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1. E1nfUhrung 

1.1. Begr1ff der Aerodynamik!Flucmechan1k 


Als Spezialgebiete der Mechanik beschKftigen sich Aerodyna­

.ik und Plugmechanik mit den physikali8chen Grundlagen und 

Zue.-menhangen des Pluges. 

Aerodypam1k Lehre von den Luft8tr~mungen urn feste F~rper 


mit dem Ziel deren Rr~fte und Momente nach Gr~6e und Rich­

tun, zu erm1tteln. 

Dabei ist es gleichgUltig, ob der feste K~rper etch durch 

d1e stiilatehende oder ruhende Luft fortbewegt, oder ob ein 

faetstehender K~rper von Luft urnstrijmt wird • 

• 1t anderen Worten, die Relstivbewvgung ist entscheidend. 

JUr den Wirtscheftsflieger gentigen Kenntnisae der sogenann­

ten "Aerodynamik kleiner Geschwindigkeiten", bei denen die 

Kompreesibil1tHt vemachlassigbar klein und die Luftdichte 


• : constant 

ist, bzw. ala konstant engesehen werden kenn. 
Dieser Bereich geht bis zu einer Geschwindigkeit von 60% 
der Schallgeechwindigkeit. 

v = 0,6 • a 

Uber dieaen Bereich hinaue kenn Giese Einschrankung nicht 
.ehr cemacht werden, d.h. die Kompreasibilitat wird berUck­
8icht:l,Ct • 

Plupechanik Lehre von der Bewegung der Luftfahrzeule 
infolge dsr auf sie einwirkenden Luftkrafte. AuSerdem iat 
die Ermittlun, der aUf Luftfahrzeuge einwirkenden Krafte 
bei Start, Landung und Rollen am Boden o.censtand dar Unter­
eucnuneeft der Flugmechanik. 
Aerodynamik und Flugmechanik durchdringen einsnder. Sie 
Bind Teilgebiete der Luftfahrt und lief.m wichtige Grund­
lagan fUr alle Ubrigen Wisaenazweige. 

1.2. Geaohichte der Aerodynamik 

So alt wie die Menechheit iat auch der Gedanke des Menschen­
tlugee. Jedoch konnten dieee Gedanken erst ihre Verwirk­
lichung finden, ale Wiseenechaft und Technik einen bestimm=­
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ten., dafUr notwendigen, Stand del" Entwicklung erreicht hat­

ten. 

Alle frUheren Ve~uehe, z.B. Plug des Sehneiders von Ulm, 


mu.ten scheitern. 


1.3. ~ekanntgabe des Programms 

Unter diesem Punkt sollte del" SchUler mit dem Btoffumfang 

dee Fac::hgebietes entsprechend dem Stoffverteilungsplan in­

formatorisch bekannt gemaeht werden. 

DarUber hinaus einige Bemerkungan zur Rolle und Bedeutung del" 

theoretiechen AuebiIdung. 

Die Grundlage bilden die Erlaubnisordnung vom 22.06.1965 und 
die Richtlinie zur PrUfung fUr die Erlangung von etaatlichen 
Erlaubnissen del" zivilen Luftfahrt vom 08.05.1968. 
Darin heiBt es: "Die AusUbung aller unm!ttelbar mit dem Flug­
betrieb in del" zivilen Luftfabrt zusammenhangenden ~atigkei­
ten, die flugbetrieblicbe oder flugtechnische KenntniBse 
voraussetzen, bedUrfen einer etaatlichen ErlaubniB. 
Die Bewerber mUssen ihre Eignung durch PrUfungen Uber ihre 
theoretisehen Kenntniese und praktischen PBhigkeiten nach­
weisen. DarUber hin.us muS ihre medizinis~he Taugliehkeit 
nachgewiesen werden." 
Die theoretisehe und praktische Aus- und Weiterbildung er­
folgt nach den von del" 'Hauptverwaltung bestatigten Program­
men. Wird bel den PrUfungen die Zeneur "GenUgend" (4) er­
reicht, kenn dam PrUfungeteilnehmer in Anbetracht der hohen 
Verantwortung des Personals del" zivilen Luftfahrt eine Er­
laubnis zum praktiechen Einsatz nieht erteilt werden. 
Dasbe'z1eht eich jedoch nul" auf die mit del" praktischen 
~ti&keit 1m unmittelbaren Zueammenhang stehende. PrUfungs­

filcher. 

Diese sind: 

- Navigation, 

- Aerodynamik, 


Flugzeugtechnik, 
- Plugfunkaprechv.rkehr, 


AufgabeD und Ubungen del" praktischen LuftfahrzeugfUhrung 

bz,,_ Plugleitungeverfahrltn. 


a 

.•it die••n Au.~Uhru.,.n Boil dargelegt warden, daB cute 
Kenntni••e in den obengenannten PMchem unbedin,te VorauB­
.etzung .ind. ~a. gilt umBo.ehr, da sich auch del" Inhaber 
einer Erlaubnis bei jeder Erlaubnieverlangerua, erneuten 
PrUfuncen unterziehen muB. 

2. Wichtige Begri~fe del" Aerodynamik und Plu..ecnanik 

2.1. Begri~fe und Bezeichaungen .. PlucseUC 

2.1.1. TP-Formen und Aufgaben de. TP 

- RechteckflUgel, 

- TrapezflUgel, 

- Bllipsenfltigel, 

- Deltafl Ugel. 

Dieae Einteilung ist nach dam TF-GrundriS m~glich. DerUber 

hinau. kann eine Unterteilun, nach del" Anordnung am Rumpf 

vorgenommen werden: 

- T1efdecker, 

- .itteldecker. 

- Sehulterdecker, 

- Bochdecker. 

In del" heutigen Zeit herr.cht del" Bindeeker VOl". Doppel­

deckeranordnungen ko..en nul" noch in .ehr wenigen Fallen 

vor, z.B. AN-2. 

Del" TrastlUgel i.t da. aerodyn..iach wichtig.te Bauteil des 

Plugzeugea. da an ihm ter zua Plug notwendige Auftrieb er­

zeugt wird. Er dient auSerdeml 

- zur Aufnahae del" Start- u.t Landehil~en und Querruder. 

- zur Anbringung von Triebwarken bei ••hrmotorigen Luftfahr­

'.e'llleD, 
- sur AufD~e .er Kraft.teffbehMlter. 
- cur Aufn~e ter Be~e.t1iUn,.,unkte de. Fahrwerkes. 
Del" TractlUcel wird durch ~olceHe ,eaaet:ri.che Gr~Ben ge­
ke..tseicbJI.etl 
- a,aanweite 

,- PHiche 
b, 
P, 
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- P1Uselt1efe I, 
- Prof11d1cke d. 
Von t1esen Grundgr86en abgeleitet kennt man: 

b2 
- streckung .A • .....,­

1. 
- Zusp1tzung ~ (TF-Wurzel TF-Endkappe) 

e 
2.1.2. Prof11formen 

Das Prot'11 stellt den Querschn1tt eines TF dar. 

Man unterecheidet: 

- konksve Unterseite, 

- konTexe Unterseite. 

- gerade Unterse1te, 


symmetr1sches Profil. 

2.1.3. Winkel am TF (,\bb. 1) 

- Einetellwinkel (Kappa) , • 
- Ausstellwinkel Cl (Alpha) , 
- Pfellw1nkel X (Chi), 
- v-Winkel (NUh) •• 
2.1.4. Le1twerksformen und Aufgaben des Leitwerks 

Das Leitwerk dient zur Herste11ung des lI:omentengleichgewichts. 

Man untertei1t in: 

- Se1tenleitwerk. 

- H8henle1twerk • 

H1nsichtlich der konstruktiven Auslegung gibt es folgende 

Formen: 

- doppel~es Seitenleltwerk, 


einfaches Seitenleitwerk, 
- dreifaches Se1tenleitwerk, 
- V-f8rmiges Leitwerk ohne gesondertes Seitenleitwerk, 
- V-f~rmiges Leitwerk mit Seltenleltwerk. 

2.1.5. Rumpfformen und Aufgaben des Rumpfes 

Dsr Rumpf d1ent: 

- zur Autnahme der AusrUstung. 

- zur Aufnahme der Besatzung, Fracht und der Passaglere. 
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- der Verbindung s!imtllcher r"lL "u einem Ganzen. 
Ala aerodynamisch gilnatigste Form hat sich der spindelfl:Sr­
mige Ruapf mit kreisf~rmigem Querschnitt e~ieaen. Die L~nge 
des Rumpfes wird dureh den notwendigen Abstand des Leitwerks 
vo. Scbwerpunkt bestimmt. 

2.2. Acbsenkreuze 


Innerbalb der Unterauchungen der Flugmechanik ist ea not­

wendig Bezugsaysteme fUr simtliche GrcBen und Bewegungen zu 
schaffen. Diese Bezugsaysteme sind Koordinatenayateme. 

2.2.1. Plugzeugfeates System (Abb. 3) 

- Koordinatenursprung 
- Langsachse Flugzeug 

Schwerpunkt S, 
x-Achse, positiv nach 

- Querachae Flugzeug 

- Hochechse Flugzeug 

vorn, 
y-Ichse, positiv nech 
rechts, 
z-Achse, poeitiv nech 
unten. 

2.2.2. Flugwindfestes System CUb. 4) 

Dieses System wird auch aerodynamisches System genannt. 

Die im Punkt 2.2.1. erlauterten Achsen erhalten den Index a. 

- Koordinatanursprung ;::chwerpunkt S, 

- Flugwindachse x -'chse, positiv


!'l 

nach vorn, 
- Querkraftachse Ye-Achse, positiv 

,::!Ch rechts, 
- Auftriebsachse za-Achse, positiv 

n'ich unten. 

2.2.3. Erdfestes 3yste. (Abb. 5) 

Dieaea System wird auch geod~tisches System genennt. 
Die Achsen erhalten den Index g. 
- Koordinatenursprung Schwerpunkt S. 
- Nordachee xg-Aehse, positiv 

nech vorn, 
-	 Oataehae yg-Achse, positiv 

nach rechts. 

y 

-, 

J( 	 y 

z Abb. 3 

v .... w 

It 
4 

\~o. 
y 

y, 

, 

Abb. 5 
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/~ 
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- Lotachse 	 Zg-Ach6e, positiv nach unten 

zum Erdmittelpunkt [9richtet. 


2.3. Luftkrafte und Luftkraftmomente 

Die am Flugzeug vorhandenen Luftkr~fte sind: 

- Auftrieb A entgegengesetzt zum Gewicht G, 

- Widerstand W entgegengesetzt zur Dewegungs­


richtung, 

- Gesamtluftkraft R resultierende Luftkrsft sus A 


und W. (Abb. 6) 


Da aber in der Praxis niemals ein frontales Anblasen des 
Rumpfes. d.h. in Richtung der x-Achse, vorhanden ist, ~ondern 
immer eine Schr~ganblaeung (Abb. 2) entsteht die ~uerkraft Q, 

die in Richtung y -Aehee wirkt. (Abb. 7)
a 	 ,

Diese erlauterten Luftkr1ifte gel ten nur fUr das flugwindfeste 

System. Wir wollen jedoch die l'.r1iftezerlegungen fUr das flug­

zeugfeste System nicht untersuchen. 

AlIen ist bekannt, aaS Krafte Momente hervorrufen, wenn ihr 

Angriffspunkt aueerhal b dee Schwerpunktes liegt. Luftkrtifte 

erzeugen deehalb Momente um alle 3 Achsen, 


Moment um die xa-Achse Rollmoment 
 Ls' 

Moment urn die Ye-Achee L~ngsmoment 


Moment urn die za-Achee Gier- oder 

Wenaemoment 
 Ns' 


Dieee Begriffe tauchen unter Stabilitatebetrachtungen noch 

einmal auf. 


2.4. Freiheitsgrade uno Bewegungsformen 

Unter Freiheitsgrad eines 	K~rpers versteht man seine Bewe­
gungsm~gliehkeiten. 

Ein Luftfahrzeug beeitzt 6 Freiheitsgrade 

3 Transl'ationsfreiheitsgrade: 

- in Richtung der x-Achse vx ' 

- in Rlohtung der y-Aohse v 
y, 

- in Rlehtupg der z-Aehse v ' 
z 

'14 
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I 

v~-- , I Abb. 6s .. W 
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\1 w 

Abb. 7 
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3 	Rotationsfreiheitsgrade: 

Drehung urn die x-Achse ~x 


Drehung urn die y-Achse Wy 

Drehung urn die z-Achse W z 

Diese 6 Bewegungsmoglichkeiten werden unterteilt in: 


Langsbewegungen Vx Vz ~, 


- Seitenbewegungen Vy W wz ' (Abb. 8 und 9)
x 

3. 	Eigenscl;u!l.ften der Luft und Grundgesetze der Str~mungs­


lehre 


3.1. Tragheit 

Tragheit ist die Eigenschaft eines J(orpers oder 1"ediums je­
der iinderung seines Bewegungszustandes Widerstand entgegen­


zusetzen. 

Ma~ der Tragheit ist die Messe 'Im." 

3.1.1. Kontinuitatsgesetz (Abb. 'O} 

1'1"' 
m1 m2 

P, v, 
m, 1>1 v1 Jt, t, -

__p",,__ v2 
m m~

2 P2 v2 t2 - " 

m, U:'assendurchsatz prom2 
Leit) 

v F s
F, 	 • s,P1 

m, t1 

il2 	 • F2 • 8 2'"m2 
t2 

v 

", • F, . v, 1'2 • F2 • fur kompres­v2 
/ sible Medien 

P 1 	"P2 !inkompressibel 

.F, 	• v 1 v
2 

v, F2 	 gilt 
fUr inkomp.-v;- ,., 
Medien 

Das Kontinuitatsgesetz zeigt den Zusammenhang zwischen 
Querschnitt. Geschwindigkeit und Dichte einer Str~mung. 
!!:s bringt zum Ausdruck, daB durch jeGen Querschnitt einer 
Stromr~hre in gleichen 2e,i ten die. ,leichen Mengen str~men. 

;.'.2. pompressibilitat 

Je~es ~edium ist mehr oder weniger verdichtbar. Nech dem 
Gesetz von Gey-Luss!;lc und Boyle-Wariotte eH t fur ideale 
Case: 

v~ +-T- Ide 

R '-+r 
p 	 • v m Rr-
p • v m R T 

....L R T 
P 

Bei Einsetzung der INA-Bedingungen: 

H Om 

10 	330 kp/m 2 
Po 

1 	 225 kg/m3
Po 
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Vx 

.--

'" Abb. 8 Liingsbewegung 
........ 


' ­

Abb. 

--r 

~ 9 Beit enbew egung 

,,~ ............ '" 

........ 


T 288 oK d.h. t • 15°C 

° kp m oN' m
1st die Gaskonstante RL 29.2 kg grd 287 kg. grit 

Debei 1st RL die Arbeit von einem kg Gas (in unserem Fall. 
Luft) bei Erw~rmung urn 1 OK. 

Unter j(ompreseibilit~t versteht men die Dichtel!.nderung eines 
Stofies mit oer Anderung des Druckes. 

3.1.3. Bernoulli'sche Gleichung 

Die Gessmtenergie einer Luftmasse besteht ausl 2 
~ kinetiacher Energie = ~Ekin 


innerer Energie m • Cv • T 
Ei 

- potentieller Energie E m • g • hpot 
Die potentielle Energie besteht aus der Druckenergie Ep und 
der Lageenergle. Letztere bleibt bel konstanter Hohe in ihrer 
GroGe konstant. 

P s P . F . s 
m 

Ep 

v F s T 
m

Ep P T 

+ E + E. + E + EiEk1n P, 
Ekin 2~1 P21 2 

2
'11 1 

• v m1 P, m2 v m2 . P2 

P, 2 It 
2 

+-2- + + m, Cv T 1 + 

+ m • Cv .. '1'22 

2 2 v P1 v •'2 +T, + Cv T 1 2'" + 2+ c v T2 ; 1'2 

also kan'l man auch schreiben: 
2 v ....r_+ + Cv • T o'2 P 

19 
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· . 

I (epezif. W~rme beiCy ,,- 7H~ kg.grd 
konet. Volumen) 

I~ + + + 718' T~ 
Diess dIgelleine Form delil Gesetzes von Bsrnoul1i gilt t'i.!r 
komprsesible Medien, a.h. y > 0,6 • a. 
Bei 

T conet. 
,. conet. 

d.h. y < 0,6 • a entsteht eine Vereinfachung d.h., dann 
wird 	die bekennte Form 

r~p-+-~+--y-2---0--'1 erre icht. 

Dae Geeetz bringt zum Auedruck. daB in jedern Querschnitt 

einer stromr~hre die Summe sus etstischen und dynamischen 

Druck konstant ist. 


p statischer Druck 

q= + y2 dynamischer Druck oder Stau­
druck 

Dimensionen bei Rechnungen mit Bernoulli: 

y [ : j 
T [oK] 

Cv [kg.~rdJ 
p [+] 
,. [+] 
Sollen in einer Stromr~hre 2 unterachiedl'1che C;'Usrschni t te 
betrachtet werden, 1.t 

Pl + ql P2 + q2 

lUl&ueetzen. 

v..' VL 

Abb. 10 

v = ungestart 

1 
1 
7 

7 
7 

.7 

~ 

: 
: 

v = 0 	

eie Potential-
r. 

o .. 
o .. 

~urb.lam. Stramung 

Abb. 11 

turb. Stromung v :: unge st art fr eie 

:;><::: 

Potentialst 

/ 

~ ., .. 
/ 

..,­

°t l.lrb. 

Abb. 12 
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;.2. Zahigkeit und innere Reibung 

Zahigkeit ist die Etgenechaft eines Stoffee, jeder Verechiep 
bung seiner Schichten einen Widerstand entgegenzusetzen. 
Dieeen Wideretand bezeichnet manauch als innere Reibung. 
Dieee Zahigkeit iet bei alIen FlUeeigkeiten und Gasen vor­
handen und hat ihre Auswirkung auf die Str6mungsvorgange an 

Profilen. 

Diese Zahigkeit nimmt mit eteigenden Temperaturen bei Gasen 

zu, da der ~olekUlauetauech zwischen den einzelnen Schichten 


ansteigt. 


;.J. Reynold'sche Zahl 

Sie gibt das Verhaltnis der Tragheits- zu den Zahigkeitekrif ­

ten an und ist dimensionsloe. 


Trajheitskrafte
Re zah gkeitskrMfte 
Die Re-Zahl hat ihre Bedeutung fUr die Berechnung dee Umschlag­
punk tee von laminare in turbulente Stromung. 

v I v • l' Q.Re v jl .--=-­

v Geechwindigkeit 

1 Abetand oder Weglfinge eines Stromungeteilchens 


kinematische Zahigkeit (ny)
" dynamische Zahigkeit (my) 
p Dichte " 
).4. Grenzechicht 

Die Grenzschicht ist die Schicht in der Wandnahe eines K~rpere, 


in der die Geschwindigkeit v = 0 bis zur Geschwindigkeit der 

freien Potentialetromung aneteigt. Die Dicke der Grenzechicht 

ist abhingig von: 

- Profillange, 

- OberflichengUte, 

- Ausbildung der Nassnkante, ds hier der Geechwindigkeite­

gradient am gr~Bten iet, 

- Stromungsgeschwindigkeit. 

Ursache der Grenzschicht ist die Geechwindigkeitsanderun~ 


der Luftteilchen durch die Zihigkeit der Luft. 
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Daduroh bedingt entstehen groBe Reibungskrlfte. 

Die Strtlmung kann laminar oder turbulent seine 

Laminare Str6mung; (Abb. 11) 

_ keine Verwirbelung zwischen den einzelnen Schicht~n, 


_ die laminare Str6mung iet demzufolge gegenUber der turbu­
lenien Stromung energiearmer, 

_ die Grenzechicht iet bei laminarer Strtlmung dicker. 
Turbulente Stromung: (Abb. 12) 
- starke Verwirbelung zwiechen den einzelnen Schicht~n, 
_ dadurch bedingt entnimmt die turbulente Str6mung Bnergie 

aus der freien Potentialetr6mung, sie iet energiereicher, 
_ bedingt dadurch liegt bei groBen Anstellwinkeln die tur­

bulente Str6mung linger am Profil an. 
Be~e Stromungsarten eind gemeineam an umetr6mten K6rpern, 
z.B. Profil, vorhanden. (Abb. 1;) 
Der Umschlagpunkt U ist abhijngig von Re und wird mit Rekrit 
bezeichnet. 
In der Regel liegt 
Die St~rke der 

5~" " ,,";U.LlU~.L [m]&laIJinar 


& 0,37 YJ ¥ .lturbulent' [m]

turbulent 

Hekrit let in jedem Falle t o 
Ee kann also niemale eine reine turbulente sondern nur eine 
Kombination beider Strijrnungearten innerhalb der GrenzBchicht 
gaben. 
Je kleiner Rekrit , je weiter liegt U nach vorn verlagert. Bei 
den eogenannten Laminarprofilen, z.B. Favorit laminar, liegt 
demzufolge U weit hinten. 
Bei dieaen Profilen Hegt )iann die max. ProflleUlrke ~ax 
bei ~ 50% der ProfilUinge 1. 

Die Abb. 14 etellt den EinfluB des UmBchlagpunktea aUf den 
Verlauf dee.Widerstandebeiwertee Cw dare 
SchluBfolgerungen: 
- die Grenzechicht verdickt. acheinbar den KlSrper 
• dae AbreiBen der Grenzechicht fUhrt zum AbriB der geeamten 
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lamin. Unterschicht 

I~___l_t_ur.;..b.:..:..'_____-;""'" 

Abb. 13 

turbulent 

cw 

~ 

Re 

... ~ 

Verlauf nac.•.o:;::
Umschlag .0:;::..;;:: 

Rekrit 
Abb. 14u 

StrBmung 
- am Umschlagpunkt tritt eine Grenzschichtverdickung auf 
»er EinfluB hoher Geschwindigkeiten auf die Grenzschicht solI 
hier nicht untersucht werden. 

4.. Auftrieb und Widerstand 

4.1. Entstehung des Auftriebe 

4.1.1. Btatischer Auftrieb 

Diese Art des Auftriebs 1st bei Schiffen und Ballonen anzu­

treffen. 

Prinzip des Archimedes: 

Jeder in eine FIUssigkeit oder in ein Gas eingetauchter R~r­


per wird scheinbar urn eoviel leichter, ale die von ihm ver­

dr~ngte FIUseigkeits- oder Gaamenge wiegt. 


G
P -,- IGeWicht ale Sonderfall 

der Kraft 

G m • g 

p ~ 
, ...!!L 

v 

m ,. v 

~.gp 

v F • H 

P • H • g P 

T , • g 

P T • H 

2S 
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Wil' setz"n nun entspl'echend Abb. 15 ein. 

y. H1P1 

Y • il2 P2 

An P1 - P2 Y(H, - H2) 

P 1",. " 6pA P 

p.g (H, - H2 ) 1<' 

Bei 13allonen muG die "ichte des FUllmediume geringer seih 

ale die des Umgebungsmediums. 

> PiPa 

6p P - Pia 

A 6p·g . "Ballon 

rA: 6 Y • vBallon I 
Im Vel'hi:il tnis G A gel ten folgende Decingungen: 

A G Schweben 

A > G Steigen 

A < G Sinken 

In er"" Litel'atur wird der statische Auftrieb oft mit Prin­

zip "leichtel' ale Luft" bezeichnet. 


4.1.2. Dynemiecher Auftrieb 


Oft auch Prinzip "schwerer ale Luft" bezeichnet. 

Del' Auftl'ieb 1st die senkl'echt zur Eewegungerichtung nach 

oben gerichtete Kraft. 

Folgende Voraussetzungen sollen vorerst geltenl 

- betrachtet wird ein endloser 1F, 

- ee liegen inkompreseible ( p = conet.) und reibungefreie 


H 

v... 

Abb. 15F 

p... Patm t ~, 
> v"", 0 

Vi) < v 
o Coo 

u 

t ~u 
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0 

Luftstr~mungen vor 

4.1.2.1. Stromfadentheor1e (Abb. 16) 

Yea Geachw1ndlgke1t der ~e1en Potentialstromung 

v1:\ ~rt11che Geschw1ndlgke1t Prof110berselte 

v1:\ ~rt11che Geachwind1gke1t ProfiIunterae1te 
u 

Inach Kont1nuitatageaetzv~ > v"" 00 

F~ < F.., 0 
0 

v.,., dav1j < F~ > F"" 
u u u u 

oben: +v~ + Patm -t- v
2 

1jo + Pes0 

da.raus folgt I < Iweil P + q canst.Pes Pa.tm a 
2untsn: + v"; + Patm -.f v1ju + Pt! 

u 

daraus folgt; > Iweil P + q canet.Pt! Pa.tm u 

oben: APe Patm Pes 
a 

APe < Pa.tm -- Sog 12/3 des Gesamta.uf­
tr1ebs 

unten; Apu • P!:I Patm u 

Apu > Patm Druck _ /1/3 des Geaamtauf­
tr1eba 

iPge, • I APa I + IAPul IAbaolutbei;rlige 

AA All'.APgea 

I -cPo 

• , A" T I I F1 ,
I~ fF2• 
+cPu 

Abb. 17I I 1 

I c!il! 
a 

• c * l1nax. 

r. 
Abb. 18 

Der a.samtsuftr1eb 1st dann d1e Summa alIer Te1lauftriebe. 
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I·~ E APges 4.F I 
In Abb. 17 ist aie Druckverteilung dargestellt. 
Dabei ist c ein dimensioneloser Druckbeiwert. 

p 

c ..4lL 
p q ~APV2 

++v~ + Patm +v~ Pij 

+ (v!, - v~) PI:! - Patm 4p 
v~ 

o )Ap + v~ (, ~ 00 
vij 

2 
Ap q (' -2'--} 

VCD v ti 
2 

c ..AI!. -yp q 
Voo 

Der tirtllche Auftriebsbeiwert ist 

C cCa Pu po 

Durch Integration erhalt man den Auftriebsbeiwert Ca'F, + F2 
(dim!'nslonsloe)ca --r 

(Abb. 18) 

A Ca • q • F Ca -Lv2 
2 

Wichtigste Bedlngung fUr die Entstehung des Auftriebe ist: 

vIS > Vc 
o u 


4.'.2.2. Zirkulationstheorie 


Diese Theorie beruht auf dem Magnus - Effek t. 

Ausgangspunkt 1st die Entstehung eines Auftriebs an einem 
Zylinder. Wird ein ruhender Zylinder tangential von Luft 
angeetrl:lmt, entsteht kein Auftrieb. Wirn jedoch der Zylinder 
in Drehung versFtzt und gleichzeit-ig tangential von Luft an­
gestromt, entsteht ein Auftrieb, da 

'I 


p.. < Patm°0 

A I 
vO = v.,. +uo 

v_ 

POu > Patm 
drehEllder Zylfnder 

v.· = Voo - u 
o~ 

Abb. 19 

vOo_ 

ZirkulatlonsstramUDg 

Abb. 20 

)1 
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rllli 

I 

III
I[~I 
I, 

i' 

1[" 

,llli 

'11i 

III 


III 


Vtio > Vl:lu 

wird (.Abb. 19). 

Eine genaue Erklarung ist nur mit den Helmholz'schen ~irbel­
gesetzen m~glich und solI hier nicht gebracht werden. FUr uns 
genugt es zu erkennen. daB der Auftrieb durch die Uberlegerung 
von Translations- und Rotationsbewegung entatanden ist. 
Am TregflUgel wird diese L~erlagerung durch die Profilform 
erreicht. wobei die Profilunterkante den Punkt bildet, en dem 
die Vu auf die langsamere Vo trifft, de diese ern hinteren 
Staupunkt des OberflUgels bis auf V : 0 abgebremst wurde. 
Bedingt dadurch kommt es zur AusbiIdung des sogenannten An­
fahrwirbels, cessen Druekimpulse eine Zirkulation urn den TF 
ausltisen (Abb. 20). Damit ist das Auftreten van Parallel- und 
ZirkuIationsstrtsmung am TF gegeben. Die ZirkuIationastromung 
bewirkt, bedingt durch inre gleiehe Richtung an der Frofil ­
oberseite einen Geschwindlgkeitsanstieg. An del" Profiluntersei~ 
te wird die Geschwindigkeit del'" Parallelstriimung reouziert. 
Damit ist des gleiehe Ergebnis wie bei del'" Stromfedentheorie 
vorhanden: 

VIlO > Vtiu 

4.2. Wider!'tandsarten und ihre Ursachen 

~li t Widerstand wird die del'" Bewegungsrichtung entgegengesetzt 

wirkende Kraft bezeichnet. 


4.2.1. Induzierter Widerstand Wi 

Bel der Betraehtung des Auftriebs het ten wir den endlosen TF 
betrechtet. Diese Bedineung ist aber tats~ehlich nieht vor­
handen, denh der TF ist durch seine Spannweite be9:renzt. Dem­
zufolge haben lIIiI' es am TFnieht mit ebenen, sondern mit 
r!!umIichen 5tromungsvorgangen zu tun. Diese rnumlLhen Str'5­
mungen werden durch DruckausgIeich an den EndkRppen bewirkt 
(Abo. 21). 
Dies8 Randwirbel an den TF-Enden bilden Wiroelz0pfe, die mit 
deI' str1:lmung "wegschwimmen". Randwirbel, Anfahrwirbe1 und 
ZirkulationsBtr.timung bEelen urn den TF ein in sieh gescrllos­

32 

DJ 
(~/ 

abgelenkte 

Stromlinien 

Druckausgleich am Randbogen 

((. 


UntEll:'druck 

- 0 - ,~ 
Uberdruck 

':SJ';/ 

~4 
"CZZ'???> 7 

-
'"-._. 

Wirbelzopf 
Abb. 21 
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senerl Wirhplsystem, dss such sls Carman'sche Wirbplstra13e 


bekennt ist (Cerman-Flie13heck im lifz-Bau). 

Zur Uberwindung dieBer ~irbel ~uQ Arbeit verrlchtet werden. 


Bedingt durch die ~trtimungs'l\ lenkung wird die ursprUngliche 

Anstromrichtung und d:'cit a; verRndert (Abb. 22). 

a; - a;i •a;d'f 

IX effektiv ist also r!er tstsachlich vorhandene !mstellwinkel 
"rn TF. Im Ubertriebenen Sinn mul3 der TF standig Steig:flug 

ausfUhren, urn A z,u garantieren, d.h. der erforderliche A 

wird nur durch Ver -,riiBerung von a; erreicht. 

I Vii + v 
2 

F Ic Wi 

2 2c c Fx--- __~~a~_____c 
w 2i b 

Ler Beiwert des induzierten Widerstands c. steigt bei stei ­
igendem c • a 

Darsus folgt: Ic f a;0) I 
Wi 

-~ a;i -~ ~ 

a; • cc" i a
i 

Dfl.bei ist zu be8cht.en, Liar: hei kleinen Fluggeschwindigkeiten 
der Anteil von W gr'il3er 1st 81s alle Ubrigen Widerstandan­
teile zusammen. i 

4.2.2. Profilwiderstand w 
p 

Beim induzierten Widerstand hat ten wir es mit einem Druck­


widerstsnd zu tun. Der Profilwiderstand setzt sich zusammen 

sus: 


- Druckwiderstand (Formgebung) I 

- Reibungswiderstand (OberflRchengUte) 


2I 'lip <w P + v • F I 

Ic f (a; 0) Iwp 
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Wi 

Abb. 22 

RA 

• 

w 
D Abb. 23 

Abb. 24 
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4.2.). Schadlicher Widerstand W 
e 


Die.er Widerstand setzt sich zusammen BUS: 

+ dell! IUders.tsnd der nichttragenden Teile, 
+ ten Interferrenzen zwlschen: 


- TJ und Rumpf. 

- TF und Leitwerk. 


2IWs -f ;~ IcWe v 

Fs Flache der schtldlichen K~rper 


Ber Wlderstandsbeiwert 1st unabhanglg von 


Ic '* f ( ~o) IWe 

Zueammenfessung aller ) Widerstandssrten: 

w C q . F 
wP P 

W W + w (c + C ) q. FTF i w wP 
P i 

- Widerstand 
w = W + W + WsFlgz p i 

IGesamtwiderstand 
Der Widerstand ist maBgeblich an der GraBe der erforderlichen 

Lei.tung Nerf beteiligt. 

N p v 

P W 

w . v C +.v)· F tpS ]Nerf w 

4.). Malnahmen zur Beelnflussung des induzierten WiderstaT'drs 

Dle TF-Form hat einen weeentlichen EinfluB auf die Gr~Be des 
induzierten Widerstandes. 
Am gtinstigsten liegt dabei der Ellipsenflligel mit,seiner 
elliptischen Auftriebeverteilung. Jedoch ist seine Herstellung 
teuer. Deher benutzt man haufi~ den geschr§nkten TrBpezflligel. 

der dadurch etnen gelungenen KompromiB darstellt. 

Ca 

Cw s 

Abb. 25 

cw 

Abb. 26 

TF-Polare 
Ca 

Flugzeugpolare 
Cw p 

Cw 

<;w 

CQ. 

4v 

'£""" 


"t. 

Abb. 27 
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Die Schrankung wird untert~ilt in: 
- geom~tri8che Schrankung; 

Dabei wird der E1nstellwinkel ~ libel' dIe Cp~nnw~ite 

verlindert. 
Da CW f (Clo ) ist, wir,d oer Einstellw:r'K!'!l ium 11'­

1 
Ende kleiner werden (da _ Cl beeinfluBt)i 

- 8lerodynamlsche Schr;i,nkung; 
Dabel wlrd dIe Profilform Uber die Spannweitf> "el"'in(j~Tt. 

- geometrisch - aerodynamieche Schrankung; 
Sie stell t eine Kombination beider GrundSl'ten (;81'. 

AuBer del' Schrankung und del' Erzielung elliptIGc~H'I' ~\lftriehs­
vertellung gibt eEl noch einige weitere Methoden del' !"'''i n,­

flueeung: 
- Anbau von Endecheiben (z.B. Gavron Folen) oder 
- Endkorper (z.B. Moravs) oder 
- der Vergr~iBerung der Streckung 11. • 

4.4. :vethoden der Auftriebsbeeinflussung 

Die f(,ethoden lassen eich aus der Auftriebsformel 8bleiten. 

A Ca _L v 2 • F. 
2 

- BeeinfluBsung von ca durchl 

Abssugen der Grenzschicht, 

Ausb1geen von Druekluft. 


I 

- VergroBerung del' Flache durch Landeklappenkombinationeni 

- VergroBerung del' Stromungegeeehwindigkeit dureh Vorflligel 


4.5. Luftkraftbeiwerte und Polaren (ca' cw,e) 

Bel der Betrachtung dee Auftriebe und dee Wiocrstandee hat ten 
wir berelte die Luftkraftbeiwerte ca und c. kennengelernt. 

ICa ~I 
Ic.. : qh t 

FUr die Gesamtluftkraft R laSt eieh ebenfalle ein Beiwert 

definieren (Abb. 23)'1 '\ 
Rc. q F =..;A 2 + w2 

r 
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Ca 

~rit 

CeI! "'.11'01: 
"best 

OI:cw mill 

Cw 

C Abb. 28 w o 
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[; )2 2'Jcl' ca + Cw 

Del' Druckpunkt D 1st beztiglich seineI' Lege vom Anstell ­

winkel abhangig und wandert bei Anstell winkelvergrM6erung 


nech vorn. 

D f (a; a). 

Del' Druckpunkt ergibt sich durch den Schn! ttrun~, t ner resul­

tierenden Luftkraft R mit del' Prafilsehne, wobe1 an dem 


Druckpunkt die LuftkriUte des TF angreifen. 

Weiterhin gel ten nach falgende Verhaltnisse: 

Gleitzahl It ~ 2 tanI 	 y I 
Queli tll.t [~ + ~I (auch GUte gnnt) 

Die Gleitzahl lafJt sich an del' Polar'!!n ermitteln. wobel 

Punkt an del' Polaren eine ganz bestirnmte Glei tzahl entspridJt. 

man kann sie aber auch am Krafteparallelagramm des Gleitflu­

ges bestimmen, (Abb. 24) denn It ~. 


Die Darstellung van 	ca = f (a; a) 


C f (a; 0) bzw. ca f (ow)
w 

erfol~t in sogenennten Palaren, bei denen zur besseren op­

t ischen Darstellung ein Streckungsverh1H tnis e:ewHhl t, wurde. 


ca 1cm ~ 0,1 ca 

Cw cm ~ 0,02 cw ' 

Eine cerartige Darstellung wurde erstmalig van Lilienthal 
angewandt. 
Die Polet'e stellt gewissermaClen die Yennkarte eines jeden 
FluEz',ellges dar (Auftrieb und Widerstand in Abhaneigkei t 

von a;o ). 

Dabei wallen wir die J m~glichen Formen betrachten. In Abo. 25 
erscheint als Kurve nur die Flugzeugpalare. 
In Abb. 26 erscheinen Profilpolsre, TF-Polare und Fluezeug­
polare. Abb. 27 zeigt eine aufgel~ste Pal are. FUr ca und c. 
wird eine gemeinsame Achse aber mi t unterbchiedlichen t{,a/3­

stEiben benutzt. 
Silmtliche J Formen sind Ublich unr' auch in del' Literatur 

Ca 
__ - ...,. Startleistung 

". 

;:- -',Steigleistung 

t:~ Leedaut' 

Cw 

Abb. 29 

Ca 

mit Landeklappe 

ohne Landeklappe 

ri' 

'1l:rit ~rit 

Abb. 

-l 
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anzufinden. 

Innerhalb dieaer Polardaratellungen gibt es einlee charak­

teristische Punkte (Abb. 28). 


Tangente parallel zur cw-Achse an die furve 
CBmax 

kritischer Anstellwinkel ist der Beruhrungs­-krit 
punkt obiger Tangente, d.h. der maximale Auf­

triebsbeiwert entspricht dem kri tischen ~,n­


stellwinkel 

Tangente vom Koordinatenursprung an die Polare. 


Cl -beat Debei wlrd der Anstellwinkel gefunden, der dem 

Winkel Ybest entspricht. 
c Tangente parallel zur ca-,~chse an die Kurve. 

Wmin 

C Widerstandabeiwert bei ca o w o 

Die Form der Polare ist jedoch im praktischen Flugbetrieb 

nicht starr, sondern einer gRnzen Reihe von Veranderungen 

unterworfen: 

- Ver<inderung der Luftdichte z.13. durch unterschiedliche 


Temperaturverhaltnisse p = f (to); 

- Polaren werden bel TW-Leerlauf ermittelt, demzufolge ver­


artdert das TW-Regime die Polare (Abb. 29); 

- die Lfmdeklappemltellung verandert die Form ebenfalls 


(Abb. 30) 

- die PolRre wird dUI'ch die Fluggeschwindigkelt ebenfalls 

IJeeinflu6t, jedoch <,ind bel den im WF geflogenen Geschwin­
4i.igkeiten "iese Beeinflussung gering. FUr moderne Hochge­
8chwindigkeltsflugzeuge gibt es ganze Polarecharen. 

4.6. Querrudarumkehr 

Bei dar Betrechtung wi f'a von einem l"lug nahe ~ri t und bei 

geringer FlugEeschwLn<iiCkeit ausgegangen. Dieser Zustsnd 

trifft z.B. t'eim Flu!" iIT, Moment des Abfangens b"w. kurz vor 

dem flu 1', etzen Zll. 


Labe:! 60',1 elne Sttjru,'t! (~urch eine BI:) erfol"en, cie der Flug­
zeugflihrel' mit einem C;uerruderausschlag korrieiert (A';,b. 31). 
'Irotz dieH" "uer,.;,;derau8s'~hlages kippt das l"lutzpug Uber 
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~ Mstorung 

C¥.r,i ~ 

C¥.r,i = 'itrit+ t.a. om: at.:rit -t.a. 

Abb. )1 

Ca 

Ca RE/T]' 

Ca Li/TF 

I 
I~i 

~ 0'er; 

at.:rit 

~i < -'RE Abb. 32 
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den linken TF ab, Am Beisplel coll "kri t 14C> bet '::C'ef}' 

und durch den QuerrucJerausschlag t<;ll" urn 1° ver';p('f rt 'c',er­

den. Dabei 8011 die Anstellwinkel~nde(\Jng vom 1jL~e~ ZL~ 

rechten TF im gleichen VoI'h~ltnis geEeLehen (Abb. 32). Jatpi 

wird am linken TF "kI'1t Ubel'['chritten. 

In der lirklichkeit 1st jedoeh die Wlnkel~nderun~ durch An­

wendung von DifferentiAlquerrudern ungleich. Viese P,rt der 


Querruder gibt es jedoch nur bei unsyrr:rnetriechen FroCiler.. 


Dns Differentialquerrllder hFil t gleichzeitig die ~;lIm·oe ~,ller 


Momente inneI'h1l1b der Drehebene unci wirkt liber den "esl"'1ten 


Anetellwinkelberelch. 


Jecoch 1st auch b",1 (Jieeen Hudel'n die '"ue"ruderwir,:sBmkeit 


bei groDen AnRtell~inkeln nur no~h tr~ge. 


Welche !Ignclungsweise in also not ....enc'ig; 


.h. "Iso in diesem F'gll lEt das red,te feaal zu treten. 

Damit tritt eine Drehung urn die Hochachse ein una der linke 

TF erhtilt eine gro6ere Vorwt,irtege2cn.... indigkeit. 

(' F.A -/' 
La die Geschw1ndi,keit ~~ Quedrat eingeLt, entsteht ein 


genU""end e;ra f:'es RUck f';hrlln'osmomen t , 


4.":. Rolle une Iledeutung des h:.deneffektes 

Bei st',rt. und Landung Hnd hel FIJgen in ,,;nn,;ttelharer ~oden­


nahe erfole;t eine Beeinfl USSll!1g l~er str(l;nungsverh"il tnisse 


am rF. Dadurcb erfoJgt eine Beelnf]useung det' L1Jftkr11fte. 


FUr den Wirtsehaftsflieger, der ejnpn ralattv ~ro0en Teil 


seiner FlUge im Tiefstflug durchfilhrt, hit die ~enntnis die­


eer Besonderheit von Eedeutung. 


Bereits am ungestorten TF haben w1r f?S "'it einRl" Ablenkung 


del" Str':irnung an der Hinterk!'!ute zu tU!]. veI' IIlnke]. der sleh 


zwischen der Richtung oer ungest'I'ten Luftstr~mung und oer 


stgelenkten Luftstromung ergibt, hel::Jt Abwlnr:winkel <"bh. 

33). 

Dieser Abwindw1nkel wird beim TF '111 t, E'nr'l ieher S,-'8nnw<"i te 


<lurch den ind'uzierten 'WlderBtand no~t: v(~rct'·-i(;ert. 


~~ ~------:;~ 

v 

AbwindWinkel.> I.......... :]w 

Abb. 33 

~~:~~-" , 
' ........ 


..... 
b:
;,h 

Abb. 34 
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In Flugh'ihen, die aul3erhalb der I'eeinfluesune durclJ den Erd­

boden liegen, kenn sich die(e Abw>i1'ts8trtkr.lmg ungest:jrt BU~l­


brei ten. 

Untersuchen wir nun den Bereich i.n Erdbode(1)'::';',e. 50 rr:\iSl:;E!n 

wir feststellen, daB diese Ausbrelt\~ng <ler Abw".rt8str':lmung 

hier nicht gegeben ist (Abb, )4), 

Die Luftstrtlmung knnn beim Auftreffen Bllf den Srclboden k eine 

vertikale Gesehwindigkeitskomponente Ruebilden, da die Strom­

linien zum Erdboden parallel gekrUmmt werder.. Dadurch ver­

ringert sich der Abwindwinkel. Das hat zur Folge, dat del' 

Auftrieb weniger naeh hinten geneigt wird. Zusammen mit dem 

Abwindwinkel verringert sieh gleichzeltig l'I i , 

Bei gleichem geometrischen Anstellwir:kel erfolgt demzufolge 

eine Auftriebs6teigerung und eine Abnat~e von 

Das GUteverhiU tnis + verbessert sich. 

Diesen Zusammenhnng kann man sich naturlich such bei 2iel ­

landungen zunutze maehen. 

Die GrCil3e des Bodeneffektes nimmt mit kleiner werdellden 

Abstand von der Erde zu. 

Folgender formelmfiBiger ZUS!!l1lmenhan~ besteht:


IhOrerz 1.76 . b I 
hGrenz ist dabei der Bereich, indem der EocJeneffellt Uber­
haupt wirksam ist (von Om H bis zur H 1,76' b). 
ZusammenfasBung - unter Bodeneffekt wird: 
- der Abwindwinkel kleiner. 
- lI: i und ¥li kleiner, 

- a. eff grCil3er, 
- ! uftrieb weniger nach hinten geneigt. dami t k ann der ;:;eo­

metrische Anstellwinkel bei gleichem Auftrieb kleiner ge­
wAhlt werden. Daraus folgt eine geringere Antriebsleistung, 

- die Gute verbessert, 

- Startanrollstrecke und Beschleunigung gUnstig beeinflui3t. 
NatUrlich entstehen aueh rlachteile: 
- lJie Steuerbarkeit und Stabilitat wird verringert, "8 es 

zur Neutral- und Druckpunktverlaeerung kommt, 
- die Wirkung des Landeklappenausschlages kann teilweise 

aufgehoben werden. 

Drehachse 

Blatt element 

Q) 

lii 
.g 
.g Sehne 
~ 

1t·r-n 
3D 

u 

Abb. 35 
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5. Luftschraubentheorie 


Aufgabe der L8 ist es, das urehmoment bzw. die Leistung des 

TW in 8chubkraft umzuwandeln. Dieser 8chub 1st die zum Rollen 


und Flug notwendige Vortriebskraft. 

FUr den WF wird auch fUr die nachsten Jahre des Flugzeug mit 


Luftschraubenantrieb gUltig blelben. 

D 

5.1. Geometrische Chara~teristik 

5.1.1. Einteilung der LS 


- Blattsnzahl (jedoch keine einbl8tterigen), 


- Drehrichtung, 

- starr oder verstellbar, 


Zug- oder D~ueksehraube, 


_ koaxiale Luftschrauhe (zwei 1S hintereinander angeordnet), 

_ 	naeh dern Vorhandenseinhesonnerer Einrichtungen z.B. Sehub­


umkehr, Segelstellung. 


5.1.2. ~onstruktive Besonderheiten (Abb. 35/36) 

- Drehachse, 
- Drehebene, 
-	 Einstellwinkel ~ 

-	 Anstellwinkel ~ 

- ~teigung H, 
- Durchmesser D, 
- Radius r, 
- Bezugselement (Bezugsradius r Bez ) , 

-	 ~chlupf, 

- Umfangsgeschwindigkelt. 
Zu diesen Festlegungen 1st es notwendig sieh die Darstellung 
35 anzusehen. 
Als steigung bezeichnet man den von einem 1uftschrHubenele­
ment bei einer Dreh~ng in Lrehachsenrichtung 2urUekgelegten 

u
Weg unter der Annahme, daS die Bewegung in einem festen 

Medium geschieht. 

De diese Annahme bei 1uft nieht gegeben ist, entsteht ein 
 Abb. 37 

Schlupf. Bei laufendem TW und stehendem Flugzeug ist der 

Sehlupf maximal. 


~ 

Bezugselement 
Schlupf 

H 

Abb. 36 

t:i3 
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ISchlupf H HtatJ (Abb, 36) 
Samtliche Angaben cer LS wie: 
- Elnetellwlnkel, 
- Wlrkungs8rad usw. 
werden lmmer aufein bestimmtes Luftechraubenelement bezogen. 
Diesem Bezugselement iet ein Bezugsradius zugeordnet. 

5.1.). Wirkungegrad und Fortschrittsgrad 

Der Wlrkungegrad ~ 1st der Quotient ven nutzbarer zu in­
stallierter Leietung aines TW. Bei del' L8 die Leistung des 
Schubea zur \Iotorleistung ,=-----__---...._---.,r I <= Nsch 1,I ~ 

. ~. 
Angestrebt werden Wirkungsgrade ~ 1, die jedoch bedingt 

durch Reibungs- bzw. Str~mungsverluste, z.B. Schlupf nicht 

erreicht werden. 

Man kennt bei der LS folgende Wirkungsgrade: 


Wirkungsgrad einer freifahrendan LS, keine Inter­~frei 
ferrenzen zu anderen Dauteilen. Hierbei warden 
Werte von 0,85 erreicht; 

- Einbauwirkungsgrad •. Werte liegen bei 0,85 bie 0,95;1'IEinb. 

~LS - Jeeamtwirkungsgrad. Werte liegen bei 0,7 bie 0,8; 


~S ~frei 
rst bei Luftschrauben ein Wirkungsgrad angegeben, dann han­
delt es sieh immer urn ~frei' 
!lit dem Wlrkungsgrad kann man jedoch nicht viel anfangen.• 
da ea eich bei del' LS urn ein Bauteil handelt, an dem 
Umfanga- und Vorwsrtageachwindigkeit gleichzeitig wirkaam 
sind. 

Fortachrittagrad. 

Ea ist llblich 1'1 und A in ein gemeinsamea Koordinatensyetem 
zu bringen. (Abb. )8) 


Dabei werden die Kurvenverlaufe fUr ver~chiedene LS-Ein­

stellwinkel dargeatellt. 


, 
Luftschraube V 520 der Z-37 

4.0 

~..0.& 

0.' 

D.II 

ZII' 

I 
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Abb. 38 
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~ 
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5.2. Entstehung des luftschrauben;;chu':Jes 

Bei del" l.uftschraube handel t es "icll 'm einen r:Hillel'Emdpll 


TF und rlie Entste:lunp': des Schubes iE.t auf r1ie Sntstphung 'J'.)n 


Luftkriiften elm UIAttelement zul"llckzufUl'l"p.n. 


In Abb. 37 1st diesel" Zusnm::Jenhang nAch ,ier Theor.i.8 : et: i c,)­


liel"ten Blattele~entes dnl"gestellt. 


Ea bec'euten: 


A':"DE Teilwlderstand in ~lchtung Lrehehene, entEteht 

alA l"dee del" Dl"ehbeweeunc;: 

4L Luftkl"aft am Blattelement infolse del' llmstr'i:.:"nf;;; 

liS Tei1Bcr.ub, Schub aines Y'l:.ttelemer:tes, reEJultlE­

:l"en11e ]\raft.
'-------, 

K I: AS Gf>Sa.'T.tpctllt. 

K = Blatt:mzahl 


Die LuftE'cl'l"'3.ube arbeitet run bestel1, ".'"r.n '111e 51atte.1 : ':' 


mit dem gleichen Anstellwinkel (<<'')ptiITl81) atll"ebl:'!Eer, /r ',.; 


Da mit wach8enderr Abstand von dar Drah~chBe die l~fRn~1 


schwindle;keit der Blattelemente nnsteigt, 'lst dl", 1,::; ,1",1 " 


entsprechend verwunden. cl. h. deI' Einstell winkel w~ "(' i;i 'f.' I' 


den Radius I' geringer (Abb. 39). 


5.3. Einflul3 der luftel:hrnube Buf dns FIIlCzeu'2: 

5.3.1. RUckdrehmoment 

HervorFerufen durch den Wider'stand den die ],8 inl,)) i.!:l'Er 

Drehung !"l'i'1ihl't, I<ommt es zul" Ausbildung aines Rikk,' "t; r(>,,­

mentes. 

aktio re nil tio. 

Die Gr'il3e dieslls P:omentes 1st von del' 'ni-Leistlln" 1"r.'":p,, 1!. 

Es wirkt wiibrend ces ,o;esarr.te!1 r:etriebf's. P.ine Besond~r'hei t 

ist HlI' Boden zu beachten. :,18 ~'olge cliesl'ls ',:om~ntes 1,()J"fdt 

ea entgegengesetzt zur tS-trehrichtung zu ein€'r ei!1sPl" ti,' 

stArkeren Bel Betung ,'ea Fflhrwerkca, tHe be~;()t1derB iJc'i1' ::,(" "t 

auftritt. Diese einslliti<"e Belnst1)ng brinrt unt~r,,,'('h "cl' i,"~, 

Rol1wid~l"st~nde mit siat. 

Abheben 

.. ,..j, Seitenruder rechtsSeitenruder links , 

Abb. 40Heck hebem 

z.
I 
! 

Si 

~ 
Sz 

!'1 
Za. 
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5.3.2. Prazeesion 

Die Luftechraube muG durch ihre Drehung mit einem Kreiael 

verglichen werden. Freisel haben die Eigenechaft bei hoher 

Drehzahl die. Lage ihrer Drehachse im naum beizubehalten. 

Dieee Eigenschaft wird mit Pr~izeesion bezeichr,et. 

Wirken auf einen Freieel (oder auch Kreiselsystem) 1;!uLlere 

Krafte ein, eo weicht er nicht oer r,raftangriffsrichtung 

entaprechend eus. 

Beim Flugzeug werden oiese t:luBeren !<rilfte durch die Ruder 

hervorgerufen. In Abb. 40 ist eine rechtedrehende Luftschrau­

be de.rgestell t. Die von der Drehachse ebgehenden ffeil e zei­

gen die Ruderwirkung. Man findet die Wirl<ung cer Pri!.zession, 

indem rechtwink] ig zur Ruderwirkung sine Tangente fmgelee't 

wird. 

Die Prlizession macht sich w,'ihrend der gesAJnten Flugdurch­

fUhrung bemerkbar. 


5.3.j. Zentrifugalkrlifte 

Dieee Zentrifugalkrafte sind Maesehkrafte ,( Abb. 41). 

Folgende Beaingungen mUssen erflillt sein, wenn keine Be­
lastungen Uber das TW-GerUst Iluf die Zelle tibertragen we1'den 
sollen: 

1.) Zl 22 

m 


Z 


Tt, n • r 
Us 50 

s 


2.) Die Luftschraube rouS gerade auf der Welle befestigt sein 

(Abb. 42). 

1st dieee Bedlneung nicht erfUllt, oann kann bei Betrieb die 

L5 und unter Umstanden sogar des TW z~rstijrt werden. 

Die Zentrifugalkriifte kijnnen sehr groBe Werte infolge der 

relaU.v hohen I:rehzahlen annehmen (z.B. It-16 Z ~)O bis 

40 Mp). 

5.4. Zusammenhang zwisohen TW/tS und 1adedruck/Drehzahl 

In diesem Absa.tz solI keine TW-Kunde getrieben. sondern der 

zuktinftige Flugzeugftihrer soll auf eine wichtige Gesetz­

mii!iligkeit hingewlesen werden. 

Zu diesem Zweck ist ee notwendig, einige Grundlagen zu unter­


suchen (Abb~ 43). 

In einem lioordinatensystem ~:mot/n werden 2 charakteristische 

Kurvenverl~ufe dargestellt. 

1 J Kurve der inneren Charakteristik <D----Q) 

Sis beginnt im Pkt. 1 bei Leerleufdrehzahl und Leerlauflei ­

stung. Bei e~ner Erh5hung der Drehzahl durch die Erh~hung 


des Ladedruckea Pk ateigt die Leistung an. Bei unaersn Be­

trechtungen wollen wir von der Arbeitsweise einer Veratell ­

luftschreube ausgehen. Diese ist in der Lage durch VeranCe­

'rung 	des Einstellwinkels 11 innerhalb des Regelbereichee 
(konetruktiv bedingt) die Drehzahl konstant zu halten. 
Gleichzeitig entste~t damit unser diskutlerter Kurvenver­
lauf. An unserem Baispiel (Z - 37) solI die LS bis zum 
Pkt. 2 ihren annaharnd kleinsten IJ beibehal ten. Erst bei 
weiterer Erh~hung des Ladedruckes steigt die Leistung unter 
glelohzeitiger Konstanthaltung der Drehzahl an. Von Pkt. 2 
naoh Pkt. ) geechieht dieser Vorgang unter standiger Ver­
gr~eerung des Einstellwinkele p • 
Am Pkt. ) hat die Luftschraube dann einen Einstellwinkel 
eingenommen, der gr5Bar als der kleinstmOgliche. aber klai ­
ner ale dar gr5etm~gllchelst. 
2 J Kurve der auBeren Charakteristik G>---@ 
Der Pkt. ) entepricht der Itaximalleietung der TW. Der wei­
tere Kurvenverlauf entsteht dadurch. daB durchden Schritt ­
habel cler E1nstellwinkel /It. bls zum Maximalwsrt vergrtlBert 
wird. Dadurcb w1rd der Wiceretand aNDE der LS erhijht und 
das TW maximal belastet. 
Durch den Anstiag van A "DE fallen Drehzahl und Ladadruck 
(PK • f(n) ) ab. 
In Abb. 43 1st der Verlauf fUr das TW M 462-RF der Z-37 dar­
gastell.t. 
We1terhln let ln Abb. 4), geetrlohelt der Verlauf der.Regel­
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Innere und iiuBere Charakteristik III %2-RF 

N[PS] 'l [o.te.] 
~ ®...~3U' "'. 

CD 

Re1ee1'lug -------

---Regelkurve Arbeitstlug 

~ 

o 41­

25" 
>1.00200 

100 ~ 

&0.58 0. [ ••11n mu, 

4000 2000 2'150 

Abb. 43 

kurve fUr den Arbeitsflug dargestellt (n • 2000 min-1,. 

Diese Kurve hat ihr Maximum am Schnittpunkt mit der Kurve 

der MuSeren Charekteristik (Pkt. 5). 

Dieses Maximum ist jedoch nicht identisch mlt dem. Leiatunga­

maximum, d.h. trotz vorderem Gashebelanachlag kann bei 

n * 2000 min- 1 nicht dis volle TW-Leiatung auagenutzt wer­

den. 

In FMllen, wo die volle Leiatung notwendig ist, muS tiber den 

Schritthebel das Drehzahlmaximum und tiber den Gashebel das 

Ladedruckmaximum eingestellt werden. Diese GesetzmMSigksit 

muS bekannt ssin, da es im WF durchaus Situationen geben 

kann, bei denen man das Leistungsmaximum ausnutzen muSe 

Der Pkt. 6 hat ebenfalla seine besondere Bedeutung. 

Ea wird hMufig notwendig, beim Feldanflug (Sinkflug) kurz­

zeitig den Gashebel, und damit den Ladedruck, soweit zu ver­

ringern, daS die n < 2000 min-1 wird. 

Wird im Anacblu6 an diesen Vorgang Gas gegeben. geht die LS 

nicht sofort auf 2000 min- 1 , sondern infolge der Tragheit 

(auch Reglerbedingt) kommt es zu einem Pendeln. 

Diesss Pendeln bringt eine Unruhe in den Flugzustand hinein. 

Vermeidbar nur, wenn der Pkt. 6 im Anflug nicht unterschrit ­

ten wird. 

Es ist deshalb zu empfehlen im Anflug die Geschwindigkeit 

der Arbeitsfluggeschwindigkeit und die Gashebelstellung 

entsprechend 2000 min-1 einzuregulieren. 


6. Gleichgewicht, Stabilitat und Steuerbarkeit 

Unter dem Begriff Flugeigenschaften versteht man eine Reihe 

von Einzeleigenschaften, gewisserma6en einen Komple~. 


Zu diesem geh~ren: 


- Stabilitat, 

- Steuerbarkeit, 

- Trimmung, 

- Lastigkeit. 

Die Flugeigenschaften hangen jedoch ebenfalls vom Flugzeug­

zustand ab. Der Flugzeugzustand wird charakterisiert durch:__ 
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Stellung der Landeklappen, 
- Stellung der KUhlerklappen. 
- derMotorleistung. 
- der Luftschraubenaiellung. 
- der Lage des Schwerpunktes, 
- dem Trimmzustand. 
Aus diesen GrUnden ist ee notwendig, bei Betrachtungen immer 
diese gegebenen Bedingungen mit anzugeben. 

6.1. Gleichgewicht 

Ein System befindet sieh immer dann im Gleichgswichtezustand. 
wenn dieJ:.M 0 ist. 
Man kennt J Arten des Glsichgewiehts (Abb. 44). 
labil halt seine Lags nur zwangsweise. kehrt bei Storung 

nicht zurUck; 
indifferent nimmt jede beliebige Lage ein; 

stabil - kehrt nach Storungen in die Ausganglage zurUck. 


6.2. Stabil1tat 


Sie ist im Flugzeugbau und in der Flugzeugftihrung eine grund­

satzliche Forderung. Stabilitat, d.h. das Luftfahrzeug solI 

die Fahigkeit besitzen nach kleinen Storungen des stationaren 

Ausgangezuetandes diessn selbstandig, d.h. obne Zutu~ des 

PlugzeugfUhrers, wieder herzustellen. 

Ale Storungen kommen z.B. Boen in Prage. 

Dabei ist es gleichgUltig, ob diese RUckftihrung 

- aperiodisch stabll (Abb. 45J; 
- odsr schwingend stabil (Abb. 46) 
erfolgt. 
Durch das Vorhandensein einer derartigen Stabilitat wird der 
FlugzsugfUhrer in ganz starken MaBe entl.stet. Bei einer sehr 
kurzen Schwingungsdauer und starker Anfachung kenn ein insta­
biles Flugzeug vom FlugzeugfUhrer Uberhaupt nicht mehr be­
herrscht werden. Bin Flugzeug solI also StabilitKt in alIen 
moglichen Flugzustanden besitzen. Jedoch gilt diese Forderung 
streng genommen nur fUr einen begrenzten Geschwindigkeits­
bereich. 

nIsbll 

indiff erent -.­
sta.bil 

~ Abb. 44 

A.lIIp11tude 

t 
Abb. 45 

bpl11Nde 

Abb. 46 
I _ k 
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Stabllltat 1st also dle Eigenechaft elnea Gleichgewlchtazu­

standee una taucht ala Begrlff nlcht nur In der Mechanlk, 

eondern auch in der Elektrotechnlk, Chemie, Thermodynamlk 

uaw. auf. 

Entaprechend der Auftellung der Flugzeugbewegung In Langa­

und Seltenbewegung unteracheldet man In 

- Langaatabilltat (.Drehung UllI die Querachae),; 

- Seitenatabllltat (Drehung um dle Hoch- und Langaachae). 

DarUber hlnaue untertellt man noch In statieche und dyna­

mlsche Stabilltat, eowle In die Stabllitat bel featem und 

bel losem Ruder. 

Ee wtirde fUr unaere Betrachtungen zu welt fUhren, wenn wlr 

alle dleae Arten untereuchen wUrden. Aus dleaem Grund unter­

auchen wlr nur dle Liingeatabilitat - genau dle ata.tleche 

Langeetabllltat -, dle auaeagt, ob nach elner St~rung 


rUckfUhrende Momente vorhanden sind. 


6.). Liingaatabl11tat 

D~lnltion dea Langamomentea 

r~~ CmVI< +7.;. l~ 
Cm 	 Langamomentenbelwert, dlmenalonaloa, Cm • f("O); 
VK 	 Angabe dea Bezugapunktee Profl1vorderkante; 
lm 	 mlttlere F1Ugeltiefe. 

Featlegung: 
achwanzlaatlge Momente poaitiv 
kopflastlge Momente negativ 
DarUber hlnaua mUasen wlr vorab slne genaue Auaaage Uber 
slnlge charakterlatleche Punkte geben. 
S 	 Maaaenschwerpunkt aller Elnzelschwerpunkte, er lat 

abhanglg von der Gr~Be und Lage dea Gewichta 
S • f(G) 

N 	 Gesamtneutralpunkt, Angrlffspunkt der Zueatzluft ­
krafte bel St~rungen, selne Lage wlrd eXperlmentlell 
ermlttelt. 

N f("o)+ 

~ 
> 

1: ... 
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1: 

I 
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er ist abhangig von: 

- der Gesehwindigkeit (elastische Verformung TF). 

- der Profilform, 

- der aerodyn. Sehrankung. 

- der FIUge1streckung, 

- der FIUgelzuspitzung 
 la/1 i. 


- der Pfeilform. 

D Angriffspunkt der Gesemtluftkraft. Druckpunkt 


D f(<l..°) 
Mit VergroOerung des Anste11winkels wandert der 
Druckpunkt nach vorn, bei sehr groaem Anstel1winke1 
jedoch wieder etwas zurUck. Ursache dafUr ist die 
Anderung der Druekvertei1ung em Profil bei hohen 
Anstellwinke1n. 

In Abb. 47 werden die anzusetzenden Verhaltnisse an einem 
Tr'- und Lei twerksprofil dargestell t. Betrachtet wird der 
Sonderfa11, be! dem die Gesemtluftkr&ft R senkrecht auf der 
Profi1sehne steht, urn weitere Kraftezerleeungen zu vermeiden. 
Gleiehgewif'.ht herrE;.;:ht 1m obigen Beispiel wenn: 

IRTF err Bm:. Bm:. ,I 

da demit die Hedingung ~M ~ 0 erfUllt let. 

Am aareeste1lten Beispiel 8011 es zu einer Anstel1winke1­
vergrtiBerung aurch eine Btle von unten kommen. Bedingt da­

durch entatehen: 


- 0(2, 

v 2 • 

, 
die auf den Neutra1punkt bezogen werden. 

Dabei wird: 

- D ~ f(<l..°} a.h. der Druckpunkt nach vorn wandern. 


eTF wird sieh urn ein geringes Mea vergr~Bern (a };
TF
 

ca " f(ol°) d .h. A und demit RTF werden grtlBer (RTFI; 

- am Hohenleitwerk wird Rm:. gr~eer. da ~2 auch hier wirk­


eem wird (Rm:.)' 


Stabll i tat herrscht jetzt. wenn es zur Herausblldung eines 

rlickfilhrenden Momer:tea kommt, d.h. 

RTF < .t.RTF + ~HL e HLBTP 6xN 
Das sieh infol,:e der Boe a.ufriehtende Luftfahrzeug wird in 


seine Ausgangslage zurUckgefUhrt. 

Wlirde lm dargestell ten Beispiel eine Boe von 0 ben wirksem wer­

den, 80 wird: 

_ oer Druckpunkt naoh hinten wanaern, aTF wird kleiner (aTFl 


und RTF ebenfa11s (~TF); 
wird kleiner (nh~)' 

Dabei muB obige Stabilit::itsbedingung ebenfalls wirkaam b1e1­
~e1", cl",nn lIRTE I!€'ht .,.egen Null, bzw. nimmt negative Werte an. 

[nTF aTE > .lIx~T l.RTF + nHL allL\(bei pas. RTF) 

IRTF an' + t.)Cll 6RTl" > • aHL]<bBi neg. RTF)nHL 

An die konstruktlve Ausleli;ung werJen folgenae IJedlngungen 

eeetell t: 

0,24 0,27 oder 24 bis 27 % 

lIxN Xs XrI 
als Forderung tinsiehtlieh 
der Stabilitatsreserve, 
wobei 

10e ~ 3 % 

betragen 'Tlue. In Worten, der Schweq:unkt muB noeh genligend 

weit vor dern Neutralpunkt 1iegen. 

Anders ausgedrliekt ist 

_ )C~: > Xs herrscht Stabili tAt; 

- x!l Xs Ind ifferenz; 

- )CN ~ Xs LnbilitMt vor. 

Unsere gesamten Betraehtungen gel ten natUrlieh nur unter ei ­

ner ganzen Reihe von Einschrankungen, z.B. haben wir die 

Schwerpunkthochlage unbertieksichtigt gelassen. Diese Verein­

fa~hung~n stimmen mit oer Praxis nicht Uberein, sind fUr 

unsere wesentliehen Betraelltungen jedoeh vernaehHissigbar. 

In diesem Zusamrnenhang ist es jedoeh erforderlieh ein paar 

Bemerkungen tiber die Beeinflussung der Strtimungsvorgange am 
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H5henleitwerk durch den TP-Abwind zu .achen. 

Dabei sind zweife180hne Analogien zum !kt. 4.7. vorbanden, 

die jedoch einleuchtend sind. 

Bedingt durch den TP-Abwind wird der Anstellwinkel am H~hen­


leitwerk in Richtung einer Verringerung beeinfluBt. 


t"HL '"Tl ~Abwind I (Abb. 331 
Diese Beziehung WOrde also gelten, wenn gle1che geometri8che 
Ausgangsanstellwinkel vorhanden w~ren. 
Unter Pkt. 4.2.1. hatten wir 

I": .1l_~aA angegeben. 
Die GrBS. des Abwindwinkels betr§gt ca. das Doppelte des in­
duzierten Anstellwinkels. 

11l"Abwind ~ 2' "i 
Bei der konstruktiven Auslegung des Hohenleitwerkes (Gr1j13e 
des Einstellwinkels) findet dieser Vorgang bereits seine 
Berticksichtigung. 
Diese Abwindwinkelbeeinflussung wird durch den Landeklap~en­
ausschlag noch gesteigert. 
So ist z.B. beim Typ AN-2 das Auafahran der Landeklappen an 
bestimmte Maximalgeschwindigkeiten gebunden. Diese Begrenzung 
resultiert nicht allein aua Festigkeitagrtinden, aondern such 
daraus, daB bei hoheren Geachwindigkeiten am Hohenleitwerk 
ein v~lliger StromungaabriB auftritt. 
Die AN-2 senkt dabei die Matorhaube unter atarken SchUtteln 
unter den Horizoflt und verliert Hl:ihe. 
Ein Ausleiten ist nur durch Einfahren der Landeklappe mBglich. 
die Stromung kommt sofort zum Anliegen. 
In jedem Fall echtittelt dabei das H~henruder extrem stark. 
Bei der 1-60 und auch bei der AN-2 kBnnen diese Erscheinungen 
auch bei weaentlich geringeren Geschwindigkeiten aber groOem 
1uftschraubenschub (extreme Schleppgaalandung) auftreten. 
Dabei liegt eine Uberlagerung der durch die LS nach hinten 
bewegten Luftmassen und de8 TF-Abwindea vor. 
Die durch die LS bewegte Luftmasee bewegt eicb auf einer spi­
ralfijrrnigen Bahn urn den Rurnpf. wobei es zu einer eineeitigen 
Leitwerksanblasung mit nachtolgenden einseitigem Str~mungs­

abriB kommen kann. 
Bedingung ist jedoch: 
_ flacher Gle1twinkel; 
_ groDer Landeklappenausschlsg; 
_ hobe Triebwerksleietung. 
Warnzeichen ist immer ein SchUtteln der Ruder. 
Bei der 1-60 besteht bei maximalen 1andeklappeneusschlag und 
weit vorderer Schwerpunktlage die Schwierigkeit eine einwand­
freie Dreipunktlage fUr die Lsndung zu erzielen. 
Dazu besteht nur ein engbegrenzter Geschwin~igkeitsbereich 
von 2 bis 4 km/h. lI'ird dieser Bereich, der ja nur urn ein ge­
ringes Uber der v liegt. verpaet, ist keine Dreipunktlaee

L 
mit dem Hohenruder mehr herzuatellen. da deesen Moment infol­
ge der mit der Geschwindigkeit absinkenden Effektivitet eben­

falls geringer wird. 

Das filhrte bet einigen Flugzeugfilhrsrn zur "Theorie der Lsn­

ihme; In it einer Spi tze Ges". da dami t 0iese absinkende H':ihen­


ruderwirksamkeit kompensiert werden ksnn. 

l(l)nEtruktiv gesehen sind die H1lhenruderausschHige nech abeD 


immer t';ro3er dimension ie; rt. 

6.4. ~teuerbarkeit 

Die Stellerbsrkeit kann ala Reziprokwert der Stsbilitat ange­
aehen werden. Ein aehr stabiles Flugzeug 1st mit Hilfe seiner 
Ruder nur schwer aus dem Gleichgewichtszuatand herauszubringen. 
Der ji,onatrukteur mu8 also zwischen beiden Eigenschaften den 

galdenen Mittelwert finden. 
Die .::teuerbarkeit soll ein MaB fUr die AuefUhrbarkeit von Flug­
zustanden und Flugbewegungen eeben und darUber hinaus such fUr 
die ko:perliche uno geistige Anatrengung dee FlugzeugfUhrers 
be! der Bedienung der Steuer. Der Flugzeugftihrer muO mit Hilfe 

der Steuereinrichtung: 

_ dUB Flue;zeug von einem Flugzustand in den anderen bringen, 

_ und den gewtinschten Zustand aufrecht erhalten konnen. 

Die Steuerbarkeit umfaBt folgende Hauptgebiete: 

_ Steuerwege und Steuerkrafte, wobei bezUelich der Krafte fol­
gende Abstimmung angeatrebt wird: 
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Cuerruder : Hohenruder : Seitenruder = 1 2 4, 
- Steuerwirksamkeit und Steuerfolgsamkeit, 
- FUhrerraumgestaltung, 
- Kopplungseffekte. 

6.5. Trimmung 

Aus der Konetruktion del" Zelle muB der Aufbau der:;rtiger 
Trimmvorrichtungen als bekannt vorauseeeetzt werden. 
Unter Trimmbarkeit vereteht man das Einleiten von i'fomenten 
ohne Betatigung del" eigentlich daflir vorgesehenen Steuerhebel. 
Ilie kann: 
- liber Seilzlige, 
- oder Elektromotoren 
erfolgen. 
Trinzipiell k~nnen dabei 
- Tl"immruder bewegt, 
- oder ganze Floesen verstel1t werden. 
Die Tr1mrr.ung hat die Aufgabe, bei fixiertem Flue;zuJ3tand die 
SteuerkrAfte zu verringern und damit den FlugzeugfUhrer zu 
entl asten. 

Kleine Flugzeuge sind in der Regel wahrend des Fluges nul" urn 

die Querschse I groBere Flugzeutr,e urn alle A~b een trimmbar. 

lileinflugzeue;e besi hen defUr BUtr,elkanten, die fUr die Hoch­

und Liingsachse am Boden nech entsprechendpn AneClhen des Flug­

zeugfUhrers verstellt werden kOnnen. 


Ein Flug",eug i.st vom Flugzeugflihrer richtie ausgpt rimmt, wenn 

stch erst 20 s nacn dem Loslaesen del" Ruder merkIiene Abwei­

chungen ergehen. 


6.6. Lastigkeit 

Unter Laetigke1 t vereteht man die Sehwerpunktlaee bezogen Auf 

den Abetand vom Drehpunkt, als auch sRmtliehe anderen Stor­

momente, die an e1nem atabiIen Flugzeug Veranderungen hervor­

rufen. 


Es ist erklarIich, da6 bel einem Flugzeug ein begrenzter Be­

reich der Lege des Sehwerpunktes m~glich sein mu6. 

Flir jeden Typ wird diesel" Bereich eeaondert angegeben. Die 

Angaben erfolgen in Prozenten bezogen Buf ]~. 
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L-EO von 22,6 bis 30,1 % lilt 

Ah-2 ~on 17,2 bis 33 % lilt 


Z-l' von 23 bis 31 % If.!. 


IIJ. ~ L'inge del" mi ttleren t'odynamischen 3elme (r,lAt;). 


I, "d']"Hlh diesel' angegebenen Bereiche ..ird einp vulIe ste ..,er ­


n ,i"hf>it bei allen Flugzustancen eewallr1 pistet. 

FUr. die elnzelnen ACtlsen 81 b t· cs 1".11 gende Stiirrr:ompnte: 

1 )~\lera~hBf' 


- Ej n- r,,',w. A'..1sf3liren del" Landekl appe , 

- VElr~r.deru'1e: de.r Triebwerl<sparRmetl!I', 

- '/er,;nr'erung dE'r Fluggesohwindigkeit, 

- '!",rbl"'li':\' von Treibstoff, 

- ,''l'O]-'rine;en del' avioehem. Nutzlast. 

;; ': i\,(\h!v~h8e 


!lier werden l,ei mehrmotorigen Flugzeugen umfanereiehe ~:oml'lr;te 


wirksam. 

J) Ll!ngsacLs8 

Eine Verand_erung tier Triebwerkaleistung ergibt meiat eine 

geringe Anderung des Rollmomenta. 

Bei der AN-2 kommt hIer noeh das unsymmetr. Auefahren del" Var­

n ilge 1 in Frage. 

Konstruktiv wird verlangt, daB del' Flugzeugftihrer in der Lage 

Eein muS, samtliche Lastiekel ts'jnderungen allein mit den 

Stellsrn fUr eine gewiSf'8 Zeit 'i':U halten. 


7. FI ugzusHinde 

7.1. Faehbereichsst!'mdard Luftfahrtterminologie 

(Unter dieaem Begriff solI en einige bedeutsame Abkiirzungen 
erlautert werden.) 
v - Fluggeechw1ndigkeit allgemein 

- ArbeitefluggeschwindigkeitvAF 
- Fluggeschwindigkeit mit ausgefehrenen LandeklappenvPE 
- Fluggeachwindigkeit im Horizontalflug mit zulessigerv1l 

Dauerle1etung 

Fluggeachwindigkeit im Kurvenflug
vK 
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V - Fluggeschwindigkeit beim Aufsetzen auf die Landebahn
L 

- Fluegeschwindigkeit im LandeanflugvLA 
- Fluggeschwindigkeit bei der das Luftfahrzeug abhebtvLOF 

htlchste zulassige FluggeschwindigkeitvNE 
VSO 

- Fluggeschwindigkeit beirn Uberziehen oeer die geringste 
Fluggeschwindigkeit des etetigen Fluges (Landezustand) 

v - wle oben (Luftfahrzeug nicht im Landezustand)
s1 

v (W max} - FI ugge schwind igke it mit grij~ter Steiggeschwindig­
keit 

V( e~nax) - Fluggeschwindigkeit mit grij6tem Steigwinkel 
Bei den aufgefUhrten Begriffen handelt es sich um einen Auszug 
aus dem TGL 177-001 Gruppe 866. 
Dieser Standard 1st seit 01.07.68 verbindlich. 

7.2. Start und Landung 

Der Start ist eine besehleunigte Bewegung vom Zustand v o 

bis zum stationaren ~teigflug. 


Es gliedert sieh in folgende Etappen: 

1) Anrollen 

- Anrollen mit gesenktem Heck. 

- Anrollen mit gehobenen Heck. 

2) Abheben und Fahrtaufholen, 

3) Ubergang in den Steigflug (H 15 m). 


Diejenige Streeke, die von dem Luftfahrzeug mit den Rtidern am 


Erdboden zurUekgelegt wird, nennt man Startanrollstrecke sAnr.' 

Die Landung ist eine verzijgerte Bewegung vom Zustand v bis
LA 
zu v O. 


Sie gliedert sich in folgende Etappen: 

- Anschwegen mit (H = 15 m),
vLA 
- Abfangen und Halten, 
- Aufsetzen und Ausrollen. 
Diejenige Strecke, die das Luftfahrzeug bis zum Stillstand auf 
~em Erdboden zurticklegt, ne~nt man Ausrollstrecke sAuer.' 

l" ~,', ,~~,>~""..",.•"""_",, 

7.3. Welche Faktoren beeinflussen die Startanrollstrecke? 

1. Gewieht 
A ca +v 

2 . F lA G 

vLOF g~ Abh 'F 

2. Triebwerksleistung 
Die Angabe der TW-Leistung ist immer auf nlA - Bedingungen 
bezogen. Diese Zustandsbedineuneen treffen jedoch in der 
Praxis niemala zu. Demzufolge treten Leistungssehwankungen 

auf. 
Normalleistung (bezogen auf IliA), 
effektive Leistung,Ne 
bsrometriecher 	Druek am Startort.b 


t Temperetur am Sta~tort. 


: h 
[ps]\ b No 

Ne ~~n 760 

3. Platzverhaltnisse 
- Reibungsw1derstand, 
_ Neigungs- bzw. Steigungsgradient, 

4. 	Landeklappenaussehlag 
ca f(Landeklappe) 

5. Windverhaltnisee 
- Windsttirke. 

_ Windeinfallswinkel. 

Der Wind hat einen ganz betrachtlichen EinfluB I'lf die start ­

anrollstrecke. 
 ----- a 
vLOF 

bei Windstille s4nr = 2 b x 

-

I 

(vLOFbei Wind sAnr 2 bx 

b Beschleunigung in Richtung x-Achbe 
x 
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Abb. 50 

?O 

t·~_,,~ .,., 

W _ Liingswindgesehwindigkei t 
l~m ",inen Sonderfall handel t ea s;Lch bei einem Sei tenwind von 

, da hier keine Langawindkornponente vorhanden ist. 
Vergleichsweiae ein pear Angeben der L-60, 

• of' 0 5 I 

III 228 145B Anr 


Bei einem Seitenwind 90° rni t 5 m/s steigt s Anr auf 250 rn an. 

Diese Er&cheinung kann man dadurch erklaren, daB fUr das Rich­

tunghalten entgegengeaetzt zur 'Nindriehtung eine J<:raft ootwen­

dig ist. Bedingt durch die Gr;jBe dieser J<:raft wird der Auftrieb 

zur Seite geneigt (Abb, 48). 

Dadurch muB die Grof;\e des Auftriebs wachsen, dern,ufolge muB 

a\lch vLOF gr':iBer werden. 

Aua dieser Seitenwindbeeinflussung ergibt sich jedoeh daa: 

- Flugzeug muB sich beim Endanflug und beirn Ausrollen mit aei­


nen Rudern in der Richtung halten lessen; 
- fUr den NormalflugzeugfUhrer bei den Landungen durch die not­

wendige SteuerfUhrung keine unzumutbaren Belastungen auftre­
ten. 

Aus dieaem Grund legt die britisehe Bauvorsehrift BCAR die max. 
Seitenwindkomponente rnit 

0,2 bis 0,3 • Vs 

fest. 
Diese Festlegung find et ihren Niederschlag bei den Typenmaxime, 
diedu'r'ch die HV festgesetzt werden. 

7.4. Horizontalflug 

G Gewicht, wirkt zurn Erdrnittelpunkt 

A Senkrecht zur Bewegungsriehtung nach cben wirkend del" 


Auftrieb 
S Schub, wirkt in Bewegungeriehtung 
W Wideretand, entgegen der Bewegungsrichtung 
FUr den stationaren Horizontalflug 
v canst. d.h. keine b 

H conet. d.h. P = conet. 
gel ten folgertde Kraftebedingungen: 
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~ (Abb. 49) 
~ 

Daraus lassen sich folgende Zusatzbedingungen ableiten: 

S v 
 ~ NverfH 

W ~~~ 1 
NerfH H w 

W v C + . v~ • F 
Abb. 51 

A ca F+ v
2 

A G 

vH GVca.2 p. r 
........ 


v AVc p . r2.G ........ ~
l\nin 
Bmax 


cBmax solI bei Dkrit liegen. 


7.5. Steigflug s 
FUr den stationaren Steigflug 

v const. 
 ?'i ~ Abb. ~2
H zupehmend 


gel ten folgende Kraftebedingungen:


I: :: wI (Abb. 50)+ A A'/A$ r 
DafUr gelten: 


(w + G ) • v
NerfST 2 

2A G c ~ v • F1 a 2 


G, cos Y' G 


/ 2 G, G· cos Y
-if 2vST , ca . p • F - ca p F --~ 

Der Steigwinkel y ist jedoch gleichzeitig durch die Bahnge­ ­schwindigkeit vST und die Vertikalgeschwindigkeit w gegeben 
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­ r 
sin y 

__w 
(Abb. 51)vST 

Abb. 53 
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7.6. Gleitflug 

FUr den stationliren GleHflug 

v 
 canst. 

H abnehmend 

gel ten falgende Kr!iftebedineunpen: 


(Abb. 52)I: :, + 
21G 

DafUr galten: 
/2 • G • cos YVGL =, c P Fa . 

__w_
ein Y 

VGL 

7.7. J{urvenflug (Abb. 53) , Schraglagewinkel 
r Kurvenradius 

Zf Zentrifugalkraft m • ~ 
r 

Bedin~ungen: 

in x-Richtung : S W 0 
in y-Richtung A ein III 0Zf 
in z-Richtung G - A • coe III 0 
NerfJ( W . vK cw -I- vK 

3 Ji' 

G A • coe • ca + vi • F coa. 

IVK Vca' / F G. cos.: I 
Die erforderliche Leistung fUr den Kurvenflug ist dann schlieB-
Hch: 

2 • G3~ NerfK 
P • F • cos3•Vc;' 

Ea ist aber auoh m~glich, hier eine Auasage zu treffen, indem 
vK mit vH verglichen wird. 

.1 2' GVca' p. F • cos Cl'~-v H J 2· G.. coe 

-v "I 
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Iv = 1 Iv~ , H {COIii' 
Man kann das fUr" die erfarderli~he Leistung ebenfalls tun und 

erhal t dann 
NerfH 

NerfK= yC083111 I 

Darau3 folgt, daB mit steigender Schraglage 

- v grtlBer werden muf3,
K 

- N f graBer werden muB. 
er R 

FUr die Festlegung der l<'lugtaktik ist die GrtsBe des Yurvl'ln­

radius von Bedeutung. 2vK m .-- A • sin IIIZf r 

m .JL 
g 

2
A c . ..:e- .v • 11' a , K
2 v 

m' _K~ A • aincp
r 

2 
.JL~ ca'+'v~ • F • ain III g r 

I 2 G
rea' ..po!:.,g-::-"':,~Fr---:s:71-::n:-:. 

In dieaer Beziehung gel ten: 
g canet. 

., F canet • 
dann wird der Kurvenradius r groBer wenn: 

das Gewicht eteigt, 
_ die v ansteigt, da dann ca kleiner wird,K 
- die Luftdichte p geringer wird. 
Jedem muB aus diet-em KapHel heraus klar werden, dall das will ­
kUrliche VergrijBern der Kurvenschraglage mit einem steigenden 
Leistungsbede.rf verbunden ist. D'Ibei tritt dann fUr jeden l'lue;­

zeugtyp unterschiedlich einmal eine solche Schraglage ein, be) dem 
die erforderliche gleich der verfUgbaren Leistung gsworden i8t 
(Gashebel am Anschlag). 
SolI jetzt weiter horizontal geflogen werden, bei weiterer 
Vergrollerung der Schr'jglage, muJ3 die Geschwindigkeit absin­
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ken. Dieser Vorgang kenn dann letztendlich zum Str~mungaeb­

vom Profil ab.


riB fiihren. 
 S~mtliche hinter dem Ablosepunkt liegenden TF-Teile sind nicht 
1.8. Uberzogene Plugzustande 	 mehr auftriebswirksarn. 

Del' Str5rnungsabrlB kann sieh durch folgenCle VerhaltensweisenIn dieaen Bereich kann man nur gelangen wenn, entweder beab­
sichtigt oder unbeabsichtigt. die Normelflugbedingungen nicht 
eingehalten wurden. 

1.8.1. Begriffsdefinition 

Das Uberziehen ist eine VergrtlBerung des Anstellwinkels ~ 

auf Werte von "'krit und groBer, wobei ca so stark abftill t, Naeh dem Uberschreiten von 
von 

daB die Bedingung A G nicht mehr erfiillt ist. Gleichzeitig Q;"''' f'olgende 
sinkt die Geachwindigkeit v auf den Wert Vs bzw. v und 

sl
kleiner ab. 	 0 

1.8.2. Str~mungsvorg~nge und Dewegungsformen 

Im praktischen Flugbetrieb befinden sich immer Teile des TF 
im Bereich der abgerissenen Str~mung, z.B. Start, Landung, 
Langsamflue. 
Diese Erscheinung 1st jedoch nicht kritisch, dR alle iibrigen 
TF-Teile zusammen die Bedingung A G noch erfUllen. Bei 
~ krit trifft das jedoch nicht mehr zu. Die Grenzschicht 
reiBt ab (Abb. 54). 
Die se AbHI6unG ent",t",ht dadureh, flaB die LuftrnolekUle d8r 
Stromfl:lden infolee der Reibung und des sinkenden dynamisehen 
Drueks q soweit abeebremst werden, daB sieh RUckstrornungen 
ausbilden und ihrerseits weitere Teile der Grenzsebicbt vorn 
Frofil abl1:5sen. 
Die Lage des AbH>sepunk tes iat f(~o). 
Diese RU(~kstr~mungen bilden lebhai'te Wirbel und verwirbeln 
die darUberliegenden Luftsehichten, was insgesamt zu einer 
Verdiekung der abgerissenen Stromung fiihrt. 
Ebenso wie beim Ubergang von laminarer zu turbulenter str~mung 

_ Triebwerksleistung,
steigt nach dem Abl~6epunkt der Widerstand an. 

- Oewicht, 
A - 0 Schwerpunktl age, 
w t _ RuBere geometr. Form. 

In dem MaBe.wie durch VergroBerung des Anstellwinkels der Ab­ Als eine besonders charakteristisebe Bewegungsform 1st das 
l~sepunkt nach vorn verlagert wird, 1~6t sich die Grenzschicht Trudeln anzusehen. mit dessen GesetzmaBigkeiten wir uns nun 
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~esch3ftigen wollen. 

7.8.3. Die Autorotation 

Die Entetehung der Autorotation (d.h. Selbatdrehung) am TF 
iet Grundvoraueeetzung fur dae Trudeln. 
Wir wollen una die Autorotation an einer Vereucheanordnung klar 
machen. 
In einen Windkanal wird quer zur Anstr~mrichtung ein urn die 
x-Achse drehbarer TF angeordnet (Abb. 58). 
Der Anetellwinkel eoll ~ ~ m krit eein. 
Durch einen StoB vereetzen wir den TF in DrehlinB. Dabei erfahrt 
an der eich hebenden TF-Halfte der Auegangeanstellwlnkel eine 
Verringerung, an der sich senkenden TF-Halfte eine weitere 
VergrtlBerung. 
11 TF ,-,' re TF 

+ A~ m - Am~li ~rit re C krit 

~11 > ~rit mre < 'irrit 

(Uberkritiech) 


mu > ~e 
Ali < Are 

Die Drehbewegung wird durch diese Bedingung bis zu dem Moment 
erh~ht (angefacht), wo die Dampfungemomente gleich den An­
fachungemomenten sind. 
Es etellt sich dann ein Gleichgewi~htszustand mit konstanter 
Drehzahl ein. In der, rraxis erfolgt dieser Drehimpuls durch ein 
unterschiedliches zeitliches AbreiBen der Strtlmung zwischen 
den einzelnen TF-Halften hervorgerufen durch den Schiebewin­
kel B. Bedingt dadurch wird dann die Drehbewegung eingeleitet 
und es kommt zur Autorotation. Der Ausgangssnstellwinkel muB 
in einem beetimmten Anetellwinkelbereich liegen, wenn Auto­
rotation auftreten eoll. Die Drehrichtung bei der Autorotation 
iet vom SChiebewinkel abhangig, die weiter vorn liegende TF­
Halfte geht immer zuerst nach oben. 

eo 

v 
0 ...... _::...~ _lAY 

-. -'­.t>.l." .V I -­

--'­

()rG ­ -+a"- J · V Abb. 58'y 
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7.8.4. Das Trudeln 

Hierbei bewegt sieh das Plug:::eug auf einer urn eine eenkrechte 

Aebse geY.'lmcenen SC;lraubf'nl inle abwsrts. 

Die Trudelaehse hat zu Beeirn die FoI'lll eineI' Wurfpare.bel und 

wiI'd erst naeh rnehreren Umdrehune;en aenkrecht. 

Von diesem Zeitpunkt ~ ist das Trudeln ein stationereI' Zu­

stand geworden. 

Die i'l'inkelgeschwindigkeit betr>igt ~ 900 /s. 

Del' Trudelradius b!!'tragt r.ur weniee Meter. 

Infolge des Sehiebens ist die Flugzeue;liinesachse nieht auf 

die Trudelacr.se zentrlert. 

,Te neeh dem L1inesneigungswlnkel Ilnterteil t man in 

- Steil trudeln LA'nesneigune 45° bia 90°, 


00- Flaehtrudeln Lan,gsneigung bis 450 
• 


Samtliche z.Z. im \I\'F vorhandenen Flugzeugtypen trudeln steH 

mit groaer Drehintensitat. 

Dabei betragen die IIllhe!lverluste je Umdrehung: 


L-60 'RI' 150 m, 

- AN-2 ',1;1 200 m, 
- Z-37 ~ 200 m. 
Infolge del' abwiil"tseerichteten Trudelbewegung wBchet die Ge­
schwindigkeit aehr schnell an. Bei del' An-2 in 14 e auf 
200 km/h. Daher ist ein station~!res Tt-udeln auf senkrechter 
Bahn mit den WF-Typen eus Festigkeitsgriinden nicht dureh­
fUhrbar. 
Das Trudeln muf3 bet-eits aut' del' WuI'fparabel ausgeleitet wer­
den. 
~atUrlieh kennt man; 
- 1,ormal trudeln, 
- RUekentrudeln 
Z\tlll A\lsleiten. 
Die Bedingune fUr das Trudeln war die Autorotation. Die Str5­
mung em Hohenruder/Querruder ist abgerissen. Demzufolge muD 
also zuerat eirumal das Schieben und demit die Autorotation 
beendet werden. 
1. Seitenruder entgegengesetzt del' festgestellten Drehrich­

tung voll austreten, 
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2. Hohenruder in Neutrallage, 
3. Fahrt aufholen (gr8aer Vs bzw. Vs ), 

o 1 
4. langsam Abfangen. 

Bei dem Typ L-60 gilt aine Besonderheit. Das lIohenruder ist 

bis zum vorderen A~sehleg zu bringen und etwas pumpen. 

Die obige AuffUhrung trifft fUr das Normaltrudeln zu. 


Beim Rlickentrudeln: 

1. Hohenruder vollig ziehen, 

2. Seiten- und Querruder neutral. 

Das Flugzeug geht dann ins Normaltrudeln Uber. Weiteres Aus­

leiten dann wie zuvor besehriaben. 


8. Flugleistungen und Flugeigenschaften 

Es ist allgemein Ublieh eine Beurteilung Uber die Kenntnis 
del' Leistungen und Eigensehaften durchzufUhren. FUr den Wirt­
schaftsfUeger ist die genaue I<enntn'is del' Leistungen und 
Eigenschaften seines Einsatztyps, besonders hinsichtlich del' 
FlugdurchfUhrung mit geringer Leistungsreserve, von groaer 

Bedeutung. 

8,1. Flugeigenschaften 

Zu diesem Komplex wurden bereits unter Pkt.6 einige AusfUh­

rungen gemae h t • 
Zuaatzlich kommen hinzu: 
_ das Verhalten beim Uberziehen, 
_ das Verhalten beim Trudeln, 
- das Verhalten im Bahnneigungsflug, 
_ die Rolleigensehaften am Boden, 
- Start- und Landeeigensehaften. 

8.2. Flugleistungen 

Sie sind fUr die Luftfahrttaugliehkeit nieht ao entseheidend 

wie die Flugeigenaehaften, 
Die staatliehen Forderungen legen dahar nul' fest, daB die Flug­
leistungen ~rmittalt warden mUssen. Forderungen Uber Mindest­
leistungen werden nul' dort erhoben, wo S0 die Sicherheit ba­

8) 
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V",in Vltlin,ut VIIICU V[,J 
.Abb. 59 

.W[1-J 

WIIIU 

W
61141lC 

Abb. 60 

Vtlllo.Jr Vw Vl':]llU 

einflussen wird. 
Demzufolge st1mmt in etwa, wenn man aegt, daB die Flugeigen­
achsften durch Sicherheitsforderungen und die Flugleistungen 
durch tlkonomiaehe Forderungen bestimmt werden. 
Zu den Flugleiatungen zahlt man folgende Angaben: 
- Ma:dmalge 80 hwindigkei t , 
- Minimalgeschwindigkeit, 

gUnstige Arbeitageschwindigkeit, 


- Reiehweite. 

- Flugdauer, 


'- max. kommerzlelle Zuladung, 
- Steiggeschwindigkeit, 
- Rurvengeschwindigkeit, 
- starts'l;reeke, 
- Landestrecke. 
Einen ganz wesentliehen EtnfluB auf alle dieae Angaben hat 
die Triebwerksleistung, wenll man bedenkt, daB ja die Aus­
rUstung der eleichen FIugzeugzeIIe mit unterschiedlichen TW­
rcodifikA.tionen mCiel teh ist. 
Dam FluczeugfUhrer 1st aber auf solche Besoncerheiter: i<:aum 
eine Einflul3nahme m1:lg1ich. Viel wich·tigAr ist die Kenntni8 
der Parameter des vorhandenen TW. 
Zu diesem Zweck wollen wir 2 ¥Curven betrachten, dA. sie gewis­
sermaBen d~s Spiegelbild der Flugleietungen eines Flugzeuges 
darstellen. Urn gute Flugleistungen erxielen zu konnen, mUsser. 

~;verf magI ichst graB und Nerf m<lgl ichst klein sein 

8.2.1. Kurve der ~)verf und ~:erf tAbb. 59) 

verfUgh8~R LeieLune, 1st diejpnige Leistung. die von""verf 
,ier Luftscr:r-aube ~gegebel1 wird una dami t d'lr Fnrt­

bBwegU!lg Client. 

J''verf "LS 
Die :~(ltorleistune !'mot ihrersei tR 1st 9.bhlineig van del" Dreh;:ahl, 
Nerf - erfor,:erliche Leistune fUr air.pn b,:,stimmten Flugz.l1­

stand 
Dei der Darstellung beider Kurven in einem gemeinsamen Koordi­
natensystem ma~ht sieh die Definition einiger Funkte notwendig. 
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6.Q) v maximale Fluggeschwindigkeit, es ist keinemax 

(h 

'VLeistlmgsreserve mehr vorhanden. 

llereich der Leistungsreserve N
@ max 

Abb. 61G~ <6z <G J 

[4111 - :-~:;~ N ; Ier

Durch das Anlegen von weiteren Tangenten lassen sich noch 

diejenigen P'mkte finden, Clie der ma.x. Reich\\'ei te und der max. 

Flugdauer zugeordnet sind. Da diese Punkte fUr den WF nicht 

von Bedeutung sind, wird darauf verzichtet. 
 Merf 
8.2.2. Welche Faktoren bestimmen 1l'erf 

P vNerf 


P W 
 ~, 

vJ'If . v c ....£.... • FNerf w 2 v 
FUr den Horizontalflug gilt: 


Abb. 62
A G f, > fl :> f3 
Demzufolge ist: 


2 " 
'" Ca 2P • F . v

Aus der Polaren muD nun fUr jeden so ermittelten ca-Wert der 
 Mtrf 
dementsprechende cw-Wert ermittelt werden. Demit ist die Er­

rechnung der Herf moglich. 

Welche Faktoren beeinflussen N
erf : 


- Gewicht denn bei steigendem Gewicht steigt Nerf an 
 l,
(Abb. 61) 


- Luftdichte- denn mit geringer werdender Dichte steigt Nerf 
 v 
(Abb. 62) 

Abb. 63 t<fz<r, 
86 
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v . minimalste Fluggeschwindigkeit, sie iEt dem We~t<D m~n 

c zugeordnet (siehe Pkt. 7.4. 
!)nax 

- minimale sichere bzw. zul:issi.ge Fluggeaebwindir; ­<ID vrninzul N .. tkeit, aie ist dem Wert von 0,9 c zugeordnet.amax 

v m i n = , L""1jr,;-'3::.--"G:!.-___--. 
zul "x " 
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kt'r 1'I'011en dabei von einem Horizontalflug 'in verechiedenen 

Hohen ausgehen, 'wobei die Horizontaleeschwindi~keit constant 

bleiben solI. 

A G 2", +'a V' F 

Die Luftdichte sinkt mit steigender Hijhe. 


Die Bedin,g.mg A Gist also nur zu ,!!;arantieren, wer!n ca 


Uber den Anstellwinkel vergrti/3ert wird. Demzufolee steigt 


auch C an. und zwar in starkerem Ma Se ale, ebsinkt.
w 

Geht man jedoch davon aus, da' deI' Anstellwinkel und dcmit 

Ca constant bleiben eoll, so mu/3 v erh~ht werden. 


In beiden FiHlen mue dann Ner! arsteigen. 

.. Kurvenschraglage aenn mit steigender Schraelage s1.elet 


Nerf sn U,bb. 63) 
- Widerstllndsbeiwert- stellt keine 1\onetante dar. 

Er unterliegt Veranderungen 4Cw durch: 

- An- und Abbau von aviocherCi. Anlagen 

- Alterung deI' Flugzeugzelle (Verior­

mung) 

- starke Verechmuttung 


Die permsnenten Wartungs- und eDerholun~sar'eite. haben den 


Zweck, disae Leistungsverschlechterungen auezugleichen, kon­


n~n aber den Auegangszustsna nicht mehr herstellen. 


Die Erfaseung der Veranderungen deI' Flug~eistun«en ist suf­


wandie, ware aber notwendig. . 


~'Ur den Flugzeugftihrer muB diese J,eistungsverschlechterung 


eine bekannte Tateache sein. 


8.2.3. Rolle und Bedeutung von lI1, 

Die Le,ist.une;ereserve .U: ist de!'jen1e;e Leiatunge ,ntail, der 

dem FlugzeugfUhrer zueatzlich zu deI' von der Flu~geachwindig­

keit sbhij.ngigen erforderlichen Leiatun@; Ner! zur DurchfUhrung 

bestimmter ~lucmanHYer zur Ver!Ucung steht (z.B. Stei~flug vor 
H1ndern1saen). 

[~N . Nverf Ner! I 
Die Leistungsreserve 1at die Difforenz sus verf[;.;barer und 
erforderlicher Leistung (.~b'. 60). 

88 

Die Gro13e von lit-: iat nicht konstant. De sich bed1ngt durch 

NuBere EinflUasB Nerf nach oben, Kverf jedoch durch echlechte 

TW-Parameter nach unter verI agern I< ann. ist ein weiter Spiel­

raum vorhanden. 
Im WF gehoren die Durchfiihrune van hFlufie;en Starta, Steig­

flUgen und 'liendekurven zum tae;liehen ginerlei. Kaum jemand 

macht Gieh jedoch Gedanken, liaG eera~e die DurchfUtrung deI' 

Wendeknrven und SteigflUe;e Blne ~'rsee der Flugleistungen ist 

und le tztlich von lIK 'illhangt. Betrachten wir nochmals Abb. 59 
und 60 im Zuaamrnenhang. iHr haben in Abb. '59 LE'istuna und Ge­

scl;wlndigkeit und in Abb. 60 Steiggeschwindigl<eit und Geschwin­

cigkeit darg€stel1t. Es erGibt sieh dne ltaximul!J deI' Steigge­

-,=chwinfligkeit w an deI' Stelle, NO l!.J'4max liegt.max 
Dj eeer Zusp..mmen}"mg lFiBt sich 80 ilus<JrUcken: 

ANI [+] I
w 75 G

Diesem Wert w "mtapricht eine bestimmte Fluggeschwindigkei t. max 
die mit v (" ) bezeichnet wird. (Pkt. 2) 

::,ax 
I,a t d j ",se~t Regime ist. eine Hohensufnahme in del' kUrzeaten 

Zeit miigli ch • 


D",I' Pkt. 1 1i:Hlt sieh als Tangente an die Kurve vom 1<oordina­


tE'rlursprung eus ftnden. Er' entspricht einem maximal en Steig­


winkel, ~ .rl. die mn,enaufnahme erfolgt auf der klir?eaten ho­


ri zontal 'Hi Entfernung. 


Dleeem Fk t.. entspricnt v le;)

\ max • 

Zwischen bE'ioen Angaben l;egt eine Geschwindigkeitscifferenz. 


Sie betrqgt fUr ~~-Typen ca. 10 bie 15 km/h. Die Renntnis 


diesel" Zuesmmenhange ist fUr den FlugzeugfiJhrer wichtig, nicht 


zuletzt hat einer AN-2-Besatzung diese Unkenntnis daa Leben 


gE'kostE't. 


Bel'sits im Pkt. 7.7. wird 9.uf die Abhane;ieJ(e1t deI' Kurven­


schr~glage von deI' Leiatung hingewiesen. Letztebdlich iet 


die J<urvenschl'i:iglage eine Frage' deI' GroBe von fB. 
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8.3. Kennlir>iE'n 

Untel" dlesem Punkt 8011en DUB den vorhandenen Ifaterialien 
del' im f,T-';;F eingesetzten Flugzeugtypen L-60, Z-37 und AN-2 
einige cha1"akteristische und aussagefahige )(urvenverlilufe 

dargestellt und erlUutert werden. 

Abbe 64 Typ L-60 
HOrn 
G 1560 kp 
Lanrleklappe und VorflU~el eingefahren 

DarecAtellt warden: 
deT' o\notiag van Nerf in Abh§neigkeit verschiedener Schrfig­

l'lgen, 
d)e Lagen "I'll' Kurven in Abhangigl<eit vom Leistungs­

weJ""'t. 

Abb. (,5 Typ L-60 
H 0 m 

G 1560 I<p 
un'd VorfUie:el eine;efahrenLK 

DArgestellt werden: 
in Abh~nriekeit verschiedener Schrag­der ArHtieg von 

IHgen, 
in Abhlngigkflit VO~ Leistungswert- die 1ft!.':e von 

Abb. 66 '~yp 

o In 

v 156C kp 
1K 0°/15° und VorflUgel eineefahren 
Kurvenverlauf eil t fUr Hennleistung 

Del' !iurvenverlauf entsteht, indem bei einem fest eingestellten 
Leistungswert dIe }(urvenochraglage vergro(3ert IYird unter der 
Bedingune eines Fluges mit eleichbleibender Hone. 

Abb. 67 Typ AN-2 

Dargeetellt wird die Differenz zwischen den Angaben des Her­

stellers und den tatsMchlichen lerten nach 1139 Flugstunden. 


Steig]:'~19re 

G 4900 kp 

LI( 0° 
Nennleistung, ~'lugze\lg ohne aviochem. An­

bau ten 
91 
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 Abb. 71 

Abb. 68 Typ AN-2 
H 500 m 
G 4900 kp 

00LK und ohne aviochem. Anbauten 

Dargestell t werd en im Pol ard iagramrr die !lessung nach 11 J9 

Flugstunden und die Herstellerengabe. 

Abb. 69 Typ AN-2 
H 'ioe m 

G 490e kp 
0 01K 

Dargestell t werden die I<.urven: 
1. ohne aviochem Anlage 
2. mit Streuanlage 

J. mit SprUhanlage 
Abb. 70 Typ AN-2 
Dargestellt wird ein 1eistune,sdiagramm mit den Kurven Nerf 

und lIverf O:ennleistung). 
H 50e m 

G 4900 kp 
00lK und ohr;a aviochem. A'lb?uten 

Abb. 71 'fyp Al'1-2 
500 n, 

~ 
.J 5250 kp/4J25 kp/J400 kp 

Lt CO ohne aviod:em. Anbauten 

Steigpolare bei Stnrtlei~tung 
W und sind markiert. max mEtJ 
FUr 5250 kp ist die nerstellerangabe strichpunktiert einge­
zeichnet. 
ADb. 72 Typ 2-37 
rolArdiagram~ ohne BerUcksichtigung des VorflUgels und ohne 
aviochem. AnbAuten fUr verschiedene Flappenstellungen. 
Abb. 73 Typ Z-37 
Wie oben jedoch mit Staubeanlage 

Abb. 74 Typ Z-37 
Darstellung von Schub und LuftschrRubenwirkungsgrad in Abh;;n­

gigkeit von der Geschwindigkeit fUr verschiedene 1eistungsstu­
fen !I'W M 4C2-RF 

LS V 520 
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:a. lei.piele: 
1. 	Wie Sro8 1st 'L wenn~ 

p 10 )30 kP/m 2 

t 15 °c 
2

103)0 kp/m2 • 9.81 m/s2 1 225 k~m a kg grd, 2 2Pr. m 	 s kpm grd
287kg!grd 288 grd 

2 
1.1 ~ s 

~ .... 
PL h~'~,,~ei'l!l) 

2. 	Ein Ballon feBt 5 m) Waaserstoff P= 0,09 kg/m) 
3 •P1 = 1,29) kg/m 


Wie groB ist der Auftrieb dea Ballons? 


A l!.p.g.v 

8 3... A " 1,20) kg/m3 • 9,81 m/a2 • 5 m »I ~~=~g 

3. 	Wleviel Auftriebsleistung erfordert die Uberwindung des 
Luftwiderstands einee Pkw bei 
v 108 km/h 30 m/e 

2F 2,5 m
Cw = 0,5 

0 1,29) kg/m)\t) PL 

N P • V R W • V C + v2 • F • v" w 

2 
N '" o ,51 a22J kg/m) • 00 m/e)'.) • 2,5 m~ 

1'1 2194,9 l(prn/a ~~,,~==J;~ 

_. 

-"i 4. Elne Luftachraube D 4,20 mJ I I 9CIt' 	 • ~ 1070 min-1 
nLS 

arbeitet an einem Luftfahrzeug bel einer~;. ." ... ...
ClI 1:$ o· (J o· v 670 km/h 186 m/a 

98 
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Wie groS ist die Machzahl an den Blattepitzen in 

a) H 1 km bei t +8,5 0 


b) H 10 km bei t -50 0 
 7. Wle groG 1st die Minimalgeschwindigkelt eines Flugzeuges 
unter folgenden Bedingungen:


u 1 236 m/s

.!' . n . r 

jo G 1281 kp 
2F ,. 17 mu2"1 " V + v 

2' 
~ 300 m/s 


p 1,226 kg/m3 


~oo rol.s 0,92M1 	 0,89 C~a.x
20 V281,5' 


236 m/a
u2 2 ' 1281 kp • 9. a1 ml.a 2 . 3 6 ~ l~g=~,~
300 m/a v~in ='\lo ,92 ' 1,226 kg/m3 . 17 m2 •w2 


M2 1,0 


5. 	Die Normalleistung eines TW betragt 240 PS. 

Wie groG ist die effektive Leistung? 

H 2000 m 


b 598 Torr 

t +5 (') 


598 • 240 PSNe J~l:l=E§~~~i ' 760 

6. 	Wie iat die Gr~Se des Gewichts und des Schubs eines Flug­

zeugea lro Horlzontalflug? 

p " 1,1121 k~/m3 

v 	 720 km/h


2
F 100 m

Ca 0,112 

Cw 0,0312 


G A Ca v 2 • F 

S W .. C 2+ v	 • Fw 	 19i9=~i 

100 
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