche Verwendung der Flugzeuge.

Es ist kein Zweifel dariiber moglich, daB die technische
Leistungsfiahigkeit der Flugzeuge in ihrer bisherigen Verwen-
dung als Verkehrsmittel nur in sehr geringem MaBe ausgenutzt
wurde. Dies liegt an vielerlei Umstinden, u. a. an politischen:
da der Luftverkehr nur iiber sehr weiten Strecken wirklich
erfolgreich und anderen Verkehrsformen iiberlegen ist, be-
diirfte es zwischenstaatlicher Vereinbarungen iiber Linien-
filhrung und andere organisatorische Fragen, und solche Ver-
einbarungen sind nur bei einem von Vertrauen getragenen Ver-
hiltnis der Staaten zueinander méglich. Dazu kommt, daB
gerade Deutschland, das seiner geographischen Lage nach dazu
geschaffen ist, den Mittelpunkt des européischen Flugverkehrs
zu bilden, zwar in technischer Beziehung keiner anderen Nation
zuriicksteht, aber durch die Vorschriften des Versailler Vertrages
in seiner Betitigung aufs duBerste beschrinkt wird. Kin wei-
terer, nicht rein politischer Umstand ist der, daB die Flug-
zeuge ihre technische Ausbildung fast ausschlieBlich vom Stand-
punkt der militéirischen Verwendungszwecke aus erhalten haben
und erst allméahlich fiir Verkehrszwecke umgestaltet werden
miissen.

Die hauptsichlichsten Schwierigkeiten fiir eine rasche Aus-
breitung des Luftverkehrs liegen aber heute auf wirtschaft-
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lichem Gebiet. Die alteren Verkehrsunternehmungen, nament-
lich die Eisenbahnen, bieten mit ihren alten soliden Ein-
richtungen einen Wettbewerb, der vom Luftverkehr nicht leicht
aufgenommen werden kann. Man muBl bedenken, daB kaum
eine Eisenbahnlinie (von ganz dicht befahrenen Stadtbahnen
abgesehen) von den Einnahmen aus dem Personenverkehr,
einschlieBlich des Reisegepackdienstes, erhalten werden konnte.
Die Tarife fiir die Reisenden werden kiinstlich niedrig gehalten,
da der Ausfall leicht aus dem Ertrignis des starken Fracht-
verkehrs gedeckt werden kann. Der Luftverkehr aber, der
voraussichtlich fiir alle Zeiten sich auf Personen- und leichten
Gepickdienst, hochstens noch auf Beférderung sehr leichter oder
rasch verderblicher Waren, beschrinken wird, kann diesem Ver-
fahren nicht folgen. Ein gerechter Ausgleich ist nur in der
Weise moglich, dall der Staat selbst einen Teil der Kosten der
Luftbeférderung tbernimmt, in der Weise, dal er entweder auf
eigene Rechnung den Verkehr mit Verlust betreibt oder den
privaten Unternehmungen Beihilfen nach dem MaBe der gelei-
steten Personen- und Warenkilometer gewdhrt. Fast in allen
Lindern ist dieser Weg auch eingeschlagen worden und es wird
aller Wahrscheinlichkeit nach noch fiir lange Zeit der einzig
gangbare sein. Aber es ist verstindlich, dafl unter solchen Ver-
héltnissen, namentlich bei der ungiinstigen Finanzlage aller
europaischen Staaten, die Entwicklung des Luftverkehrswesens
nur sehr langsam vor sich gehen kann.

Die geographische Ausdehnung des Personenflugverkehrs in
Europa wird durch die Ubersichtskarte Abb. 192 nach dem
Stande vom Sommer 1925 auf Grund der Angaben der Stock-
holmer Internationalen Luftfahrkonferenz dargestellt. Die mit
ihren Namen bezeichneten Knotenpunkte sind dabei nicht in
ihrer richtigen gegenseitigen Lage gezeichnet, so dafl die
Strecken auch nicht in der wahren Lédnge erscheinen. Es
werden nur die bestehenden Luftverbindungen zum Ausdruck
gebracht und zwar in der Weise, dal die Zahl der Verbindungs-
linien zwischen zwei Punkten der Zahl der in jeder Richtung
tiglich geflogenen Kurse entspricht. Man erkennt, dafl der
starkste Verkehr sich auf verhiltnismaBig kurzen Strecken, wie
Paris-London oder Berlin-Hamburg abspielt und die viel wich-
tigeren und fiir eine Luftverbindung geeigneteren Strecken Paris-
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Miinchen: R, Paum.)

(Aus Jahrbuch fiir Luftverkehr 1925,

ADbb. 192. Kuropiische Luftverkehrskarte 1925,
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Berlin oder Wien-Berlin fehlen. Hinsichtlich der ersteren sind
jetzt wohl die politischen Hindernisse hinweggeraumt, allein die
zweite ist auch zurzeit — Herbst 1926 — noch nicht durch-
gefithrt. Im iibrigen wachsen natiirlich Zahl und Ausdehnung
der Linien, sowohl innerhalb Europas wie im Uberseeverkehr
von Monat zu Monat. Das bemerkenswerteste Ereignis der
nichsten Zeit wird die von den Englindern fiir Anfang 1927
in Aussicht genommene Eréfinung der Verbindung zwischen
Agypten und Indien sein. Die etwa 4000 km lange Strecke
von Kairo iiber Bagdad nach Karachi (in Britisch-Beludschistan)
soll in 4 Tagen bewiltigt werden, wahrend der Dampfer 11 Tage
braucht.

Einen Einblick in die Ergebnisse des Luftverkehrs kann
man nur durch die Aufstellung umfassender Statistiken erhalten.
Die wichtigsten Erhebungen miissen offenbar zwei Punkte er-
fassen: Die Frage der Durchfiihrbarkeit bzw. RegelmaBigkeit
des Verkehrs, d. h. das Verhiltnis zwischen den fahrplanmiBig
vorgesehenen und den wirklich durchgefithrten Fliigen, und so-
dann das MaB der tatsichlichen Ausnutzung der Fliige, also
das Verhéltnis zwischen dem zur Verfiigung gehaltenen und
dem benutzten Personen- und Frachtraum. Natiirlich sind dabei
die verschiedenen Flugstrecken mit Riicksicht auf ihre beson-
deren Verhiltnisse zu untersuchen. In den sechs Hauptflug-
monaten des Jahres 1925 sind auf den deutschen Linien vier
Millionen Flugkilometer geleistet und dabei 48000 Personen
befordert worden. Die Ausniitzung des verfiigharen Nutzlast-
mafBes wird dabei durchschnittlich kaum 50 bis 60 vH erreicht
haben. Dagegen liegt die Zahl der ausgefiihrten Fliige im Ver-
héltnis zu den fahrplanméBigen iiber 90 vH.

Neben dem Personen- und Warenverkehr ist die Beforde-
rung von Postsachen eine der wichtigsten Aufgaben fiir die
wirtschaftliche Verwertung von Flugzeugen. Die grofite tech-
nische Schwierigkeit besteht hier darin, daB der Postbetrieb
nur lohnend wird, wenn man eine gréfere Zahl von Aufnahme-
und Abgabestellen vorsieht, daB aber héufige Landung die
Kosten und die Unsicherheit des Flugbetriebes auflerordentlich
erhoht. Es ist noch verhiltnismiBig leicht, kleinere Postsachen-
mengen iiber einem Flugplatz abzuwerfen, allein die verschie-
dentlich ersonnenen Vorkehrungen zur Aufnahme von Post-
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sicken im Fluge haben sich bisher nicht durchzusetzen ver-
mocht. (Das mechanische Problem besteht darin, der mitzu-
nehmenden Last die Fluggeschwindigkeit zu erteilen, ohne die
StoBbeanspruchung des Flugzeuges zu hoch werden zu lassen.)
Eine vollstindige Beférderung der Post auf dem Luftwege ist
versuchsweise zwischen Miinchen und Ziirich eingerichtet worden
und hat sich bisher ganz gut bewahrt. }

Uber wirtschaftliche Ausnutzung der Flugzeuge auBerhalb
der eigentlichen Verkehrsaufgaben mégen zum Schlufl noch einige
Andeutungen gegeben werden. Zum Schutz von Waldungen
gegen Zerstorung durch die ,Nonne“ hat man mit Erfolg ver-
sucht, die Baume von Flugzeugen aus mit Schutzmitteln zu be-
streuen. Auch als Uberwachung gegen Ausbruch von Wald-
brinden sind Flugzeuge in Amerika in Verwendung. Die aus-
gedehnteste Flugzeugverwendung auBerhalb der Verkehrszwecke
stellt das Luftbildwesen dar. Zu mannigfachen Zwecken und
in verschiedener Weise kann man Lichtbildaufnahmen aus Flug-
zeugen machen. Zunichst bekommt man sehr anschauliche und
libersichtliche Bilder von Einzelgebduden, Hafen- oder Industrie-
anlagen usf., durch einfache Aufnahme in schriger Richtung.
Die Bilder bieten eine sog. Vogelperspektive, etwa das, was
das Auge unmittelbar sehen wiirde, wenn man an Stelle des
wirklichen Gegenstandes ein stark verkleinertes Modell vor sich
hinstellte. In vielen Lindern, auch im Deutschen Reich, be-
stehen heute schon zentrale Organisationen, die sich mit der
planméBigen Herstellung von Luftbildern aller bemerkenswerten
Kunst- und Naturdenkmiler befassen. Einen besonderen Zweig
bildet dabei die Benutzung von Doppelbildern, sog. Stereoskop-
aufnahmen, die einen besonders ausgeprigten raumlichen Ein-
druck von dem abgebildeten Objekt vermitteln. Weit wichtiger
ist aber die Verwertung der Lichtbildaufnahmen fir karto-
graphische Zwecke. Nimmt man ein Gelinde mit vertikal
gestellter optischer Achse auf, so erhidlt man — bei geniigend
genauer Linse — schon nahezu einen richtigen GrundriB, also
eine ,Karte“ des Geldndestiickes. Dabei erscheinen nicht nur
die Umrisse von Wildern, Wiesen usf., wie sie auf gewGhn-
lichen Karten verzeichnet sind, sondern — zufolge der ver-
schiedenen Farbung — auch die Grenzen zwischen Laub- und
Nadelwald usf. Vollkommene Genauigkeit einer Karte a8t sich
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erreichen, sobald man das unmittelbare Ergebnis der Aufnahme
einer Bearbeitung nach den Regeln der sog. BildmeBkunst
(Photogrammetrie) unterwirft. Fiir diese ,Luftbildmessung*
sind in ausgedehntem MafBe die theoretischen und praktischen
Verfahren entwickelt und zur Erleichterung der Arbeit geeig-
nete Apparate durchgebildet worden. Alle Kulturldander arbeiten
jetzt in vollem Eifer daran, ihre Karten einem Grade der Voll-
endung zuzufihren, der mit den fritheren Mitteln unerreich-
bar war?).

Mit diesen kurzen Andeutungen, die ja iiber das eigent-
liche Thema unserer Vortrige, die Flugmechanik, schon
etwas hinausgehen, wollen wir hier schlieBen. Werfen wir noch
einmal einen Blick auf das Ganze, so miissen wir uns bewulit
werden, iiberall und immer wieder nur Stiickwerk geleistet zu
haben. Wie schon oft im Verlaufe der Vortrige hervorge-
hoben wurde, haben wir iiberall vieles unterdriickt, was in einer
vollsténdigeren Darstellung nicht fehlen diirfte, immer in dem Be-
streben, die wesentlichsten Ziige der Erscheinungen hervor-
treten zu lassen. Man muB}, um ein Wort Baco ns zu gebrauchen,
die Natur ,zerschneiden“, um sie zu erkliren. Indem wir die
Stiicke, die uns die wichtigsten schienen, einer Betrachtung
unterzogen, sind uns nicht nur die iibrigen entgangen, sondern
auch das, was an den Schnittstellen liegt, ist groBenteils ver-
loren. Diese Liicken wird vor allem der am unmittelbarsten
empfinden, der den Erscheinungen nicht zergliedernd gegen-
iibertritt, sondern sie in ihrer Gesamtheit und Geschlossenheit
aufzunehmen gewohnt ist: das ist in unserem Fall der Flieger
selbst. Aber wir diirfen dem Satz, dal man die Natur zer-
stiickeln miisse, um sie zu erkldren, den andern hinzufiigen:
Man mufl aus dem Stiickwerk das Ganze erfassen
konnen, um eine Theorie zu verstehen.

1) Nihere Ausfithrungen hierzu und einige weitere Literaturangaben
in: Jahrb. f. Luftverkehr 1925, S. 143 bis 158. Miinchen: R. Pflaum.
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Ansaugtakt 129.

Ansaugventil 159.

Anstellwinkel 41 ff,, 71.
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Bacon 315.

Bader, H. G. 251.
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Benzol 125.

Beschleunigung, Definition 17.

Bewegung, umgekehrte 39.

Blattbreite der Luftschraube 99.
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— hydraulische 137.

Bremslinie 135, 139, 165.
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Bryan, G. 6, 251.

Caproni 304.
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Dampfungsfliche s. Hohenflosse.
Dechamps, H. 164.
Desaxierung 157.
Distanzrohr 64.
Doppeldecker,
deckern 64 ff.
Doppelkranz-Sternmotor 151.
Dornier 306.
Drehmoment der Luftschraube 1111f.
— des Motors 130ff.
Drehmomentschwankungen 165.
Drehmoment der Steuerflichen 233f.
Drehpaar 218.
Drehwert der Luftschraube 113,
Drosselklappe 160.
Drosselung des Motors 173.
Druckmittel 48, 217, 221.
Druckmittelpunkt 221.
Druckmittelwanderung 246.
Druckpropeller 304.
Druckverlauf im Motor 130.
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Dunne 215.
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Eiffel, G. 6, 33, 40, 50, 189, 203.
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Entlastung der Steuerung 240.

Erforderliche Zugkraft 72, 171, 177.

Ergebnisse des Luftverkehrs 313.
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Euler, August 2.

Expansion 128ff.

Explosion 128 ff.

Fahrgestell 261.

Farman 2, 262.

Federung 282.

Ferber, Hptm. 2, 6.
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105.
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Fliehkraft 244.

—, Moment 106.

Flossen 223 ff.

—, Kraftwirkung 229 ff.
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Flugboot 264.
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Flugdauer 289.

— fir Hin- und Riickflug 288.
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Gottinger Versuchsanstalt 6, 35, 40,
50, 52, 63.

Grenzschichte 32.

Gries, H. van 70.

Grofflugzeug 235.
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Hilfssteuerung 241.

Hirth, H. 3.
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Héhenflug 140, 1791f.

— EinfluB auf den Motor 139.
Hohenleitwerk 217,
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