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1. Einfiihrung
1,1. Begriff der Aersdynamik/Flugmechanik

Ale Spezislgebiete der Nechanik beschiédftigen sich Aerodyna-
mik und Flugmechanik mit den physikalischen Grundlagen und
Zussmmsnhiingen des Fluges.

Aerodynamik - Lehre von den Luftstrdmungen um feste K3rper
mit dem Ziel deren Krdfte und Momente nach Grole und Rich-
tung zu ermitteln.

Dabel ist es gleichgliltig, ob der feste Kdrper sich durch
die stillstehende oder ruhende Luft fortbewegt, oder ob ein
feststehender Kbrper von Luft umstrimt wird.

Mit snderen Worten, die Relativbewcgung ist entscheidend,
Pir den Wirtecheftsflieger geniigen Kenntnisse der sogenann-
ten "Aerodynamik kleiner Ceschwindigkeiten", bei denen die
Kompressibilitéit vernachldssigbar klein und die Luftdichte

¢ = constant

ist, bzw, als konstant angesehen werden kann.
Dieser Bereich geht bis zu einer Geschwindigkeit von 60%
der Schallgeschwindigkeit,

v =0,6.8a

{ber diesen Bereich hinaus kenn diese Einschrénkung nicht
mehr gemacht werden, d.h. die Kompressibilitét wird berick-
sichtigt.

Flugmechanik -~ Lehre von der Bewegung der Luftfahrzeuge
infolge der auf sie einwirkenden Luftkriéfte. AuBerdem ist
die Ermittlung der auf Lufifahrzeuge einwirkenden Krifte
bel Start, Landung und Rollen am Boden Gegenstand der Unter-
suchungen der Flugmechanik,

Aerodynamik und Flugmechanik durchdringen einander. Sie
sind Teilgebiete der Luftfahrt und liefern wichtige Grund-
legen fiir alle Ubrigen Wissenszweige.

1.2. Geschichte der Aerodynamik

S0 slt wie die Menschheit ist aueh der Cedanke des Menschen-
fluges. Jedoch konnten diese Gedanken erst ihre Verwirk-
lichung finden, als Wissenschaft und Technik einen beetimms_
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ten, duflir notwendigen, Stend der Entwicklung erreicht hat-
ten.

Alle fritheren Vereuche, z,B. Flug des Schneiders von Ulm,
muSten scheitern.

1.3, Bekanntgebe des FProgremms

Unter diesem Punkt sollte der Schiiler mit dem Stoffumfang

des Fachgebietes entsprechend dem Stoffverteilungsplan in-

formatorisch tekannt gemacht werden.

Darliber hinamus einige Bemerkungen zur Rolle und Bedeutung der

theoretischen Auebildung.

Die Grundlage bilden die Erlaubnisordnung vom 22.06.1965 und

die Richtlinie zur Priifung fiir die Erlengung von staatlichen

Erlaubnigsen der zivilen Luftfshrt vom 08.05.1968.

Darin heiBt es: "Die Auslibung aller unmittelbar mit dem Flug-

betrieb in der zivilen Luftfahrt zusemmenhéngenden THtigkei-

ten, die flugbetriebliche oder flugtechnische Kenntnisse

voraussetzen, bedlirfen einer stsatlichen Erlaubnis.

Die Bewerber milssen ihre Bignung durch Prifungen Uber ihre

theoretischen Kenntnisse und prﬁktischan Fihigkelten nach-

weisen. Darilber hinsus mufi ihre medizinische Tauglichkeit

nachgewlesen werden.” ’

Tie theoretische und praktische Aus~ und Weiterbildung er-

folgt nach den von der Hauptverwaltung bestdtigten Program-

men. Wird bei den Prilfungen die Zensur “Gentigend" (4) er-

reicht, kenn dem Priifungsteilnehmer in Anbetracht der hohen

Versntwortung des Personals der zivilen Luftfahri eine Er-

laubnis zum praktischen Einsatz nicht erteilt werden.

Das bezieht sich jedoch nur auf die mit der praktischen

THtigkeit im unmittelbaren Zugammenhang stehendem Prifungs~

f4cher.

Diese sind:

- Navigation,

- Aerodynamik,

-~ Flugzeugtechnik,

- Flugfunksprechverkehr,

- Aufgaben und Ubungen der praktischen Luftfahrzeugfihrung
bzw. Flugleitungsverfahren.

Mit diesen Ausfifhrumgen soll dargelegt werden, daB gute
Kenntnisse in den obengenannten Pédchern unbedingte Vorasus-
setzung sind. Dase gilt umsomehr, da sich such der Inhaber
einer Erlaubnis bei jeder Erlaubniseverléngerung erneuten
Priifungen unterziehen mufi,

2. Wichtige Begriffe der Aercdynamik und Plugmechanik
2.1. Begriffe und Bezeichmungen am Flugzeug
2.1.17, TP-Formen und Aufgaben des TF

- Rechteckfltiigel,

~ Trapezfliigel,

- Ellipsenfliigel,

~ Deltafliigel.

Diess Einteilung ist nach dem TF-GrundriB mBglich. Deriiber
hinaus kann eine Unterteilung nsch der Anordnung am Rumpf
vorgenommen werden:

- Tiefdecker,

- Mitteldecker,

- Schulterdecker,

- Hochdecker,

In der heutigen Zeit herrscht der Eindecker vor. Doppel~
deckeranordnungen konnen nur noch in sehr wenigen Fillen
vor, z.B. AN-2,

Der Tragfliigel ist das aerodynamisch wichtigete Bauteil des
Plugzeuges, da an ihm der zum Flug notwendige Aufirieb er-
zeugt wird. Er dient auBerdem:

- zur Aufnahme der Start- umd Landehilfen und Querruder,

-~ zur Anbringung von Triebwerken bel mehrmotorigen Luftfahr~
. ‘seugen,

- gur Aufnahme der Kraftsteffbehilter,

- gur Aufnahme der Befestigungspunkte des Fahrwerkes.

Der Tragflligel wird durch folgends geometrische Grifen ge-
kenntreichnets

~ Spannweite b,
= Flédche r,



http:wichtig.te
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Profilsehne

Abb. 1 Tragfliigelprofil

" Langsachse

Abb, 2

- Pliigeltiefe 1,

- Profildicke d.
Von 4lesen Grundgr¥fien abgeleitet kennt man:
2
- Streckung A “%“
1W
~ Zuspitzung -y— (TF-Wurzel : TF-Endkappe)
: e

2.1.2. Profilformen

Das Profil stellt dea Querschniti eines TF dar.
¥an unterscheidet:

konkave Unterseite,

- konvexe Unterseite,

gerade Unterseite,

- gymmetrisches Profil.

2.1.3. Winkel am TF {(Atb, 1)

-~ Einstellwinkel " (Kappal,
-~ Ausstellwinkel 3 (Alpha),
- Pfeilwinkel X (Chi),
- v=Winkel ®  (Nth).

2.1.4. Leitwerksformen und Aufgaben des Leitwerks

Das Leitwerk dient 2ur Herstellung des Nomentengleichgewichts.
Man unterteilt in:

~ Seitenleitwerk,

- HBhenleitwerk.

Hinsichtlich der konstruktiven Auslegung gibt es folgende
Formen:

-« doppeltes Seitenleitwerk,

einfaches Seitenleitwerk,

- dreifaches Seitenleitwerk,

- V=-fSrmiges Leitwerk ohne gesondertes Seitenleitwerk,

- V-f3rmiges Leitwerk mit Seitenleitwerk.

2.1,5. Rumpfformen und Aufgaben des Rumpfes

Der Rumpf dient:
= zur Aufnahme der Ausriistung,
= zur Aufnahme der Besatzung, Fracht und der FPassagiere,
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=~ der Verbindung simtlicher Teil¢ .u einem Ganzen,

Als asrodynamisch ginstigste Form hat sich der spindelfdr-
mige Rumpf mit kreisfSrmigem Querschnitt erwiesen. Die Liénge
des Rumpfes wird durch den notwendigen Abstand des lLeitwerks
vom Schwerpunkt bestimmt.

2.2. Achsenkreuze

Innerhalb der Untersuchungen der Flugmechanik izt es not-
wendig Bezugssysteme fir sdmtliche Grifen und Bewegungen zu
schaffen, Diese Bezugssysteme sind Koordinatensystems,

2.,2.1, Plugzeugfestes Syatem {(ibb, 3)
- Koordinatenursprung = Schwerpunkt S,
- Léngsachse Flugzeug = x~Achee, positiv nach

vorn,

- Querachse Flugzeug = y~-Bchae, positiv nach
rechts,

- Hochachse Flugzeug : = z~Achse, positiv nach
unten.

2.2.2. Plugwindfestes System (ALb. 4)

Dieses System wird auch serodynamisches System genannt.
Die im Punkt 2,2.%1. erlHuterten Achsen erhalten den Index a.
~ Koordinatenursprung = Schwerpunkt S,

- Flugwindachse = x_-ichee, positiv

nach vorn,
- Querkreftachse = v, ~4Achse, positiv
y;ch rechts,
-~ Auftriebsachse = za-Achse, positiv

nach unten.
2.2.3. Erdfestes System (Abb. 5)

Diemes System wird auch geodidtisches System genannt,

Die Achsen erhalten den Index g.

~ Koordinatenursprung = Schwerpunkt s,
~ Nordachae = xg-Achse, positiv
nach vorn,
yg-Achse, positiv

nach rechts,

- Ostachse =

12

Abb. 3
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z _~Achse, positiv nach unten
zum Erdmittelpunkt gerichtet,

- Lotachse

2.3, Luftkréifte und Luftkraftmomente

Die am Flugzeug vorhandenen Luftkrdfte sind:

- Auftrieb A - entgegengesetzt zum Gewicht G,
- Widerstand w - entgegengesetzt zur Bewegungs-
richtung,

~ Gesamtluftkraft R - resultierende Luftkraft asus A
und W.(Abb, 6}

Da sber in der Praxis niemals ein frontasles Anblasen des
Rumpfes, d.h. in Richtung der x-Achse, vorhanden ist, szondern
immer eine Schrigenblasung (Abb, 2) entsteht die Cuerkraft Q,
die in Richtung y -Achse wirkt. (Abb. 7) '
Diese erlHuterten Luftkréfte gelten nur fiir des flugwindfeste
System, Wir wollen jedoch die KrHftezerlegungen flir das flug-
zeugfeste System nicht untersuchen.

Allen ist bekannt, dal Krdfte Nomente hervorrufen, wenn ihr
Angriffspunkt auflerhalb des Schwerpunktes liegt. Luftkriifte
erzeugen deshalb Momente um slle 3 Achsen.

Moment wum die xa-Achse - Rollmoment La,
¥oment um die ya-Achse - Langsmoment Ma‘
Moment um die za-Achse - Gier- oder

Wendemoment Na.

Diese Begriffe tauchen unter Stebilitdisbetrachtungen noch
einmal euf.

2.4. Preiheltsgrade und Bewegungeformen

Unter Freiheitsgrad eines Korpers versteht man seine Bewe-
gungemdglichkeiten.

Ein Luftfehrzeug besitzt 6 Freiheitsgrade

3 Translatlionsfreiheitsgrade:

-~ in Richtung der x-Achse : v

x'

- in Bichtung der y-Achse s Vy
£

-~ in Richtuwpg der z-Achse : Ve

1%

Ve W Abb, &

R ~1A‘+w‘ +Qt

Abb, ?
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3 Rotationsfreiheitsgrade:

- Drehung um die x~Achse H @
-~ Drehung um die y-Achse : [ ¥
-~ Drehung um die z~Achse : w .

Diese 6 Bewegungsmﬁglichkeiten werden unterteilt in:

- Lingsbewegungen H Ve 3 Yy 3 N
~ Seitenbewegungen vy we; w. (Abb, 8 und 9)

3, Eigenschaften der Luft und Grundgesetze der Strimungs-
lehre

3.1, Tréagheit

Trigheit ist die Eigenschaft eines K&rpers oder Wediums je~

der Anderung seines Bewegungszustandes Widerstand entgegen-

zusetzen.

MaG der Trigheit ist die Masse ,ml

3.1.1. Kontinuitdtsgesetz (Abb. 10}

Fp <5
mpo= Wy
P v
my = Py vy —e m1 = ——5-1———-
P, v
N 2 2
oy = P Vo ™ Tz 7T
Q, = &2 (Massendurchsatz pro
zeit)
v = F + B
. « Py, «=®
o= Ml 1 1

16

v.os
By v Fypeovy = Po- F2 * Vo fir kompres-
sible Medien
P1 = 92 [iakompressibel
oo = Far vy
v b3 gilt
1 _ 2 +0r inkom
¥, = _"F?“' ir in Do
Medien

Das Kontinuititsgesetz zeigt den Zusammenhang zwischen
Querschnitt, Geschwindigkeit und Dichte einer SirSmung.
Zg _bringt zum Ausdruck, daB durch jeden Querschnitt einer
3tromrihre in gleichen Zelten dies gleichen Mengen strimen,

2,1.2. tompressibilitét

Jedes Nedium ist mebr oder weniger verdichtbar. Nach dem
Gesetz von Gay-Lussac und Boyle~Nariotte gilt fir idesle
Cage:

p .+ v - g.g}“ |dav=—;n—-—-

_E_%_X_ = m R
p o+ v = mRT
-2 = R T
P
Eei Einsetzung der INA-Bedingungen:
H = Om
Po = 10 330 kp/n®
p = 1 225 kg/m3




T
4]

L]

Q
kp « m _ N *'m
g grd - 28T g gra
Labei ist RL die Arbeit von einem kg Gas (in unserem Falle
Luft) bei Erwirmung um 1 °K.

288 °%k  d.h. t_ = 15 %¢

H
ny
8ol
-
Ny

igt die Gaskonstante RL

Unter Kompressibilitdt versteht man die Dichtedinderung eines

v aay E Stoffes mit der Anderung des Druckes.
£ ) 4 .
) 3.1.3. Bernoulli sche Gleichung
Die Gesamtenergie einer Luftmasse besteht aus:,
<« kinetischer Energie Ekin = n oY
-« innerer Energie Ei = m e c, - T
~ potentieller Energie Epot = m g «h

Tie potentielle Energie besteht aus der Druckenergie E und

S ~ Avb. 8 Lingsbewegung
o der Lageenergie. Letztere bleibt bei konstanter Hohe in ihrer

~ ‘ﬁ Gréfe konstant.
Ep = *8 = p+F -8
m
v = LA - = .
?
m
Ep = p T
Y, E + E + E, = E + + E
Y kin, P4 i, kin, Po i,
m . f ,
I + o1 il +m, e T = T2 ¥ + %o Po +
2 Py i " F Py
+ oMy e Oy e Tg
Gy v2 Py w2 Po
= v 5Tty T1 = — o+ g0 o+ oy, v T2,
Abvb. 9 Seltenbewegung ‘ 1 Py /
I S ; also kann man auch schreiben:
~
~ 2

n
©

Y. I A .
5 + ) + Cy T




c = 718 el (spezif. Wdrme bei
konet. Volumen)

o 3

T = const.
4 = const,

2 \
b4 B 718 T = 0
- v o+ \ \ \\
Diese mllgemeine Form des (esetzes von Bernoulli gilt fur V«L \ \m, VL
kompreasible Medisn, d.h. v > 0,6 ¢ a, \ E \ o
Bei \ \ 2 \

AN

\

d.h, v <« 0,6 + a entsteht eine Vereinfachung d.h., dann Abb. 10
wird die bekannte Form
{p + _5_. v2 = [+) erreicht.
Das Gesetz bringt zum Ausdrvck,_ daf in jedem Querschnitt 1
einer Stromrshre die Summe sus stetischen und dynemischen 3 v = ungestért freie Potentiale~
Druck konstant ist. 4 str.
p = gtatischer Druck
q = -%—— v2 = dynamischer Druck oder Stau- E O ——————e .ir
druck : o >

Dimensionen bei Rechnungen mit Bernoulli: ;
v [_m__} J lam. Strimung &turb.

[ ‘
T [k ] ,_ v=0
. o1 Abb. 11
v :‘x'g-grd

e “
p " ] turb. Stroimung v = ungestirt freie
: Potentialst
L __g_k 1
L ™ ] 1 t E
Sollen in siner Stromr3hre 2 unterschiedliche Cuerschnitte 1 o -
betrachtet werden, ist -]
Py + gy = Py + Qz

angusetzen,




3.2. Zshigkeit und innere Reibung

Zshigkeit ist die Ejgenaschaft eines Stoffes, jeder Verschie~
bung seiner Schichten einen Widerstand entgegenzusetzen.
Diesen Widerstand bezeichnet man auch als innere Reibung.
Diese Zéhigkeit ist bei sllen Fliissigkeiten und Gasen vor-
handen und hat lhre Auswirkung auf die Strdmungsvorgiinge en
Profilen.

Diese Z#higkeit nimmt mit steigenden Temperaturen bei Gasen
zu, da der Molekiilasustausch zwischen den einzelnen Schichten
snpteigt,

3.3. Reynold'sche Zahl
Sie gibt das Verh#ltnis der Trdgheits- zu den Zdhigkeitskréf~
ten an und ist dimeneionslos.
Re = Tre heitskrﬁ{te
Zﬁﬁigﬁeifsﬁrhffe -
Die Re-Zahl hat ihre Bedeutung fir die Berechnung des Umschlag-
punktes von leminare in turbulente Strdmung.

Re = —Yooi . ¥ +1l-p
v = Geschwindigkeit
1 = Abstand oder Weglinge eines Strimungsteilchens
v = kinematische Zihigkeit {(ny)
B = dynamische Zihigkeit (my)
p = Dichte

3.4, Grenzschicht

Die Grenzechicht ist die Schicht in der Wandnihe eines K&rpers,

in der die Geschwindigkeit v = 0 bis zur Geschwindigkeit der

freien Fotentialstrdmung ansteigt. Die Dicke der Grenszschicht

ist abhingig von:

- Profillénge,

- Oberfléchengiite,

- Ausbildung der Nasenkante, da hier der Geschwindigkeits-
gradient am gréfiten ist,

~ Strdmungsgeschwindigkeit,

Ursache der Grenzschicht ist die Geschwindigkeitsiinderung

der Luftteilchen durch die Zdhigkeit der Luft.
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Dedurch bedingt entstehen groBfe Reibungskrifte,

Die Str¥mung kann lsminar oder turbulent sein.

Laminare Str¥mung: (Abb, 11)

-~ keine Verwirbelung zwischen den einzelnen Schichten,

-~ die laminare Strbmung ist demzufolge gegeniiber der turbu-
lenten Strémung energielirmer,

- die Grenzschicht ist bei leminerer Strdmung dicker,

Turbulente Str8mung: (Abb. 12) :

- starke Verwirbelung zwischen den einzelnen Schichten,

- dadurch bedingt entnimmt die turbulente StrBmung Energie
aus der frelen Potentialstrdmung, sie ist energieieicheq

- bedingt dadurch liegt bei grofien Anstellwinkeln die fur-
bulente Strtmung lénger am Profil an.

Bebde Str¥mungsarten sind gemeinsam an umstrSmten K8rpern,

z.B, Profil, vorhanden, (Abb. 13}

Der Umschlagpunkt U i1st abhiingig von Re und wird mit Rekrit

bezeichnet.

In der Regel liegt Re ;. beil 3 bis 3,4 - 102,

Die Starke der Gre chicht rechnet sich
;1 -
o ¥ “laminer
olaminar = 5‘; v [=]

= 0,37 S/ ¥ liurbulent [x]

&
turbulent v

Reyp,;4 18t in jedem Falle ¢ 0

Es kann also niemals eine reine turbulente sondern nur eine
Kombination beider Str¥mungsearten innerhalb der Grenzschicht
geben.

Je kleiner Rekrit' Jje weiter liegt U nsch vorn verlasgert. Bei
den sogenannten Laminarprofilen, z,B. Favorit laminar, liegt
demzufolge U weit hinten,

Bei diesen Profilen liegt dann die max. Profilstirke d .
bei # 50% der Profillénge 1.

Die Abb. 14 stellt den EinfluB des Umschlagpunktes suf den
Verlauf des Widerstandsbeiwertes ¢y dar,
SchluBfolgerungen:

- die Grenzschicht verdickt scheinbar den Kirper

- das Abreifien der Grenzschicht filhrt zum AbriS der gesamten
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Str¥mung
- am Umschlegpunkt tritt eine Grenzschichtverdickung auf
Der EinfluB Hoher Geschwindigkeiten suf die Grenzschicht soll
hier nicht untersucht werden.

4, Auftrieb und Widerstand
4,1, Entetehung des Auftriebe

4,1.1, Statischer Auftriebd

i Diese Art des Auftriebs ist bei Schiffen und Ballonen enzu-
! o Abb. 13 | 1 tretfen.

Prinzip des Archimedes:

Jeder in eine Flissigkeit oder in ein Ges eingetauchter Kor-
per wird scheinbar um soviel leichter, als die von ihm ver-
dringte Flissigkelits- oder Gasmenge wiegt,

Gewicht ale Sonderfall
der Kraft

laninar

-~ Verlauf nac.=
< Umschlag

e o= Re

Reyrig

Abb. 14
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¥ir setzen nun entsprechend Abb. 15 ein.

Ap = py - Py = Y(H1 - Hg) 1

P

A = P = -EF = ap-F :
= p-g (H, - ) F

A = Y 'V
Bei DBallonen muB die .ichte des Flillimediums geringer :zein
als die des Umgebungsmediums.

pa > pl .

{

4p = Py — Py ?
A = AB-E " Vpaiien

A = Ay VBallon

Im Verhdltnis G : A gelien folgende Dedingungen:

A = G Schweben
A > G Steigen
A < G Sinken

In ¢er Literatur wird der ststische Auftrieb oft mit Prin-
zip "leichter als Luft" bezeichnet,

4.1.2. Dynemigcher Auftriebd

0ft auch Prinzip "schwerer als Luft" bezeichnet.

Ler Aufirieb ist die senkrecht zur Eewegungsrichtung nach
oben gerichtete Kraft.

Folgende Voraussetzungen sollen vorersi gelten:

~ betrachtet wird ein endloser TF,

- e8 liegen inkompressible ( p = const.) und relbungsfreie

26
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P, l B
H
: 1
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G
NN N
Py
l F | Abb. 15
pw = Patm Apo
: v'do > Voo o
VM
o
v,
o o < Voo
u
P ow,
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Luftstrimungen vor

4.1.2.1., Stromfadentheorie (Abb. 16)

Yoo Geschwindigkeit der freien Potentialstrimung
¥y grtliche Geschwindigkelt Profiloberseite
o
vy grtliche Geschwindigkelt Profilunterseite
u
vao > Ve 6 nach Kontinuititsgesetz
P < P
50 0
v <Y, da P > F
6u *u %y “u

2 2
ent 4 vE ¢ g = By ¢ By

daraus folgt: Py < Patm [weil p + q = const.
[+]
unten: —%— 2 o+ = —Eﬁ ve + P
4 (™ Patm 8, B,

daraus folgts psu > Patm Iweil p + q = const.

oben: Apo = Patm - p§o

2/3 des Gesamtauf-
triebs

Ap, < Pgiy —*™ Sog

unten: Apu - pbu - Patm

Ap > Patm Druck -~ [1/3 des Gesamtauf-

triebs

w

8Pges = I Apo! * 'Apul | Absolutbeirige

AA Apges . AF.
Dexr Gesamtmufiried ist dann die Summe sller Tellamuftriebe.

»
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A = E APgeg AF

In Abb. 17 ist die Druckverteilung dargestellt.
Dabei ist cp ein dimensionsloser Druckbeiwert.

A Ps_ < Patn

vﬁo = Ve +U

. AR 3
(43 = - = »
p q i ;
7V ]
: Voo e ]
2 :
—%vg‘, + Patm = Va * Py 3 —/\—.—
4 0% - v = Py - Pam = AP |
v ;
Ap = ~g——v°2° - -—OT) ] -
2 Voo A
Va 3 L
Ap = g (1 - 5—) ] /
Voo Vg ! p
- -Ap = 1 - ] 8,»p
°p q 72 1 drehender Zylinder u © Fatm
oo ; v, = v, ™ u
3 %y b
Der 8rtliche Auftriebsbeiwert ist 1 g
' Abb, 19
ca = cpu - cpo
Durch Integration erh#lt maanen Auftriebsbeiwert Sy
+ F
cy T = 'l__T'-—g (dimensionslos)
(2bb, 18)
A = [ r q ¢+ F = [ —LVZ » F
a a 2
Wichtigete Bedingung fir die Entstehung des Auftriebs ist: Anféhrwirbel
Voo
V6 > Va J

o u
4,1,2.2. Zirkulstionstheorie

Diese Theorie beruht euf dem Magnus - Effekt,

Ausgangspunkt ist die Entstehung eines Auftriebs an einem
Zylinder. Wird ein ruhender Zylinder tangential von Luft
angestrimt, entsteht kein Auftrieb, Wird jedoch der Zylinder
in Drehung versfizt und gleichzeitig tangentisl von Luft an=- | Abb. 20
gestromt, entsteht ein Auftrieb, da

Zirkulationsstrimung
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wird (Abb. 19).

Eine genaue Erklirung ist nur mit den Helmholz'schen Wirbel- 1 %

gesetzen mdglich und soll hier nicht gebracht werden. Fir uns 3

geniigt es zu erkennen, daf der Auftrieb durch die Uberlagerung K 27/ /
von Translations- und Rotationsbewegung entstanden ist. -

Am Tragfliigel wird diese Uberlagerung durch die Profilform
erreicht, wobei die Profilunterkante den Punkt bildet, an dem
die Yu suf die langesamere Yy trifft, da diese am hinteren
Staupunkt des Oberflilgels bis auf v = O sbgebremet wurde.
Bedingt dadurch kommt es zur Ausbildung des sogenannten An-

—

abgelenkte
Stromlinien

fghrwirbels, dessen Druckimpulse eine Zirkulation um den TF

ausldsen (Abb. 20). Damit ist das Auftreten von TParsllel- und ; Druckausgleich am Randbogen
Zirkulationestr8mung am TF gegeben. Die Zirkulstionsstromung

bewirkt, bedingt durch ikre gleiche Richtung an der Frofil-

oberseite einen Geschwindigkeitsanstieg. An der Profiluntersei~ : . Unterdruck
te wird die Geschwindigkeit der Parallelstrdmung reduziert. ﬁ - —
Damit ist des gleiche Ergebnis wie bei der Stromfadentheorie 3,, -ﬂ_—-mﬂ—
vorhanden: ]

+ +

v v 1
50 > 6u 3 Uberdruck
4,2. Widerstandsarten und lhre Ursachen

! ¥it Widerstond wird die der Bewegungerichtiung entgegengesetzi
a wirkende Kraft bezeichnet.

4.2,1. Induzierter Widerstand wi

i Bel der Betrachtung des Auftriebe hatten wir den endlosen TF
' betrachtet. Diese Bedingung ist aber tatsichlich nicht vor-
handen, denh der TF ist durch seine Spannweite besrenzt. Dem-
zufolge haben wir es am TF nicht mit ebenen, sondern mit
rdumlichen Str¥mungsvorgéngen zu tun. Diese riumlichen Stri-
mungen werden durch Drucksusgleich an den Endkappen bewirkt

I (Abb, 21).

Diese Randwirbel an den TF-Enden bilden Wirbelwzdpfe, die mit

}‘ der Strdmung "wegschwimmen". Randwirbel, Anfahrwirbel und

} Zirkulationssirdmwung bilden um den TF ein in sich gescnlos- ] Wirbelzopf
?

Abb. 21
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senes Wirtelsystem, das auch als Carman'sche Wirbelstrafle
bekennt ist (Carmen-FlieBheck im ¥fz-Beu).

zur {lberwindung dieser Wirbel mufl Arbeit verrichtet werden.
Bedingt durch die Stromungsatlenkung wird die urspringliche
Anstrdmrichtung und des it o verdindert (Abb. 22).

R

o effextiv ist also der tatsdchlich vorhandene Anstellwinkel
am TF, Im Ubertriebenen Sinn mufl der TF stidndig Steigflug
augfihren, um A zu gerantieren, d.h., der erforderliche A

wird nur durch Ver-riBerung von & erreicht,

Iy 2
by = % = VvV F
i
c2 02 + F
c = ———i——_ s —a__ .
Wy T . b2

Ler Beiwert des induzierten Widerstands Cy steigt bei stei-
gendem Cyt

Daraus folgt: Cy = £ ()
i
c
« B
i ] A
c = @ < c .
%- i a

Dabei ist zu beachten, daf hei kleinen Fluggeschwindigkeiten
der Anteil von W griBer ist sls alle lUbrigen Widerstandan-
teile zusammen.

4.2.2. Profilwiderstand Wp

Beim induzierten Widerstand hatten wir es mit einem Druck-
widerstand zu tun. Der Profilwiderstand esetzt sich zusammen
aus:

- Druckwiderstand (Formgebung),
- Reibungswiderstand (Oberflichengiite)
= 2
¥ = W Bver
p
Cy = f(x®
p
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4.,2.3., Schidlicher ¥iderstand ws

Dieser Widerstand setzt sich zusammen aus:
« dem Widerstand der nichttragenden Teile,
~ den Interferrenzen zwischen:

~ TP und Rumpf,

- TF und Leitwerk.

2
W = ¢ ~£V'F
8 WS 2

8

Fe : Fldche der schiddlichen K3rper
Der Widerstandsbeiwert ist unabhingig von

[
cws ¥ £ (a”)

Zusammenfagsung sller 3 Widerstandsarten:

w = C, L * B ¥
w
P p

Wop - Wp + W= ey +¢c,)q-P
p i
|TF - Widerstanad

wFlgz = Wp + Wi + Ws

[Gesamtwiderstand
Der Widerstand ist maBgeblich an der GréBe der erforderlichen
Leimtung Nerf beteiligt.

N = P o« v
3 = W
Forr = vo.ov = % -%“'VB " F Fﬁ ]

4.3, Mafinshmen zur Beeinflussung des induzierten Widerstarderg

Die TF-Form hat einen wesentlichen Einfluf auf die GriBe des
induzierten Widerstandes. .

Am glinstigaten liegt debei der Bllipsenfliigel mit seiner
elliptiechen Auftriebsverteilung. Jedoch ist seine Herstellung
teuer. Deher benutzt man hHufig den geschriinkten Trapezfliigel

der dadurch einen gelungenen Kompromifl darstellt,

36 .

Ca
) Cu.,
i
Cy 1//
S Flugzeugpolare
Abb. 25
- cw
Profilgilare PF-Polare
i
Flugzeugpolare
Abb. 26
[y
- %
Abb. 27
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Die Schrinkung wird unterteilt in:

- geometrische Schrinkung;
Dabei wird der Einstellwinkel % liber die lpranweite
verindert.
Da ew = f (®°) igt, wird der Einstellwinkel sum TF-

Ende k%einer werden {da m o beeinflust);
- serodynamische Schrinkung;

Dabei wird die Profilform iiber die Spannweite varindert.
- geometrisch - aerodynamische Schrénkung;

Sie stellt eine Kombination beider Grundarten dar,
AuBer der Schriénkung und der Erzielung elliptischer suftriebe-
verteilung gibt es noch einige weitere Methoden der Linein-
flussung:
- Anbau von Endscheiben (z.B. Gavron Folen) oder
- Endksrper (z.B, Morava) oder
- der VergriSerung der Streckung A .

4.4. Yethoden der Auftriebsbeeinflussung
Die Nethoden lassen sich mus der Auftriebsformel ableiten.

= -
A = c 7~ Vv P,

~ Beeinflussung von Cy durchs

Absaugen der Grenzschicht,

Ausblasen von Druckluft’.
~ VergrdBerung der Fliche durch Landeklappenkombinationen;
- VergrofBerung der Stromungsgeschwindigkeit durch Vorfliigel
‘&)

4.5, Luftkraftbeiwerte und Polaren (ca, Cos

Bei der Betrachtung des Auftriebs und des Widerstandes hsatten

wir bereits die Luftkraftbeiwerte Cq und Co kennengelernt,

e, = A
a qQ - F
Cy = w
q . F
Piir die Gessmtliuftkraft R 1#8t sich ebenfalls ein Beiwert
definieren (Abb. 23).

R = o, . q = P = YA2 , 42
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2 2
€ = g *t Oy

Der Druckpunkt D ist beziiglich eeiner Lage vom Anstell-
winkel ebhingig und wandert bel Anstellwinkelvergrifierung
nach vorn.

D o= ' C RN
Der Druckpunkt ergibt sich durch den Schnittpunki der resul-
tierenden Luftkraft R mit der Profilsehne, wobel an dem
Druckpunkt die Luftkrdfte des TF angreifen.
Weiterhin gelten noch folgende Verh#ltnisce:
[

Gleitzehl g = —EE = tan vy
a
c
Qualitét K = —l— = 22| (auch gute renamnt)
w
Die Gleitzahl 1ld#t sich an der Polaren ermitteln, wobei ¢ om

Punkt an der Polaren eine ganz bestimmte Gleitzahl entspricht,
man kenn sie aber asuch am Kriéftepsrallelogramm des Gleitflu-
W

ges bestimmen, (Abb., 24) denn g = -—p—.
Die Darstellung von ¢ = f (a %)
o -
Cy = f (") haw. e, = f (cw)

erfolgt in sogensnnten Polaren, bei denen zur besseren op-
tischen Darstellung ein Streckungsverhidltnis gewinlt wurde.

q 1 cm 0,1 ¢,

Cy 1em = 0,02 ¢ .

153

REine derartige Darstellung wurde erstmalig von Lilienthal
angewandt,

Die Polave stellt gewissermaflen die Kennkarte eines jeden
Flugzeuges dar (Auftrieb und Widerstand in Abhangigkeit

von o).

Labei wollen wir die 3 mbglichen Formen betrachten. In &bb. 25
ergcheint als Kurve nur die Flugzeugpolare,

In Abb. 26 erscheinen Profilpolare, TF-Polare und Flugzeug-
polare, Abb, 27 zeigt eine aufgeldste Folare. Fir Cq und Sy
wird eine gemeinsmme Achse aber mit unterschiedlichen ¥aB-
stdben benutzt.

S#mtliche 3 Formen sind iblich und auch in der lLiterastur
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e = =~ Startleistung

”

,'/ —~  Steigleistung

7

Leerlauf

- Cy

Abb. 29

. mit Landeklappe

ohne Landeklappe

Abb. 30
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anzufinden,
Innerhaldb dieser Polardarstellungen gibt es einige charsk-
teristische Punkte (Abb, 28).

¢ : Tangente parallel zur o*~Achse an die KFurve
Bmax
“krit + kritischer Anstellwinkel ist der Berlihrungs-

punkt obiger Tangente, d.h, der maximale Auf-
triebsbeiwert entspricht dem kritischen An-
stellwinkel

Tangente vom Koordinatenursprung en die Polare.

v

$bent
Dabei wird der Anstellwinkel gefunden, der dem
Winkel Thest entegpricht.

[ ;s Tangente parallel zur c_~4chse an die Kurve,
W, a

min
Co : Widerstandsbeiwert bei ey, = 0

<}

Die Form der Polare ist jedoch im praektischen Flugbetriebd
nicht starr, sondern einer ganzen Reihe von Verdnderungen

unterworfen:
-~ Ver#¥nderung der Luftdichte z,B. durch unterschiedliche
Temperaturverhiltnisse o = £ (t°);

- Polaren werden bei TW-Leerlauf ermittelt, demzufolge ver-
#indert das TW-Regime die Polare (4bb, 29);

- die Landeklappenstellung verindert die Form ebenfalls
{avb, 30)

- die Polare wird durch die Fluggeschwindigkeit ebenfalls
beeinfluft, jedoch sind bel den im WF geflogenen Geschwine
digkeitan diese Beeinflussung gering. Flir moderne Hochge-
schwindigkeitsflugzeruge gibt es ganze Polarscharen,

4,6, Querruderumkehr

Bei der Betrachtung wird von einem Flug nahe %ers und bel
geringer Fluggeschwindipkeit susgegangen., Lieser Zustand
trifft 2,B, teim Flug im Moment des Abfangens bzw, kurz vor
dem Aurcetzen zu,

Laber soll eine Stdrurg durch eine BS erfolgen, die der Flug-
zeugfiihrer mit einem Querruderausschleg korripiert (Abb. 31).
Trots diepes uerruderausschlages kippt das Flugzeug liber
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Opg = epyy ~AX

Abb. 31

Abb. 32
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den linken TF ab. Am Beispiel coll @ .. = 14° betracer

und durch den Querrudersusseilag «sll o um 17 veripdert wer-

den. Dabei soll die Anstellwinkeldnderung vom lirker zum

rechten TF im gleichen Verhiltnis geeschehen (&bb, 232}, Daltel

wird am linken TF ot .4 iiberschritten.

In der Wirklichkeit ist jedoch die Winkel:Xnderung durch An=-
wendung von Differentielquerrudern unglelich, Diese £irt der
Querruder gibt es jedoch nur bei unsymmetriechen Irofiler,
Das Differentialquerruder hidlt gleichzeitig die Summe aller
Momente innerhalb der Drehebene und wirkt iber denAgesgmten
Anstellwinkelbereich,

Jedoch ist auch bei diesen Rudern ¢ie .uerruderwirkssnkeit
bei éroDen Anstellwinkeln nur noch trige.

%elche Handlungsweise ist also notwendig:

Das gest®rte Gleichgewicht iber das Seitenruder ruszuleiten.

#.h, =lso in diesem Fall isgt das rechte Fedal zu treten.
Camit tritt eine Drehung um die Hochechse ein unc der linke
TF erh#lt eine gr¥flere Vorwirtegeschwindigkeit.

A & (‘:1 . __2P "72 * .
La die Ceschwindigkeit im Quedrat eingelt, entsteht ein
geniizend grofes Riickfihrungsmoment,

4.7. Rolle und Dedeutung des lodeneffektes

Bei Start und Landung und bei Fligen in ucnnittelbarer Loden-
ndhe erfolgt eine Beeinflussung der Stromungsverhiltnisce

am TF. Dadurch erfolgt eine Beeinflussung der Luftkrifte.
Fiir den Wirtschaftsflieger, der ejnen rolativ srofen Teil
seiner Flige im Tiefsiflug durchfilhrt, ist die kenntnis die~
ser Besonderheit von Redeutung.

Bereits am ungestirten TF haben wir ee¢ mit einer Ablenkung
der Stromung an der Hinterkante zu tun. Der Winkel, der sich
zwischen der ﬁichtung der ungesiirten Luftstr“mung und der
algelenkten Luftstrimung ergibt, heilt Abwindwinkel (Abh,
33},

Dieser Atwindwinkel wird beim TF mi+ endlicher Srannweite
durch den induzierten Widerstand Wi noeh varcrifart,
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Abb. 33

Abb, 34
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In Flugh3hen, die auBlerhalb derAEeeinflussung durch den Erd-
boden liegen, kann sich diece Abwirtsstrdmung ungestsrt auvs-
breiten.

Untersuchen wir nun den Bereich in Erdboderr<he, so miisgen
wir feststellen, daR diese Ausbreitung der Abwirtsgtrimung
hier nicht gegeben ist (Abb. 34).

Die Luftstrimung kann beim Auftreffen auf den Trdboden keine
vertikale Geschwindigkeitskomponente ausbilden, da die Strome
linien zum Erdboden parellel gekrimmt werden. Dadurch vere
ringert sich der Abwindwinkel. Das hat zur Folge, daf der
Auftrieb weniger nach hinten geneigt wird. Zuszmmen mit dem
Abwindwinkel verringert sich gleichzeltipg Wy

Pei gleichem geometrischen Anstellwirkel erfolgt demzufolge
eine Auftriebssteigerung und eine Abnahme von Wi.

Das Gliteverh#linis —%— verbessert sich,

Diegen Zusammenhang kann man sich natiirlich auch bel Ziel-
lendungen zunutze machen.

Die Grofe des Bodeneffektes nimmt mit kleiner werdenden
Abstand von der Erde zu.

Folgender formelm#Biger Zueammenhangs bestehts

hGrenz = 1,76 « b

hGrenz ist dabei der Bereich, indem der Todeneffekt iiber-

haupt wirksam ist (von O H bis zur H = 1,76 » b).

Zusammenfassung ~ unter Bodeneffekt wird:

~ der Abwindwinkel kleiner,

-y und wi kleiner,
LIV grofer,

~ /uftrieb weniger nach hinten geneigt, damit kann der gec~
metrische Anstellwinkel bei gleichem Auftrieb kleiner ge-
wihlt werden. Darsus folgt eine geringere Antriebsleistun

- die Glite verbessert,

~ Startanrollstrecke und Beschleunigung giinetig beeinflugt.

Natiirlich entstehen auch Nachteile: ‘

- bie Steuerbarkelt und Stabilitdt wird verringert, s es
zur Neutral- und Druckpunktverlagerung kommt,

- die Wirkung des Landeklappenausschlages kann teilweise
aufgehoben werden,

Ay
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Drehebene

Drehachse

Blattelement

Sehne

T+ + N
=

Abb,. 35
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5. Luftschraubentheorie

Aufgabe der LS ist es, das Drehmoment bzw. die Leistung des
TW in Schubkraft umzuwandeln. Dieser Schub ist die zum Rollen
und Flug notwendige Vortriebskraft.

Fiir den WF wird auch fiir die ndchsten Jahre das Flugzeug mit
Luftschraubenantrieb gliltig bleiben.

5.1. Geometrische Charakteristik
S5.1.1. Einteilung der LS

- Blattenzahl (jedoch kelne einblétterigen),
- Drehrichtung,

-~ starr oder verstellbar,

- Zug~- oder Druckschraube,

koaxiale Luftschraube (zwei LS hintereinander angeordnet),
nach dem Vorhandensein besonderer Einrichtungen 2.8, Schub-
umkehr, Segelstellung.

'

5.,1,2, konstruktive Besonderheiten (Abb. 35/36)

- Drehachse,

- Drehebene,

~ Einstellwinkel 8

- Anstellwinkel o

- Steigung H,

- Durchmesser D,

- Radius r,

- Pezugselement (Bezugsradius Ibez)'
- Schlupf,

- Umfangsgeschwindigkeit.

Zu diesen Festlegungen ist es notwendig sich die Darstellung
3% anzusehen.

Als Steigung bezeichnet man den von einem Luftschraubenele-
ment bei einer Drehung in Lrehachsenrichtung zuriickgelegten
Weg unter der Annahme, dafl die Eewegung in einem festen
Medium geschieht.

Da diese Annahme bel Luft nicht gegeben ist, entsteht ein
Sehlupf. Bei laufendem TW und stehendem Flugzeug ist der
Schlupf maximal.

48

Bezugselement
Hrays.

Schlupf

Abb. 36

Abb. 37
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Schlupf = H - Hgagg | (Abb. 36)
Simtliche Angaben der LS wie:
- Einstellwinkel,
- Wirkungs&rad usw,
werden immer suf ein bestimmtes Luftechraubenelement bezogen.
Diesem Bezugselement ist ein Bezugsradius zugeordnet.

Thez = 0,75 - R

5.1.3. Wirkungsgrad und Fortschrittsgrad

Der Wirkungegrad n ist der Quotient von nutzbarer zu in-
stallierter Leistung eines TW, Bei der LS die Leistung des
Sehubeg 2ur Motorleistun

.

X
sch
n= - < 1,
‘mot
Angestrebt werden Wirkungsgrade mn = 1, die jedoch bedingt

durch Reibungs~- bzw. Strimungsverluste, 2.B. Schlupf nicht

erreicht werden,

Man kénnt bei der LS folgende Wirkungsgrade:

Nerei - ¥irkungsgrad einer freifahrenden LS, keine Inter-
ferrenzen zu anderen Bauteilen. Hierbei werden
Werte von C,85 erreicht;

Neinp, = Einbauwirkungsgrad, VWerte liegen bei 0,85 bis 0,95;

LS - Sesamiwirkungsgrad, Werte liegen bei 0,7 bis ©,8;
s 7 Mrrer + Mminpay

Ist bei Luftschrauben ein Wirkungsgrad angegeben, dann hane-
delt es sich immer um nfrei’ .

¥it dem Wirkungsgrad kann man jedoch nicht viel anfangen,
da es sich bei der LS um ein EBauteil handelt, an dem
Unfangs- und VorwértsgeschWindigkeit gleichzeitig wirksam

sind, .
A= h%— Fortschrittsgrad.

Es ist iblich f und A in ein éemeinsames Koordinatensystem
zu bringen. {Abb. 38)

Dabeil werden die Kurvenverliiufe fir verachiedene LS~Ein-~
stellwinkel dargestellt.

0

4.0
o3
0.6

0.4

Luftschraube V 520 der Z-37

Abb. 38

ny, =0, )
b <ty (do re<n)

782
B, > Py (da dyedy = 4igh)

Abb. 39
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5.2, BEntstehuing des Luftschraubenschules

Bei der lLuftitschraube handelt es gich um einen rauliervenden

TF und die Entstehung des Schubes ist aul adie “ntstehung von

Luftkriéften am Blattelement zuriickzufiiliren,

In Abb, 37 iet dieser Zusammenhang nach der Theorie Jes¢ lio-

lierten Blattelementes dargestellt.

Bs vecdeuten:

AWDE -  Tellwlderstand ir Richtung Dreshebene, entstent
als Folge der Drehbewepungt;

AL -~ Luftkraft am Blattelement infTolge der Umstrinung;

AS - Tellschub, Schub eines Dlnttelemertes, resulils-
rende kraft.

ls = E T AS Gesamtsehub

K = Blattanzahl

Die Luftechraube arbeitet am hesten, wern alle Tlattels o
3 Y

mit dem gleichen Anstellwinkel (C%ptimsl“

Da mit wachsender Abstand von der Drehachse die Umfany; ow

schwindigkeit der Blattelemente snsteigt, ist die LT Qoo

entsprechend verwunden, d.h, der Einstellwinkel wirs iller

angebl aven

den Radius r geringer ({Abb. 39).
5+3. EinfluB der Luftechraube auf dns Flugrzeug
5.3.7, Rickdrehmoment

Hervorgerufen durch den Widerstand den die L& inioles ihrer
Drehung erfdhrt, kommt es zur Ausbildung eines Rikckerelwo-
mentes.

aktio = reaktio.
Die GriRe dieses Vomentes ist von der TW-Lelstumg shhiinip,
Eg wirkt wihrend des gesamten Tetriebes. Rine Besonderheit
izt am Boden zu beachten., ils Folge dieses Yomentes kommt
es entpegengesetzt zur LS-Lrehrichtung zu einer einseitic
stdrkeren Delastung ces Fahrwerkes, die bhesonders belir Ltert
auftritt, Diese einseitige Belastung bringt untercehied ici o
Rollwiderstinde mit sich,
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Seitenruder links

Heck heben

Abheben

Seitenruder rechts

Abb. 40

M=z.a

Abt. 42
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5.3.2. Prdzessicn

Lie Luftschraube muf durch ihre Drehung mit einem Kreisel
verglichen werden. Kreisel haben die Eigenschaft bei hoher
Drehzehl die Lage ihrer Drehachse im Raum beizubehalten.
Diese Eigenschaft wird mit Priizession bezeichnet,

Wirken auf einen Kreisel (oder amuch Kreiseleystem) ZufBere
Krdfte ein, so weicht er nicht der Kraftangriffsrichtung
entsprechend aus. : - .

Beim Flugzeug werden diese Hufleren Kr#fte durch die Ruder
hervorgerufen. In Abb, 40 ist eine rechtsdrehende Luftschrau-
bte dargestellt. Die von der Drehachse sbgehenden Ffeile zei-
gen die Ruderwirkung. Man findet die Wirkung cder Frazession,
indem rechiwinklig zur Ruderwirkung eine Tangente angelegt
wird.

Die FrHzession macht sich wihrend der’gesamten Flugdurch=-
filhrung bemerkbar.

5.3.3. Zentrifugalkrifte

Diese Zentrifugalkrifte sind Massenkrifte -(AbBb, 41).
Folgende Bedingunpgen miissen erfiillt sein, wenn keine Be-
lastungen lber das TW-Cerlst asuf die Zelle lUbertragen werden
sollen:

13 Z1 = Z

2
n e w2
Z = =
&
o - -"n;-n »I'S
&8 . 0

2.) Die Luftschraube muB gerade guf der Welle befegtigt sein
(Abb. 42). '

let diese Bedingung nicht erfiillt, c¢ann kanr bei Betrieb die
LS und unter Umsttnden sogar das TW zerst8rt werden.

Die Zentrifugelkrafte kidnnen sehr groBe Werte infolge der
relativ hohen Drehzablen annehmen (z.B, IL-18 7 mw 30 bis
40 ¥p). : o
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5,4, Zusammenhang zwischen TW/LS und ladedruck/Drehzahl

In diesem Absatz soll keine TW-Kunde getrieben, sondern der
zuklinftige Flugzeugfiihrer soll auf eine wichtige Gesetz-

méfiigkeit hingewiesen werden.
7Zu diesem Zweck ist es notwendig, einige Grundlagen zu unter-

suchen (Abb. 43).

In einem Koordinatensystem fmot/n werden 2 charakteristische
Kurvenverliufe dargestellt.

1) Kurve der inneren Charakteristik (D—@

Sie beginnt im Fkt. 1 bel Leerlaufdrehzshl und Leerlauflei-
stung. Bei einer Erhdhung der Drehzahl durch die ErhShung
des Ladedruckes Py steigt die Leistung an. Bei unseren Be~
trachtungen wollen wir von der Arbeitsweise e¢iner Verstell-
luftschraube susgehen, Diese ist in der Lage durch Veridnde-

}ung des Einstellwinkels

B innerhald des Regelbereiches

(konstruktiv bedingt) die Drehzahl konstant zu hslten.
Gleichzeitig entsteht damit unser diskutierter Kurvenver-
lauf, An unserem Beispiel (2 ~— 37) soll die LS bis zum
Pkt. 2 ihren enndhernd kleinsten § beibehalten. Erst bei
weiterer ErhShung des Ladedruckes steigt die Leistung unter
gleichzeitiger Konstanthaltung der Drehzghl an., Von Pkt. 2
nach Pkt, 3 geschieht dieser Vorgeng unter stindiger Ver-
griBerung des Einstellwinkels § .

Am Pkt. 3 hat die Luftechraube dann einen Einstellwinkel
eingenommen, der grdfer als der kléinstmdgliche, aber klei-
ner als der griftmbgliche ist,

2) Kurve der HuBeren Charakteristikx P—@

Der Pkt. 3 entspricht der ¥aximalleistung der TW, Der wei-
tere Kurvenverlauf entsteht dadurch, daB &urcp'den Schritt-

hebel der Einstellwinkel

B bis zum Meximalwert vergrifiert

wird, Dedurch wird der Widerstend MW, der LS erh&ht und ‘

das TW maximal belastet,

Durch den Anstieg vonAWSE fallen Drehzahl und Ladedruck

(py = f(n) ) sb.

In Abb. 43 ist der Verlauf fiir das TW ¥ 462-RF der Z-37 dar-

" gestellt.

Weiterhin iet in Abb. 43

gestrichelt der Verlauf der Regel-
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kurve filr den Arbeitsflug dargestellt (n = 2000 min~ '),
Diese Kurve hat ihr Maximum am Schnittpunkt mit der Kurve
der HuBeren Charakteristik (Pkt. 9).
Dieses Maximum ist jedoch nicht identisch mit dem. Leistungs-
maximum, d.h, trotz vorderem Gashebelanschlag kann bei
‘n = 2000 min—1 nicht die volle TW-Leistung ausgenutzt wer-
den.
In Fdllen, wo die volle Leistung notwendig ist, muB iber den
Schritthebel das Drehzahlmaximum und iiber den Gashebel das
Ladedruckmaximum eingestellt werden. Diese GesetzmiBigkeit
(:> (:> muB bekannt sein, da es im WF durchaus Situationen geben

y # <y kann, bel denen man das Leistungsmaximum ausnutzen muB.
v Der Pkt. 6 hat ebenfalle seine besondere Bedeutung.
‘W' Eg wird h#ufig notwendig, beim Feldanflug (S8inkflug) kurz-
25" ’ zeitig den Gashebel, und demit den Ladedruck, soweit zu ver-
ringern, daB die n < 2000 min~' wird.

,,’f’”’“w" f Wird im Anschlufl en diesen Vorgeng Gas gegeben, geht die LS
Reiseflug nicht sofort auf 2000 min~" , sondern infolge der Trigheit
{auch Reglerbedingt) kommt es zu einem Pendeln,

Dieses Pendeln bringt eine Unruhe in den Flugzustsnd hinein,
Vermeidbar nur, wenn der Pkt. 6 im Anflug nicht unterschrit-

Innere und #uBere Charakteristik M 462«RF

N [PS] &

r {atal

35 L 4.49 @ o

Steigflug ~—

200 4.00

ten wird,
Es ist deshalb zu empfehlen im Anflug die Geschwindigkeit
400 | ~="Regelkurve Arbeitsflug @ . der Arbeitsfluggeschwindigkeit und die Gashebelstellung

entsprechend 2000 min”' einzuregulieren.

6, Gleichgewicht, Stabilitdt und Steuerbarkeit

Unter dem Begriff Flugeigemschaften versteht man eine Reihe

. von Einzeleigenschaften, gewissermafBen einen Xomplex.

nimn Zu diesem gehXren:
T T T - Stabilit#t,
4oco 2000 2480 ~ Steuerbarkeit,
' ~ Trimmung,
. ) - Lastigkeit,
Abb. 43 Die Flugeigenschaften hdéngen jedoch ebenfalle vom Flugzeug-

zustend ab. Der Flugzeugzustand wird charskterisiert durch:__

56
57




-~ Stellung der Landeklappen,
- Stellung der Kihlerklappen,
~ der Motorleistung,
~ der Luftschraubenstellung,
- der Lage des Schwerpunktes,
- dem Trimmgustand.
Aus diesen Griinden ist es notwendig, bei Betrachtungen immer
diese gegebenen Bedingungen mit amnzugeben.

6.1. Gleichgewicht

Ein System befindet sich immer dann im Glelchgewlichiszustand,

wenn die BM = O ist.

Yan kennt 3 Arten des Gleichgewichts (Abb. 44).

labil - h#lt seine Lage nur zwangsweisme, kehrt bei Stdrung
nicht zuriick;

indifferent =~ nimmt jede beliebige Lage ein;

stebil - kehrt nach Stérungen in die Ausganglage zuriick.

6.,2. Stabilitdt

Sie ist im Flugzeugbau und in der Flugzeugfithrung eine grund-
sitzliche Forderung. Stabilitit, d.h, das Luftfahrzeug soll
die Pihigkeit besitzen nach kleinen Stdrungen des Btation&ren
Ausgangszustendes diegen selbsténdig, d.h. ohne Zutun des
Flugzeugfilhrers, wieder herzustellen,

Als Stdrungen kommen z.B, Biden in Frage,

Dabei ist es gleichgliltig, ob diese Riickfithrung

- amperiodisch stabil (Abb. 45);
- oder schwingend stabil (Abb, 46)
erfolgt.

Durch des Vorhandensein elner derartigen Stabilitiit wird der
Flugzeugfiihrer in ganz starken MeBe entlastet, Bei einer sehr
kurzen Schwingungadauer und starker infachung kenn ein insta-
biles Flugzeug vom Flugzeugfiihrer Uberhaupt nicht mehr be-
herrscht werden. Eir Flugzeug soll elso Stabilitét in allen
mdglichen Flugzusténden besitzen. Jedoch gilt diese Forderung
streng genommen nur fir einen begrenzten Gelchnindigkeita-
bereich.
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Amplitude
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Stebilitét ist also die Eigenschaft eines Gleichgewichtiszu-
standes und taucht ale Begriff nicht nur in der Mechanik,
sondern such in der Elektrotechnik, Chemie, Thermodynamik
usw, auf.

Entsprechend der Aufteilung der Flugzeugbewegung in Lings-
und Seitenbewegung unterscheldet man in

~ Lingsstabilitdt (Drehung um die Querachse);

- Seitenstabllitdt (Drehung um die Hoch- und Liéngsachse).
Dariiber hinaus unterteilt man noch ln statische und dyna-
mische Stabllit#t, sowie in die Stabilitdt bei festem und
bei losem Ruder,

Es wiirde fiir unsere Betrachtungen zu weit filhren, wenn wir
alle diese Arten untersuchen wiirden., Aus diesem Grund unter-
suchen wir nur die Léngsstabllitdt - genau die statische
Léngsstabilitét ~, dle aussegt, ob nach einer Stdrung
rlickflihrende Momente vorhanden sind.

6.3. Léngsstabllitit .

Definition des lLiingemomentes

2, p .
M = gy, E P

op - Léngsmomentenbeiwert, dimensionslos, Cp = f@!o};

VK =~  Angabe des Bezugspunktes Profilvorderkante;
1 - mittlere Pliigeltiefe,

m
Festlegung:

schwanzlastige Momente - positiv
kopflastige Momente - negativ

Darliber hinaus mlissen wir vorab eine gensue Aussage iber
einige charakteristische Punkte geben.

S =~  Msssenschwerpunkt eller Einzelschwerpunkte, er ist
abh¥ingig von der Gr¥8e und Lage des Gewichts
S = £(G)

N ~  Gesamtneutralpunkt, Angriffspunkt der Zusatziuft-
kriifte bel St¥rungen, seine Lage wird experimentiell
ermittelt,

E o+ f@)

5
\ a
el
I .
)]
p
[+
5 =
z
”
L
»

V4
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i i woment k t, d.h.
er ist abhdngig von: riickfifhrenden Momentes kommt,

- der Geschwindigkeit (elastische Verformung TF),
- der Profilform,

- der serodyn. Schrénkung, ¥ seine Ausgangelage zurlickgeflihrt.

o Wiirde im dargestellten Reispiel eine Bje von oben wirksam wer-

Rop * Bpp < Bxg 0 BRpp 4 Ryp © e

Das sich infol,e der Bie sufrichtende Luftfahrzeug wird in

- der Fligelstreckung,

- der Fliigelzuspitzung la/li . den, so wird: _
' ‘ - der Druckpunkt nach hinten wandern, ang wird kleiner (aTF}

und Reyp ebenfalls (RTF);
- Ry wird kleiner (R
! Dabei muB obige Stabilitiitsbedingung ebenfalle wirkeasm blei-
i ben, denn ARmy geht gegen Full, baw, nimmt negative Werte ean.

-~ der Pfeilform,
D -  Angriffspunkt der Gesemtluftkraft, Druckpunkt
D o= tE®)
Mit Vergroflerung des Anstellwinkels wandert der

Druckpunkt nach vorn, bel sehr groflem Anstellwinkel f = A AR + R s e el
jedoch wieder etwas zuriick. Ursache defiir ist die 1 TF Arp > My TF HL HLj(Oel pos. Rqp)
knderung der Druckvertellung em Profil bei hohen .
Anstellwinkeln, 3 IRTF . A+ bxy - MRy > Ry oo atﬂ(bei neg. Rqp)
In Abb. 47 werden die anzusetzenden Verhilinisse an einem : An die konstruktive Auslegung werden folgende Ledingungen
TP~ und Leitwerksprofil dargestellt, Betrachtet wird der , gestellt:
Sond?rfall, bei‘demvdie Gesamtluftkreft R senkrecht auf der *n 0,24 venvees 0,27 oder 24 vis 27 %
Profilsehne steht, um weitere Kridftezerlegungen zu vermeiden. “T;— '
Gleichgewisht herrscht im obigen Beispiel wenn: AXN = Xg - Xy als Forderung Linsichtlich
Rep - Bpp = By - am,,] der Stabilititsreserve,
da damit die Hedingung T M = ¢ erflillt iet. woveld
Am dergestellten Beispiel soll es zu einer Anstellwinkel- §;5~ 100 > 3%
vergriferung durch eine Bde von unten kommen. Bedingt da- ’ " ]
durch entstehen: betragen muBl, In Vorten, der Schwerpunkt mug noch geniigend
- de weit vor dem Neutralpunkt liegen.
- v‘ tnders ausgedriickt ist
2 - Xy > Xg herracht Stabilitét;
- RTF, - Xy = Xg Indifferenzi
die suf den Neutralpunkt bezogen werden, - Xy < g Lebilitdt vor.
Dabei wird: Unsere gesamten Betrachtungen gelten natlirlich nur unter ei-
~ D = £{X°) 4.h. der Druckpunki nach vorn wandern, ner ganzen Reihe von Binschrénkungen, z.B., haben wir die
app Wird sich um ein geringes MaB vergrdBern (;T?;; Schwerpunkthochlage unberiicksichtipgt gelassen. Diese Verein-
-, = £(°Y d.h. A und demit RTF werden grifier (HTFX; fachungsen stimmen mit der Praxis nicht Uberein, sind fiir
- am HShenleitwerk wird RHL grifer, de dz auch hier wirk- unsere wesentlichen Betracitungen jedoch vernachldssigbar.
sam wird (RHL)‘ . in diesem Zusammenhang ist es jedoch erforderlich ein paar

Stabilitdt herrscht jetzt, wenn es zur Hersuebildung eines Bemerkungen iiber die Beeinflussung der Strimungsvorginge am
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Héhenleitwerk durch den TF-Abwind zu mschen.
Dabei sind zweifelsohne Anslogien zum Pkt. 4.7. vorhanden,
die jedoch einleuchtend sind.
Bedingt dureh den TP-Abwind wird der Anstellwinkel am H8hen-
leitwerk in Richtung einer Verringerung beeinflufit,

(o = g, = Ba, o] (Abb. 33)
Diese Beziehung wlirde nlso gelien, wenn gleiche geometrische
Ausgangsanstellwinkel vorhanden wiiren,
Unter Pkt. 4.2.1. hatten wir

[}
a

“i ™ 0P sngegeben,
Die GriSe des Abwindwinkels betrligt ca. das Doppelte des in-

duzierten Angtellwinkela,

Lﬁ%bwind ® 2
Bei der komstruktiven Auslegung des Hihenleitwerkes (GrdBe
des Einstellwinkels) findet dieser Vorgang bereits seine
Berticksichtigung.
Diese Abwindwinkelbeeinflussung wird durch den Landeklappen-—
ausschlag noch gesteigert, )
So ist z.B. beim Typ AN-2 das Ausfahren der Landeklappen an
bestimmte Maximalgeschwindigkeiten gebunden. Diese Begrenzung
resultiert nicht allein gus Festigkeitegriinden, sondern auch
daraus, dafl bel hSheren Geschwindigkeiten am Hohenleitwerk
ein vblliger Stromungsaebrifi muftritt.
Die AN-2 senkt dsbeil die Motorhaube unter starken Schiitteln
unter den Horizont und verliert HShe,
Ein Ausleiten ist nur durch Einfahren der Landeklappe mdglich,
die Stromung kommt sofort zum Anliegen,
In jedem Fall schiittelt dabei das HZhenruder extrem stark.
Bei der L-60 und auch bei der AN-2 kBnnen diese Erscheinungen
auch bel wesentlich geringeren Geschwindigkeiten aber groSem
Luftechraubenschub (extreme Schleppgaslandung) auftreten.
Dabei liegt eine Uberlagerung der durch die LS nsch hinten
bewegten Luftimassen und des TF-Abwindes vor,
Die durch die LS bewegte Luftmasse bewegt Bich auf einer spi~
ralf8rmigen Bahn um den Rumpf, wobei es zu siner einseitigen
Leitwerksanblasung mit nachfolgenden einseitigem Str¥mungs-

&l

e

abrif kommen kann.

Bedingung ist jedoch:

-~ flacher Gleitwinkel;

- grofler Landeklappenausschlag;

-~ hohe Triebwerksleistung.

Warnzeichen ist immer ein Schiltteln der Ruder.

Bei der L-60 besteht bei maximalen Landeklappenausschlag und
weit vorderer Schwerpunktlage die Schwierigkeit eine einwsnd-
freie Dreipunktlage fiir die Landung zu erzielen.

Dazu besteht nur ein engbegrenzter Geschwindigkeitsbereich
von 2 bis 4 km/h. Wird dieser Bereich, der ja nur um ein ge-
ringes Uber der vy liegt, verpaft, ist keine Dreipunktlage
mit dem Hshenruder mehr herzustellen, da dessen Moment infol~
ze der mit der Geschwindigkeit abeinkenden Effektivitit eben-
falls geringer wird.

Das Fithrte bei einigen Flugzeugfihrern zur "Theorie der Lan-
dung mit einer Spitze Gas", da damit diese absinkende Hihen~-
ruderwirksamkeit kompensiert werden kann.

Rongtruktiv gesehen sind die Hshenruderausschldge nach oben
immer prdfer dimensioniert,

€.4. Steuerbarkelt

Die Steuerbarkeit kann als Reziprokwert der Stabilitdt ange-
sehen werden. Ein sehr stabiles Flugzeug ist mit Hilfe seiner
Ruder nur schwer aus dem Gleichgewichiszustand herauszubringen.
Der Konstrukteur muB also zwischen beiden Eigenschaften den
goldenen ¥ittelwert finden.

Die Steuerbarkeit soll ein MaB filr die Ausfithrbarkeit von Flug-
zustinden und Flugbewegungen geben und dariber hinsus auch fur
die k#.perliche und gelstige Anstrengung des Plugzeugflihrers
bei der Bedienung der Steuer, Der Flugzeugfihrer mufl mit Hilfe
der Steuereinrichtung:

- dus Flugzeug von einem Flugzustand in den anderen bringen,

~ und den gewlinschten Zustand aufrecht erhalten kinnen.

Die Steuerbarkeit umfalt folgende Hauptgebiete:

-~ Steuerwege und Steuerkridfte, wobei beziiglich der Kréfte folm
gende Absiimmung angestrebt wird:
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Guerruder : Hohenruder : Seitenruder = 1 : 2 4,
~ Steuerwirksamkeit und Steuerfolgsamkeit,
- Fuhrerrauﬁéestaltung,
- Kopplungseffekte.,

£.5. Trimmung

Aus der Konstruktion der Zelle mufi der Aufbau derartiger
Irimmvorrichiungen als bekannt vorsusgesetzt werden.

Unter Trimmbarkeit versteht man das Einleiten von Fomenten
chne Betdtigung der eigentlich daflir vorgesehenen Steuerhebel.
Die Ubertragung kann:

- liber Seilzlige,

- oder Elektromotoren

erfolgen,

Frinzipiell k¥nnen dabei

~ Trimmruder bewegt,

-~ oder ganze Flossen verstellt werden.

Die Trimmung hat die Aufgabe, bei fixiertem FPlugzugtand die
Steuerkrdfte zu verringern und damit den Flugzeugfilhrer zu
entlasten,

Rleine Flugzeuge eind in der Regel wihrend des Fluges nur um
die Querachse, groBere Flugzeuge um nlle Acheen trimmbar.
Kleinflugzeuge besitzen dafir Biigelkanten, die fiir die Hoch~
und Lingsachse am Boden nach entsprechenden Angaben des Flug-
zeugfiihrers verstellt werden k¥nnen,

Ein Flugzeug ist vom Flugzeugfihrer richtig ausgetirimmt, wenn
sich erst 20 & nach dem Loslassen der Ruder merkliche Abweie
chungen ergeben.

6.6, Lastigkeit

Unter Lastigkelt versteht man die Schwerpunktlage bezogen auf
den Abstand vom Drehpunkt, als auch simtliche anderen Stir-
momente, die an einem stabilen Flugzeug Verdnderungen hervor-
rufen,

Es ist erklirlich, daB bei einenm Flugzeug ein begrenzter Le-
reich der Lage des Schwerpunktes m8glich sein muB.

Flir jeden Typ wird dieser Rereich gesondert angegeben. Die
Angaben erfolgen in Prozenten bezogen auf 1M,
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1.-€0 von 22,6 bis 30,1 & 1p,

AL-2 von 17,2 bis 33 % 14

7~37 von 23 bis 31 % 1

1y = Linge der mittleren rarodynamischen Cehne (IAS).

I nertald dicser zngegebenen Bereiche wird eine volle Steusr-
£r .igkeit bei allen Flugzustidnden gewdhrieistet.

Fiir. die einzelnen Achsen gibt ce folgende Stédrmomente:

1) Luerachse

- Ein- bzw, Auefahren der Landeklappe,

- Verirderung Jer Triebwerksparameter,

- Yerinderung der Fluggeschwindigkeit,

- VYerbreuch von Treibstoff,

-~ ‘nsbringen der aviochem. Nutzlast,

2% I'wchachge

Hier werden hei mehrmotorigen Flugzeugen wrfangreiche Noumente
wirksam.

3) Léngsachse

Eine Verdnderung der Triebwerksleistung ergibt meist eine
geringe Anderung des Rollmoments.

Bei der AN-2 kommt hier noch das unsymmetr. Ausfahren der Vor-
fliigel in Frage.

Kongtruktiv wird verlangt, daf der Flugzeugfiihrer in der Lage
eein wmuB, sZmtliche Lastigkelitsinderungen allein mit den
Steuern flir eine gewisse Zeit zu halten,

T. Flugezustinde
7.1, Fachbereichsstandard Luftfahrtterminologie

(Unter diesem Begriff sollen einige bedeutsame Abkiirzungen

erléutert werden.)

v - Fluggeschwindigkeit allgemein

- Arbeitsfluggeschwindigkeit

- Fluggeschwindigkeit mit ausgefahrenen Landeklappen

- Fluggeschwindigkeit im Horizontalflug mit zuliissiger
Dauerleistung

~ Fluggeschwindigkeit im Kurvenflug
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vy, -~ Fluggeschwindigkeit beim Aufsetzen auf die Landebshn
ViAo Fluggeschwindigkeit im Landeanflug
VioRp Fluggeschwindigkeit bei der das Luftfahrzeug abhebt

Vg hichete zuléssige Fluggeschwindigkeit

Ve ~ Fluggeschwindigkeit beim Uberziehen oder die geringste
° Fluggeschwindigkeit des stetigen Fluges {(Landezustand)

v81 - wie oben (Luftfahrzeug nicht im Landezustand)

V(W max) - Fluggeschwindigkelt mit grofter Steiggeschwindig-
keit

nax) ~ Fluggeschwindigkeit mit groBtem Steigwinkel

Bel den aufgefiihrten Begriffen handelt es sich um einen Auszug

aus dem TGL 177-001 Gruppe 86€.

Dieser Standard ist seit 01.07.68 verbindlich,

V(E‘

7.2, Start und Landung

Der Start ist eine beschleunigte Bewegung vom Zustand v = 0
bis zum stationdren Steigflug.

Es gliedert sich in folgende Etappen:

1) Anrollen

~ Anrollen mit gesenktem Heck,

- Anrollen mit gehobenen Heck.,

2) Abheben und Fshrtaufholen,

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

Diejenige Strecke, die von dem Luftfahrzeug mit den Ridern am
Brdboden zuriickgelezt wird, nennt man Startenrollstrecke
Die Landung ist eine verzidgerte Bewegung vom Zustand v
zuv = O,

Sie gliedert sich in folgende Etappen:

- Anschwegen mit Yia (K = 15 m),

~ Abfangen und Halten,

- Aufsetzen und Ausrollen,

Diejenige Strecke, die das Luftfahrzeug bis zum Stillstand auf
dem Erdboden zuriicklegt, neunt man Ausrollstrecke s

LA bis

Ausr.,*

&
Anr.*

7.3, Welche Faktoren beeinfluésen die Startanrolletrecke?

A:ca—-g——v’?"F’ la = ¢

23

v . |28
OF P -
b 8pon ' ¥

1, Qewicht

2., Triebwerksleistung '
Die Angabe der TW-Leistung igt immer suf INA - Bedingungen
bezogen, Diese Zustandebedingungen treffen jedoch in der

Praxis niemals zu. Demzufolge treten Leistungsschwankungen

auf,
N - formalleistung (bezogen auf INA),
n
Ne - effektive Leistung,
b - barometrischer Druck am Startort,
t - Temperatur am Stertort.
b N
¥ = S - [PS]
& P
27 + 760
3

3, Platzverhdltnisse

- Reibungswiderstend,

- NWeigungs- bzw, Steigungsgradient,
4, Landeklappenausschlag

e, = f(Landekleppe)

5., Windverhidltnisse

- Windstéirke,

- Windeinfallswinkel.

Der Wind hat einen ganz betr#chtlichen Einflufl enf die Start-
anrollstrecke,

"Ia,oxa
bei Windstille Spnp = N
2
(v - w)
LOF
bei Wind Spnr = -
bx -  Beschleunigung in Richtung x~Achse

f
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W - Lingswindgeschwindigkeit
Um einen Sonderfall handelt es sich bel einem Seitenwind von

A L 900, da hier keine Lingswindkomponente vorhanden ist.
Vergleichsweise ein paar Angaben der L-60,
w m/3 ] 0 l ) J
i
RSN, S——
FL Sppp M ' 228 ‘ 145

Bei einem Seitenwind 90° mit 5 m/s steigt Sinr auf 250 m an.
Diese Erscheinung kann man dadurch erklédren, daB fiir das Rich-

tunghalien entgegengesetzi zur ¥indrichtung eine Kraft notwen-
dig ist. Bedingt durch die Gri5fBe dieser Kraft wird der Auftrieb
zur Seite geneigt (Abb. 48),

Dadurch mufl die GrdBe des Aufiriebs wachsen, demgufolge muf}

A4
.l IQ Abb. 48

A
5 \+\ W
G Atb. 49

auch Viop arifer werden.

Aus dieser Seitenwindbeeinflussung ergibt sich jedoch das:

~ Flugzeug muB sich beim Endanflug und beim Ausrollen mit sei-
nen Rudern in der Richtung halten lassen;

~ fUr den Normalflugzeugfithrer bei den Landungen durch die not-
wendige Steuerfilhrung keine unzumutbaren Belastungen auftre-
ten,

Aus diesem Grund legt die britische Bauvorachrift BCAR die max.

Seitenwindkomponente mit

0,2 bis 0,3 - Va

fest.
Diese Festlegung findet ihren Niederschlag bei den Typenmaxima,
die -durch die HV festgesetzt werden.

7.4. Horizontalflug

G - Gewlcht, wirkt zum Erdmittelpunkt
A - Senkrecht zur Bewegungsrichtung nach oben wirkend der
Auftrieb
S - Schub, wirkt in Bewegungsrichtung
W - Widerstand, entgegen der Bewegungsrichtung
Fiir den stationdren Horizontalflug
g v = const. d.h. keine b

. H = const, d.h. p = const,
gelten folgeride Kriéftebedingungen:

Abb,. 50




A = G
{Abb. 49)
S = L
Daraus lassen sich folgende Zusatzbedingungen ableiten:
NverfH = 5 v
. - !3 R R
Neer = WH v = Cu Vi F
2,
A = c —fL v F
A = G
2 G
v =
H Co [
v = c#““_ﬁ
Hoin Bnax | p-
camax 801l bei O it liegen.
7.5. Steigflug
Fiir den stationdren Steigflug
v = const,
H = zunehmend
gelten folgende Kridftebedingungen:
S = 62 + w
(Abb. 50)
A = Gy
Dafilr gelten:
N = v + G,) * v
erfST 2
-
A = G1 = CB. —éLV F
G = cos Y 'G
1 5 T —
v - V/ 1 - 2+ G +cos ¥
ST c.a.p-F Cat P + F

Der Steigwinkel y ist jedoch gleichzeitig durch die Behnge-
schwindigkeit Vs und die Vertikalgeschwindigkeit w gegeben

" sin Y = VZT

(Abb, 51)
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7.6, Gleitflug

Piir den stationdren Gleitflug

v = const,.

H = abnebmend

gelten folgende Kriftebedingungen:

W = S + G

2 (Abb, 52)

A = G

_ 2° G -cos ¥ '
Yo < \/c . P . ¥

Dafilir gelten:

a
sinY = -
M1
7.7. Kurvenflug (Abb. 53)
? - Schréglagewinkel
r - Kurvenradius 2
Zf - Zentrifugslkraft = m s —%—
Bedingungen:
in x-Richtung : s - W = 0
in y-Richtung : A sin ¢ - zf = 0
in z-Richtung : G « A«cos @ = 0
Neer = W ooy = Cw -gL v% - F

2
o B i T oot

V. = 2 G l
K cg - P-F . cos ¢

Die erforderliche Leistung flir den Kurvenflug iet denn schlieB-
lich: )

N
eer 3¢
Eg ist aber auch mBglich, hier eine Aussage zu treffen, indem

A" mit vy verglichen wird,

\/ 2 -6
VK_ . (:a « P F ~ co8 @ 1
v =
H \/ E___g_gamﬁr_.' Yeos o
. p .
a |
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1.
v = v
K H Qcoa P

Man kenn das fiir die erforderliche Leistung ebenfalls tun und

erhélt dann R
eer

3

N, o= —

eer

co8” P

Darau; folgt, daB mit steigender Schriglage
- Yy grffier werden muf,
- Kerf gréfer werden mufl.

Fir die Festlegung der Flugtaktik ist die Gréfe des Furven-—

radius von Bedeutung. v%
zf = m o= = A -sin @
m JR
g
' o2,
g = e, 7 vy F
V.
m - rK = A aing
Vg p_ .2
G‘ = . - - »
-8_ T = [ o g Vg 3 aein @
- G
r - €, Pg - F  sine

In dieser Beziehung gelten:

g = const,

const,

dann wird der Kurvenradius r grifer wenn:

¥
]

-~ dag Cewicht steigt,

- die vy ansteigt, da damn c kleiner wird,

- die Luftdichte p geringer wird.

Jedem muB aus dicwem Kapitel heraus klar werden, dafl das will-
kiirliche VergridBern der Kurvenschriglage mit einem steigenden
Leistungsbedarf verbunden ist, Dabei tritt dann fir jeden Ilug-

zeugtyp unterschiedlich einmal eine solche Schriglage ein, bei dem

die erforderliche gleich der verfiigbaren Leistung geworden ist
(Gashebel am Anschlag).

S0ll jetzt weiter horizontal geflogen werden, bei weiterer
Vergrifierung der Schriglage, mull die Geschwindigkeit absin-
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ken., Dieser Vorgeng kann dann letztendlich zum Strémungsab-
rig fithren,

7.8. Uberzogene Flugzustsnde

In diesen Bereich kann man nur gelangen wenn, entweder beab-
sichtigt oder unbegbsichtigt, die Normalflugbedingungen nicht
eingehalten wurden.

7.8.1. Begriffadefinition

Das Uberziehen ist eine VergrSBerung des Anstellwinkels «

auf Werte von ®rit und grtfer, wobel ¢, 8O stark abf#llt,
daf die Bedingung A = G nicht mehr erfilllt ist. Gleichzeitig
sinkt die Geschwindigkeit v suf den Wert v bzw. Ve und

8
kleiner ab, [ 1

7.8.2. Stromungsveorginge und- Bewegungsformen

Im praktischen Flugbetrieb befinden sich immer Teile des TF
im Bereich der abgerissenen Strimung, z.B. Start, Landung,
Langsamflug,

Diese Erscheinung ist jedoch nicht kritisch, da alle ilibrigen
TP~Teile zusammen die Bedingung A = G noch erfilllen, Bei

% it trifft das jedoch nicht mehr zu. Die Grenzschicht
reifit ab (Abb, 54).

Diese AblSsung entstent dadurch, dafl die Luftmolekiile der
Stromfidden Infolge der Reibung und des sinkenden dynamischen
Drucks q soweit abgebremst werden, daB sich Riickstrimungen
ausbilden und ihrerseits weiteres Teile der Grenzschicht vom
Profil abl&sen.

Die Lage des Ablésepunktes ist £(ol).

Diese Riickstrfmungen bilden lebhafte Wirbel und verwirbeln
die dariiberliegenden Luftschichten, was insgesamt zu einer
Verdickung der sbgerissenen Strdmung fihrt.

Ebenso wie beim Ubergang von laminarer zu turbulenter Strémung
steigt nach dem Abldsepunkt der Widerstand an.

A e 0

w b
In dem MdBe wie durch VergrdBSerung des Anstellwinkels der Ab-
1tsepunkt nach vorn verlagert wird, 1%st sich die Grenzschicht
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vom Profil ab. . -
Semtliche hinter dem AblOsepunkt liegenden TF-Telle sind nict

mehr auftriebewirksem. )
Der StrimungsabriB kann gich durch fulgende Verhaltenswelsen
anklindigen:

- gtarker Hsndkraftanstieg in Richtung Ziehen,

_ extremer Lingsneigungswinkel,

- Absinken der Pzhrtgersusche,

- Schlitteln der Ruder oder segamten Zelle.

Nach dem Uberschrelten von & ...y und dem Unterschreiten von

v bzw, V sind folgende Sewegungeformen m¥glich:
a 8
1

a
1.) stationirer Sackflug {(Abb. 55)
Die Anndherung an &, ,i¢ ist durch das Ende des linearen An-

stiegs erkennbar. teil ¢ fH1lt die Kurve ab, bricht aber
max . .
nicht ab, G .54 igt an diesem Kurvenverlauf nicht definierbar,
h ¥

2.} kopfls:utige Nickbeveging (Abb. 56)
a) Beginn des nichtlinearen Anstiegs

b) Cq
max

c) o ist gut definierbar

writ

3.) kombinierte Rollnickbewegung (avb. 57).
Die Strdmung reiBt sehr plgtzlich ab, der Anstieg bleibt bis
zum Kurvenmaximum linear. )
Hinsichtlich der Luftfahrttauglichkeit sind alle 3 Bewegungs-
Pormen zuldssig, wobel der stetionire Sackflug ohne Zweifel
die beste und ungefdhriichste Form ist. Das schlieBt aber ein,
daB die Querruderwirksamkeit noch yorhanden ist.
Folgende Faktoren beeinflussen die ﬁberziehgeschwind?gkeit
und ‘die Bewegungsformen neach dem Unterschreiten der tberzi?h-
geschwindigkeit:
- Schiebewinkel 8,
- Triebwerksleistung,
- Gewicht,
«~ Schwerpunktlage,
- HuBere geomstr. Form,
415 eine besonders charakteristische Bewegungeform ist das

Trudeln anzusehen, mit dessen GegetzmifBigkeiten wir uns nun
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Abb. 55
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Abb. 57
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neschiftigen wollen.
7.8.3. Die Autorotation

Die Entstehung der Autorotation (d.h. Selbstdrehung) am TF

ist Grundvoraussetzung fir das Trudeln,

Wir wollen uns die Autorotation an einer Versuchsanordnung klar
machen.,

In einen Windkanal wird quer zur Anstrdmrichtung ein um die
x-Achge drehbarer TF angeordnet (Abb. 58).

Der Anstellwinkel soll &« > & krit sein.

Durch einen StoB versetzen wir den TF in Drehung. Dabel erfshrt
an der sich hebenden TP-HElfte der Ausgangsanstellwinkel eine
Verringerung, an der sich senkenden TF-H#lfte eine weitere

Vergriflerung.
11 TF _ .’ re TF
Gy 7 Bpyy A %re = ®piy ~ A

%3 7 %yt

%o < akrit
{iiberkritisch)

Die Drehbewegung wird durch diese Bedingung bis zu dem Moment
erhht {angefacht), wo die DdAmpfungsmomente gleich den An-
fachungsmomenten sind.

Es stellt sich dann ein Gleichgewichtszustand mit konstanter
Drehzahl ein. In der Praxis erfolgt dieser Drehimpuls durch ein
unterschiedliches zeitliches Abreifien der Str¥mung zwischen
den einzelnen TF-Hdlften hervorgerufen durch den Schiebewin-—
kel 8. Bedingt dadurch wird dann die Drehbewegung eingeleitet
und es kommt zur Autorotation. Der Ausgangsanstellwinkel muf
in einem bestimmien Anstellwinkelbereich liegen, wenn Auto-
rotation suftreten soll. Die Drehrichtung bei der Autorotation
ist vom Schiebewinkel abhiéngig, die weiter vorn liegende TF-
HHlfte geht immer zuerst nach oben,
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Drehachse

Abb. 58
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7.8.4. Das Trudeln

Hierbei bewegt sich des Flugrmeug suf einer um eine senkrechte
Achse gewunderen Schraubenlinie abwirte.

Die Trudelachse hat zu Begirrn die Form einer Wurfparabel und
wird erst nach mehreren Umdrehungen senkrecht,

Von diesem Zeitpunkt an ist das Trudeln ein stationfrer Zu-
stand geworden.

Die Winkelgeschwindigkeit betwigt =~ 90%/s.

Der Trudelradius betrigt rur wenige Neter,

Infolge des Schiebens ist die Flugreugléngsachse nicht auf
die Trudelachse zentriert.

Je nach dem Lingeneigungewinkel unterteilt man in

~ Steiltrudeln Lingsneigung 45° vis 900,

0° tis 45°.

Sdmtliche 2.2, im WF vorhandenen Flugzeugtypen trudeln steil

- Flachtrudeln Lingsneigung

mit groBer Drehintensitét.
Debel betragen die‘HShenverluste je Umdrehung:

- L-60 =~ 150 m,
-~ AN~2 ~ 200 m,
- Z=37 ~ 200 m.

Infolge der abwidrtsgerichteten Trudelbewegung wichset die Ge-
schwindigkeit sehr echnell an, Bei der An-2 in 14 s auf

200 km/h,. Daher lest ein stationires Trudeln auf senkrechter
Bahn mit den WP-Typen aus Testigkeitsgriinden nicht durch-
fihrbar,

Das Trudeln mufl bereits suf der Wurfparabel ausgeleitet wer-
den.

Katiirlich kennt man:

~ Kormaltrudeln,

~ Riickentrudeln

zum Ausleiten,

Die Bedingung fir das Trudeln war die Autorotation. Die Strs-
mung am Héhenruder/Querruder ist sbgerissen. Demzufolge mul
also zuerst einmal das Schieben und demit die Autorotation
beendet werden.

1. Seitenruder entgegengesetzt der festgestellten Drehrich-
tung voll austreten,

82

2, Hshenruder in Neutrallage,

3, Fahrt aufholen (gréGer Ve bzw, vs1),
0

4. langsam Abfangen,

Bei dem Typ L-60 gilt eine Besonderheit. Das Hohenruder ist
bis zum vorderen Anschlag zu bringen und etwas pumpen.

Die obige Auffihrung trifft fir das Normaltrudeln zu.

Beim Riickentrudelns

1. HShenruder villig ziehen,

2. Seiten- und Querruder neutral.

Das Plugzeug geht dann ins Kormaltrudeln iber. Weiteres Aus=-
leiten dann wie zuvor beschrieben.

8., Flugleistungen und Flugeigenschaften

Es ist allgemein iiblich eine Beurtellung Uber die Kenntnis

der Leistungen und Eigenschaften durchzufiihren. Fiir den Wirt- -
schaftsflieger ist die genaue Kenninis der Leistungen und
Eigenschaften seines Einsatztyps, besonders hinsichtlich der
Flugdurchfilhrung mit geringer Lelstungsreserve, von grofler
Bedeutung.

8,1. Flugeigenschaften

Zu diesem Komplex wurden berelts unter Pkt,.6 einige Ausfiih-
rungen gemacht,

Zusdtzlich kommen hinzu:

- das Verhalten beim Uberziehen,

- das Verhalten beim Trudeln,

- das Verhalten im Bahnneigungsflug,

- die Rolleigenschaften am Boden,

~ Start- und Landeeigenschaften,

8.2, Flugleistungen

Sie sind fir die Luftfshrttauglichkeit nicht so entscheidend
wle die Flugeigenschaften.

pie stastlichen Porderungen legen dsher nur fest, daB die Flug-
leistungen ermittelt werden miissen. Porderungen iber Mindest-
leistungen werten nur dort erhoben, wo se die Sicherhelt be-
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einflussen wird.

Demzufolge stimmt in etwa, wenn man saegt, daB die Flugeigen-
schaften durch Sicherheitsforderungen und die Flugleistungen
durch Hkonomische Forderungen bestimmt werden.

Zu den Flugleistungen zH#hlt man folgende Angaben:

- Waximalgeschwindigkeit,

I - Minimalgeschwindigkeit,

[ g - glinstige Arbeitageschwindigkeit,

| 1 z‘ - Reichweite,
l

N [PS] Net

- Flugdauer,

‘= max. kommerzielle Zuladung,

~ Steiggeschwindigkeit,

- Kurvengeschwindigkeit,

- Startstrecke,

- Landesirecke.

Einen ganz wesentlichen EinfluB auf alle diese Angaben hat
die Triebwerksleistung, wenn man bedenkt, daf ja die Aus~

Vein v lv,.in"( | Vmar V[!‘,?']

riisgtung der gleichen Flugzeugzelle mit unterschiedlichen TW-
Modifikationen mbpglich ist,

Lem Flupzeugfiibrer ist aber auf solche Besoncderheiten xaum
eine Einflufinahme mi3glich, Viel wichtiger ist die Kenninis
der Parnarieter des vorhandenen TW,.

Zu diesem Zweck wollen wir 2 Kurver betrachten, da sie gewis-
sermaflen dos Spiegelbild der Flugleistungen eines Flugzeuges
darstellen. Um gute Flugleistungen erzielen zu k3nnen, miisser

e MOglichst groB und N, . miglichst kl_ein sein

8.2.1. Kurve der ¥ __ . und ¥ _ o €abb. 59)

ﬁ Yoeps verflizhare Leistung, ist dlejenige Leistung, die von
3 der Luftschraube gbgegeben wird und damit der Fort-
bewegung dient,

b 7 = ¥

4 ‘verf Tmot s
Die Hatorleistung N
i) - erforderliche Leistung flir einen bzotimmten Flugzu~

stand ‘

ot ihrerseits Jst abhingig von der Drehsahl.

erf

Bei der Darstellung beider Kurven in einem gemeinsamen Koordi-
natensystem macht sich die Definition einiger Tunkte notwendig.
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C) Yoin ~ minimelste Fluggeschwindigkeit, sie ist dem Weri

c
Smax

® vpin - minimale sichere bzw. zulXssige Fluggeschwindig-

zul keit, sie igt dem Wert von ©,9 ¢ zugaordnet.
®max

v . 2 4 ;‘
min “1/0,%¢ O
zul V 8max
C) Voax ~ maximale Fluggeschwindigkeit, es ist keine
Leistungsreserve mehr vorhanden,

(® Bereich der Leistungsreserve N pax

zugeordnet {siehe Pkt. 7.4.)

A% = Nverf - Nert‘

Durch das Anlegen von weiteren Tangenten lassen sich noch
diejenigen Punkte finden, die der max. Reichweite und der max.
Flugdauer zugeordnet sind, Da diese Punkte filr den WF nicht
von Bedeutung sind, wird darauf verzichtet.

8,2.2, Welche Fektoren bestimmen Nerf

Nerf = P * v
P = W
- N = L3,
Nerf ¥ v Cy TV F
Fiir den Horizontalflug gilt:
A = G
Demzufolge ist:
e _ 2 3
a = P 2
ps F v

Aus der Polaren muB nun fiir jeden so ermittelten ca~Wert der
dementeprechende c,~Wert ermittelt werden. Damit ist die Er-
rechnung der Herf moglich,

Welche Faktoren beeinflussen Nerf:

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

- Luftdichte- denn mit geringer werdender Dichte steigt Nerf

{Abb. 62)
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Abb. 671
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¢ > 9 >0 Abo. 62
ﬁ/
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1/ |
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Y.<V, < f; Atb. 63
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%ty wollen dabei von einem Horizontalflug in verschiedenen
Hohen smusgehen, ‘wobel die Horizontalgeschwindigkeit constant
: hleiben soll,

- = g 2.,
A = G = oy v F
Die Luftdichte sinkt mit steigender Hghe.
Die Bedingung A = G ist alse nur zu garantieren, wenn Cy

Uber den Anstellwinkel vergr&fert wird., Demzufolge steigt
guch Cp Bl und zwer in stédrkerem Mafle als p absinkt,
Geht man jedoch davon aus, dal der Anstellwinkel und demit
Ca censtant bleiben soll, so mufl v erh’ht werden..
In beiden F#llen mull dann Nerf arsteigen,
- Kurvenschréglage - denn mit steigender Schripglage steigt
N, ¢ 8n (2bb. €3)
-~ Widerstandsbeiwert- stellt keine Xonstante dar.
' Er unterliegt Ver&nderungen Ac, durchzs
- An- und Abbau von aviocher., Anlagen
- Alterung der Plugzeugzelle {(Varfore
mung)
- starke Verschmutzung
Die permanenten Wartungs- und Uberhelungszarbeitemn haben den
Zweck, diese Leimtungsverschlechterungen auszugleichen, kdn-
nen aber den Ausgangssustand nicht mehr herstellen.
Die Erfassung der Verdnderungen der Plugleistungen ist guf-
windig, whire aber notwendig,
Fiir den PFlugzeugfihrer muf dieée Leistungsverschlechterung
eine bekannte Tatsache sein,

£8.2.3, Rolle und Bedeutuné von AN

Die Leistungsreserve AX ist derjenige Leistungs mteil, der
dem Flugzeugfilhrer zusiitzlich zu der von der Fluggeschwindig-
keit ebhiingigen erforderlichen Leistung Rerf zur Durchfthrung
bestimmier Flugmantver zur Verfiigung steht (z.B. Steigflug vor
Hindernissen}),

(AN = Foers - Nerr]

Die Leistungereservé ist die Differenz aus verfizbarer und
erforderlicher Leistung (Abd. 60),
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Die GroBe von AX ist nicht konstant. Da sich bedingt durch

HuBere Einfllisse Nerf verf jedoch durch schlechte

TW-Psrameter nach unter verlagern kann, ist ein weiter Spiel-

nach oben, X

" raum vorhanden.,

Im WP gehtiren die Durchfithrung von hH#ufigen Siarts, Steig-
flilgen und Wendekurven zum t#glichen Finerlei. Kaum jemand
macht sich jedoch Gedenken, dal gerade die Durchfiihrung der
Wendekurver und Steigfliige eine PFrage der Flugleisturgen ist
und letztlich von AN abhingt. Betrachten wir noctmals Abb.59
und €0 im Yussmmenhang. %ir haben in Abb. 59 Leistung und Ge-
gehwindigkeit und in Abb, 60 Steiggeschwindigkeit und Geschwin-
digkeit dargestellt, Es ergibt sich das Naximum der Steigge=
max 20 der Stelle, wo Aﬂmax liegt.

Dieser Zussmmenhung 1HAt sich so auedriicken:

w=__12__GA]\‘___—[_l;...]

Diesem Wert LA zntspricht eine bestimmte Fluggeschwindigkeit,
) bezeichnet wird, {(Pkt. 2)

cohwindigkeit w

‘die mit v(’mex
Nit diesem ﬁggime ist eine Hohenaufnahme in der klirzesten
Zeit mdglich.

Der Pkt, 1 1468t sich als Tangente an die Kurve vom Koordina-
tenursprung aus finden. Er entspricht einem maximalen Steig-
winkel, d.h. die HShenaufnahme erfolgt auf der klirzesten ho-
rizontalen Entfernung,

Diesem FTki. entspricht v, g )
Y max’”
Zwischen beiden Angaben 1.egt eine Geschwindigkeitsdifferenz.

Sie bwetrigt flir WF-Typen ca. 10 bis 15 km/h. Die Kenntnis
dieser Zusammenhdnge ist filr den Fiugzeugfﬁhrer wichtig, nicht
zuletzt hat einer AN-2-Besatzung diese Unkenntnis das Leben
gekostet, ’

Rereits im Pkt. 7.7. wird auf die Abhingigkeit der Kurven-
schriglage von der Leistung hingewiesen. Letztendlich ist

die Kurvenschriglage eine Frage der Grofle von AV,

&9



http:Bedin,g.mg

Abb. 65

Abb. 64

180

8,3. Kennlinien

Unter diesem Punkt sollen aus den vaorhandenen Vaterialien
der im RT-3F eingesetzten Flugzeugtypen L-60, Z-37 und AN-2
einige charakteristische und aussagefihige Kurvenverliéufe
dargestellt und erléuntert werden,

Abb, 64 Typ L-60

H = Om

G = 1560 kp

Landeklappe und Vorfliigel eingefahren
Darpestellt werden:
- der Angtieg von N _ e in Abhingigkeit verschiedener Schrig-

lapen,
- die Lagen der Kurven W . in Abhingigkeit vom Leistungs-
wert.
Atb, £5 Typ L-60
= {Om
G = 1560 kp
LK = 150 und Vorfliigel eingefahren

Dargestellt werden:
- der Arstleg von Nerf in Abhingigkeit verschiedener Schrég-

lagen,
- die Lage von ﬁverf in AbhHngigkeit vom lLeistungswert
Abb. 56 Typ L~60
T = 0On
& = 156C kp
1K = 0°/15° und Vorfliigel eingefahren

Kurvenverlauf gilt fir Nennleistung
Der Kurvenverlauf entsteht, indem bei einem fest eingestellten
Leistungswert die Kurvenochriglage vergrifert wird unter der
Bedingung eines Fluges mit gleichbleibender Hdhe.
Abb, 67 Typ AN-2
Dargestellt wird die Differenz zwischen den Angaben des Her=
stellers und den tatsdchlichen Werten nach 1139 Flugstunden.

Steignolare
G = 4900 kp
Lk = o°

Nennleistung, Flugzeug ohne aviochem, An-
bauten
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Abb. 7¢

Abb., 71

Abb, 68 Typ AN-2

B 5CC m
G 4900 kp
LK = 0° und ohne aviochem. Anbauten

Dargestellt werden im Polardiagrsmr die Messung nach 1139
Flugstunden und die Herstellerangabe.

Abb. 69 Typ Ali-2
H = 50Cm
G = 490C kp
K = 0°

Dargestellt werden die Kurven:

1. ohne aviochem Anlage

2. mit Streuanlage

3. mit Sprilhanlage

Abb. 70 Typ AN-2

Dargestellt wird ein Leistungsdisgramm mit den Kurven N_ .

und E_ - (¥ennleistung).
H = 50Cm
G = 49C0 kp
1K = ¢° und ohre aviochem. Anbauten
Abb. 71 Typ Ali-2
¥o= 500 m
3 = 52%C ¥p/4325 kp/3400 kp
Ir = C° chkne aviockem. Anbauten
Steigpolare bei Startleistung
wmax und mas. sind markiert.
Flir 525C kp ist die lierstellerangabe strichpunktiert einge-
zeichnet.
Abb., T2 Typ 2-27

Polardiagramm ohne Beriicksichtigung des Vorfligels und ohne
aviochem. Anbauten fiir verschiedene Klappenstellungen,

Abb. 73 Typ 2-37
Wie oben jedoch mit Stdubeanlage
Abb. 74 Typ 2-37

Darstellung von Schub und Luftschraubenwirkungsgrad in Abhin-
gigkeit von der Geschwindigkeit fiir verschiedene Leistungsstu-

fen T% M 4(2-RF
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Beispiele:
1. Wie grof 1st ’L wenn

t

o, 10330 kp/m? < 9,81 m/s°

15 °¢

1 .
28T 5 288 grd

p = Tlo 33 kp/m2

a 1,225
)

kpm 82 k rd
8% kpm© grd

2. Bin Ballen fafit 5 n> Wasseratoff, f= 0,09 kg/m3

b, = 1,293 Xg/m>

Wie grofi ist der Auftrieb des Ballons?

A = AP:S‘V

A = 1,203 kg/m> » 9,81 m/s° + 5m

3

8 g2.kp

3, Wieviel Auftriebsleistung erfordert die Uberwindung des
Luftwiderstands eines Pkw bei

v = 108 km/h = 3o m/s

F o= 2,5 n®
c = 0,9
. = 1,293 kg/m’

N=P‘VEW'V

X = 2194,9 kpn/s

_ 4. Eine Luftschraube D

n

Cy -g- vz « F . v

X = 0,5 1*523—— ka!m3 < (30 m/8)3 « 2,5 m?

4,20 m
1070 min

-1

arbeitet an einem Luftfahrzeug bel einer

v

670 km/h

186 m/8




Wie groB ist die Machzahl an den Blattspitzen in

e) B = 1km bei t = 48,509
: 5 3 Flugzeuges
b) H = 1o km bei t = -5¢° 7. Wie groB ist die Minimalgeschwindigkeit eines Flugzeug
~ unter folgenden Bedingungen:
B.n_or 3 1281 k
= - = 6 1 B G = P
1y 5 236 m/s ] ¢ i m?
mo=\u? e v® s 300 m/s g P = 1,226 kg/m’
1 = [+] 92
My, = L . _Joomfs _ g 8nax '
1 a - = 4
2o ‘/ 281,35 . 2 '
u, = 236 m/s 1 v o.[2:1281 kp ‘9.813mlg + 3,6 =~ 130 _km/h
2 300 m/8 k- Hoin V0,921,226 kg/m” - 17 m
w = 3
2 {
M2 = 1,0 1

5. Die Normalleistung eines TW betrdgt 240 PS.
Wie grofi ist die effektive Leistung?
H = 2000m

b = 598 Torr
t = 459
¥ = 8+ 240 PS " 198 P8

° %&g— 7% B

6. Wie ist die Grifie des Gewichts und des Sehubs eines Plug-
zeuges im Hori%ontalflug?
P o= 1,121 kg/m3
v = 720 km/h
F = 1oom

Cg = 0,112

Sy = 0,0312
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