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I. Einleitung.

Als Otto Lilienthal im Jahre 1886 die ersten Versuche mit
seinem Gleitflugzeug unternahm und dabei die ersten Erkennt-
nisse liber das Wesen der Luftkrifte gewann, schuf er damit
die Grundlage fiir die Entwicklung der gesamten Flugtechnik.

Die Basis fiir deren Entwicklung war also das Gleitflug-
zeug, und blieb es auch so lange, bis so leichte Motoren gebaut
werden konnten, dal man mit ihrer Hilfe gréBere Fliige mit
langerer Zeitdauer ermdglichen konnte.

Mit der Entwicklung des Motorfluges trat der Gleitflug
stark in den Hintergrund. Er muBte sich mit der Rolle eines
Sportes, der nicht einmal sehr verbreitet war, begniigen. Nur
an einigen Stellen wurde schon vor dem Kriege das Gleitflug-
zeug systematisch zum Experimentieren und Sammeln von Er-
fahrungen herangezogen. In diesem Zusammenhang miissen
die Arbeiten der Darmstddter Flugsportvereinigung, welche
aus einer Gruppe Studierender der Technischen Hochschule
Darmstadt bestand, erwéhnt werden.

Nach dem Kriege, als durch die Bestimmung des Versailler
Diktates die Betédtigung im Motorflug in Deutschland fast un-
moglich war, trat der Gleitflug zuerst als Sport plotzlich in den
Vordergrund. Und von diesem Zeitpunkt setzt eine Entwick-
lung ein, die mit auBergewdhnlichem Eifer vorgetragen, bald
die iiberraschendsten Ergebnisse zeitigte. Die Flugleistungen
stiegen an und damit wurden auch die Anspriiche, welche an
das Fluggerit in Hinsicht auf aerodynamische Giite als auch
auf Baufestigkeit gestellt wurden. immer gréBer. Die gewon-
nenen Erkenntnisse wurden sofort weiter verwertet.

So entwickelte sich der Segelflug mit seinen immer stei-
genden Leistungen und damit das Segelflugzeug zu immer
groBerer Vollkommenheit. Die Anfangszeit des Segelfluges,
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wiahrend der man noch nach den verschiedensten Moglich-
keiten der Leistungssteigerung suchte, wurde von einem Zeit-
abschnitt gefolgt, in dem sich die Grundsitze fiir die Bauart
nach den verschiedenen Verwendungszwecken klar entwickeln.

So entstand die Uuterteilung in Schul-, Ubungs- und
Leistungsflugzeug. Die zunehmende Erkenntnis von den Vor-
gingen in der Atmosphére, welche ihrerseits zum grofen Teil
der Forschungsarbeit von Segelfliegern zu verdanken ist, hatte
einen groBen Einflufl auf die Entwicklung der verschiedenen
Flugzeugtypen. |

Man unterscheidet heute bereits Schulflugzeuge, welche fiir
bergiges Gelinde und solche, welche Tiir die Ebene vorteil-
hafter sind, Ubungsflugzeuge fiir den Hangsegelflug und
solche, welche zum Thermiksegeln geeignet sind. Auch bel
den Hochleistungsflugzeugen werden schon Unterschiede ge-
macht, je nachdem, ob das Flugzeug fiir die Ausnutzung auch
schwacher Thermik geeignet oder ob es beil giinstigen Gleit-
winkeln besonders schnell, also fiir den Streckenflug ge-
eigneter ist.

Im Rahmen des vorliegenden Buches soll nun auf die Ent-
wicklung der Bauformen mit Riicksicht auf den Verwendungs-
zweck besonders eingegangen werden, wobei Beispielrechnun-
gen die Art des Vorgehens klarer gestalten sollen. Es ist bei
dem heschrinkten Raum nicht méglich, in die feinsten Finzel-
heiten der Konstruktionsteile einzugehen. Es wird vielmehr
getrachtet, die Zusammenhdnge moglichst klar zu formu-
- lieren, so daB sie moglichst allgemeinverstindlich sind. Auf
die Festigkeitsberechnung kann nicht eingegangen werden,
weil sie auch beim Segelflugzeug bereits sehr umfangreich wird
und im engen Rahmen nicht so dargestellt werden kann, dal
MiBverstindnisse ausgeschlossen sind.
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II. Arten der Segelflugzeuge.

1. Art des Flugbetriebes.

a) Anfangs-Schulung.

Der Schulbetrieb im Segelflug wird stets in einsitzigen
Maschinen durchgefithrt und geht so vor sich, dall man bei
kleinen ,,Spriingen** beginnt, um bel zunehmender Vertraut-
heit der Schiiler diese langsam immer mehr auszudehnen, bis
langere gerade Fliige daraus werden. Wenn der Schiiler im
Geradeausflug geniigend sicher ist, so beginnt man mit
Kurvenfliegen, wobei man ebenso vorsichtig vorgeht wie bei
Beginn der Schulung.

Bis zum Erreichen geniigender Sicherheit und Vertrautheit
des Schiilers in allen beschriebenen einfachen Fluglagen pflegt
man eine einfache Schulmaschine zu verwenden. Dabei
werden deren Eigenschaften aufer von den psychologischen
Bedingungen der Einsitzerschulung, z. B. mangelnde oder iiber-
mafBig starke Reaktion des Fiihrers auf Lagednderungen, auch
sehr stark vom Geldnde abhéngig sein. Es ist ja selbstver-
stindlich, daB der Gleitwinkel des zu verwendenden Flug-
zeugs in Ubereinstimmung mit den Neigungswinkeln der vor-
handenen Geldnde sein mufB. Denn in flachem Geldnde wird
ein Flugzeug mit schlechtem Gleitwinkel nur sehr kurze Fliige
erreichen konnen — zum Nachteil fiir den Fiihrer, bei dem
der Schulungserfolg ja unmittelbar von der Flugdauer ab-
héngt.

- Umgekehrt hitte es keinen Sinn, eine Maschine mit guten
Gleitwinkeln dort einzusetzen, wo das Gelinde gebirgig ist,
denn es besteht dann die Gefahr, daB das Flugzeug mit dem
Fiihrer irgendwohin fliegt, und dabei Fluglageinderungen
eintreten, welche der Mann noch nicht beherrscht.

b) Ubungsflug.

Ist der Schiiler geniigend sicher, so gibt man ihm ein Flug-
zeug in die Hand, das bei besseren Flugleistungen entsprechend
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empfindlicher in den Rudern ist. Man hat ja jetzt nicht mehr
zu befiirchten, dafl der Schiiler libertrieben starke Steueraus-
schlige macht. Bei den Ubungsfliigen wird der Fiihrer bereits
groBere Flugdauer erzielen. Sie werden, wo Hange geniigender
Hohe vorhanden sind, mit Gummiseilstart ausgefiihrt, konnen
aber auch mittels der Auto- und Seilwindenschlepps durchge-
fiihrt werden. Das Flugzeug besitzt dann eine Ausklink-

Bild 1. Autoschlepp.

vorrichtung, welche vom Fiihrersitz aus betitigt werden kann.
Beim Autoschlepp (Bild 1) wird es mittels dieser Vorrichtung
an ein etwa 120—200 m langes Stahlkabel gehingt. Dieses
ist an der Riickseite eines geniigend starken Kraftwagens,
ebenfalls mittels einer Ausklinkvorrichtung, welche vom Flug-
lehrer bedient wird, befestigt. Der Start geht so vor sich,
daB der Wagen das Flugzeug hochzieht, bis die vorgegebene
Hohe erreicht ist. Darauf klinkt der Fiihrer des Flugzeugs aus
und kommt im Gleitflug wieder zur Erde.

t~ Diese Methode setzt das Vorhandensein groBer, ebener
Fléachen voraus, welche mit einem Wagen bel verhidltnismaBig



Art des Flugbetriebes. 9

hoher Geschwindigkeit befahren werden kénnen. Um diesem
Ubelstand auszuweichen, benutzt man den Windenschlepp
(Bild 2). Bei diesem steht eine Seilwinde fest auf einem pas-
senden Platz. (Gegen den Wind wird nun das Kabel ausgelegt

=—) ;:,

Antriebrmotor g ']gl: Fti.hrungslroll.e
| /Getriebe 255 ~Kayppuorrichtung

Sedtrommel
Bild 2. Schematische Darstellung des Windenschlepps.

— je nach Platzverhdltnissen 800 bis 1200 m weit. Es trigt
am freien Ende einen Ring, mit welchem es an der Ausklink-
vorrichtung des Flugzeugs befestigt wird. Auf ein Zeichen des
Lehrers oder Flugleiters setzt der Fuhrer der Winde diese in
Bewegung und schleppt so das Flugzeug hoch. Um Unfille zu
vermelden, welche dadurch entstehen, dafl durch einen Fehler
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an der Ausklinkvorrichtung oder eine Unbesonnenheit des
Fiihrers des Flugzeugs, dieses nicht vom Schleppkabel frei-
kommt, ist an der Winde eine Kappvorrichtung vorgesehen.
Sie muB fest an der Winde angebracht sein und auf einen Hebel-
druck des Windenfiithrers das Sechleppkabel augenblicklich
durchschneiden.

Wiihrend der Ubungsflige sammelt der Schiiler Erfah-
rungen, lernt im Aufwind und bei boigem Wetter fliegen. Er
macht seine C-Priifung und die amtliche C-Priifung. Seine
Flugpraxis wichst, und er bekommt jetzt Maschinen in die
Hand. welche das Leistungssegeln gestatten.

¢) Leistungsilug.

Unter Leistungssegelflug versteht man die verschiedenen
Arten des Segelns, welche die Verhdltnisse in der freien Atmo-
sphire gestatten. Den Segelflug am Hang pflegt man mit
diesem Namen nicht zu bezeichnen. Fernsegelfliige sind bel
zwei Ereignissen im Luftmeer moglich: Entweder beim Auf-
treten einer Gewitterfront, die Frontsegelfliige, oder beim
Auftreten vertikaler thermischer Stromungen, der Thermik-
segelflug.

Gewitterfronten (Bild 3) entstehen dadurch, daf 1m
Rahmen einer GroBwetterlage, kalte Luftmassen aus dem
Norden mit groBer Geschwindigkeit iiber den Kontinent
streichen. Da die kalte Luft schwerer ist als die vor ihr liegende
Warnluft, so hebt sie diese hoch, wobel die vertikalen Ge-
schwindigkeiten sehr hoch werden kionnen. In der Konden-
sationshohe entstehen dann riesige Kumuluswolken, welche
an der Vorderseite der Front scharf begrent sind. Unter diesen
Wolken, vor der Kaltluftwelle, segelt man nun mit dem Flug-
zeug hin und her. Die Fortbewegungsgeschwindigkeit der
Maschine ist also genau so grofy wie die der Front. Frontflige
sind daher von der Eigengeschwindigkeit des verwendeten
Flugzeuges in der erreichbaren Flugweite fast nicht abhéngig,
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Sie konnen mit jeder Maschine ausgefiihrt werden, sofern nur
die Sinkgeschwindigkeit klein genug ist, um damit an die Front
heranzukommen. L&Bt man sich durch ein Motorflugzeug an-
schleppen, so kénnte man Frontfliige fast mit jedem Ubungs-
flugzeug ausfithren. Anders verhélt es sich beim Thermik-
segelflug.

Thermische Aufwinde entstehen meist dadurch, daf eine

f C
s

J (‘{ \}
Koorwdusrwolken /——E 7) ‘
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Bild 3. Schema einer Gewitterfront.

ortliche starke Erwarmung der Erdoberfliche eine Erwarmung
der dariiber lagernden Luft zur Folge hat. Ist diese weit genug
fortgeschritten, so beginnt sie aufzusteigen und bildet dabei
mehr oder weniger ausgedehnte Aufwindfelder, die soge-
nannten ,,Thermikschlduche**. Ihre Vertikalgeschwindigkeit
hat in mittleren Hohen meist einen Wert von ungefahr 2 bis
4 mfsec. Ks konnen aber unter Umstinden auch Werte bis
10 m/sec¢ und dariiber auftreten. Da es sich dabei um einen
Austauschvorgang handelt, so sind beim Apftreten von
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Thermik auch stets Felder absteigender Luftbewegung vor-
handen (Bild 4).

Wenn man Uberlandfliige in Thermik ausfiihrt, so geht
man dabei so vor, daf man sich in einem Thermikschlauch
durch Kurven hochschafft, bis die Steiggeschwindigkeit der
Maschine zu klein wird. Dann verldft man dieses Aufwind-
feld in der gewdhlten Richtung, um in gestrecktem Gleitflug
die nidchste Thermikstelle zu erreichen. Hier ist es natiirlich
wiinschenswert, eine Maschine zu besitzen, welche bei guten
Gleitwinkeln hohe Horizontalgeschwindigkeit aufweist. Denn
je groBer diese ist, desto weiter kann man, bel sonst gleichen
Verhiltnissen, in der gegebenen Zeit fliegen.

2. Arten der Flugzeuge.

Man unterscheidet entsprechend den drei Arten des Flug-
betriebes auch drei Arten von Segelflugzeugen: Das Anfénger-
Schulflugzeug, das Ubungsflugzeug und das Leistungsflugzeug .
Dazu kommen noch einige Spezialausfiihrungen, welche im
durchschnittlichen Flugbetrieb wenig verwendet werden. Das
sind z. B.: zweisitzige Ubungsflugzeuge, mehrsitzige An-
héngerflugzenge und fiir den Betrieb auf Wasserflichen ge-
eignete Maschinen. Auch wurden Segelflugzeuge fiir meteoro-
logische Beobachtungen und Messungen gebaut.

Solehe Spezialforderungen &ndern am grundsétzlichen
Aufbau der Flugzeuge meist sehr wenig, wohl aber werden die
GroBenverhéltnisse dadurch verdndert. Z. B. ist der Aufbau
eines Wasser-Segelflugzeuges nur dadurch vom normalen
Flugzeug verschieden, daBl der Rumpf als Boot mit Kufe aus-
gefithrt. wird, und die Schwimmstabilitit &hnlich wie bei
Motor-Wasserflugzeugen durch Anbringen von Stiitzschwim-
mern erzielt wird. Da Segelflugzeuge stets als Schulter- oder
Hochdecker gebaut werden, ist in dieser Hinsicht iiberhaupt
kein Unterschied vorhanden.
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Bei zweisitzigen Segelflugzeugen ist nur die Platzirage
wesentlich. Sie werden entsprechend der héheren Belastung
durch die zweite Person groBer. Sonst gleichen sie den nor-
malen Segelflugzeugen. Aus diesen Griinden wird auf diese
besonderen Ausfiihrungen nicht weiter eingegangen.

3. Forderungen an die einzelnen Flugzeugarten.

Die Forderungen an die einzelnen Arten ergeben sich aus
zwei Uberlegungen. Erstens aus denen, welche sich unmittel-
bar aus der Betriebsart ergeben und zweitens aus jenen, welche
in Hinsicht auf ein bestimmtes Betriebsziel gestellt werden
miissen. Das ist so zu verstehen: Wird z. B. der Segelflug als
Selbstzweck aufgefaBt, so wird man die Flugeigenschaften der
Maschine vom Standpunkt des Segelfliegers auswéhlen und
auf hohere Steuerempfindlichkeit fiir das Anféingerflugzeug
verzichten. Man wird das mit Riicksicht darauf tun, dal
Briiche im allgemeinen durch Steuerfehler des Schiilers ent-
stehen. Ist das Flugzeug nur wenig empfindlich und folgt einer
fehlerhaften Steuerbewegung nicht zu schnell, so hat der Mann
Zeit, den Fehler auszugleichen — die Wahrscheinlichkeit des
Fluges ohne Bruch wird groBer. Da der Segelflug als Selbst-
zweek als reiner Sport aufgefalt werden kann, ist die Forde-
rung nach billigem und relativ sicherem Betrieb selbstver-
stindlich und man wird das Flugzeug nach dem vorher ge-
nannten Gesichtspunkt bauen.

Anders liegt der Fall, wenn die Anfingerausbildung im
Segelflug als Vorschulung fiir den Motorflug betrachtet wird,
das heiBt also, diesen als Betriebsziel zu setzen. Verwendet
man nun im Schulbetrieb ein Flugzeug der oben geschilderten
Art, so wird der Schiiler gewohnt, Lageénderungen der Ma-
schine durch groBe Steuerausschlige zu beheben. Im Motor-
flugzeug mit seiner meist sehr hohen Steuerempfindlichkeit
fiihrt aber diese Gewohnheit zum Ubersteuern, demgemis,
wenn dieser Vorgang in Bodennihe vor sich geht, zum Bruch.
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Mit Ricksicht auf das verdnderte Betriebsziel wird man also
die Steuerempfindlichkeit der Segelschulmaschine der der
Motormaschine so weit ndhern, als es irgend moglich ist und
die hohere Bruchwahrscheinlichkeit im Schulbetrieb mit in
Kauf nehmen. '

Denn es ist billiger, eine Anfingermaschine zu reparieren
oder zu ersetzen, als ein Motorflugzeug, ja selbst billiger, als
die Betriebsstunden des Motorflugzeugs, welche mehr aufge-
wendet werden miissen, um die iible Gewohnheit des Uber-
stenerns wieder aus dem Schiiler herauszubringen.

Der folgenden Besprechung der Forderungen an die
Schulflugzeuge wird der Fall zugrunde gelegt, daB schlieflich
der Motorflug als Endziel angesehen wird. Im Durchschnitt
wird diese Annahme zutreffen. Die Forderungen werden einge-
teilt in solche, welche von dem Gesichtspunkt des Betriebes
am Boden und solche, welche vom fliegerischen Standpunkt
bestimmt werden.

a) Anfingerflugzeuge.

Der gesamte Aufbau der Maschine mufl moglichst einfach
sein, damit ein schnelles und sicheres Auswechseln besché-
digter Einzelteile moglich ist. Hs soll nicht vorkommen kénnen,
daB ein Flugzeug wegen einer geringfiigigen Beschidigung
eines Kinzelteiles fiir lingere Zeit aus dem Betrieb gezogen
werden muB.

Der Auf- und Abbau des Flugzeugs soll méglichst einfach
und In kirzester Zeit moglich sein, damit Gruppen, welche
auf 1hrem Fluggelande keine Hallen besitzen, nicht ihre kost-
bare Zeit mit der Montage verlieren.

Die Reparaturfihigkeit jedes Einzelteiles soll méglichst
gut sein.

Steuerfiihrungen miissen iibersichtlich und leicht zu
kontrollieren sein. Es ist dafiir zu sorgen, daB} sie ohne Schwie-
rigkeiten nachzustellen sind,
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Der Fiihrersitz ist méglichst so anzuordnen, daf bei Bruch-
landungen ein gewisser Schutz des Schiilers durch feste Bau-
teile gegeben ist.

Die Anschnallgurte miissen an einem sehr festen Haupt-
bauteil der Maschine befestigt sein, damit bei einer Bruch-
landung nicht der Bautell zuerst zu Bruch gehen kann,
welcher den Anschnallgurt zu halten hat.

Der Gleitwinkel der Schulmaschinen richtet sich nach dem
Gelande, in welchem sie verwendet werden. Fiir Flachland
und Mittelgebirge mit Hangen geringer Neigung kann er etwa
1:14 betragen. Im Bergland mit steiler geneigten und hohen
Héngen soll er zwischen 1: 10 bis 1 : 12 liegen. Es sei erwéhnt,
daB z. B. der R. R. G.-Zigling den Gleitwinkel 1:11 hat,
wiahrend das vom Verfasser konstruierte ,,Rossitten-Ass‘
einen Gleitwinkel von 1:13 besitzt. Man konnte daran
denken, im Flachland Flugzeuge mit noch besserem Gleitver-
haltnis zu bauen. Aber mit einfachen Mitteln ist das nicht
mehr moglich.

In jedem Fall wird man die normale Fluggeschwindigkeit
so gering halten, als man mit einfachen Mitteln in der Lage ist.
Erstens, weil man dadurch die durchschnittliche Flugdauer
verlingert und zweitens, weill die Zerstorung, welche durch
eine Bruchlandung hervorgerufen wird, bei hoherer Geschwin-
digkeit groBer wird. Man bedenke, daB die lebendige Kraft
mit dem Quadrat der Geschwindigkeit steigt!

Die Sinkgeschwindigkeit soll bei Maschinen, welche in der
Ebene verwendet werden, moglichst gering sein, wahrend sie
bei den Flugzeugen, welche im Bergland verwendet werden
und denen meist lange Hange mit groBer Héhendifferenz zur
Verfiigung stehen, nicht sehr wichtig ist. Man konnte sagen,
daB fiir Schulflugzeuge der erstgenannten Art eine Sinkge-
schwindigkeit von 1 m/sec wiinschenswert ist und sich auch bel
einfacher Bauart verwirklichen liGt.

Die Steuerempfindlichkeit des Flugzeuges soll relativ hoch
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sein. Man konnte sie vielleicht so festlegen, daB man sagt,
daBl die Maschine dem Steuerausschlag sofort und etwa im
gleichen Tempo oder nur wenig langsamer folgt, wie dieser
ausgefithrt wird. Dabei ist noch die Forderung aufzustellen,
daB Querruder und Seitenruder genau so ansprechen wie das
Hohenruder. Die Losung dieser Aufgabe ist schwierig, be-
sonders dann, wenn geringe Fluggeschwindigkeiten ange-
strebt werden.

Die Eigenstabilitit der Maschine mul groB sein. Diese
Eigenschaft muBl als Gegengewicht fiir die erhohte Steuer-
empfindlichkeit verlangt werden, damit nicht, falls z. B. ein
Schiiler die Maschine durch zu starke Hohensteuerausschliage
1n liberzogene Kluglagen bringt, Trudeln eintritt. Erfahrungs-
gemiB ist im Anfingerbetrieb das Uberziehen der hiufigste
Steuerfehler. Bei den geringen Héhen, welche dabei einge-
halten werden, besteht keine Moglichkeit, das Flugzeug vor
dem Boden aus der Trudelbewegung herauszubringen. Meist
wird auch die Fahigkeit dazu beim Fiihrer nicht vorhanden
sein. Es ist daher anzustreben, die Maschine absolut trudel-
sicher zu bauen,

b) Ubungsilugzeuge.

Auch beim Ubungsflugzeug ist ein méglichst einfacher Auf-
bau anzustreben. Da von der Maschine bereits hohere Flug-
leistungen angestrebt werden, wird die Aufgabe etwas schwie-
riger. Die Auswechselbarkeit der Einzelteile braucht nicht
mehr so grof zu sein wie beim Anféngerflugzeug, doch ist zu-
mindest eine schnelle Auswechselbarkeit der Kufe wiin-
schenswert,.

Die Montage soll in kiirzester Zeit moglich sein, eine For-
derung, die gleicherweise fiir alle Arten gilt.

Die Reparaturfihigkeit soll auch bei dieser Art von Segel-
flugzeugen gut sein, denn auch im Ubungsbetrieb sind Briiche
nicht gerade selten.

Beyer, Segelflugzeuge. 2
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Die Steuerfiihrungen sollen auch hier gut kontrollierbar
sein, und das Nachstellen muB sich ohne Schwierigkeiten
durchfiihren lassen.

Fiir die Lage des Fiihrersitzes gilt dasselbe, was im vorigen
Absatz gefordert wurde, ebenso von der Anbringung der An-
schnallgurte.

Der Gleitwinkel der Ubungsflugzeuge soll so hoch sein, als
sich bei einer einfachen Konstiruktionsaustiihrung erreichen
laBt. Er kann bei etwa 1:16 bis 1:18 liegen. Dement-
sprechend wird man auch trachten, die Sinkgeschwindigkeit
so niedrig als moglich zu halten.

Die Geschwindigkeit im Normalflug kann hoher sein als
bei den Schulmaschinen, aber sehr hohe Geschwindigkeiten
sind nicht gerade wiinschenswert. Besonders ist hier Wert auf
geringe Landegeschwindigkeit zn legen, weil bei den Ubungs-
fliigen der Fiihrer ofter in die Lage kommt, in ihm unbekann-
tem Geldnde niedergehen zu miissen. Bel der Konstruktion
ist noch zu beachten, dafl Schleppfihigkeit verlangt wird. Die
Steuerempfindlichkeit ist gegeniiber der der Schulmaschine
moglichst noch zu erhéhen, wobel wieder groBter Wert auf
die Gleichméligkeit der Ruderwirkung in allen Rudern gelegt
werden muB}. Das ist besonders dann nétig, wenn die Maschine
zum Uben in Thermik benutzt werden soll.

Die Stabilitét soll sehr gut sein, doch ist es in diesem Fall
nicht wiinschenswert, daB die Maschine nicht trudelt. Sie soll
aber freiwillig nicht trudeln, sondern diese Flughewegung nur
- dann aufnehmen, wenn der Fiihrer sie durch Steuerhilfen ab-
sichtlich einleitet. Selbstverstindliche Bedingung ist, daB sie
sich augenblicklich aus dem Trudeln durch Anwenden der ent-
sprechenden Steuerbewegung herausnehmen 148t.

¢) Leistungsflugzeuge,
Beim Aufbau der Leistungsflugzcuge nimmt man nur Riick-
sicht auf das Erzielen hochster aerodynamischer Giite. Wenn
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auch moglichst einfacher Aufbau wiinschenswert ist, so kann
man meist darauf keine Riicksicht nehmen.

Dagegen ist die Moglichkeit des schnellsten Auf- und Ab-
bauens eine Bedingung von groBer Wichtigkeit. Denn gerade
bei diesen Flugzeugen muf man fast nach jedem Flug ab-
montieren, um die Maschine mittels des Transportwagens
wieaer in den Heimathafen zu bringen. Denn in der Regel
wird kemn Schieppflugzeug zur Verfiigung stehen, das den
Segler zuriickschleppt. Es muf also darauf Bedacht genommen
werden, dal man auch mit Hilfe ungeiibter Hilfsleute ab-
montieren kann, damit die Maschine beim Eintreffen des
Transportwagens bereits zerlegt ist und ohne Zeitverlust ver-
laden werden kann. Ebenso muf sie genau so schnell auf-
montierbar sein. Das ist besonders in Wettbewerben wichtig,
bei denen es oft darauf ankommt, da man, wenn man nach
dem ersten Start ,,abgesoffen‘ ist, die Maschine schnell zu-
rickbringen, aufmontieren und vielleicht unter besseren Be-
dingungen ein zweites Mal am selben Tag starten kann.

Auch die schnelle Reparaturfiahigkeit tritt bei diesen Flug-
zeugen in den Hintergrund.

Fiir die Steuerfiihrung gilt sinngemaf dasselbe wie fiir die
Ubungsflugzeuge.

Die Fiihrersitzanordnung ist so zu treffen, dafl die Sicht
nach oben nicht beschrankt ist. Nach Méglichkeit ist auch die
Sicht nach hinten-oben anzustreben. Dieser Punkt ist bei
Wetthewerben sehr wesentlich dann, wenn mehrere Flugzeuge
in einem oft sehr beschrinkten Aufwindfeld fliegen. Bei An-
finger- und Ubungsflugzeugen beschrinkt man sich aber auf
das Vorhandensein guter Sicht nach vorn und unten.

Datfiir verzichtet man beim Leistungsfiugzeug auf die gute
Sicherung, welche darin liegt, daB man den Fiihrer unter die
Fliche setzt. Fiir die Anbringung der Anschinallgurte gilt das
fiir Schul- und Ubungsflugzeug Gesagte.

Der Gleitwinkel hat so groB als irgend moglich zu sein.

2*



20 Arten der Segelflugzeuge.

Je nachdem, ob man das Flugzeug fiir das Erreichen von
moglichst langen Strecken bei Thermik bauen will, oder eine
Maschine haben will, mit welecher man auch bei schwach ent-
wickelter Thermik, also an moglichst vielen Tagen des Jahres
fliegen kann, wird man die Geschwindigkeit hoher oder niedri-
ger wahlen.

Denn zur schnelleren Maschine gehort im normalen Fall
auch die groBere Sinkgeschwindigkeit. Wenn man sie auch in
‘beiden Féllen so klein als moglich zu halten sucht, so wird sie
doch beim schnelleren Flugzeug groBer.

Dall hohere Steuerempfindlichkeiten angestrebt werden,
1st selbstverstindlich. Die Flugeigenschaften der Maschine
miissen so sein, dafl ihre Bedienung den Fiihrer nicht zu sehr
in Anspruch nimmt, damit er die nétige Zeit und Ruhe fiir die
Uberlegungen hat, welche die Fortsetzung des Fluges moglich
machen. Denn der Motor des Segelflugzeugs ist der Verstand
des Fiihrers. Was niitzt die schonste Thermik, wenn man sich
nicht denken kann, wo sie zu finden ist. Es wird also ein ziem-
lich hohes MaB} von Eigenstabilitit vorhanden sein miissen.
Wiinschenswert ist ferner, dal die Maschine gewollt ins
Trudeln zu bringen ist und wéihrend des Trudelvorganges keine
hohen Geschwindigkeiten annimmt. Sie muB sich augenblick-
lich aus dieser Fluglage herausnehmen lassen.

Bei Leistungsmaschinen ist auch eine Vorrichtung sehr an-
genehm, welche den guten Gleitwinkel zerstort, und dem
Fiihrer gestattet, ohne Vermehrung der Geschwindigkeit
steiler zu Boden zu kommen, als es sonst der Fall wire. Da-
durch wird der lange Schwebeweg bei der Landung vermieden
und die Landung sicherer. Wenn man gezwungen ist, auf
kleinen Platzen zu landen, kann eine solche Vorrichtung nicht
hoch genug eingeschitzt werden.
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III. Konstruktion.
a) Schulflugzeug.

Uberlegungen fiir den Vorentwurf.

Fiir den Vorentwurf, der in groBen Ziigen den Aufbau der
Maschine festlegt, wird iiberlegt, in welchem Geldnde sie ver-
wendet werden soll. Das heiBt, die ersten Uberlegungen sind
aerodynamischer Natur. Das ist nicht selbstverstdndlich,
denn es ist fiir die Form und Ausfiihrungsart nicht gleichgiiltig,
ob das Flugzeug kleinere oder gréBere Gleitwinkel besitzen soll.

Im Falle, da} gute Gleitverhéltnisse erzielt werden sollen,
muf} darauf gesehen werden, dafl die schiddlichen Widerstande
moglichst klein bleiben — im entgegengesetzten Fall braucht
man sich diesbeziiglich keine besonderen Hemmungen aufzu-
erlegen.

So wird man also iiberlegen, ob man die Bauart mit Stielen
oder jene mit Drahtverspannung verwenden wird. Krel-
tragende Maschinen wird man wegen ihres komplizierteren
Aufbaues und der gréferen Bauschwierigkeiten auch deshalb
nicht verwenden, weil sie aerodynamisch zu giinstig ausfallen
wiirden. AuBerdem sind sie zu empfindlich bei harten Lan-
dungen. Waihrend LandestéBe bei verspannten Maschinen
durch die Dehnung der Drihte, bei Maschinen mit Stielen
durch deren elastische Forméinderung aufgenommen werden,
werden bel Freitrigern die Fliigelholme den StoB aufnehmen
miissen. Das fiihrt dazu, daf bei verspannten oder mit Stielen
versehenen Flugzeugen bei Bruchlandungen die Spanndrihte
gereckt bzw. die Stiele gebrochen werden. Das sind Defekte,
welche sich in kurzer Zeit ohne groBen Aufwand wieder her-
stellen lassen. Beim Kreitrager fiihrt aber die Bruchlandung
meist zu Fligelbriichen, deren Reparatur zeitraubend und
kostspielig ist.

Hat man sich fiir eine der beiden Ausfiihrungen ent-
schlossen, so ist zu iliberlegen, wohin man den Fiihrersitz ver-
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legen will. Soll er vor der Fldche liegen oder legt man Wert
darauf, ihn unter die Fliche zu bekommen und den Fiihrer
im Falle eines Bruches durch vor ihm liegende Bauteile zu
schiitzen? Diese Frage ist von zwei Standpunkten aus zu ent-
scheiden. Erstens wieder von dem, in welchem Gelinde das
Flugzeug verwendet werden soll, und zweitens von jenem der
beabsichtigten GroBe der Steuerempfindlichkeit.

1l g IN Ty SIASF T TR T L 1T TR o R T S A T = T T Y T T TT kS

Bild 5 a. Beispiel fiir ungeschiitzten Fiihrersiiz.
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Bild 5 b. Beispiel fiir geschiitzten Fiihrersitz.

Zu Punkt 1: Verwendet man die Maschine auf Geldande mit
weichem Boden, und ist es dabei frei von Gebiischen und
anderen kleinen Hindernissen, so ist ein besonderer Schutz
durch Zuriickverlegen des Sitzes nicht notwendig (Bild 5a).

Soll sie aber in Geldnden mit hartem oder gar steinigem
Boden verwendet werden, und gibt es dort zudem noch
Straucher, Zaune usf., so ist es zweckmiBig, den Fiihrer durch
vorgelagerte Bauteile zu schiitzen (Bild 5b).

Zugleich tritt hier die Materialfrage fiir das Mittelteil, in
welchem der Fiihrer zu sitzen kommt, hervor. Aus Griinden
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des leichten Bearbeitens und der einfachen Reparatur ver-
wendet man fiir den gesamten Aufbau meist Holz.

Es fragt sich nun, ob es nicht vorteilhafter ist, fiir den Teil,
wo der Sitz untergebracht ist, Stahlrohr zu verwenden. Geht
man vom Standpunkt des geschiitzten Sitzes aus, so ist Stahl
vorzuziehen, weil er bei Uberbeanspruchungen nicht bricht
und splittert wie Holz, sondern verbogen wird. Damit schwin-
det die Gefahr der Splitterverletzungen. Auch ist die Arbeits-
aufnahme eines Stahlteils groBer, als die des gleichfesten Holz-
teiles. Zudem kommt noch dazu, daBl man die Lager fiir die
Steuerung usf. fest einschweilen kann, wéhrend man fir
deren Befestigung auf Holz eigene Beschlige gebraucht.

Der Nachteil ist, daBl Stahlbestandteile nicht an Ort und
Stelle repariert werden konnen und in der Herstellung geiibte
Schweiller verlangen.

Zu Punkt 2: Auch von der Steuerempfindlichkeit ist die
Sitzlage bis zu einem gewissen Grad abhéngig, weil mit deren
Zunahme auch die Wahrscheinlichkeit von Bruchlandungen
im Anféngerbetrieb zunimmt.

Ermittlung der Flichengrofie.

Gewicht, Spannweite, Fliche und Flachenumrifl sind be-
reits vom EntschluB in den vorhergehenden Uberlegungen ab-
héngig. Man wiinscht zudem aus Griinden der Handlichkeit
eine kleine Maschine mit moglichst niedrigem Eigengewicht.
Weil man andererseits die normale Gleitgeschwindigkeit
niedrig halten will, darf die Flidchenbelastung nicht iiber
10—12 kg/m? sein. Aus der Erfahrung weill man das Leer-
gewicht eines ferticen Schulflugzeugs, bezogen auf den Quadrat-
meter seiner Fliigelfliche. Und zwar liegen die Werte bei ver-

spannten Maschinen beil % = 0,0 kg, bel Stielmaschinen bei

(G .
_Ff ~ 6,0 kg. Dies sind natiirlich Mittelwerte. Die einzelnen
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Leergewichte sind selbst bei Flugzeugen desselben Typs nicht
die gleichen, weil Holz in seinem Gewicht ziemlich wechselt.
Doch konnen die angefiihrten Zahlen dem Vorentwurf ohne
weiteres zugrunde gelegt werden. Wir bekommen also fiir die

Ermittlung unserer Fliigelfliche folgende Gleichung }?g — C%‘_L
(_}! €T
+ ;TF,W()rin FG— = die Flichenbelastung des projektierten

Flugzeuges, Gp= dem Gewicht des Fiihrers = 75kg und
, o By O
F, = der fraglichen Flidche ist. Darin ist n durch die An-

T

7
nahme gegeben, ebenso FL durch den Entschlull, eine der

beiden Typen zu bauen. Setzen wir fiir die weitere Auf-

G
16sung FE = 11 kg/m® und fiir E’E = 6 (fiir eine Stielma-
schine, im anderen Fall miiite man F’— = 10 kg/m?® und (i;

= 5,0 kg/m? setzen), so erhalten wir:

f65) )
12=106+ 7 oder welter
5

F, (11 —6)= 1 und daraus F, = T e 15 m2,

Es ware natiirlich moglich, das Baugewicht der Maschine durch
Verfeinerung des Aufbaues zu erniedrigen und damit eine
kleinere Fliche zu erhalten, doch erkauft man sich diese Er-
sparnis mit einer groBeren Empfindlichkeit gegen Beschidi-
gungen.

Als Flachenumril wird man im allgemeinen den recht-
eckigen oder Parallelogramm-Umri wahlen, weil dann der
Fliigel durchgehend die gleiche Profilform aufweist und alle
Spieren gleich werden. Auch sind dann die Holme durchgehend
von gleicher Hohe und daher einfach herzustellen,
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Will man den Fiihrersitz zuriickverlegen, so wird man ge-
zwungen, dem Fliigel Pfeilform zu geben. Dies kommt daher,
weil mit dieser Riickverlegung der Gesamtschwerpunkt der

73t

Bild 6. EinfluB der Pfeilform auf die Schwerpunktslage.

Maschine nach riickwérts wandert (Bild 6). Bel zunehmender
Pfeilform wandert aber auch der Auftriebsmittelpunkt nach
hinten, so daB es nicht schwierig ist, durch richtige Annahme
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des Pfeilwinkels die fiir die Erhaltung der Stabilitdt not-
wendige Ubereinstimmung zwischen diesen beiden Punkten
herzustellen. — Allzu starke Pfeilform sollte aber vermieden
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Bild 7. Uberziehen vor der Landung. 1. Profil mit Polare weichen cq-Abfalls,
2. Profil mit Polare sprunghaften cg-Abfalls. '

werden, weil die Querruder sonst Hohenruderwirkung be-
kommen.

Bei der Auswahl des zu verwendenden Profils sind zwei
Eigenschaften zu beachten. Erstens ist ein hoher Héchstauf-
trieb erwiinscht, und zweitens soll die Polare des Profils nach
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dem Erreichen des Hochstauftriebes nicht plétzlich abfallen,
sondern einen weichen Ubergang haben. Der plétzliche Abfall
der Polare deutet darauf hin, daB beim Uberschreiten des
Hochstanstellwinkels plotzliches Abreilen der Stromung und
damit auch ein plotzlicher Auftriebsabfall eintritt. Dies hat
vom Standpunkt des Flugbetriebes folgende Bedeutung: Wird
das Flugzeug mit dem weichen Auftriebsabfall iiberzogen, so
fallt es weich durch und sucht seine Normallage wieder zu ge-
winnen. Im Falle des plotzlichen Auftriebsverlustes kippt die
Maschine hart nach vorne iiber. Tritt dieser Vorgang bei der
Landung dadurch ein, daf der Schiiler zu hoch abfingt, so
wird er mit einer Maschine mit Profil weichen Uberganges noch
auf der Kufe landen, mit der anderen aber mit der Rumpf-
spitze aufkommen und Bruch machen. Auflerdem wiirde dieses
Flugzeug zum Trudeln neigen, also eine Eigenschaft haben,

weleche man unter allen Umsténden vermeiden muf (Bild 7).
2

Das Seitenverhiltnis A= 7 (wenn b = Spannweite)

wahlt man etwa mit 8. Damit ist auch die Spannweite der

Maschine festgelegt. Denn aus F = 15 m? errechnet sich
b2

8= [ oderb= /815 = }/120= 10,9 m ~ 11 m.
Die Flichentiefe wird dann
15
— = 3m~1,4m.
{ 0 1,363 m Am

Man konnte natiirlich 2 auch grofer wahlen. Dadurch wiirde
die Spannweite groBer und bei gleichem Ilidcheninhalt des
Fliigels die Tiefe ¢ geringer. Damit wiirden aber die Holme
niedriger. Da sie dabei auch noch lénger werden, und damit
die Biegemomente anwachsen, wiirde sich diese Anderung
dahin auswirken, da8 das Holmgewicht mit steigendem / stark
vergroBert wird. Die Notwendigkeit, mehr Spieren zu ver-
wenden, Verldngerung der Stiele oder Spanndridhte und damit
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erhohtes Gewicht des gesamten Flugzeuges wiren die Folge.
Damit Hand in Hand geht eine gréfere Empfindlichkeit der
Maschine gegen harte Landungen und eine Verringerung der
Handlichkeit. Selbstverstandlich braucht A4 nicht gerade genau
8 zu sein — zwischen 2 = 7 und A = 9 werden jedenfalls die
praktischsten Werte liegen.  Aus stromungstechnischen
Griinden wird man den Fliigel auBen mit passenden Rand-
bogen versehen. So erhédlt man bereits ein Bild des Flugzeuges.

Schulmaschinen pflegt man nicht als Rumpfmaschinen zu
bauen, sondern benutzt als Leitwerkstrager eine Gitterkon-
struktion oder, wie z. B. der Verfasser an der ,,Rossitten-Ass‘’,
einen Kastentriger, welcher aerodynamisch besser ist. Die
Betriebserfahrung hat gezeigt, dall der Kastentréiger auBerdem
weniger empfindlich gegen harte Landungen und im Fall
eines Bruches leichter wieder instand zu setzen ist als der
Gittertrager.

Hat man sich auch hier fiir die Ausfiihrungsform ent-
schieden, so ist nur mehr zu entscheiden, wie grofl das Leitwerk
werden und welche Form es erhalten soll. Als Faustregel kann
gelten, daB die Fliche des gesamten Leitwerks, also Ruder
samt Dampfungsfliche, etwa 10—129, der Tragfliche haben
soll. Die Form wahlt man so, dal die Herstellung bei guter
Wirkung des Ruders moglichst einfach wird.

Das Seitenruder soll als Flicheninhalt etwa 6—8%, des
Inhalts der Tragfliche haben. Bei der Anordnung der Ruder
ist dafiir zu sorgen, dal sie bei einem Aufstolen des Leitwerks
wihrend der Landung nicht beschédigt werden konnen.

Ist man sich iiber die angefiihrten Punkte schliissig ge-
worden, so hat man ein grobes Bild des beabsichtigten Neu-
baues als Entwurf vor sich und kann nun die aerodynamische
und statische Berechnung ausfiihren, deren Endergebnis dann
die werkstattreife Konstruktion sein soll. Um den Vorgang
moglichst versténdlich zu machen, wird im folgenden der
weitere Vorgang in einem Beispiel dargestellt.
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Beispiel.

Es wird die in Bild 8 gezeichnete Maschine als Grundlage
angenommen. Als Konstruktionsziel wird das Erreichen einer
moglichst geringen Sinkgeschwindigkeit angestrebt. Das
heiBt also moglichst geringes Gewicht der Maschine, denn das
Gleitverhéltnis 1: 14 soll nicht iiberschritten werden. Dabei
soll die Steuerempfindlichkeit moglichst hoch werden. Aus
diesem Grunde wird erhohter Schutz des Fiihrers und Aus-
wechselbarkeit der bruchgefihrdeten Kinzelteile vorgesehen.
Wie aus der Zeichnung hervorgeht, ist die Maschine ein Hoch-
decker, dessen Kliigel mit Stielen gegen einen einfachen
Stahlrohrgitterrumpf abgestrebt sind. Dieser besteht, um die
Auswechselbarkeit mdglichst giinstig zu gestalten, aus einem
unter dem Hauptspant gelenkig geteilten Triger aus zwei
nebeneinanderliegenden Stahlrohren. Im Vorderteil (1)
liegt zwischen den Rohren das Torsionsrohr (9) der Steuerung,
dessen Lager gleichzeitig die Verbindung zwischen den Rohren
herstellen. Diese Lager liegen so, dall sie zugleich als Be-
festigungsbeschlige fiir den Sitz benutzt werden kénnen.

Am Vorderende sind sie durch einen Beschlag verbunden,
welcher gleichzeitig zur Befestigung der Kufe und der schrig
vom Hauptspant zu diesem Punkt laufenden Stiitzrohre (3)
dient. Dieser Beschlag trigt einen Bolzen, um welchen das
FuBsteuer sich dreht, ebenso den Starthaken bzw. die Aus-
klinkvorrichtung (Bild 9). Der rickwartige Teil (2) des
Doppeltragers verlauft glatt und ohne Beschldge. Der Haupt-
spant (4) wird als geschlossener Rahmen ausgefiihrt. Seine
Diagonale (D) trégt die Riickenlehne und die Befestigungs-
laschen fiir die Schultergurte. Durch die Rohre (6) und (7)
1st der Spant gegen das Ende des Rohrpaares und den riick-
wartigen Befestigungspunkt der Kufe bzw. gegen den hinteren
Befestigungspunkt des Fachwerkes am Leltwerkstriger abge-
stiitzt. Rohr 8 verbindet diese beiden Punkte. Im Interesse
der leichten Auswechselbarkeit sollen alle Verbindungen losbar
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sein, so dal jedes einzelne Rohr bzw. der Hauptspant in
kiirzester Zeit ausgewechselt werden konnen.

Die Fliigel sind. was fiir solche Flugzeugtypen normal ist,
zweiholmig. Um die Maschine trudelsicher zu machen, wird
eine Schrinkung des Fliigels um 3,5 Grad vorgesehen und das
Querruder als Spaltfliigel (nach Junkers) mit Differential aus-
gefiihrt. Durch die Schriankung des Fliigels wird, auler einer

Bild 8. Schema des Rumpf-Fachwerkes.

gunstiger gelagerten Auftriebsverteilung iiber die Spannweite,
erreicht, daB die Profile am Innenteil des Fliigels mit groerem
Anstellwinkel von der Luft getroffen werden als die am AuBen-
teil. Wird die Maschine iiberzogen, so 16st sich die Stromung im
Innenteil des Fliigels eher ab als im Aullenteil. Bei den Innen-
profilen wandert der Druckpunkt dabei nach hinten und der
Auftrieb wird kleiner. Da der Fliigel pfcilformig ist, wandert
aber aueh der Gesamtauftriebs Mittelpunkt nach riickwirts
hinter den Schwerpunkt, das kopflastige Moment wird groBer
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als das Rudermoment des Hohenleitwerks, weil der Auftrieb
der AuBenprofile A4, jetzt grofer ist als der Auftrieb der
Innenprofile A;. Dadurch wandert die Resultierende der
Auftriebskrifte 4 nach dem AuBenfliigel zu und wegen der
' Pfeilform auch nach
rickwirts (Bild 10).
Da man die Schrin-
kung nicht zu weit
treiben darf, weil
dadurch aerodyna-
mische und bauliche
Nachteile eintreten,
und man aubBerdem
hohe Steuerempfind-
lichkeit im Quer-
ruder wiinscht, so
wird, wie schon oben
bemerkt, das Ruder
als Spaltfliigel aus-
gebildet.

Dadurch wird das
Abreilen der Stri-
mung am AuBenflii-
gel selbst dann ver-
mieden, wenn Quer-
ruderausschlige im

iiberzogenen Flug-
Bild 10. Einflul von Schrinkung und Pfeilform tand b
bei iiberzogenem Flugzustand. zustan gegeben

werden (Bild 11).
Die hohe Wirksamkeit dieser Ruder ist darin begriindet,
daB sie im freien Strom liegen. Dabei ist zu beachten, daf
Ruderflichen um so wirksamer werden, je geringer ihre Auf-
triebsbelastung bei Normalstellung ist. Das gilt fiir alle Arten
von Rudern, nicht etwa nur fiir die Spaltquerruder.
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Der Triger fur das Leitwerk ist als einfacher Kastentriger
ausgebildet. Die Steuerziige fiir Seiten- und Hohenleitwerk
werden freiliegend angebracht, weil die Fithrung dieser Kabel
im Inneren dieses Trédgers dessen Aufbau komplizieren und
seine Reparaturfahigkeit verschlechtern wiirde.

Die Leitwerksflichen sind mit Riicksicht auf leichte Her-
stellbarkeit recht-
eckig und so ange-
ordnet, dal das Ru-
der des Hohenleit-
werks mit seiner
Achse noch vor dem
Holm der oberen

Démpfungsfliche
des Seitenruders
liegt.

Damit 1st eine
leichte Montierbar-

keit der Leitwerks-
flachen gew&hrlei- Bild 11. Wirkung des Schlitzquerruders. a) Nor-

. o mal anliegende Stromung, b) Stromlinienverlauf
stet. Die Da,mp- bei hohem Anstellwinkel, ¢) Stromlinienverlauf
fungsﬂa',chen des bei hohem Anstellwglﬂl;'lgl. und Querruderbetiti-
Seitenruders  sind
mit dem Leitwerkstriger in einem Stiick gebaut, wobei
der untere Teil so fest ausgebildet werden muB, daB
Beschadigungen durch eventuelle StoBe bei Start und
Landung sicher vermieden werden. Um das Ruder selbst
zu schiitzen, wird noch ein kleiner Sporn aus Holz vorge-
sehen. \

Nachdem man so die Konstruktion des Flugzeugs festgelegt
hat, filhrt man die aerodynamische Berechnung aus, welche
AufschluB iiber die Flugleistungen der Maschine gibt und auch
die GroBen liefert, welche bei der spiteren Festigkeitsbe-
rechnung gebraucht werden.

Beyer, Segelflugzeuge. 3
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Aerodynamische Berechnung.
Formeln: 1. Umrechnung der Widerstandsbeiwerte auf
ein beliebiges Seitenverhéltnis 4:
a) wenn die Polare fiir ein Seitenverhéltnis von 1:5 ge-
geben 1st :

&l 1
AT

b) wenn die Polare fiir ein Seitenverhiltnis von 1:00 ge-
geben ist 21
a

cw}_: Cw;w + _:7:5_ - 7

2. Feststellung der Summe der schidlichen Widerstdnde und
daraus des Koeffizienten fiir den schidlichen Widerstand ¢,
20 F,
Cug =~ -
Darin ist: C = der Widerstandskoeffizient und
F,= groBte Querschnittsfliiche des Einzelteiles
F = Flacheninhalt der Tragfliche
¢) Feststellung des Gesamtwiderstandes ¢,, _des Flugzeugs:
ges
Cw

ges Cow,, i3 Cuwy
¢w, = Widerstand der Fliche fiir den Anstellwinkel x
d) Feststellung der zu A gehorigen Anstellwinkel «.
Sind die Profilbeiwerte auf das Seitenverhaltnis 4= co be-
zogen, so gilt: { {
X=X +— "¢+,
7T A
sind sie auf 4= 5 bezogen, dann gilt:

1 1 1
r=xm=g e\ T T

e) Gleitwinkel 1.
Er wird meist nicht in Graden angegeben, sondern durch die

Gleitzahl & = Zﬂ oder durch das Gleitverhiltnis £ = —1
a E

Letzteres ist anschaulicher.
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f) Gleitfluggeschwindigkeit
G 20033}_]6?‘2. 1

V= _—

F e F oo Ve+e,
. @ : :
Worn - = Flachenbelastung in kg/m?, o = Luftdichte
(%: kann in Bodenndhe 16 gesetzt werden), so dal man fiir

den Flug in Bodenndhe

G
v=4 V G ~4 | =
F ]/c; = N ¥-g
g) Sinkgeschwindigkeit

RPRY
(¢t ep)ls | oF

kann meist mit geniigender Genauigkeit durch

Vs

E
(€ + eu)'le
Cuw
el
gesucht wird, das bei hohen ¢,-Werten liegt, wo die ¢,-Werte
gegen ¢, stets klein sind), so daB

_ Cy 2G
g c;l 2 g~ K

ersetzt werden (da das Minimum der Sinkgeschwindigkeit

v

Anwendung auf das Beispiel.

Dem Beispiel wird die Verwendung des Profils N 60 der
Naca-Reihe zugrunde gelegt, das den geschilderten Anforde-
rungen gut entspricht. Die Ergebnisse der Rechnung werden
in Tabellenform aufgeschrieben und der besseren Ubersicht-
lichkeit wegen in Diagrammen dargestellt. Zuerst wird die
Polare nach den Profilangaben aufgezeichnet (Bild 12). Dar-
aus wird ¢, immer fir Wertintervalle von ¢, = 0,1 abge-

griffen, so daBl man eine Tabelle fiir ¢,- und ¢,,-Werte bekommt,
g
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4“:

| | ca
%é ; ;
/ "/ " \
V)
/ ,I "
2 / f
/ ;
/ o
I [» 4 (de ) ]
4,2 / !I o0 WQQ cm
/ / |-56 |-76 |oot7| 0033
/ /-85 |- 06 | 0016 goze
{0
/ ,1' -25 |+ 0114 | Qof03 | 0,108
'
. / A ~08 | 0267 gorr| o147
8 N
l / +0,8 | 0425| googg| 0185
[
& / 2,3 0,528 | 0,0705| 0224
l,’«fm 39 | o371 |go012| g260
i | 72 | 1026|0078 g336
o4
b 104 | 4,307 | 0,0200| 0409
J/ 13,8 | 1,542 | 00373 | o421
92 r :
gt 146 | 1,676 | 0,0493| 0,500
J 128 | 1,358 | — | g497
G,OT -+ ,
/
/
|
-02}— \
ooo 9o 002 0,03 Q0% 0,05 006 g,0% Cwr .
000 41 02 a3 de  ds de 9 eme

Bild 12. Polare N 60 fiir A = o,

in welcher die ¢,-Werte immer Vielfache von 0,1 sind. Das hat
den Vorteil, dal man bei der Bildung der Werte von [/cj’, = g

und —- immer mit ganzen Potenzen von 0,1 rechnen kann.
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Tafel 1.
ca,2 1 cwgas = ca
o c = =T et v m/sec
[ Cowoo P&y wg Gy tCyp cn vm/sec | “s &
8 s

0,4 | 0,013 | 0,0063 | 0,0193 | 0,0293 i - o -
0 0,0102 | 0,0000 | 0,0102 | 0,0302 — 63 — —
0,1 | 0,0100 | 0,0004 | 0,0104 | 0,0304 — == s —
0,12| 0,0100 | 0,0005 | 0,0105 | 0,0305 | 1:4 40 —_ —
0,2 | 0,0100 —_ 0,0120 | 0,0320 —_ —_ — —
0,4 | 0,0101 | 0,0063 | 0,0164 | 0,0360 — —_ —_— —
0,6 | 0,0103 | 0,0143 | 0,0246 | 0,0446 | 1:13,5 17,9 1,3 —_
0,8 | 0,0112 | 0,0255 | 0,0367 | 0,0567 | 1: 14,1 15.5 1,1 —
0,9 | 0,0122 | 0,0330 | 0,0452 | 0,0652 | 1:13,8 14,4 1,06 8,3°
1,0 | 0,0133 | 0,0398 | 0,0531 | 0,0731 | 1:13,6 14,0 1,03 —
1,1 | 0,0151 | 0,0481 | 0,0632 | 0,0832 | 1:13,2 13.2 1,00 —
1,2 | 0,0170 | 0,0511 | 0,0745 | 0,0945 | 1:12,6 12,6 0,99 -
1,3 | 0,0198 | 0,0673 | 0,0871 | 0,1071 | 1:12,1 12.2 0,98 —
1,4 ; 0,0234 | 0,0780 | 0,1014 | 0,1214 | 1:11,5 11,6 1,0 —
1,5 | 0,0283 | 0,0896 | 0,1179 | 0,1379 — 11,3 — —
1,6 | 0,0400 0,1020 | 0,1420 ) (01620 — 11,0 — 18,G°

Da die Polare des N 60 auf ein Seitenverhdltnis 4 = oo an-
gegeben ist, verfdhrt man also nach Formel b und erhélt

Ca
Cuwg = Cwy, -+ %

Die Ergebnisse dieser Berechnung sind in Tafel 1 eingetragen
und in Bild 13 als Kurve dargestellt. Nun wird der Wert fiir
¢y ermittelt. Dabei soll der Widerstand der Rumpfstreben,
welche annéhernd in der Flugrichtung liegen, nicht beriick-
sichtigt werden. Um den Widerstand des Fiihrers zu verrin-
gern, wird das Strebenwerk vom Hauptspant ab stromlinig
verkleidet.

- Tafel 2.

Gegenstand Flache F stavg&g]?-c F. C.
BUBEEE o o0 cann vuw » s o 0,30 0,5 0,15 SPee =
Strebe 8 (1,3 x 0,03) ...| ~0,04 0,60 0,024 Copg = ——
4 Stiele (2,2 x 0,06)....| 0,528 0,06 0,032 F
Leitwerk .............. ~3,0 0,02 006 | %29 _ o2
Leitwerkstrager ........ 0,024 0,6 0,014 15 ’
2 Spanndr. (7 x 0,003) 0,021 0,6 0,013

SF.c | l | 0,203 |
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Bild 13. Polare des Flugzeuges und Werte E und V.

Man erhilt den Gesamtwiderstandskoeffizienten des Flug-
zeugs durch Zuzéihlen dieses Wertes ¢, zu den Werten c,,

und tragt das Ergebnis wieder in Tafel 1 ein. Da ¢, tiber alle
Anstellwinkel als konstant angenommen wird — eine An-
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nahme, welche sich nicht immer aufrechterhalten laft — so
erhilt man das Bild der Polare im Bild 13 einfach dadurch,
daB man die 0-Achse um 0,0302 nach links verschiebt (im Bild
die Hauptachse).

Als nichstes werden die Werte fiir das Gleitverhiltnis £
nach Formel e ermittelt und in die Tabelle eingetragen. Dabei
kann man sich in der Ausrechnung auf die Ermittlung dieser
Werte fiir die ¢,-Werte iiber 0,6 beschrinken, weil vom fliege-
rischen Standpunkt nur diese Werte wesentlich sind. Eine
Ausnahme macht der Wert ¢, = 0,12, weil fiir ihn die Gleit-
geschwindigkeit errechnet werden muB, da er in der Festig-
keitsberechnung zur Ermittlung der Holmbelastung im Quer-
ruderfall benotigt wird.

Beil der Berechnung der Gleltﬂug-Geschwmdlgkelten ver-
fahrt man nach Formel f und beachtet dabei, daf man be-
sonderes Interesse nur an der Sturzfluggeschwindigkeit, der
Geschwindigkeit bei ¢, = 0,12, den Geschwindigkeiten inner-
halb des Bereiches der Normalfluglagen und der Lande-
geschwindigkeit hat. Zur Berechnung der Sturzfluggeschwin-
digkeit iiberlegt man, daB dabei der Auftrieb Null ist, und das
Gewicht des Flugzeuges vom Widerstand allein getragen wird.

g—d /G 1

F cw
Im Beispiels-Fall wird das Fluggewicht G des Flugzeuges gleich

12 - 15 = 180 kg, weil % bei der Berechnung der erforder-

lichen Flichengrofe mit 12 kg/m? angenommen wurde. Wir
erhalten also

12 e
v=4 G050 = 4 -1/ 3976 = 63 m/sec = 227 km/st.
In Wirklichkeit wird das Flugzeug diese Geschwindigkeit nicht
erreichen, weil ¢,, vom Anstellwinkel nicht unabhingig ist.
Man behilt aber in der Festigkeitserrechnung diesen Wert bei.
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Als niachster Wert ist » fir ¢, = 0,12 festzustellen. Nach
Formel f wird

.G _-__].-_.
=4 |/—=-—:>

G
v=4
l/F / o + ¢ F e,

weil ¢, so klein wird, dal es auf den Wert Ve, + ¢ in
diesem Bereich bereits ohne praktischen Einfluf ist.

12

Bei der Berechnung der welteren Geschwindigkeiten verféhrt
man ebenfalls nach der vereinfachten Gleichung.

Bild 14. Graphische Ermittlung der Sinkgeschwindigkeit.

Da man jetzt sowohl die Gleitwinkel als auch die zuge-
horigen Geschwindigkeiten kennt, braucht man zur Er-
mittlung der Sinkgeschwindigkeit nicht die umstédndliche Me-
thode nach Formel g zu verwenden, da sie sich graphisch
sehneller und hinreichend genau ermitteln 1aBt. Man tragt

(Bild 10) den Wert —— von einem Punkt P aus auf und

Cw
ges
errichtet im Endpunkt dieser Strecke ein Lot, auf dem man

die Strecke 1, im gleichen LangenmaBstab wie fiir % ver-

Co
wendet, abtragt und erhdlt so den Punkt 4. Verbindet man
diesen mit P, so ist der zwischen den beiden Geraden emge-
schlossene kael {3 der zu dem entsprechenden Wert von ¢,
gehorige Gleitwinkel und die Gerade PA die Bahn des Flug-
zeuges. Tragt man auf dieser die Geschwindigkeit in m/sec
auf, so erhidlt man den Punkt B. Fillt man aus diesem die
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Senkrechte auf die Gerade PC, so gibt die Liange der Strecke
BC, 1m gleichen MaBstab wie v gemessen, die GroBe der Sink-
geschwindigkeit an.

Um genaue Werte zu bekommen, empfiehlt sich die Ver-
wendung eines moglichst groBen MaBstabs. Die Werte,
welche man erhélt, werden wieder in Tafel 1 eingetragen.

Die Ermittlung der Anstellwinkel fiir das Seitenverhiltnis
A = 8 geschieht nach Formel 4. Dabei interessiert der Anstell-
winkel fiir ¢, ma.x, weil man vorteilhaft den Landewinkel der
Maschine gleich dem Anstellwinkel fiir Hochstauftrieb macht,
um die Landegeschwindigkeit moglichst gering zu machen.
Weiter sucht man den Anstellwinkel fiir den Wert von ¢,, bei
welchem die Maschine normalerweise fliegen soll. In diesem
Flugzustand soll das Hohenleitwerk unbelastet sein, also den
kleinsten Widerstand haben. Im Falle des vorliegenden Bei-
spiels wird der Winkel o, bei welchem das beste Gleitverhaltnis
auftritt, gesucht, damit man die Einstellung des Leitwerks
entsprechend wéhlen kann.

a) o Tir das ¢, max = 1,60. Aus der Polaren des Profils
findet man, daB das zugehorige o« = 14,6° ist. Damit wird

KL= e + . Cy - i: 14,6 + —1—’92 14,694 0,060

7T A 87
= 14,66 ~ 14,70
b) x fiit 2,= 0.9, %= B*
b= M +i-ca : l: 6 + 9’-%: 69+ 0,03°= 6,030,
7T A 87
Mit der Ermittlung der Anstellwinkel ist die Berechnung der
voraussichtlichen Flugleistungen der Maschine abgeschlossen.
Als néchste Frage tritt nun die Feststellung der Stabilitdt des
Flugzeugs heran.

Stabilitit.
Allgemeines. Von der Art der Stabilitdt sind die fliegeri-
schen Eigenschaften des Flugzeugs abhiingig; z, B, hat hohe



49 Konstruktion.

Eigenstabilitdit um die Querachse eine geringe Empfindlich-
keit auf Hohensteuerausschlige zur Folge, wihrend Labilitét
iiberaus empfindliches Reagieren zur Folge hat. Man strebt
im allgemeinen nach Flugzeugtypen, deren Eigenstabilitit
hoch genug ist, daB sie bel losgelassenem Hohenruder ihre
Normalfluglage einhalten.

Aus extremen Lagen sollen sie von selbst in die Normallage
zuriickkehren. Aus der Forderung des Fluges mit losge-
lassenem Steuer folgt die Bedingung, daBl auf dem Hdohenleit-
werk bei dem Anstellwinkel bzw. bei dem ¢,, bei welchem diese
Moglichkeit vorhanden sein soll, kein Auftrieb vorhanden sein
darf. Da fiir den Auftrieb O des Hohenleitwerks dessen ¢, am
kleinsten wird, so wird man fiir x bzw. ¢, des Fliigels den Wert
wiahlen, bei welchem héchste Wirtschaftlichkeit des Flugzeugs
angestrebt wird. Das heifit also, daB in dieser Fluglage die
Gesamtluftkraftresultierende durch den Schwerpunkt der
Maschine gehen mub.

Bei Segelflugzeugen wird man meist den Anstellwinkel
bzw. das ¢, fiir diesen Fall wahlen, dem der beste Gleitwinkel
zugeordnet ist, da die Maschine dabei noch verhéltnismaBig
schnell fliegt, und damit die Gefahr vermindert wird, daf sie
bei einer Stérung des Gleichgewichtes einen zu starken Ge-
schwindigkeitsverlust erleidet.

Formeln. Die Bedingung des Momentengleichgewichts
lautet fiir Segelflugzeuge vereinfacht
Mg+ Mpg=0,
worin Mz =— Moment der Flugelkrifte und
My = Moment der Leitwerkskrifte um den Schwer-
punkt bedeuten.
Bestimmung des Fliigelmomentes.

In den Angaben der Polaren von Profilen ist das Moment
stets auf den vordersten Punkt der Profilsehne bezogen. Ks
muf} also auf den Gesamtschwerpunkt des Flugzeuges um-



Schulflugzeug. 43

gerechnet werden. Aus Bild 15 ist der Zusammenhang zu ent-
nehmen. Es wird einfach:
Mp=—N(@r—e)=T-h
N = Normalkraft = 4 - cosox + W -sinox = 2 - F' (¢, cos x +
Cyp SIN %)
T = Tangentialkraft = — 4 -sinx + W - cosx =
2-F(— ¢y sinex + ¢y cOSox)
Em
Cn

e =

r = Entfernung des Gesamtschwerpunktes vom vordersten
Punkt der Profilsehne

h = senkrechter Abstand des Gesamtschwerpunktes von der
Fliigelsehne.

A

. , =
, T
r 2 = h "
; 1
T
G
Y
Bild 15.

Fliigelmomente um den Schwerpunkt.

Fiihrt man nun in die obenstehende Gleichung fiir
N=¢,-F-2
T = Ct . F * 2
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ein, so erhalt man nach einigem Umformen:

r h
Mp=2-F- t(cm—T - c”'—_T - ct).
Setzt man den dimensionslosen Klammerausdruck
r h
Cm'“‘"t_ * Cn'_"_t"‘ * CI: Cms,

so erhdlt man das auf den Klugzeugschwerpunkt bezogene
Fliigelmoment :
MFs: Cms'2 A
Bei Fliigeln mit beliebiger UmriBform, welche nicht ge-
schriankt sind, deren Druckmittellinie gerade durchlauft und
welche iiber die ganze Spannweite gleiches Profil haben, wird

_ F
fiir ¢ die mittlere Tiefe ¢, — n gesetzt. Man geht so vor, als

ob man einen rechteckigen Fliigel mit der Tiefe ¢, behandeln
wiirde.

Formeln fiir den Fliigel allgemeiner Form. —
Profilanderung und Schrdnkung tber die Spann-
weite. — Beispielrechnung. In den meisten Féallen wird
dieses Verfahren aber nicht anwendbar sein, und man wird
gezwungen, das Fligelmoment um den Schwerpunkt aus der
Summe der Momente der einzelnen Fliigelelemente zu er-
mitteln.

Diese Berechnungsart ist dann anzuwenden, wenn der
Fliigel Schrinkung, Profilinderung iiber die Spannweite,
Pfeilform und V-Form besitzt.

Es wird an Hand des Konstruktionsbeispiels erkliart. Man
geht dabei von der Auftriebsverteilung iiber die Spannweite
aus, welche fiir Segelflugzeuge am besten mit Hilfe des Ver-
fahrens von Alexander Lippisch ermittelt wird. Es fehlt hier
der Raum, um darauf ndher einzugehen. Die Anleitung so-
wie die Formbldtter dazu sind durch das Deutsche For-
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schungsinstitut fiir Segelflug, Griesheim bei Darmstadt, zu
erhalten.

Auf Grund dieser Auftriebsverteilung wird die Ermittlung
der Momente vorgenommen. Die graphische Darstellung der
Auftriebsverteilung ¢, - ¢ fiir bestimmte Gesamtauftriebe ¢,
sind fiir das Beispiel in Bild 16 zu sehen. Die Werte sind in der
folgenden Tafel 3 aufgetragen.

Tafel 3.
Auftriebsverteilung ¢, - ¢ fiir das Beispiel.

ta " ges

r 0,2 !0,40 0,6 08 | 1,0 | 1,2 | 1,4 | 1,6

b | cq -t |

0,000 | 0,0213 | 0,0771 |0,1347 | 0,1903 |0,2439 | 0,3013 | 0,3553 | 0,4113 | 0,4663
0,200 |  0,0126 | 0,0679 | 0,1281 | 0,1786 |0,2336 | 0,2893 | 0,3446 | 0,3996 | 0,4529
0,309 | 0,0078 | 0,0629 |0,1179 | 0,1732 |0,2278 | 0,2835 | 0,3382 | 0,3938 | 0,4476
0,400|  0,0033  0,0578 | 0,1122 | 0,1666 |0,2211 | 0,2760 | 0,3299 | 0,3843 | 0,4382
0,500 | — 0,0016 | 0,0520 | 0,1055 | 0,1592 | 0,2124 | 0,2666 | 0,3200 | 0,3732 | 0,4261
0,600 | — 0,0062 | 0,0458 | 0,0978 | 0,1496 | 0,2018 | 0,2542 | 0,3058 | 0,3578 | 0,4001
0,809 | — 0,0142 [ 0,0312 | 0,0759 | 0,1214 |0,1658 | 0,2114 | 0,2560 | 0,3018 | 0,3484
0,900 | — 0,0150 | 0,0228 | 0,0606 | 0,1000 | 0,1363 | 0,1742 | 0,2118 | 0,2497 | 0,2868
0,950 | — 0,0125 | 0,0166 | 0,0457 | 0,0747 |0,1038 0,1331 0,1621 | 0,1911|0,2198
0,975 | — 0,0100 | 0,0113 | 0,0326 | 0,0540 | 0,0756 | 0,0967 | 0,1180 | 0,1392 | 0,1602
1,000 | — 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0,0000

0,00

Um die Werte ¢, fiir einen an beliebiger Stelle gelegenen
Fligelschnitt zu erhalten, mu man den dort herrschenden
Auftriebskoeffizienten ¢, kennen. Man iiberlegt, daB in der
Tatel 3 die Werte ¢, - t durch die Tiefe ¢, dividiert, den Wert ¢,
an der betreffenden Stelle geben miissen (Bild 17). Dabei ist
zu beachten, daB ¢, in der Auftriebsverteilung die auf die
Halbspannweite bezogene Fliigeltiefe, also bei normalem
Seitenverhiltnis stets kleiner als 1 ist.

t 1,4
52 Bb
stant bis z = 0,90, bei z = 0,95 1st { = 0,22 und bei 2 = 0,975,
t= 0,18,

Fir das Beispiel ist also t= = 0,207 kon-



48 Konstruktion.
| Tafel 4. Werte ¢, abhdngig von z.

‘ages | 0,00 | 0,20 | 0,40 | 0,60 | 0,80 | 1,00 | 1,20 ' 1,40 | 1,60

% Werte ¢y = (cat )
|
0,000 0,083 | 0,300 ' 0,520 | 0,742 | 0,950 | 1,170 | 1,382 | 1,600 | 1,790
0,200 0,049 | 0,264 | 0,480 | 0,695 | 0,910 | 1,130 | 1,340 | 1,550 | 1,760
0,309 0,030 | 0,245 | 0,458 0,674 | 0,888 | 1,102 | 1,318 | 1,530 | 1,740
0,400 0,013 | 0,232 | 0,437 | 0,650 | 0,862 | 1,074 | 1,283 | 1,500 | 1,700
0,500 | — 0,006 | 0,202 0,412 | 0,620 | 0,826 | 1,039 | 1,247 | 1,450 | 1,655
0,600 ! — 0,024 | 0,179 | 0,380 | 0,583 | 0,787 | 0,990 | 1,190 | 1,390 | 1,595
0,809 | — 0,055 | 0,122 0,296 | 0,473 | 0,645 | 0,822 0,998 1,218 ' 1,356
0,900 « — 0,058 | 0,089 0,236 | 0,390 | 0,532 | 0,688 | 0,850 0,998 | 1,150
0,950 | — 0,057 | 0,076 | 0,208 | 0,340 | 0,473 | 0,605 0,740 ' 0,870 | 1,000
0,975 | — 0,055 | 0,063 0,182 | 0,300 | 0,420 | 0,537 | 0,667 | 0,774 | 0,800
1,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000 | 0,000

Weiter stellt man die Lage des Angriffspunktes der Luftkrifte
mit Hilfe der Gleichung

g e o}
By
fest. Setzt man dabei fiir {=1, so erhilt man e, auf die
Tiefe 1 bezogen und braucht dann diesen Wert nur mit der
Fliigeltiefe ¢ zu multiplizieren, um die zugehorige GréBe von e
zu erhalten. |

Zuerst wird mittels der Gleichungen:

Cn = €4 COSX - Cyp SiDx und ¢;— — ¢, Sinx + ¢, COS
die GroBe von ¢, und ¢; festgestellt. Die Ausrechnung erfolgt
in Tabellenform.

1. Die Fldche, welche von der Kurve ¢, -{ umschlossen
ist, wird nun in einzelne Teilflichen F,, F, ust. so geteilt, daB
annahernd Trapeze bzw. Dreiecke entstehen.

2. Nun wird fiir jede Fliche der Schwerpunkt S, S, usf.
festgestellt.

3. Man zeichnet nun zur X-Achse senkrechte Gerade, welche
man bis in den Fliigelumri hinein verlingert. Sie stellen
die Wirkungslinie des durch die Flichen ¥ reprisentierten
Auftriebes dar. Auf ihnen muB also auch das Auftriebsmittel
im Abstand e von der Vorderkante des Fliigelumrisses liegen.
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Bild 18. Werte e¢], abhiingig von cg; a) ganzes Diagramm, h) vergriBerter
Ausschnitt ab c¢g = 0,1,
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4. Um diesen zu finden, stellt man erst die Abstinde 2
der Schwerpunkte von z= 0 aus fest und sucht in Bild 17
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die Werte von ¢,, welche diesen Werten von z zugeordnet sind.

D. Diesen Werten von ¢, entsprechen wiederum Werte
von e, welche aus Bild 18 entnommen werden.
4*
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6. Man multipliziert diese Werte ¢; mit der reduzierten
Fliigeltiefe ¢,, welche”man aus der FligelumriBkurve auf den
Geraden durch s abmift.

7. Die so erhaltenen Werte ¢ trigt man von der Fliigel-
vorderkante aus auf und erhélt so die Angriffspunkte der Luft-
kraft fiir den Flichenteil 7.

8. Man mift nun die Absténde der Angriffspunkte y von
der X-Achse des Fliigels und ermittelt

9. die Flicheninhalte der Teilflichen # durch Planime-
trieren oder Auszdhlen. Dann multipliziert man

10. diese Flicheninhalte mit den 1hnen zugeordneten
Werten 4.

11. Man addiert nun die Werte y -  und auch die Werte
und erhilt
2y-F oy i+ yl,. ..

ZF B F...
Diese Rechnung ist in Tabellenform fiir den Wert Cagog = 0,8
im folgenden ausgefiihrt. Sie wird fiir alle in Betracht kom-
menden Werte von Cages ausgefiihrt.

12. Yig =

Tafel 7. Ermittlung des Wertes y,, fiir Cagps = 0,8.

T ' ca l € | tr ezt1-=e) Y | F Iy-F 1

0,335 0,257 | 0,0860 = 0,100

| E

0,148 | 0,860 28,42 | 2,842

|
|
i
|
I

0,445 | 0,842 | 0,337 | 0,257 | 0,0865 . 0,137 | 25,98 | 3,558 | ym = ys
0,695 | 0,760 i 0,345 | 0,257 | 0,0886 | 0,617 | 14,98 | 2,501 | 10,923
0,846 | 0,600 | 0,370 | 0,257 | 0,0050 | 0,192 | 6,14 | 1,180 | 79,32
0,925 | 0,460 | 0,412 | 0,248 = 0,1020 | 0,210 | 2,40 l 0,504 | = 0,1377
0,970 | 0,420 | 0,430 | 0,165 ' 0,0710 ' 0,241 | 1,40 | 0,338 | ~ 0,138

TF = 79,32 10,923 = ZXF-y
In Bild 19 ist y,, mit y, bezeichnet, weil der Auftriebsmittel-
punkt fiir den Gesamtauftriebsbeiwert des Fliigels, Cagys = 0,8

mit dem Schwerpunkt des Flugzeuges zusammenfallen ‘soll.
Fiir den Wert ¢, ,, = 0 werden die Auftriebsmittelpunkte fiir

den Teil des Fliigels, der positiven Auftrieb und fiir den der
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negativen Auftrieb liefert, gesondert ausgerechnet und sind
auch in der folgenden Tafel 8 gesondert eingetragen.
Man erhélt nun ¢,,, den auf den Sechwerpunkt bezogenen

Momentenbeiwert durch Umformung der Gleichung fiir e;
Cm € Cy Ym " Cn
e= — -l Cp= —— =" -
B, t s
Die Ausrechnung fiir das Beispiel befindet sich ebenfalls in
Tafel 8.

Tafel 8.

Cages | 00 ' 0,2 0,4 06 |08 |10 12 14 118
g { 0,396 0,200 | 0,160 | 0,147 | 0,138 | 0,137 | 0,136 0,135 | 0,134
m «=0,208
8 { 0,060 | 0,200 | 0,400 | 0,600 | 0,798 | 0,996 | 1,191 | 1,379 | 1,567
n — 0,056

] 0,0238 | 0,040 | 0,064 | 0,088 | 0,110 | 0,136 | 0,162 | 0,186 | 0,2196
Cﬂ ym{ _0,0191 |

em 0,167 | 0,156 | 0,249 | 0,343 | 0,428 | 0,530 | 0,630 | 0,724 | 0,855
Die Ermittlung der Fliigelmomente erfolgt nun nach der Formel
MF r h
?:F-t-cms:F-t (Cm—T'Cn“‘—t“‘C'z)
Fo15 r 0,773 ,
= —=——=~14m —=- = 0,552
b 10,8 t 14
h 0,35
F:t=14:16=21 —=—— =10,250
t 14
Tafel 9.
’ ’ | h |
! | 7 % tmg | Mplg
& ¢ | e | em [0553cn| 0,250¢t | 91 + oy
| H - : | T
—3,6 | —0,0102  0,0006 | 0,167 | 0,0000 000255 | 01644 | 3,445
—1,2 | 40,0084 | 0,2000 | 0,156 | 0,1106 |  0,00210 | 0,0433 | 0,908
+1,3 | 0,0080 | 0,4000 | 0,249 | 0,2212 |  0,00200 | 0,0258 | 0,542
3,8 | —0,013¢ | 0,6000 | 0,343 | 0,3318 | —0,00335 | 0,0112 | 0,235
6,3 | —0,0516 | 0,7980 | 0,428 | 0,4401 | — 0,01290 | 0,0000 | 0,000
8,8 | —0,1006 | 0,9960 | 0,530 | 0,5499 | — 0,02512 | 0,0050 | 0,105
11,5 | —0,1660 | 1,1908 | 0,630 | 0,6598 | — 0,04150 | 0,0117 | 0,246
14,9 | —0,2620 | 1,3792 | 0,724 | 0,7620 | — 0,06540 | 0,0274 | 0,574
17,7 | —0,3520 | 1,5670 | 0,835 | 0,8660 | — 0,08800 | 0,0770 | 1,616

Die Fliigelmomente —% werden in Bild 21 a,ufgetrageﬁ,
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- Bestimmung des Leitwerkmomentes.

Im Bereich der moglichen Anstellwinkel des Leitwerks
kann die Anderung des Normalkraftbeiwertes ¢, abhiéingig von
der Anderung der Anstellwinkel ox als linear angesehen werden.
Im Bild 21 erscheint also die Linie des Leitwerksmomentes als
Gerade. Ihre Neigung ist

M L2 Acn

Ax  Ax

Der Wert f]—c ist aus dem Diagramm Bild 20, abhéngig vom
o
2

Seitenverhéltnis E,—‘E, zu entnehmen. Fj ist die Gesamtfliche
L

des Leitwerks, 1; der Abstand der Ruderachse vom Schwer-
punkt des Flugzeugs. & ist ein Abminderungstaktor, welcher
den EinfluB des Abwindes auf das Leitwerk beriicksichtigt,

E—1—0,78 %[1+|/1+ (2Lﬂ

» ein weiterer Abminderungsfaktor, welcher bei losgelassenem
Ruder Verringerung des Moments durch die wegfallende
Ruderfliche beriicksichtigt.
F
x=1— F—R fiir Ausfithrung ohne Ausgleich,
L
Pa— i

L

«Fgbp &9k

x=1— fiir Ausfithrung mit Ausgleich,

F 4 = Gesamtfliche des Ausgleichs.
Die Ausrechnung fiir das Beispiel erfolgt aus den Konstruk-

tionsangaben.
Flache des ganzen Leitwerks Fp= 2,00 m?
Spannweite des ganzen Leitwerks by = 2,40 m
Seitenverhaltnis des ganzen Leitwerks Ar = 3,10
Fliche des Hohenruders F; = 0,80 m?

Hebelarm des Leitwerks Iz = 3,60m
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Spannweite des Tragfliigels b =11,0m
Flichengrofie des Tragfliigels F =15m?
Seitenverhiltnis des Tragfligels L =8

1. Aus Bild 8 folgt fiir das gegebene Seitenverhiltnis
dr== &l
Aenl

Ao
2. Der Abminderungsfaktor zur Beriicksichtigung des Ab-
windes:

E—1-—-073 F{ +l/ +(2g;ﬂ
:1._.0,73-—;-[1+l/ +(;12”

—=1—0,73-0,125 [ 1+ }/1 + (1,54) ] = 0,742.
3. Der Abminderungsfaktor fir die Ausfiihrung ohne
Ausgleichsfliche:

== 1,013,

1 Fr 0,8
TATE 20
4. Damit wird die Neigung der Momentengeraden fiir das

Leitwerk bei Flug mit losgelassenem Ruder:

= (.64,

AMre AL g gy — 0,06-2,0-36- 0,742 - 0,6
A A
1
— o102~ 2.

5. Die Momentengerade wird in Bild 21 durch den Punkt
hindurchgehend eingetragen, bei welchem das Fliigelmoment
gleich 0 ist. Das Gesamtmoment ergibt sich durch Summieren
des Fliigel- und Leitwerksmomentes. Hs zeigt sich, daB die
Stabilitdt beim Fliigel mit losgelassenem Ruder ausreichend ist.

6. Momentengerade fiir den Flug mit festgehaltenem
Ruder:
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AMpe AL f 1 6 — 006-20.86. 0,742
Ax Ax
1
=030 = 375

7. Auch diese Gerade wird in Bild 21 eingetragen und
durch Addition die Kurve des Momentenverlaufes fiir das
ganze Flugzeug ermittelt.

Bestimmung des Einstellwinkels ¢ gegen die Sehne des
Tragfliigelprofils.

1. Man verlingert die Momentengerade fiir den Flug mit
festgehaltenem Ruder bis zum Schnitt mit einer Senkrechten
auf die x-Achse, welche man im Punkte errichtet, bei welchem
gy=10 iat.

2. Durch diesen Punkt legt man die Momentengerade fiir
den Flug mit festgehaltenem Ruder ohne Beriicksichtigung
des Abwindes.

AM L/2 Aen, 1
;e Fz:1=10,06-2,0-3,6 = 0,432 = 53"

3. Diese Gerade schneidet die x-Achse an der Stelle
o = 3,19. Der Einstellwinkel, bei welchem die gewiinschten
Stabilitdtsverhédltnisse eintreten, ist also

0= —3,1°%

Der oben angefiihrte Berechnungsvorgang zur Ermittlung
der aerodynamischen und Stabilitéts-Verhéltnisse ist unab-
héangig von der Ausfiihrungsart des Flugzeugs. Das heiBt, es
ist fiir die Art der Ermittlung unwesentlich, ob es sich um ein
Hochleistungsflugzeug oder einen Schulgleiter einfachster Art
handelt.

b) Ubungsflugzeug.

Seinem Verwendungszweck entsprechend muB das Ubungs-
flugzeug wesentlich bessere Flugleistungen aufweisen als das
Anfingerflugzeug. Da es die Vorstufe zum Hochleistungs-
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flugzeug darstellt, das besonders durch seine flachen Gleit-
winkel und durch die grofle Schwebefihigkeit bei Geschwindig-
keitsiiberschuB3 den Anféngern Schwierigkeiten bereitet, so
miissen diese Eigenschaften zwar in vermindertem MaBe auch
beim Ubungssegler vorhanden sein.

Sein Gleitverhaltnis ¢ wird man demnach mit etwa 1 : 18,
seine Sinkgeschwindigkeit v, mit etwa 0,8 m/sec voranschlagen.
Um diese Werte zu erreichen, ist bereits eine wesentliche Ver-
groferung des Seitenverhéltnisses A notig. Auch mufl der
schadliche Widerstand W schon sehr gering gehalten werden.
Da es sich dabei aber immer um Flugzeuge handelt, bei
welchen moglichste Finfachheit und Billigkeit des Aufbaues
winschenswert ist, so ist diese Aufgabe nicht allzu leicht zu
losen. Besonders deshalb, weil auch auf gute Reparaturmog-
lichkeiten gesehen werden mub.

1. Flache.

Das Seitenverhdltnis kann mit A ~ 10 voranschlagt
werden. Da man einen geringen Zuwachs an Landegeschwin-
digkeit in Kauf nehmen kann, welche ja nur mit der Wurzel
aus der Flichenbelastung steigt, wenn der maximale Auftriebs-
beiwert gleichbleibt, so kann man die Flichenbelastung etwas
erhohen. Diese Erhohung stellt sich schon deshalb ein, weil
bei einer VergroBerung von A, bei gleichbleibendem Flachen-
inhalt des Fliigels, auch eine VergroBerung des Baugewichtes
elntritt.

Um das Flugzeug handlich zu erhalten, wird man trachten,
die Spannweite in den Grenzen gering zu machen, welche ohne
groBe konstruktive Schwierigkeiten erreichbar sind.

Diese Grenzen sind einerseits durch die gréBte Flachen-
belastung, welche man zulassen will, und andererseits durch
die GroBe des schidlichen Widerstandes der ilibrigen Bauteile
bestimmt.

Die Fldchenbelastung ist aber, wenn man in den gegebenen



60 Konstruktion.

Grenzen das Baugewicht der Fliche fiir gleichbleibend ansieht,
vom Gewicht der nichttragenden Bestandteile und vom Ge-
wicht des Insassen abhéngig. Letzteres muB man, um in den
Flugleistungen nicht allzu abhédngig von der mehr oder minder
groBen Beleibtheit des Fiihrers zu werden, mit etwa 80 kg
annehmen. Dazu kommen noch 10 kg fiir den Fallschirm und
b kg fiir Instrumente, so daB das Gesamtgewicht der Zuladung
mit 95 kg dem praktischen Fall wohl am néchsten kommt.

Das auf den Quadratmeter der Tragfliche bezogene Leer-

gewicht des Flugzeugs % liegt zwischen 6—8 kg/m?2.

Man kann also die Spannweite angendhert bestimmen,
wenn man die GroBe der Zuladung G,, das bezogene Leer-

G
gewicht %1—, die Fliachenbelastung im Fluge 7 und das
Seitenverhiltnis festlegt.
G G
hﬁ—’f -+ (ﬁl_) — (g—) : welter %_—_ (%) -— (%) und demnach
Gz

GIF—G,|F

F =

(F) 1st eingeklammert, wenn es als Zahl kg/m? angenommen

ist, und F und G also nicht voneinander getrennt werden
kénnen.

Beispiel: Angenommen wird:

G, G b?

e . p— 2. —_— 4k 2. - — = .
s 95kg,F 7kg/m,F 14 kg/m?; A 7 10
Es wird:
G 95 95
F= & —— = — :N].S,G
b2 b?
—_—= 10 = ; 02 =136; b= ~ 11,66 m.,

F 13,6
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Damit wiirde das Leergewicht: G, = 13,6 - 7= 95 kg
und das Fluggewicht: ¢ = 13,6 - 14 = 190 kg.
Die hier errechneten Werte lieen sich bei sorgfiltiger Kon-
struktion verwirklichen. Diese ist aber jetzt weiter bestimmt
durch die GroBe des schiddlichen Widerstandes, weil ja eine
bestimmte Gleitzahl, etwa ¢ = 1: 18, erreicht werden soll.
Der Zusammenhang ist folgend geschildert:
Die GréBe des Rumpfhauptspantes ist durch die Ausmafe der
normalen menschlichen Figur bestimmt. Ein leicht nach riick-

In——a,ﬂ————b-,
' i
[ .
1
! -

BRild 22. SitzausmaBe eines etwa 1,8 m groBen Menschen.

warts geneigter Mann von 1,8 m Korperlinge hat eine Sitz-
héhe bis zur Schulter von etwa 0,6 m, bis zum Kopf 0,85 m.
Die Sitzbreite betrdgt ungefihr 0,35 m, die Schulterbreite
0,60 m (Bild 22).

Die Flache des Hauptspantes wiirde im giinstigsten Fall
etwa 0,38 m? betragen. Je nach Giite der aerodynamischen
Formgebung hat also der Rumpf ohne Leitwerk einen schid-
lichen Widerstand von

WR =C-F s 4,
zu welchem noch der Widerstand des Leitwerks kommt. Die
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Widerstandskorper C Bemerkung.
» Y3l
I 1
d ® O 0,045 | giinstigste Form.

£

H——qu-.fd—»:

kol

R —

0,050

Empfindlich gegen Anderung des An-
blasewinkels, da bei schiefem An-
strobmen an den Kanten AbreiBerschei-
nungen auftreten.

-7l =
&_4‘_ i 0,060 | Durch ReibungseinfluB vergréBerter
< | ——== O Widerstand.
k7 :
« l=35d —»
=%l
| AL 0,10 | KanteneinfluB auch bei Anblasen in
d<_ | — [ der Achsrichtung bereits groB.
{ 1
i |
[z 2 S5d —»
=Tl ~

Wie bei 2. Bei Verwendung eckiger

d e —= Q| 0,09 |Riimpfe achten, da Hauptflugrichtung
£ ! mit Rumpfachse zusammenfillt.
0,45 | Wird kleiner, wenn hinter dem Kopf
des Fiihrers WindabfluB angebracht
. . ist. Etwa C = 0,30.
Windschulgscherbe
—A -R-eA’
#_K 0,15 | Gilt fiir stromlinig bearbeitete Holz-
hebel.
(.; Ruderhebel
& /Iabel 1,16
und
@b Drahle 1,08

Bild 23. Widerstandskoeffizienten verschiedener Rumpfformen und Bauteile.
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Widerstandskorper. C Bemerkungen.
- - 03
Profiddraht
L"W l-25d
= legod| %
Y- T &0
0,22 Durch Anbringen von Radverkleidungen
kann der Widerstandskoeffizient auf 0,18
erniedrigt werden.

fo ——-:.\
™
0,8 .
\
o,

g6 e

T e
9""‘5 \

i
o2 : ;
——ANetgung  d.Drahles gegen d. Wind—
o° 45° 30° 45°

é60°

cq = Widerstand des unter dem Winkel d gegen den Wind geneigten Drahtes.

Bild 24,

€a

= cg (Diagramm nach Eiffel.)

Widerstandskoeffizienten verschiedener Rumpfformen und Bauteile,
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GroBe der Hohenleitwerksflosse kann wie beimn Schulflugzeug
mit etwa 129, der Tragflache, die des Seitenleitwerks mit 8%
angenommen werden. Damit wird der Leitwerkswiderstand:
WL: CwL‘FL‘q.

C ist der Widerstandskoeffizient fiir die gewéhlte Rumpfform,
bezogen auf den Hauptspant (Bild und Tafel 23).

€y, der Widerstandskoeffizient der Leitwerksfliche, der im
Mittel mit etwa ¢,,, = 0,024 (in der giinstigsten Fluglage) an-
genommen werden kann. Der gesamte, schiddliche Widerstand
von Rumpf und Leitwerk zusammen ist also

W= (O'Fs+ch'FL)'Q-

Aus der Bedingung, daB eine bestimmte Gleitzahl ¢ = P
Wyes
eingehalten werden soll,folgt, daB die Grole Curyp = Cungyo T Cug

dann festliegt, wenn ¢, fiir den besten Gleitwinkel gegeben ist.
Cw;,, 15t aber ein Wert, der fiir das gewéhlte Profil und

Seitenverhéltnis A = 10 gegeben ist, so daB nur c,, verandert
werden kann. Uberlegt man nun, dafl

ist, so erkennt man, daB ¢, nur von der GréBe der Tragfliche
abhingig ist, denn W, kann bei einmal gewéhlter Rumpiform
als konstant angesehen werden.

Cu, ist also die einzige Grofe, welche verdndert werden

kann, falls ¢, 0T Cw,= Cuypy 2 groB} wird. Hs sind zwel

Moglichkeiten vorhanden, diese Verkleinerung zu erreichen.
Erstens eine VergroBerung der Tragflache, oder falls man diese
vermeiden mochte, eine Verfeinerung der Rumpfform.

Beispiel: Es soll untersucht werden, ob ein Ubungsflug-
zeug mit der im vorhergehenden Beispiel errechneten Fliche
F = 13,6 m? und einer Fliigelstreckung von 4 = 10, die Gleit-
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zahl 1: 18 erreichen kann, wenn es zweistielig gebaut und das
Profil N 60 verwendet wird.

ca
|
L
|
1 i N ! : ! J:
: i : : | | !
i | ! | : i /
: | 1 | | / : | 1
]
. ; f e
I | ! . i
1 | ry] ! /f// Al
; ! ' D/ R U .
1 | ' ’ i ’ | Al
| 1 ! | f, |
i b | l ¢ ‘ 1
et i i / | g ‘ :
Jr...._._ . et e—— v — . — —|-—. i /l :
! : o :
I i t L/’ : |
! I | l ‘] 1 |
¥ I [ o | [ |
1] |
Ly ey | dal
5 | I 4 j’l | T ] ] ':
Q ' : A , ! | i
-« | A Z L 1 1 1
! I P ' | [ i 1
i / 14 L : i : I
N 1 ‘,’ A A 1 |
) . v T ; | ] '
s / ' ,/' [] i | 1 |
02 | il . ; | i 1
b v e i . L 1
vl : | | ; ¢ '
: g T : | T T —‘_f
7 | i [ | | :
/’ :_ f q I ! Iy ’l
— } +
! o 0,07 Qo2 403 Q0% v
h-at_as-qom-q-—-—————c-qozn——u{ |
-} O, G014 -
- gey bl ”‘ Im _—

Bild 25. Ermittlung des schidlichen Widerstandes Cagy, fiir eine vorbestimmte
Gleitzahl e.

1. Man ermittelt den Verlauf der Polaren fiir das Seiten-
verhédltnis A= 10 fiir die in Betracht kommenden Werte
von ¢,, also zwischen ¢, = 0,6 und ¢, = 1,2

2
Cuzio = Cwm T Aey = 6y 5 + €,2+0,0334 ‘A»cw — —cf—(—)— '

Beyer, Segelflugzeuge. 5



06 Konstruktion.

. 06 04 |08 09 (L0 L1 |12
¢2 036 [049 |064 081 |100 [1,21 |1,44
Ac, 0,0116 |0,0158 | 0,207 10,0262 |0,0834 |0,0393 |0,0465
B 0,0103 |0,0105 |0,0112 |0,0122 | 0,0133 | 0,0151 {0,0170
€ 10 0,0219 | 0,0263 | 0,0319 | 0,0384 | 0,0466 | 0,0644 | 0,0635

2. Man zeichnet die Polare so auf, dall der MaBstab fiir ¢,
das 20fache des MaBstabes fiir ¢, betrdgt (Bild 25).

3. Nun iiberlegt man, dall der beste Gleitwinkel in der
Polaren durch eine Tangente an diese durch den 0-Punkt des
Diagrammes dargestellt wird, deren Neigungswinkel zur c,-

Achse durch das Verhéiltnis % gegeben ist. Die Verwendung

a
eines anderen MaBstabes fiir ¢, als der fiir ¢, benutzte, &ndert

an dieser Bedingung nichts. Es dndert sich dadurch nur der
Neigungswinkel der Geraden, der jetzt durch das Verhéltnis

20 ¢, Unserer Bedingung geméll erhalten

dargestellt 1ist.

Ca
wir also " 1
% — — als neues Verhiltnis
¢, 18
20
o T e 1 11.
& 18 ’

Man trégt nun auf der ¢,-Achse 11,1 em auf und errichtet in
diesemm Punkt eine Senkrechte a. Diese schneidet sich mit
einer im Abstand von 10 cm vom O-Punkt gezogenen Pa-
rallelen b zur ¢,-Achse im Punkt A. Man zieht durch diesen
Punkt und den 0-Punkt eine Gerade ¢. Eine Parallele zu dieser
Geraden als Tangente an die Polare gezogen, schneidet die
¢y~Achse links vom Nullpunkt in der Entfernung von 0,0126.
Dieser Punkt mull, wenn das Flugzeug das Gleitverhaltnis
1:18 erreichen soll, der 0-Punkt der Polaren fiir das ganze
Flugzeug sein. Der Koeffizient des schadlichen Widerstandes
darf- 0,0125 nicht iiberschreiten.
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4. Die Querschnittsfliche des Rumpfes sei 0,38 m?, der
Widerstandskoeffizient C = 0,2, die Flidche des gesamten
Hohenleitwerkes 3 m2, der Widerstandskoeffizient ¢, — 0,025.
Es 1st:

C-F,+ ¢, -Fr= 0,076 4 0,075 = 0,151
C-F,+e¢, - Fr 0,151
und O, = 7 =36 0,0111.
5. Die Subtraktion dieses Widerstandsbeiwertes ¢,, von
dem aus dem Diagramm bestimmten ¢, gibt einen kleinen

Rest,

Cuws — Cps = 0,0126 — 0,0111 =0,0015,
welcher aber durch vorstehende Steuerhebel usf. verbraucht
wird. Es zeigt sich also, dal diese Maschine nur freitragend
gebaut werden konnte, wobel es fraglich ist, ob der Aufbau
dabei so einfach gemacht werden kann, daB} sie als Schulflug-
zeug verwendbar wire. Bei der geringen Spannweite von
11,60 m wire das allerdings noch denkbar.

Auswahl der Profile. Man legt Wert darauf, da die
verwendeten Profile moglichst hohe Hochstauftriebe zu liefern
imstande sind. Dabel mull aber beachtet werden, daB, wie
schon im Abschnitt bemerkt wurde, der Ubergang nach dem
Auftriebsmaximum weich erfolgt, und nicht in der Néhe dieses
Punktes plotzliches Abreilen der Stromung erfolgt.

Weiter ist es nicht erwiinscht, wenn die Profile starke
Druckpunktwanderung zeigen, weil dadurch groe Verdreh-
krafte im Fliigel auftreten. Diese zwingen einerseits zu
schwererem Aufbau dieses Teils und verursachen andererseits
grole Momente, welche durch das Hohenleitwerk ausgeglichen
werden miissen, also zu seiner Vergroferung und zu héheren -
Beanspruchungen im Rumpf fiihren, so dall auch dieser
schwerer wird.

Diese Zunahme an Baugewicht kann dazu fithren, dall der
Vortell des hohen Profilauftriebes durch die Vermehrung des

Baugewichtes hinfillig wird.
%
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Es wird sich sogar die Verwendung druckpunktfester
Profile empfehlen, welche in letzter Zeit sehr vervollkommnet
wurden. Sie bieten den Vorteil, dal bei richtiger Verlegung
des Holmes in das Druckmittel des Profils, im Fliigel keine
nennenswerten Verdrehbeanspruchungen auftreten; also ein-
fachen und leichten Aufbau. Auch die Leitwerkskréfte zur
Stabilisierung bleiben klein. Das Leitwerk wird kleiner und
Jeichter, entsprechend wird auch der Rumpf leichter.

UmriBform des Fliigels. Man wéhlt eine UmriBform,
welche die Verwendung moglichst vieler gleicher Spieren er-
moglicht; also etwa bis zur Halbspannweite rechteckig und
dann trapezformig mit Randbogen. Die Vorderkante soll
moglichst geradlinigen Verlauf haben, weil Knicke beim Be-
planken der Fligelnase Schwierigkeiten machen, wenn diese
Arbeit von Ungeiibten ausgefiihrt werden soll.

Leichte Pfeilform und méiBige Schrinkung des Fliigels
empfehlen sich auch hier mit Riicksicht auf die Verbesserung
der Flugeigenschaften. Bei der Pfeilform ist zu beachten, dal3
sie gering bleiben mufl, da sonst auBler den rein baulichen
Schwierigkeiten auch noch zusétzliche Drehmomente in den
AnschluBbeschlagen auftreten, welche die Konstruktion kom-
plizieren.

2. Rumpf.

Beim Entwurf mul besonders darauf geachtet werden, daf
er bet verniinftiger aerodynamischer Formgebung baulich so
einfach als irgend moglich ausfallt. Meist wird er als im Quer-
schnitt mehreckiger Sperrholzrumpf ausgefiihrt, indem man
das Gerippe aus Spanten und an deren Eckpunkten durch-
laufenden Léngsgurten ausfiihrt, und dann mit Sperrholz be-
plankt. Ausfithrungsformen, bei welchen das Rumpfgerippe
mit Stoff bespannt ist, haben sich nicht als vorteilhaft er-
wiesen.

Dasselbe gilt von stoffbespannten Stahlrohrriimpfen,
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welche zwar vom Standpunkt des Schutzes fiir den Fiihrer bei
Briichen vorteilbaft sind, in der Herstellung und Reparatur
aber schwierig und deshalb teuer werden.

Der Fiihrersitz.

Bei den Ubungsflugzeugen liegt der Sitz stets innerhalb
einer Verkleidung und vor dem Fliigel. Nur in seltenen Fillen
wird der Sitz unter den Fliigel verlegt, um bei vorkommenden
Stiirzen den Fiihrer zu schiitzen. Die Anordnung hat sich in
dieser Hinsicht bei in der Art ausgefiihrten Maschinen auch
sehr gut bewédhrt. Sie hat aber den Nachteil, daB dem Fiihrer
die Sicht nach oben vollkommen genommen und der Wolken-
segelﬂug dadurch fast unmoglich gemacht ist. Maschinen dieser
Art eignen sich daher ausschlieBlich zu Ubungsfliigen am Hang.

Die Sicht ist durch die Ausfiihrung des Rumpfes und die
Lage des Sitzes stark beeinflu3t. Auf alle Fille soll angestrebt
werden, sie nach allen Seiten so gut als méglich zu gestalten.
Beim Ubungssegler braucht man die Sicht nach hinten-oben
nicht notwendig vorzusehen, bis auf 90° nach oben soll aber
moglichst cingehalten werden. Damit ware die duBerste Sitz-
lage nach hinten durch die Vorderkante der Tragfliche ge-
geben, worauf bei der Formgebung des Fliigels zu achten ist.
Z. B. wiirde Pfeilform ein Zuriickwandern des Druckmittel-
punktes zur Folge haben. Da der Fiihrer mit seinem Gewicht
den Momentenausgleich um den Schwerpunkt herstellt und
dieser annahernd mit dem Druckmittelpunkt zusammenfallen
soll, so miiite der Fiihrersitz zuriickverlegt werden.

Ferner ist zu beachten, daB die Rumpfnase nicht zu hoch
gezogen wird, weil sie sonst die Sicht nach vorne-unten be-
hindert.

Aus aerodynamischen Griinden wird man trachten, den
Rumpt so schmal als méglich zu machen. Aus Griinden der
HFlugsicherheit und der Bequemlichkeit fiir den Fiihrer bei
langeren Fliigen ist aber eine gréBere Breite wiinschenswert.
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Bei einer solchen Verbreiterung hat man zu beachten, daf3
besonders bei einfacheren Ausfiihrungsformen diese sehr leicht
zu einer Beschriankung der Sicht nach seitwérts-unten fiihren
kann. Denn der Fiihrer ist im Flugzeug festgeschnallt und
deshalb in seiner seitlichen Bewegung stark beschrinkt. Die
Platzverhéltnisse lassen sich aus Bild 22 ungefdhr entnehmen.
Man soll immer darauf sehen, dal dem Fiihrer eine gewisse
Bewegungsfreiheit bleibt, und daB die Seitenruderhebel in
richtigem Abstand liegen. Man muB immer bedenken, daf der

”!-

Schlechte Ausnutzung des Maximalauftriebes, weil der ILande-Anstellwinkel
o klein ist, daher hohe Landegeschwindigkeit v[,.

ST, W T W= NG E G = )=

Gute Ausnutzung des Maximalauftriebes, weil der Lande-Anstellwinke] « grof3
ist, daher geringe Landegeschwindigkeit v,. ‘

Bild 26. EinfluB des Landeanstellwinkels « auf die Landegeschwindigkeit V.

Mann unter Umstédnden viele Stunden in seinem Flugzeug sitzt
und daB seine fliegerische Leistungsfdhigkeit durch Unbe-
quemlichkeiten des Sitzes stark vermindert wird.
Ubungsflugzeuge werden stets als Hochdecker ausgefiihrt.
Sehr wesentlich beim Entwurf des Rumpfes ist, daB der Fliigel
schon mit positivem Anstellwinkel darauf angesetzt ist, und
daB der Schwanz so hoch liegt, daB man imstande ist, bis nahe
an den Anstellwinkel des Hochstauftriebes heranzukommen,
damit man diesen auch bei der Landung ausnutzen kann
(Bild 26). Denn der hohe Maximalauftrieb eines Profils ist
zwecklos, wenn dic Maschine bei der Landung mit dem
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Rumpfende so tief kommt, daB sie mit diesem den Boden
zuerst berithren wiirde, was Bruch zur Folge hitte. So ist
man dann nicht in der Lage, das Flugzeug so weit zu ziehen
und muB mit hoheren Geschwindigkeiten landen, als das Profil
als solches zulieBe.

Gerade beim Ubungsflugzeug ist aber geringe Landege-
schwindigkeit sehr niitzlich, weil Anfédnger damit ihre ersten
AuBenlandungen machen und dabei oft an Orten landen
miissen, welche zu diesem Zweck nicht gerade iibertrieben gut
geeignet sind.

Man kann schon bei der Auswahl des Profils auf diese Be-
dingung dadurch Riicksicht nehmen, daf man ein solches ver-
wendet, bei dem die ¢,-Werte fiir die guten Gleitwinkel im
Bereich héherer positiver Anstellwinkel liegen. Von den nicht
druckpunktfesten Profilen eignet sich das amerikanische N 60,
von den druckpunktfesten das davon abgeleitete N 60 R
sehr gut fiir solche Flugzeuge.

Verschiedene Ausfiihrungsformen von Riimpfen fiir Schul-
und Ubungsflugzeuge sind aus Bild 27 zu ersehen, wo auch die
Werte C und die besonderen Eigenschaften angegeben sind.

Auf Konstruktions-Einzelheiten wird im Abschnitt iiber
die Bauelemente néher eingegangen. Die Berechnung der
Flugleistungen und die Stabilitdtsberechnung wird so ausge-
tiihrt, wie sie im Abschnitt iiber Anféingerflugzeuge geschildert
und an einem Beispiel vorgefiihrt ist.

¢) Leistungsflugzeug.

Augenblicklich steht man auf dem Stand, dafl die Lei-
stungssegler in zwel Klassen geteilt werden: Solche, welche
zum KErreichen moglichst groBer Strecken im Thermikflug
wiahrend einer bestimmten Zeitspanne geeignet sind und
solche, welche die Ausiibung des Segelfluges an einer grofen
Zahl von Tagen im Jahr ermdglichen.

Die Kennzeichen der ersten Art sind sehr gute Gleitwinkel,



72 Konstruktion.

hohe Geschwindigkeit und verhéiltnismdBig hohe Sinkge-
schwindigkeit; die der zweiten, sehr geringe Sinkgeschwindig-
keit bei kleiner Fluggeschwindigkeit, wobei die Gleitwinkel
trotzdem sehr gut sein kénnen. Man konnte die erste Aus-
fithrungsform als Geschwindigkeitsflugzeug, die zweite als
Steigflugzeug bezeichnen.

1. Das Geschwindigkeitsflugzeug.

Um die gewiinschten Eigenschaften zu erreichen, ist eine
verhdltnisméBig hohe Flichenbelastung Vorbedingung. Daher
ist das Baugewicht solcher Flugzeuge hoch. Der Gleitwinkel
wird ja von der Flachenbelastung nicht beeinflult, sondern nur
vom Verhéltnis des Gesamtwiderstandes zum Gesamtauftrieb.

Da man mit dem Baugewicht nicht zu sparen braucht, so
kann man Profile verwenden, deren Verhiltnis Dicke : Linge
recht klein ist — an der Wurzel etwa 0,12, am Fliigelende noch
kleiner, — und welche in der Gegend der Auftriebsbeiwerte fiir
die besten Gleitwinkel sehr geringe Profilwiderstinde haben.

Das Seitenverhéltnis 4 wird sehr grof gemacht, wobei es
zwel Begrenzungen unterliegt. Ks hat bei den meisten Pro-
filen keinen Sinn, die Fliigelstreckung iiber A = 18 wachsen
zu lassen, weil eine weitere VergroBerung keine aerodynami-
schen Vorteile mehr einbringt und weil die Einhaltung der
notwendigen Baufestigkeit iiber diesem Seitenverhaltnis
schon sehr schwierig ist. Der Erfolg lohnt den Aufwand nicht
mehr.

DaB die Widerstéinde der nichttragenden Teile so klein wie
irgend méglich gemacht werden, ist selbstverstindlich. Man
erreicht dies, da ja die Querschnittsfliche des Rumpfes nicht
kleiner als der Querschnitt des Fiihrers gemacht werden kann,
hauptsidchlich durch feinste Formgebung des Rumpfes und
Herstellung einer moglichst glatten, von vorstehenden Be-
standteilen freien Konstruktion des ganzen Flugzeuges.
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2. Das Steigflugzeug.

Es unterscheidet sich vom Geschwindigkeitsflugzeug nur
dadurch, dal man seine Flachenbelastung moglichst gering
zu halten trachtet, um dadurch die Sinkgeschwindigkeit gering
zu machen. Man verwendet deshalb Profile, welche ein groferes
Verhdltnis Dicke: Léinge und moglichst hohen maximalen
Hochstauftriebskoeffizienten haben. Dadurch erreicht man
einerseits, daB die Holmhohe groBer und damit das Bauge-
wicht des Flugzeugs kleiner wird, andererseits, daB der Auf-
triebsbeiwert fiir die geringste Sinkgeschwindigkeit moglichst
hoch und so die Fluggeschwindigkeit und damit die Sink-
geschwindigkeit klein wird.

Auch pflegt man die Flichengrofle gegeniiber dem Ge-
schwindigkeitsflugzeug zu erhéhen, um auf kleine Werte der
Flachenbelastung zu kommen. In der sonstigen Ausfiihrungs-
art unterscheiden sich die beiden Flugzeugarten nicht, denn
man trachtet auch bei den Steigflugzeugen, die schédlichen
Widerstdnde so klein als moglich zu halten. Ebenso werden
moglichst gute Seitenverhiltnisse 4 verwendet.

a) Profilauswahl und aerodynamischer Aufbau
des Fliigels. Bei der Konstruktion steht, nachdem man sich
fur eine bestimmte Flugzeugart entschlossen hat, die Auswahl
der Profile im Vordergrund. Im allgemeinen verwendet man
nicht das gleiche Profil iiber die ganze Spannweite. Dies hat
zwei Griinde. Der erste ist rein aerodynamischer Art und hangt
mit der Auftriebsverteilung zusammen, welche sich bei der
Verwendung einer bestimmten UmriBform entwickelt. Die
Kurve der Auftriebsverteilung ist bei elliptischer Umriform
des Tragfliigels eine Ellipse, bei rechteckiger eine Kurve,
welche im AuBenteil etwas hohere und im inneren Teil etwas
niedrigere ¢, - --Werte hat als diese.

Bei stark trapezférmigen Fliigeln sind diese Werte in der
(regend der Fliigelwurzel viel hoher und aullen niedriger als
die, welche der elliptischen Auftriebsverteilung entsprechen
(Bild 27).
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Bild 27. EinfluB der Umri3formen des Fliigels auf die Auftriebsverteilung und
cq-Belastung. a) Umriformen, b) Auftriebsverteilung, c¢) cg-Belastung.
Dividiert man nun den Wert ¢, - { durch £, so erhilt man die
Werte ¢, an den zugehorigen Punkten. Man nennt diese Werte
die ¢,-Belastung des Querschnittes. Trigt man die errechneten
Werte an den zugehérigen Punkten iiber die Spannweite auf,
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so erhilt man den Verlauf der ¢,-Belastung iiber diese (Bild 27).
Er ist beim elliptischen Fliigelumrif} iiber die Spannweite eine
Parallele zur X-Achse und entspricht beim rechteckigen
Fliigel dem Verlauf der Werte ¢, -¢&. Beim trapezférmigen
Fliugel aber zeigt
sich ein Anwachsen / _>‘
dieser Werte gegen i i
das erste Drittel der
Spannweite ~ vom |,

i [ e i o e gyl VN S

Fligelende aus ge- Jr=ssw===~—="""""
sehen. Das heifjt,
dal hier die ¢,-Be-
lastung bei einem
bestimmten Ge-
samt-¢, am groften
wird. Das fiihrt da-
zu, daB bel derarti-
gen  Fliigelformen
die Gefahr besteht.
dal an diesen Stel-
len die Stromung .~ |
zuerst abreifft, denn

wahrend die an an-
derer Stelle befind- ( :

lichen Profile erst in o e
die Nahe des Hochst- T ———,

auftriebes kommen, ®

haben diese ihn be-  Bild 28. Schrénkungsarten. a) geometrische
% ” . Schrinkung, b) aerodynamische Schrinkung.
reits 1iiberschritten.

Um diese Erscheinung auszuschalten, gibt man dem Fliigel
Schrinkung, das heifit, man macht die Anstellwinkel an der
Fligelwurzel groBer als am Fliigelende. Es gibt zwel Arten
der Schrinkung: die geometrische und die aerodynamische
(Bild 28).

-
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—
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“
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Bei der geometrischen Schrankung, welche man hauptséch-
lich bei Verwendung gleichbleibender Profile gebraucht, wird
einfach die Profilsehne um den Schrankungswinkel verdreht.

Die aerodynamische Schriankung kommt dadurch zustande,
da man im Innenteil des Fliigels ein Profil mit kleinerem
0-Anstellwinkel verwendet als im AuBenteil. Es ist zu be-
achten, daB der Schrinkungswinkel nicht zu grof3 werden darf,
weil dadurch die aerodynamische Giite des Fliigels leidet.
Schrankungswinkel zwischen 3—5° erweisen sich meist als
ausreichend. Es geniigt oft, wenn man das Profil gegen das
Fliigelende in das druckpunktfeste Profil, das aus dem Profil
an der Fligelwurzel abgeleitet ist, umwandelt, um die er-
wiinschte Schrinkung zu erhalten.

Der zweite Grund, dall man im Aulenteil des Fliigels meist
auf druckpunktfeste bzw. oft auch auf symmetrische Profile
itbergeht, liegt in statischen Erwégungen.

Ist das Profil nicht druckpunktfest, so geht die Wirkungs-
linie der Luftkraft bei jedem Anstellwinkel durch einen anderen
Punkt. Das heiBt, es gibt nur eine Fluglage mit dem Anstell-
winkel «, bei welcher diese Witkungslinie durch die Holmebene
geht, also keine Verdrehkrafte auf den Fliigel ausiibt. In allen
anderen Fillen sind solche vorhanden.

Im Bereich der Anstellwinkel des Normalfluges sind diese
Kréfte nicht sehr gro3, wohl aber im Sturzflug. Nun ist es sehr
schwierig, ja fast unmdglich, einen sehr langen und dabei
diinnen Fliigel so steif zu bauen, dab diese Krafte nicht eine
Verdrehung der Tragfliche hervorrufen wiirden. Die Folge
dieser Verdrehung ist aber eine weitere Wanderung des Druck-
punktes und auch eine Verdnderung der Grofle der Luftkraft.
Da der Fliigelverband elastisch ist, wird er versuchen, diese Be-
wegung riickgéngig zu machen. KEs entwickelt sich eine perio-
dische Drehbewegung des Fliigels, der meist noch eine solche in
der Ebene des Holmes iiberlagert wird — der Fliigel schwingt.
Solche Fliigelschwingungen fiithren sehr bald zum Bruch.
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Bild 29. Ermittlung des Gesamtauftriebsbeiwertes Cges (zum Beispiel).

7

Beim druckpunktfesten Profil fallt diese Erscheinung aus,

weil die Lage der Luftkraftresultierenden vom Anstellwinkel
unabhingig ist.
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b) Die genaue Bestimmung der Polaren eines
solchen Fliigels ist reichlich umsténdlich. Die Bestimmung
der Auftriebsbheiwerte fiir den gesamten Kliigel ergibt sich aus
der Auftriebsverteilung als Wert Cages Durch Kontrolle der

c,-Werte an den verschiedenen Stellen 148t sich leicht er-
mitteln, ob dieser ¢, , Wert moglich 1st. Wenn z. B. an irgend-

einer Stelle fiir ¢, e = 1,5 der c{,z-Wert 1,6 ist, wahrend der
max

maximale Auftriebsbeiwert des dort vorhandenen Profils nur
1,55 ist, so ist der gesamte maximale Auftriebsbheiwert zu hoch
angenommen und muB so korrigiert werden, dal der Wert ¢,

nicht grofer als 1,66 wird. Diese Kontrolle braucht nur fiir
den maximalen Gesamtauftriebsbeiwert ausgefiihrt zu werden,
denn alle anderen Werte liegen ja unter diesem.

Fiir die Widerstandsbeiwerte kann man, wenn die Schran-
kung an der Fliigelwurzel beginnt, das arithmetische Mittel
zwischen dem Beiwert des duBersten und dem des Wurzel-
profils als mittlerem Widerstandsbeiwert benutzen.

Beispiel: Fiir einen Fliigel (Bild 29), dessen Wurzelprofil
N 60 und dessen Endprofil N 23012 ist, und dessen Auftriebs-
verteilung gegeben ist, ist die Polare zu suchen.

Tafel 10.

; 1
Cages 0,00 | 0,50 10 15 1,5 e
& ca -t | ca

| f !
0,000 ! 00836 | 0,396 | 0,2456 | 03180 | 0,2395 1,370
0,200 0,0216 | 0,1173 | 0,2130 | 0,2871 | 0,1962 | 1,465
0,309 | 0,0150 | 0,1035 ‘ 0,1920 | 0,2655 0,1764 | 1,504
0,400 & 0,0086 0,0903 | 0,1720 | 02451 | 0,1508 | 1,536
0,500 | 00023 | 00762 | 0,511 | 0,2217 | 0,1416 | 1,567
0,600 | —0,0075 0,0580 | 0,1335 | 0,1965 | 0,235 | 1,595
0,809 | —0,0282 | 00175 | 0,0632 | 0,1371 | 0,0855 1,604
0,900 | — 0,0267 0,0089 | 0,0445 | 0,1068 | 0,0689 1,550
0,950 | —0,0230 0,0057 | 0,0344 | 0,0861 0,0598 1,440
0,975 | —0,0170 | 00042 | 00281 | 0,0717 | 0,0565 | 1,270
1,000 | —0,0000 | 0,0000 = 0,0000 | 0,0000 | 0,0000 | 0.000
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Der hochste Auftriebsbeiwert
fiir das Profil N 60 ist Capay = 1,616

fir das Profil N 23012 ¢, = 1,266.
max

Demnach ist der Gesamtauftriebsbeiwert zu hoch, denn an der
Stelle z = 0,6, an der bei gleichméBigem Ubergang der Profile
schon N 23012 starkeren Einfluf haben miiBte, ist ¢, ~ 1,6,
ein Wert, der nicht mehr moglich scheint. Es konnte etwa an
der Stelle z= 0,5, ¢, = 1,43 betragen, das ist das arith-
metische Mittel zwischen ¢, = 1,616 und ¢, = 1,266 und eine
grobe Anndherung. Denn es steht durchaus nicht fest, da der
Auftriebsbeiwert des mittleren Profils genau das arithmetische
Mittel der Auftriebsbeiwerte der beiden Endprofile darstellt —
immerhin entfernt er sich im normalen Fall nicht allzu weit
davon. Nimmt man nun an, daB der Gesamtauftriebsbeiwert
im selben MaBe kleiner wird, wenn der Auftriebsbeiwert bei
z= 0,6 kleiner gemacht wird, so kann man schreiben

/

’ caO,Bmax
Ca — 3

0“0,6max
wobel der Index’ die neuen Werte von ¢, bzw. Caygs bedeutet.

In den engen Grenzen, um welche es sich hier handelt, ist diese
Ausnahme jedenfalls zuléssig.

) Cag g 1,44

Cagrs = Cages Cans = 105~ 1.60 = 1.35.

Man zeichnet sich nun die beiden Polaren, welche fiir das
Seitenverhéltnis 4= oo gegeben sind, auf und halbiert die
Differenzen der Widerstinde. Beim Wert ¢, = 1,35, der ja
hoher liegt als der maximale Auftriebsbeiwert von N 23012,
verfahrt man so, da3 man in diesem Punkt eine Senkrechte zur
¢-Achse errichtet, ebenso bei ¢, = 1,35 eine Senkrechte zur
¢q.~Achse. Den Abstand vom Schnittpunkt der beiden Geraden
zum Schnittpunkt der Parallelen zur c,-Achse halbiert man
und erhdlt so den Widerstand, welcher zum Gesamthéchst-
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Bild 30. Ermittlung der Polaren aus der Auftriebsverteilung (zum Beispiel).

auftrieb gehort. Verbindet man alle Halbierungspunkte, so
erhdlt man die neue Polare (Bild 30).
Das Verfahren darf nur als Naherungsverfahren gewertet
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werden, einen Anspruch auf hohe Genauigkeit kann es nicht
erheben.

Aus der neuen Polaren greift man sich die Werte ¢,, fiir die
Werte ¢, = 0,2, 0,4... ab und verfihrt dann bei der Um-
rechnung auf das gewiinschte Seitenverhéltnis wieder nach
der Gleichung

Ca®
Cuwr = Cyn _l‘ rﬂ'ﬂ .
Damit wére dann die Polare des Fliigels festgelegt.

¢) Aufbau des Fliigels. In den meisten Féllen wird
der Fliigel einholmig aufgebaut, wobei man zur besseren
Montage der Spieren und zur Befestigung des Querruders noch
einen leichten Hilfsholm verwendet.

Zweiholmige Bauart verwendet man dann, wenn man die
Fligel mit Stielen gegen den Rumpf abfingt. Man hat auch
versucht, die aufgeléste Bauart der Holme, dhnlich wie bei
der Junkers F 13, fiir Segelflugzeuge zu verwenden, ist aber
von diesen Versuchen bald abgekommen, weil diese Bauart sehr
kompliziert und dementsprechend teuer und schwer zu repa-
rieren war. Wenn man hochste aerodynamische Giite anstrebt,
so empfiehlt sich ein méglichst glatter Aufbau, wobei darauf
hingewiesen werden muf}, daf jeder vorstehende Teil, wie z. B.
Steuerhebel des Querruderantriebs, Bolzen des Tragflichen-
anschlusses usf., der Flugleistung sehr bedeutend schadet. Be-
sonders gilt dies fiir Teile, welche sich am vorderen Teil der
Oberseite des Tragdecks befinden, denn hier ist die Méglich-
keit, daB von ihnen hervorgerufene Storungen der Stromung
den Giitegrad der Tragfliche sehr stark beeinflussen, besonders
stark. Iis wirkt dann nicht nur ihr eigener Widerstand,
sondern sie verschlechtern auch den Auftrieb und rufen so
einen erhohten induzierten Widerstand hervor.

d) Einrichtungen zur Verschlechterung des
(rleitwinkels. Bel den sehr guten Gleitwinkeln, welche Hoch-
leistungsmaschinen aufweisen, ist es sehr schwer, in kleinen

Beyer, Segelflugzeuge. 6
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Pldtzen zu landen, bzw. unangenehm, falls man Héhe ver-
lieren will, steile Gleitfliige auszufiihren, weil diese Art von
Flugzeugen schon bei noch recht flachen Gleitwinkeln sehr
schnell wird, Diesem Ubelstand hilft man dadurch ab, daB
man zusitzliche Widerstinde willkiirlich einschalten kann.
Man nennt derlei Einrichtungen, welehe nur der Erhohung des
Widerstandes dienen, Stromungsstorer. Die ersten Einrich-
tungen dieser Art bestanden darin, dal man die Stiele, welche
bei halbfreitragenden Maschinen vom Rumpf zum Fliigel
fithren, so drehbar ausfiihrte, da8 sie quer zum Luftstrom
gedreht werden konnten.

Da sich eine solche Einrichtung bei Freitrigern wegen des
Wegfalls der Stiele nicht anbringen lie, so ordnete man hier
in der Ndhe der Rumpfspitze herausdrehbare, ebene und meist
rechteckige Platten an. AllzugroB war aber der Erfolg dieser
Einrichtungen nicht.

Erst der Stromungsstérer, der als schmaler, langer Streifen
auf der Oberseite der Fliigelnase im Innenteil des Fliigels an-
gebracht 1st, hat eine sehr betrichtliche Wirkung aufzuweisen.
Im Segelflugzeugbau hat diese Einrichtung erstmalig Dipl.-Ing.
Jakobs an dem von 1hm konstruierten ,,Rhoénsperber* ange-
bracht. Sie bewirkt eine vollkommene Stérung der Stromung
im Mittelteil des Fliigels, erregt also, aufer ihrem eigenen
Widerstand, eine starke Zunahme des induzierten Wider-
standes. Die Folge ist eine Verschlechterung des Gleitwinkels,
starke Zunahme der Sinkgeschwindigkeit und Verringerung der
Sturzflugendgeschwindigkeit. Sie hat aber eine geringe Er-
héhung der Landegeschwindigkeit zur Folge, da die Stérung
der Stromung einen Abfall des Gesamtauftriebsbeiwertes fiir
den FKliigel zur Folge hat.

Wiinscht man eine Geschwindigkeitsverminderung bei
gleichzeitiger Verschlechterung des Gleitwinkels, so kann
man die bei den Motorflugzeugen schon linger beschrittenen
Wege benutzen (Bild 31).
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Einfache Landeklappe. Anstellwinkel
fiir ca'max bei ausgeschlagener Klappe

o =120, ()

= % e @ pax = 1,51 e@p,,¢ des urspriing-
\gd lichen Profils.
Schlitz-Landeklappe.  Anstellwinkel
Q fir ea’y, 5 bei ausgeschlagener Klappe
—— e o =_—120. (“)
45° ¢ pax = 1,54 camay,

Stromungsstorer von Jakobs. Keine
ca-Erhohung, VergroBerung des Wider-
standes.

Spaltfliigel Lachmann-Handley-Page.
Anstellwinkel fir ca’y,,y bei ausge-

fahrenem Hilfsfliigel &' = 28° ()
e’ max = 1,26 camqx-

Spaltfiligel mit TLandeklappe. An-
stellwinkel fiir ca’j,,  bei ausgefahrenen

= o Klappen " = 19° (x)
45 e’y ax 1,69.
Einfache Spreizklappe. Anstellwinkel
fiir ca’p, 4 bel ausgefahrener Klappe
- - o = 14° (x)
50° €t max = 1,66 cap,,x.

Zapklappe. Anstellwinkel fiir ca’p.q5

bei ausgefahrener Klappea' = 13° ()
' max = 1,82 cap 4 «-

Bild 31. Stréomungsstorer und Klappen.

6*
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Die einfachste Losung ist die gewdhnliche Landeklappe.
Sie entsteht, indem man das Profil in etwa 209 der Tiefe von
hinten in der Art eines normalen Querruders ausbildet. Bei
einem Ausschlag von 450 dieser Klappe steigt der Hochst-
auftrieb des Profils um ungefdhr 51%,, so dal die Landege-
sechwindigkeit um 7%, kleiner wird.

Eine Verfeinerung dieser einfachen Losung stellt die Lande-
klappe mit Spalt dar, welche in der Art eines Spaltquerruders
ausgefiihrt ist. Bei gleichem Ausschlagwinkel hat sie eine Auf-
triebssteigerung von 53%, und eine Verringerung der Lande-
geschwindigkeit um 7,3%, zur Folge.

Technisch schwierig ist die einfache Spreizklappe. Dabei
wird der hintere Teil des Profils so ausgebildet, dal auf der
Unterseite ein Streifen mit etwa 209, der Tiefe von der
Hinterkante um eine Achse, welche in seinem vorderen Teil
liegt, um 50° herausgeklappt werden kann. Die Auftriebser-
héhung betréagt bei dieser Austiihrung 779, die Verminderung
der Landegeschwindigkeit 8,8%.

Die Zapklappe ist eine Weiterentwicklung der einfachen
Spreizklappe. Beil dieser Ausfiihrung ist die Breite des aus-
klappbaren Streifens vergroBert. Beim Ausfahren wird zu-
gleich mit der Drehung der Klappe ihr Drehpunkt in der Rich-
tung zur Hinterkante verschoben, so dafl beim Ausschlag auch
eine Vergroferung der Fliche stattfindet. Die Auftriebs-
erhéhung ist, auf die GroBe der urspriinglichen Flache bezogen,
829,, die Verminderung der Landegeschwindigkeit 99.

Die Werte fiir die AuftriebsvergréBerung und Landege-
schwindigkeitsverminderung sind unter der Voraussetzung an-
gegeben, daB sich diese Hilfseinrichtungen iiber den ganzen
Fliigel erstrecken.

Von den beschriebenen Vorrichtungen kommen fiir Segel-
flugzeuge nur die beiden Ausfithrungen der Landeklappe
und die einfache Spreizklappe in Betracht. Besonders
die Landeklappen bieten hinsichtlich ihrer technischen Aus-
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filhrung keine nennenswerten Schwierigkeiten. Ihr Antrieb
ist einfach und entspricht etwa dem Querruderantrieb. Da
sie die volle Profildicke besitzen, bieten sie auch in bezug auf
ihre Festigkeit giinstige Verhéltnisse. Die Spreizklappe ist
sowohl in der Ausfilhrung des Antriebes als auch deshalb
konstruktiv schwieriger, weil ihre Bauhéhe geringer 1st. Die
darauf wirkenden Luftkriafte werden, wenn man sie auch als
Bremsklappen bei schnellerem Flug benutzen will, recht be-
trachtlich, so daB sie auch vom Standpunkt der Festigkeit aus
betrachtet nicht ganz einfach sind.

Alle drei Anordnungen bieten den Vorteil, daf sie bei Voll-
ausschlag den wirksamen Anstellwinkel des Profils erhohen.
Das hei3t, ohne daf der Anstellwinkel des Grundprofils ver-
andert wird, wird der Auftrieb stark erhoht. Bel Verwendung
solcher Anordnungen braucht der Landewinkel der Maschine
nicht so groB zu sein als ohne diese. Ein Nachteil dieser
Klappenformen ist die Entstehung eines starken Momentes bei
ihrer Betétigung; das heiBt, das Druckmittel wandert stark
nach hinten, so daB ein kopflastiges Moment entsteht, das
durch das Hohenruder ausgeglichen werden muf3. Bei der Be-
rechnung des Ruders muf} dieser Umstand beriicksichtigt
werden.

Weiter ist zu bedenken, dafl durch diese Klappen eine breite
WirbelstraBe erzeugt wird. Diese ist unwichtig, solange die
Klappen nur bei hoheren Anstellwinkeln gebraucht werden, da
sie dann iiber das Hohenruder hinwegziehen. Bel Verwendung
bei kleinen Anstellwinkeln besteht aber die Gefahr, daB das
Hohenleitwerk in den Bereich der gestorten Stromung kommt
und unwirksam wird, was den Absturz des Flugzeuges zur
Folge hitte. Diese Eigenschaften fiihren dazu, daf die ge-
schilderten Anordnungen wenig verwendet werden, obwohl
sie sonst Vorteile bieten wiirden. Kbensowenig hat sich der
Schlitzfliigel nach Handley-Page-Lachmann fiir Segelflugzeuge
einfiihren lassen. Dies liegt daran, dafl der Anstellwinkel, bel
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dem seine giinstigste Wirksamkeit eintritt, sehr hoch liegt,
also bei Segelflugzeugen bel der Landung nicht erreicht
werden kann.

Die Anbringung solcher Sondereinrichtungen ist, wenig-
stens fiir die Spreizklappen und den Handley-Page-Fliigel,
ziemlich kompliziert und verteuert das Flugzeuz :::ehr als der
Erfolg rechtfertigt. Baut man ein Flugzeug so auf, da} es bis
zum Anstellwinkel des Hochstauftriebsbeiwertes gezogen
werden kann, ohne mit dem Leitwerk zuerst anfzukommen,
so wird die Landegeschwindigkeit klein genug, um allen
Wiinschen der Praxis gerecht zu werden. Stromungsstorer
helfen dazu, die Gleitwinkel im Bedarfsfall zu verschlechtern,
ohne daf die aufzuwendenden Kosten allzu hoch wiirden.

e) Rumpf. Im Aufbau pflegen die Riimpfe der Leistungs-
flugzeuge so wie die der Ubungsflugzeuge in den meisten
Féllen Sperrholzriimpfe zu sein. Auch hier sind Spanten und
Langsgurte als Grundelemente des Gerippes verwendet.

Die Querschnittsform des Rumpfes wird der Figur des
Fiihrers moglichst angepaBt. Eckige Ausfithrungsform wird
vermieden, weil sie aerodynamisch ungiinstig ist. Beziiglich
der Sicht gilt das fiir die Ubungsflugzeuge Gesagte mit der
Erweiterung, daB man auch die Sicht nach riickwirts-hinten
anstrebt. Diese Moglichkeit ist, wenn man von Sonderaus-
filhrungen mit hinter der Flache liegendem Fiihrersitz absieht,
die sich nur bei schwanzloser Bauart verwirklichen lassen, nur
bei der Bauart der Schulterdecker gegeben. Da die Rumpf-
hohe im allgemeinen festliegt, so riickt bei dieser Bauart der
Fliigelansatz bis zur Schulterhohe des Fiihrers tiefer.

Um die Fliigelenden, welche bei hirteren Landungen
durchfedern, vor Bodenberiihrung zu schiitzen, gibt man dem
Mittelteil des Fliigels leichte V-Form und knickt ihn dann in
etwa 1/, bis 1/, der Spannweite vom Rumpf aus gerechnet so,
daB die Enden horizontal verlaufen. Der ,,Knickfliigel” ist
baulich schwieriger herzustellen als ein gerader; aber er bietet
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auch fliegerisch Vorteile. Theoretisch sind sie zwar nicht nach-
zuwelsen, 1n der Praxis bringen aber derartige Fliigel ange-
nehme Kurveneigenschaften des Flugzeugs und eine ver-
ringerte Neigung zum Abrutschen bei unfreiwilligem Uber-
ziehen mit sich.

Auch beim Bau von Leistungsflugzeugen haben sich
Riimpfe, welche entweder aus einem Stahlrohr- oder Holz-
fachwerk mit Leinwandbespannung bestehen, nicht durch-
gesetzt.

Das liegt daran, daB} sich bei diesen Bauarten eckige
Rumpfquerschnitte nicht vermeiden lassen. Da man jede Art
Widerstand zu verhindern trachtet, so lehnt man schon aus
diesem Grund Fachwerkriimpfe ab. Zudem sind Stahlrohr-
rimpfe schwierig herzustellen, weil schon ein sehr geiibter
Schweiler notig ist, wenn das Fachwerk nicht starke Schweil3-
spannungen bekommen soll. Diese konnen sehr gefdhrlich
werden und schon bei geringen Belastungen des Rumpfes zu
ortlichen Briichen fiihren, welche die Gesamtfestigkeit stark
herabmindern oder sogar génzlich verschwinden lassen.

f) Bestimmung der Polaren des ganzen Flug-
zeugs. Hat man die Polare des Fliigels bestimmt, so ist die
nichste Aufgabe, die des gesamten Flugzeuges zu ermitteln.
Bei Leistungsflugzeugen, wo es bei der Bestimmung der Flug-
leistungen bereits auf geringste Anderungen des Widerstandes
ankommt, hat man daher auf die gegenseitige Beeinflussung
von Rumpf und Fliigel zu achten.

Messungsergebnisse aus Windkanélen ergeben stets, daB
der Widerstand der Kombination von Rumpf und Fliigel
grofler ist als der des Rumpfes und des Fliigels allein. Dabei
ist die Zunahme des Widerstandes sowohl von der Bauart, ob
Hoch-, Mittel- oder Tiefdecker, als auch vom Anstellwinkel
abhangig. Beim Tiefdecker wird die Widerstandszunahme -
bei mittleren und grofen Anstellwinkeln besonders hoch,
wahrend der Mitteldecker bel kleinen und mittleren Anstell-
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winkeln giinstig abschneidet. Fiir den Hochdecker liegen die
Verhéltnisse bei hohen x-Werten giinstig, wahrend die Wider-
standszunahme bei kleinen oc-Werten ziemlich groB ist. Der
Zusammenhang ist leicht zu erkléren.

Bereits eine auf der Oberseite eines Fliigels angebrachte
diinne, ebene Platte hat eine merkliche Abminderung des
Auftriebes und Erho-
hung des Widerstandes
zur Folge. Die Ursache
dafiir ist die, daB die in
der Nahe der Platte vor-
beistreichenden Luft-
teilchen einen groBen
Teil ihrer kinetischen
Energie durch Reibung
an der Grenzschicht der
Platte wverlieren, also
starker gekrimmte
Bahnen haben, als sie
bel ungestorter Stro-
mung hétten (Bild 32).
Ihre Bewegung wird

e

Bild 32. Sekundirstromung bei Stérung la,ngsamer, und gegen
durch eine ebene Platte. a) ungestorte, den zunehmenden

b) gestorte Stromung. Druck lésen sie sich

vom Profil ab, —es tritt also AbrelBen der Stromung ein. Nach
Prandt] wird diese Erscheinung Sekundirstromung genannt.
Es 1st nun klar, daB diese Stromung bei kleinen Anstellwinkeln
und geringen c,-Werten weniger ausgeprigt entsteht, als bei
hohen Anstellwinkeln und hohen ¢,-Werten, denn im letzteren
Fall ist die Druckdifferenz zwischen Vorder- und Hinterende
des Profils besonders hoch, die Neigung zum Abreilen der
Stromung besteht ohnehin schon ohne Storungseinfliisse.

Beil Riimpfen, welche nicht mehr als ebene Platten be-
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trachtet werden diirfen, wird diese Widerstandszunahme noch
groler. Besonders dann, wenn die Rumpfseitenwiinde im
Bereich des Tragfliigels nach hinten zusammenlaufende
Winde haben oder diese mit der Tragflichenebene Winkel ein-
schlieBen, welche kleiner als 909sind. Als Mittel zur Verringe-
rung dieser Widerstandszunahme fiihrt man im Bereich des
Fliigels die Seitenwinde parallel und rundet die Uberginge

 d

Bild 33. Ausrundung des Uberganges vom Rumpf zum Fliigel.

zwischen der Fliigeloberseite und den Rumpfwinden mit nach
hinten zunehmenden Radien aus (Bild 33).

Beim Hochdecker liegen die Verhéltnisse gerade umgekehrt.
Die Strémung an der Unterseite ist bei mittleren und hohen
Anstellwinkeln im vorderen Teil des Profils stark verlangsamt,
daher ist das Gebiet des hohen Druckes auch an dieser Stelle
gelegen. Ihre Geschwindigkeit steigt gegen den riickwirtigen
Teil an, die Driicke werden geringer und es besteht keine Ge-
fahr des Ablosens. Die Sekundirstromung hat hier nur eine
Verringerung des Geschwindigkeitszuwachses in der Haupt-
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stromung zur Folge, die sich darin dublert, daf} in ihrem Bereich
eine Drucksteigerung eintritt, welche sich In einer geringen
VergroBerung des Auftriebes auswirkt. Selbstverstdndlich
steigt dabei auch der Widerstand an. Aber das Verhéltnis
Auftrieb zu Widerstand wird dabei nicht nennenswert be-
einfluBt. Beim Flug mit kleinen Anstellwinkeln wird aber die
Stromung im Vorderteil des Profils schneller und néhert
sich den Verhéltnissen auf der Oberseite. Der EinfluB der
Sekundérstromung wird grofer und damit steigt der Wider-
stand.’

Dies ist eine Erscheinung, welche beim Segelflugzeug durch-
aus erwiinscht ist, weil bei diesen aerodynamisch guten Flug-
zeugen die Sturzfluggeschwindigkeit sehr hoch wird und eine
Verminderung durch Widerstandszunahme im Bereich kleiner
oder kleinster Anstellwinkel durchaus erwiinscht ist.

Beim Mittel- und Schulterdecker liegen die Verhéltnisse
zwischen den fiir den Hochdecker bzw. Tiefdecker beschrie-
benen. Fiir den Schulterdecker liegen sie nahe denen des
Hochdeckers, fiir den Mitteldecker néher denen des Tief-
deckers. Doch ist hier die Ausfiithrungsform von sehr grofem
Einfluf. Wenn die iiber dem Fliigel liegenden Bestandteile
des Rumpfes mit dessen Oberseite Winkel iiber 120° ein-
schlieBen und die Uberginge gut ausgerundet sind, so wird
dieser Mitteldecker in bezug auf seine Widerstandsvermehrung
den Verhiltnissen des Hochdeckers nahekommen, ja sie unter
Umstéanden sogar iibertreffen (Bild 38). Aus dem Gesagten geht
hervor, daff die Tiefdeckeranordnung fiir Segeflugzeuge nicht
geeignet ist, da die Widerstandszunahme gerade in dem Be-
reich besonders grof ist, in welchem die Maschine normal
fliegt. Schulterdecker und Hochdecker sind etwa gleichwertig,
wihrend fiir den Mitteldecker sorgféltige konstruktive Be-
handlung und Werkstattausfithrung Bedingung fiir die Ver-
minderung des Widerstandes 1st. Bemerkt soll an dieser Stelle
noch werden, daB die Ausrundung der Ubergéinge vom Trag-
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bei gegebener TragflichengrofBe.

fliigel zum Rumpf nicht iibertrieben werden darf, da sonst
leicht Stérungen der Stabilitit des Flugzeuges eintreten.

Trotz der sorgfaltigsten Behandlung der Frage ist aber der
Widerstand des ganzen Flugzeuges grofer als der der Einzel-
teile. Bei den besten Ausfithrungsformen kann man immer
rechnen, dafy der Widerstand des Rumpfes mit dem 1,5 fachen
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Bild 35. Leergewicht G, abhingig von 2 und ¥, und Kurven der Flichen-
belastung G/F fiir eine Zuladung von 100 kg.

Wert C einzusetzen ist, den man aus der Messung des Rumpfes

allein entnimmt. Der Widerstand anderer Bauteile wird mit

ihrem MeBwert eingesetzt. Zu beachten ist, daB vorstehende

Bestandteile auf der Oberseite des Fliigels besonders schédlich

sind und so weit als moglich vermieden werden miissen.
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Die Ermittlung des Gesamtwiderstandes erfolgt sonst ganz
in der gleichen Weise, wie sie fiir Schul- und Ubungsflugzeug
bereits dargestellt wurde.

Zur Ermittlung der Spannweite & und der Flichentiefe ¢
bei gegebenem Seitenverhiltnis 2 und gegebener Flache F
kann die Diagrammtafel Bild 34 verwendet werden, in welcher
diese Werte in ihrer gegenseitigen Abhingigkeit dargestellt

: ; G : ;
sind. Die Fliachenbelastung - und das Leergewicht Gz in

Abhéngigkeit von der gesamten Fliche /' und dem Seitenver-
héltnis 4 sind in Diagramm Bild 35 dargestellt. Dabel 1st von
der Normalbauart ausgegangen worden — bel sorgfaltigster

G :
Ausfiihrung konnten sowohl = als auch Gz, kleiner werden.

Aber solche Flugzeuge wiirden natiirlich recht teuer und
werden nur als besondere Einzelkonstruktionen dann und
wann hergestellt.

IV. Sonderaustithrungen.

Auch im Segelflugzeugbau sind, ebenso wie beim Bau von
Motorflugzeugen, die verschiedensten Wege beschritten worden,
um einesteils die Flugeigenschaften andererseits die fliegeri-
rischen Eigenschaften der Maschinen zu verbessern oder in
bestimmter Zielsetzung zu verandern.

1. Entenbauart.

Von diesen Sonderausfithrungsformen seien nur zwel er-
wahnt: Die Entenbauart und die schwanzlose. Bel ersterer
liegt das Ho6henleitwerk vorne und hat hohere Flichenbe-
lastung als die Haupttragfliche. Es wird dadurch erreicht,
daB die Stromung am Hohenleitwerk beim Uberziehen des
Flugzeugs zuerst abreift und so sein Auftrieb kleiner wird.
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Der Haupttragfliigel kommt durch diese Anordnung niemals
in den Bereich der Anstellwinkel, bel dem fiir ihn die Gefahr
besteht, dal ein Abreilen der Stromung eintritt. Versuchs-
bauten, welche von Alexander Lippisch im Rahmen *des
fritheren Forschungsinstitutes ausgefiihrt und erprobt wurden,
haben das vorausgesagte Resultat beziiglich der Uniiberzieh-
barkeit voll bestitigt. Aber die Kursstabilitdt lieB sehr zu
wiinschen tibrig und der Vorteil, den sie durch ihre Lings-
stabilitdt um die Querachse bieten, ist durch diesen Nachteil
reichlich aufgehoben, so dal eine Weiterentwicklung dieses
Typs nicht betrieben wurde. -

2. Schwanzlose Flugzeuge.

Der Grundgedanke fiir die Entwicklung von schwanzlosen
Flugzeugen riithrt von Prof. Junkers her, welcher schon sehr
frithzeitig darauf hinwies, daf} erst das Flugzeug den hiochsten
aerodynamischen und daher auch wirtschaftlichen Wirkungs-
grad besitzt, das keine schidlichen Widerstinde mehr auf-
weist — also nur mehr aus dem Fliigel besteht.

Nun ist das Segelflugzeug in seiner Herstellung gegeniiber
dem Motorflugrzeug sehr billig und es lag nahe, schwanzlose
Segelflugzeuge als Versuchsmaschinen zur Erforschung des
Problems zu bauen. Die Ergebnisse waren so weit ermutigend,
da mehrfach Schwanzlose auch als Leistungssegelflugzeuge
gebaut wurden.

Dabei zeigte sich aber dann, dal diese Maschinen kon-
struktiv und in ihrer aerodynamischen Behandlung doch
reichlich schwierig wurden. Doch ist die Méglichkeit, schwanz-
lose Segelflugzeuge mit aufergewéhnlich guten Leistungen zu
bauen, durchaus offen.

a) Aerodynamische Grundlagen.

Da die Schwanzlose praktisch nur aus einem Fliigel besteht,
so hat dieser auch die Stabilisierung, welche sonst durch das
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Hohenleitwerk bewerkstelligt wird, zu iibernehmen. Daraus
geht schon hervor, dal ein Fliigel mit der bei normalen Segel-
flugzeugen iiblichen Profilverteilung dafiir nicht brauchbar ist.
Denn ein solcher Fliigel hat ein verdnderliches Moment um den
Schwerpunkt, wire also instabil. Man kann nun einen solchen
Fliigel auf verschiedene Arten stabilisieren. Sie sollen hier
aufgezahlt werden.

Die erste, schon vom franzésischen Kapitdn Dunne im
Jahre 1908 ausgefiihrte bestand darin, dem Fliigel starke
Pfeilform bei starker Schrinkung bei gleichbleibendem Profil
zu geben. Die stabilisierende Wirkung beruht darauf, daf
beim Anblasen des Fliigels mit kleinem Anstellwinkel zwar
das Druckmittel an den Profilen in der Fliigelmitte nach
riickwirts wandert, aber im AuBenfliigel negativer Auftrieb
entsteht, welcher den Fliigel in seine Normallage zuriick-
zudrehen versucht.

Dieses Moment ist abhéingig von der GroBe der Schrinkung
und dem Pfeilwinkel, abgesehen natiirlich davon, daf diese
beiden wieder von den Momentenbeiwerten des verwendeten
Profils abhéngig sind. Bei allen Profilen mit Druckpunkt-
wanderung wird nun die Schrinkung sehr gro. Da damit
in normalen Fluglagen die Belastung der #uBeren Profile
fast 0 wird, so sinkt bei einer solchen Anordnung der Gesamt-
auftriebsbeiwert. Gleichzeitig steigt der Gesamtwiderstand
deshalb stark an, weil in jedem Fall eine Reihe von Profilen
mit groBeren Anstellwinkeln im Luftstrom stehen. Von
einer solchen Anordnung sind also keine besonderen Vorteile
zu erreichen.

Denn selbst bei Verwendung von Profilen hiochsten Auf-
triebes wird der maximale Gesamtauftrieb des Fliigels recht
mafig und der Gesamtwiderstand recht groB. Abgesehen da-
von sind auch die Festigkeitsverhiltnisse wegen der groen Mo-
mente, welche innerhalb des Fliigels verlaufen, recht schwierig
und auch die baulichen Schwierigkeiten sind recht groB.
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Die ndchste Art entwickelt sich zwanglos aus den grund-
sitzlichen Verhdltnissen am geschrankten Pfeilfliigel. Man er-
setzt hier die geometrische durch eine aerodynamische Schrén-
kung und stellt diese dar, indem man das gleiche Profil,
das im Innenfliigel verwendet wird, am AuBenfliigel ver-
kehrt, also mit der Oberseite nach unten, anordnet (Bild 36).
Eine zusétzliche geometrische Schrinkung ist aullerdem noch

Profilverteilung %

Bild 36. Schwanzlose und Profilverteilung.

notwendig. Das ist leicht einzusehen, wenn man bedenkt, dafl
beim Anstellwinkel ¢, = 0, den ohne Schrinkung beide Pro-
file gleichzeitig erreichen, die Momente im Innen- und AuBlen-
teil des Kliigels umgekehrt gleich sind. Die Maschine wird
im labilen Gleichgewicht sein. Kine geringe geometrische
Schrinkung behebt diese Eigenschaft und ruft ein aufrich-
tendes Moment um den Schwerpunkt hervor.

Da sémtliche Profile im Bereich ungefahr gleicher Wider-
standsbeiwerte liegen, so ist der Gesamtwiderstand dieser An-
ordnung recht giinstig. Der maximale Gesamtauftriebsbheiwert
wird aber niedriger, schon deshalb, weil die umgekehrten
Profile des AuBenfliigels kleinere maximale Auftriebsbeiwerte
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haben, als die normal im Luftstrom stehenden. Aerodynamisch
gesehen ist diese Anordnung schon sehr giinstig.  Sie ist
natirlich auch variabel — man braucht nicht unbedingt das
umgekehrte Profil fiir den AuBenfligel zu verwenden, sondern
kann dieses durch ein anderes, z. B. eln symmetrisches, er-
setzen. Dabel dndert sich natiirlich die notwendige Schréinkung.
“Auch diese Anordnung ist so wie die vorher geschilderte an
Segelflugzeugen verwirklicht worden und hat sehr befriedi-
gende Ergebnisse gezeitigt.

Neue Mdoglichkeiten sind der Konstruktion schwanzloser
Segelflugzeuge durch die Entwicklung der druckpunktfesten
Profile erwachsen. Bei ihnen bleibt das Moment um den
Schwerpunkt entweder vollkommen konstant oder dndert sich
nur um ganz geringe Betrdge. Die Schrankung kann daher
ebenso wie die Pfeilform sehr klein gehalten werden. Unter
diesen Profilen gibt es solche, welche recht hohen Maximal-
auftrieb besitzen und in dieser Hinsicht an gute nicht druck-
punktfeste nahe herankommen. Bei geschickter Konstruktion
kann der maximale Gesamtauftrieb eines solchen Fliigels den
eines normalen Flugzeugs durchaus erreichen, wenn er als
(ranzes betrachtet wird. Man mul3 aber immer beachten, daB
bei einer Schwanzlogen ein Teil des Fliigels als Hohensteuer
gel raucht wird, also fiir die Erzeugung von Auftrieb bei ge-
zog -nen Kluglagen ausféllt, wodurch der Gesamtauftrieb in
diesem Bereich geringer wird. Dieser Nachteil wird durch den
Fortfall des langen Rumpfes und das geringere Baugewicht
der hiaschine aufgewogen. AuBerdem darf nicht vergessen
werden, dafl auch beim normalen Flugzeug der negative Auf-
trieh des Hohenruders in gezogenen Fluglagen vom Gesamt-
aufivieb des Fliigels abgezogen werden muf}, dieser also da-
durch auch verringert wird.

Der kurze Rumpf einer Schwanzlosen ist in aerodynami-
scher Hinsicht giinstiger als der lange der normalen Maschine
denn er kann so ausgebildet werden, dal} er sich dem Korper

Beyver, Segelfingzenge, Fi
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geringsten Widerstandes néhert, der nicht so schlank wie der
Rumpf eines Segelflugzeuges ist.

b) Steuerung.

Die Héhensteuerung der schwanzlosen Flugzeuge erfolgt
durch Fliigelklappen, welche in der Art der Querruder ange-
bracht sind. Sehr oft wird die Funktion des Querruders mit
der des Hohenruders durch ein einziges Klappenpaar besorgt.
Dieses schléigt bei der Betétigung des Steuerkniippels im Sinn
der gewohnlichen Querruderbetidtigung bei einer solchen im
Sinn der Hohenruderbetitigung gleichsinnig aus.  Beide
Steuerbewegungen lassen sich natiirlich kombinieren. Die
Zusammenlegung zweler Ruderwirkungen in einem Klappen-
paar hat aber eine komplizierte Vorrichtung am Kniippel zur
Folge, die meist als ein dem Differential eines Automobiles
ahnliches Zahnradgetriebe ausgefiihrt wird (Bild 37).

Bei Bewegung des Kniippels in der Léangsrichtung des
Flugzeugs nimmt das am Knitippel selbst befestigte Kegel-
ritzel die beiden Kegelrider im gleichen Drehsinn mit, wihrend
bei Drehung um die Léngsachse das Ritzel die Kegelrdder im
gegenldufigen Sinn antreibt.

Werden Querruder und Hohenruder getrennt angeordnet,
so entspricht der Steuermechanismus dem des mnormalen
Flugzeugs.

Die Seitensteuerung wird vielfach durch Endscheiben am
Fliigelende, die dhnlich wie die Seitenruder des gewdhulichen
Flugzeugs konstruiert sind, bewirkt. Nur ist ihr Ausschlag
nach einer Seite begrenzt.

Gewohnlich schlagen sie nach aullen. Sie kdnnen, da sie
von den Pedalen aus einzeln betédtigt sind, auch einzeln
ausgeschlagen werden. Dies hat Kurvenflug der Maschine zur
Folge. Man kann sie aber auch gleichzeitig betétigen, und sie
so als Bremsklappen benutzen.

Auch Spreizklappen wurden zur Seitensteuerung benutzt.
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Bild 37. Kegelradsteuerung fiir ein schwanzloses Flugzeug.

Da das Querruder bis zum Fliigelende durchliduft, wird es so
geteilt, daB es aus zwel Teilen besteht, welche um die Quer-
ruderachse drehbar sind. Bei Seitenruderbetitigung werden
die beiden Teile auseinandergespreizt, so dall eine starke Er
hohung des Widerstandes eintritt. Das drehende Moment wird
also bei dieser Anordnung durch reine Bremswirkung erzielt.

7*
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Sie ist in ihrer Ausfiihrung sehr kompliziert und erfordert
sehr genaue Arbeit. Sie wird dementsprechend teuer.

Auch Stromungsstorer wurden am Fligelende angebracht
und mit Erfolg als Seitenruder benutzt. Sie zeigen starke
Ruderwirkung und sind in Bau und Konstruktion einfach.

¢) Rumpf.

Wie schon oben angedeutet, ist der Rumpf leicht als Korper
veringsten Widerstandes auszubilden.  Er wird, wie bei allen
andern Segelflugzeugen, meist als Sperrholzschale gebaut.
Schwierig ist bei den Sechwanzlosen die Unterbringung des
Sitzes. Da der Auftriebsmittelpunkt des gesamten Fldche
meist weit hinter der Vorderkante des Flugels, oft aber sogar
hinter diesen liegt, ist es in diesen Féllen recht schwierig, den
Sitz so zu verlegen, daf} der Fiihrer freie Sicht nach oben hat,
wenn man nicht eine Tief- oder Mitteldeckeranordnung wihlt,
bei der dann die Verhéltnisse fiir die Sicht nach unten und
vorne schwierig wird. Die bis jetzt gezelgten Losungen hatten
alle die Hochdeckeranordnung bevorzugt, und dabei auf die
Sicht nach oben mehr oder weniger verzichtet. Man kann
Profil und Pfeilform auch so grol wahlen, dall man den Sitz
hinter die Hinterkante des Fliigels bekommt, erhilt aber da-
durch eine aerodynamisch ungiinstige Form des Rumpfes.
Die Lage des Sitzes ist durch Pfeilform und Profilauswahl weit-
gehend bestimmt und man hat durch passende Auswahl dieser
beiden Grofen die Moglichkeit, die Sitzlage in gewissen
Grenzen zu bestimmen.

In allen Féllen wird aber die glnstigste Lésung der Nur-
fliigel sein. Man wird auf alle Flille trachten, ihr bei der Kon-
struktion von schwanzlosen Segelflugzeugen moglichst nahe
zu kommen.
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V. Die Konstruktionselemente des Segel-
tlugzeugs.

Das Konstruktionsmaterial ist fir das Tragwerk, Rumpf
und Steuerflichen Holz, fiir die Beschldge Stahlblech mit hoher
Dehnung. Seltener wird fiir letztere Leichtmetall verwendet.
Das hat seinen Grund darin, daf Stahlbeschlige geschweif3t
- werden konnen, wiahrend Leichtmetallbeschlige genietet
werden miissen. Auch sind sie wesentlich teuerer als Stahl-
beschlage. '

Im folgenden werden noch einige Konstruktionsteile zeich-
nerisch dargestellt und beschrieben.

Flugel.

a) Umriformen. |
Rechteck,ungeschrankt. Aerodynamisch unginstig.
Wird nur fiir Schulgleiter verwendet, da durch die gleich-
bleibenden Spieren der Aufbau vereinfacht wird.

Rechteck, geschrinkt. Aerodynamisch ginstiger
als der ungeschrinkte Fligel. KErhohung der Querstabilitit
dureh die Schrinkung. Wird ebenfalls nur fiir Schulflug-
zeuge benutzt.

Trapezfliigel. Aerodynamisch giinstig, gestattet ge-
ringere Baugewichte als der Rechteckfliigel. KEs ist zu be-
achten, daB die Fligel stark geschrankt werden miissen,
well sonst die maximale c,-Belastung etwa im ersten Drittel
des Fliigels von auBen auftritt, was Unstabilitit um die
Liangsachse bei gezogenen Flugzustinden zur Folge haben
kann.

Dreleckfliigel. Aerodynamischnicht mehr sehr giinstig,
hat er dieselben Eigenschaften wie der Trapezfligel. Das
Baugewicht kann noch etwas geringer gehalten werden als
beim Trapezfliigel.
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Elliptischer Fliigel. Aerodynamisch giinstigste Form,
aber in der Herstellung schwieriger als die Fligel mit ge-
radlinigen UmriB3formen.

b) Fliigelanordnung (Bild 38).

Hochdecker. Fiir Segelflugzeuge aerodynamisch giin-
stigste Ausfithrungsform.  Sicht nach hinten-oben nicht
moglich.

Schulterdecker. Bel sorgfaltiger Ausfilhrung aero-
dynamisch gleichwertig mit dem Hochdecker, aber beschrinkte
Sicht nach hinten-oben.

Mitteldecker. Auch bei sorgfaltiger Ausfithrung nicht

mehr so giinstig wie die beiden vorgenannten Arten; dafiir
~ beste Sichtverhiltnisse.

Tiefdecker. Werden im Segelflugzeugbau vermieden,
well sie im Bereich der beim Segelflug verwendeten Anstell-
winkel aerodynamisch ungunstig sind.

¢) Statisches System.

Verspannter Fliigel. Ist nur bel Schulgleitern iiblich.
Der Aufbau des Fliigels wird leicht; leichte Reparatur. GroBer
Luftwiderstand.

Mit Stielen abgefangener KFliigel. Vorteilhaft fiir
Schulgleiter, welche gute Gleitwinkel haben sollen, und fiir
Flugzeuge grofer Spannweiten. Im Aufbau schwerer als ver-
spannte Fliigel. Erfordern viele Beschlige. VerhéltnismaBig
teure Bauart.

Freitragender Fliigel.  Aerodynamisch giinstigste
Bauart. Einfach im Aufbau, geringe Zahl von Beschligen.

Knickfliigel. Gibt sichere Kurvenlage. Wurde zuerst
gebaut, um beim Schlulterdecker die Tragflichenenden héher
vom Boden zu bekommen, wird aber heute vielfach nur wegen
seiner angenehmen fliegerischen Kigenschaften verwendet.
Aufbau schwieriger als der des geraden Fliigels, daher etwas
teurer.
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Bild 38. Fliigelanordnung. a) Hochdecker, b) Schulterdecker mit Kmnick-
fliigel, ¢) Mitteldecker mit Knickfliigel, d) Tiefdecker mit Knickfliigel.
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Bild 39.

IFliigel.  Unten: mehrholmiger Fhigel.

« = Hauptholm,

b = Hilfsholm,

¢ = Querruder-

holm,

d und e vordere
und riickwir-
tige Randleiste,

f: Randbogen,

¢ . Torsionsnase.

= Yorderholm,
= Hinterholm,
= Diagonalen,
und ¢ = vor-
dere und hin-
tere Rand-
leiste.

a
b
¢

=

a = Holme,

b = Kreuzver-
binde,

¢ = Sperrholzbe-
plankung.

Statischer Aufbau. Oben: einholmiger Fliigel. Mitte: zweiholmiger
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d) Statischer Aufbau (Bild 39).

Einholmige Bauart. FEinfache Bauart. Biegekrifte
werden durch einen Holm, Verdrehkrafte durch die Fliigelnase,
welche als steifes Torsionsrohr ausgebildet wird, aufgenommen.
Meist 1st noch ein Hilfsholm vorhanden, welcher beim Bau das
gleichméiBige Aufbringen der Spieren erleichtert und der zu-
gleich zur Befestigung des Querruders am Fliigel dient. Die
Bauart ist wegen der groBen Sperrholzmengen, welche sie be-
notigt, verhiltnisméBig teuer. Sie wird bel Freitrigern bzw.
auch bel Maschinen mit Stielen verwendet, wenn diese grofe
Spannweiten haben.

Zweiholmige Bauart.  Hier werden sowohl Biege-
als auch Verdrehkrifte von den Holmen iibernommen. Zur
Erhohung der Steifigkeit werden Diagonalen eingebaut. Die
Bauart ist nur fiir kleinere Spannweiten vorteilhaft, weil bei
groffen die Belastung durch die Verdrehkrifte im Sturzflug
zu hoch wird, also die Holme fiir die anderen Lastfidlle dann
weit liberdimensioniert werden. Die Bauart wird hauptsich-
lich bei Schulflugzeugen verwendet, bei denen die auftretenden
Krifte entweder durch Verspannung oder durch Stiele abge-
fangen werden. Viele Beschlage!

Mehrholmlge Bauart. Wird im Segelﬂugzeugbau nicht
verwendet, weil sie im Aufbau schwierig ist und Reparaturen
viel Zeit und Miihe kosten. Auch werden derartige Fliigel sehr
teuer.

Holme (Bild 40).

a) Brettholm oder Vollholm.

Wie schon der Name sagt, besteht der Holm aus einem
fehlerfreien Kiefernbrett, das entsprechend zugeschnitten
wird. An den Stellen, wo Beschldge angebracht werden sollen,
wird der Holm mit Sperrholz beplankt. Schutz gegen Auf-
spalten bei Beanspruchung. Schwer. Verwendung bei billigen
Schulflngzeugen als Fligelholm und als Leitwerksholm.



106 Die Konstruktionselemente des Segelflugzeugs.

1) Holm,

2) Sperrholzver-
stirkung,

3) Fillklotze.
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1) Obergurt,

2) Untergurt,

3) Sperrholzsteg,

4) Sperrholzver-
starkung,

5) Stegverstir-
kung.

Bild 40. Holme,

b) Gefrister Holm.

Um Brettholme leichter zu machen, werden sie zuweilen
als Holme mit ausgefristen Querschnitten ausgefiihrt. Auch
da miissen die Stellen, an denen Beschlige angreifen, durch
Aufleimen von Sperrholz gegen Spalten und ReiBen gesichert
werden. Verwendung bei billigen Schulflugzeugen und als
Leitwerksholme dann, wenn der Leitwerksquerschnitt sehr
niedrig 1st.

¢) Doppel-T-Holm.

Der Holm besteht aus einem Ober- und Untergurt aus
Kiefer, Spruce, Oregon-Pine u. a. Die beiden Gurte sind in
jedem Querschnitt entsprechend ihrer Beanspruchung dimen-
sioniert und durch einen Steg aus Sperrholz miteinander ver-
bunden. Der Sperrholzsteg wird durch senkrecht zur Holm-
achse aufgeleimte kleine Leisten gegen Faltenbildung bei Be-
anspruchung und damit auch gegen das Auftreten hoher ort-
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licher Beanspruchungen geschiitzt. ILeichteste Ausfiihrungs-
form. Verwendung bei allen Arten von hesseren Flugzeugen
als Hauptholme, Hilfs- und Ruderholme.

Bei Ubungs- und Leistungs-Segelflugzeugen pflegt man, um
gleichméBige Festigkeitseigenschaften der Gurte zu erhalten,
diese zu lamellieren, d. h. die Gurte bestehen aus iiberein-
andergeleimten Streifen des Bauholzes.

d) Kastenholm.

Besteht wie beim Doppel-T-Holm aus Ober- und Unter-
gurt, die bei besserer Ausfithrung lamelliert ausgefithrt werden.
Zwel Sperrholzstege verbinden diese; Verstirkung an Angriffs-
stellen der Beschldge nicht nétig. Ebenso kénnen die Steg-
leisten dann wegfallen, wenn die Spieren auf den Stegen ver-
leimt werden. Sehr leichte Ausfiihrungsform. Wird oft des-
halb vorgezogen, weil die Bearbeitung gegeniiber dem Doppel-
T-Holm etwas einfacher ist. Nachteil, daf die Verleimung im
Inneren des Holmes schwerer nachpriifbar ist. Verwendung
fiir alle Arten gut ausgefiihrter Flugzeuge an jeder Stelle.

Spieren (Bild 41).
2) Doppel-T-Spiere.

Bel der einfachen Art bestehen die Gurte aus zwei Leisten
von etwa quadratischem Querschnitt, zwischen denen an den
Knotenpunkten Sperrholzplattchen als Eckensteifen und Ver-
bindungsglieder eingeleimt sind. Geringe Festigkeit, aber
dafiir billig. Verwendung bei Schulflugzeugen.

Bel der besseren Ausfiihrung wird ein Sperrholzsteg soweit
gezogen, als hohere Beanspruchungen auftreten konnen. In
dieser Form wird diese Spiere an allen Arten von Flugzeugen
als leichte Zwischenspiere benutzt.

b) Kastenspiere.

Besteht aus Ober- und Untergurt nebst Stegen, die bei der
einfachen Form durch beiderseits aufgeleimte Sperrholzecken
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Bild 41, Ausfiihrungsarten von Spieren. a) T'-Spieren, h) Kastenspieren,
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verbunden sind. Da die Gurte nicht geteilt sind, ist auch in
dieser einfachen Ausfiihrungsform die Festigkeit hoher als
bei einer gleich ausgefithrten und dimensionierten Doppel-
T-Spiere. Dafiir etwas teurer.

Auch hier kann durch Durchziehen der Gurte die Festigkeit
erhoht werden. Solche Spieren werden als Endspieren in der
Néhe der Fliigelanschliisse oder an den Stellen verwendet, wo
Diagonalen an den Holmen angreifen, wo das Querruder an-
setzt usw.

Querruder.
a) Einfaches Ruder (Bild 42).
Die Fligelspieren sind hinter dem Hilfsholm bzw. Hinter-

, ! | IL |
et ——ie—- _— =

Bild 42. Einfaches Querruder, a) Hinterholm, &) Querruderholm, ¢) Augen-
gabelbolzen, d) Querruderantriehshebel, ¢) Diagonalen. f) Endleiste.
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holm durchgeschnitten. Die abfallenden Spierenenden sind
auf dem Querruderholm befestigt, der nun mittels Augen-
Gabelbolzen mit dem Hinterholm bzw. Hilfsholm gelenkig
verbunden ist. Um das Ruder verdrehsteif zu machen, werden
entweder Diagonalen eingezogen (Bild 42, a) oder man ver-
zichtet auf die Verwendung der abfallenden Spierenenden
und baut das Querruder ganz aus Diagonalen auf (Bild 42, b).

Haufigst angewendete Ausfithrungsform des Querruders,
einfach und billig. Bei ldngeren Querrudern sind aber
zwel Ruderantriebshebel notig, da sich diese Art Quer-
ruder auf grofere Langen nicht geniigend verdrehsteif her-
stellen 14Bt.

"l
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Bild 43. Querruder mit drehsteifer Nase. a) Hinterholm, #) Querruderholm,
¢) Sperrholznase der Formklotze, ¢) Lagerbock, f) Querruderantrieb, g) Schlitz-
verkleidung.
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b) Querruder mit drehsteifer Nase (Bild 43).

Fliigelspieren sind hinter dem Hilfsholm bzw. Hinterholm
durchgeschnitten. Die abfallenden Enden werden auf dem bei
dieser Ausfiihrungsart weiter nach riickwarts verschobenen
Querruderholm befestigt. Damit das Ruder die notige Ver-
drehsteifigkeit bekommt, wird die Vorderseite des Ruder-
holmes mit einer halbkreisformigen Sperrholznase versehen.
Der zwischen Hinterholm und Nase entstehende Schlitz wird
mit einer Schlitzverkleidung versehen. Die Lagerung des
Ruders erfolgt mittels Lagerbocken, welche am Hinterholm
befestigt werden. Diese Ausfiihrungsform ist aerodynamisch
giinstig, weil bei Querruderbetiitizung keine Anderung in der
Breite des Schlitzes eintritt und auch bei Normalstellung des
Ruders keine Reibungswirkungen auftreten. Die Wirksamkeit
des Ruders ist aber in beiden Féllen gleich stark.

Sonderausfiihrungen von Querrudern (Bild 44).
a) Rollquerruder. |

Ist im Aufbau ahnlich wie das Querruder mit verdreh-
steifer Nase. Der Ruderholm ist aber weiter nach hinten ver-
schoben, so daB das Querruder einen gesonderten Fliigel dar-
stellt. Der Teil vor dem Ruderholm wird als drehsteife Nase
ausgefithrt, der Drehpunkt des Ruders ist nicht vor der
Holmmittellinie gelegen, sondern tiefer unten angeordnet.
Der Auftrieb erfolgt durch StoBstangen und Differential, d. h.
der Ausschlag nach oben ist grofer als der nach unten.

Diese Ausfiihrungsform zeigt sehr starke Ruderwirksamkeit
und hat auBBerdem den Vorteil, daBl solche Ruder leicht statisch
und aerodynamisch auszugleichen sind. Jedoch ist die Her-
stellung schwierig und teuer und bringt eine Erhohung des
Gesamtwiderstandes des Flugzeugs deshalb mit sich, weil
die Lagerbocke auBerhalb der Tragfliche im Fahrtwind
liegen,
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Bild 44. Sonderausfiithrungen von Querrudern., a) Rollquerruder, b) Schlitz-
querruder nach Junkers,

b) Junkers-Ruder.

Entspricht im Aufhau dem Rollquerruder, nur liegt der
Drehpunkt iiber dem Profil. Bei Normallage ist das Ruder
nicht belastet, bei Ausschlag tritt sofort eine sehr kriftige
Ruderwirkung ein. IEin weiterer Vorteil ist der, da3 bei iiber-
zogenen Fluglagen der Spalt zwischen Flugel und Ruder ein
schnelles Abreilen der Stromung verhindert, das Querruder
also aunch in diesen Flugzustinden wirksam bleibt.
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Schwierig herzustellen, daher teuer. Die Spaltwirkung hat
im Normalflug Anwachsen des Gesamtwiderstandes zur Folge,
ebenso die im Fahrtwind liegenden Lagerbocke.

Leitwerke (Bild 45).
Hohenleitwerke.

a) gedampft. Geddmpite Hohenruder werden meist an
Schul- und Ubungsflugzeugen verwendet, bei denen man eine
zu grofle Wirksamkeit des Hohenruders ungern zuidft. Der
Aufbau der Dampfungsflache erfolgt meist mit einem vorderen
Hilfs- und einem hinteren Haupt-Holm, welcher die Lager-
bocke tiir das Ruder trigt. Dieses wird meist in derselben Art
~wie das einfache Querruder, seltener als Ruder mit drehsteifer
Nase ausgefuhrt.

b) gediampft und ausgeglichen. Geddmpfte und aus-
geglichene Ruder werden im Segelflugzeugbau selten ver-
wendet, weil die Steuerdriicke bei dieser Art von Flugzeugen
gewohnlich nicht so grol werden, dall ein Ausgleich notwendig
1st. Soll jedoch das Flugzeug kunstflugtauglich sein, so emp-
fiehlt sich die Verwendung ausgeglichener Ruder, da dann Ge-
schwindigkeiten auftreten kénnen, welche hohe Ruderdriicke
zur Folge haben. -

¢) ungedampft (Pendelruder). Ungeddmpfte oder
Pendelruder werden vielfach an Hochleistungsflugzeugen ver-
wendet, weil die Ruderwirkung sehr stark ist. Aufbau: Ein-
holmiger Fliigel mit Sperrholznase. Der Holm wird meist so
ausgefithrt, daB er auf emn Stahlrohr, das im Rumpf drehbar
gelagert und vom Kniippel aus angetrieben ist, aufgeschoben
und durch zwei durchgehende Bolzen gesichert werden kann.

Seitenleitwerke (Bild 45).

a) Einfaches Leitwerk. Dieses entspricht im Aufbau
dem einfachen Querruder bzw. dem halben einfachen Hohen-
ruder. Immer an Dampfungsflosse montiert. Diese Aus-

Beyer, Segelfiugzeuge. 8
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| Bild 45, Ausfithrungsformen fiir Hohen- und Seitenleitwerke,
Ruderant;rieh.
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fiihrungstorm wird sehr
haufig mit Ausgleichs-
flaiche bei allen Maschi-
nentypen verwendet.
b) Leitwerk mit
drehsteifer Nase.
Ausfiihrung wie beim
Hohenruder. Ist aero-
dynamisch besser als <
die einfache Form und fﬂ )
daher, trotz der etwas '3[

7 AnschluBbeschlag Hinterholm,

% Spanndrahtbeschlag, ! Spanndrahtbeschlag, m und # Anschlulbeschlige fiir die Gittertrager,

teureren  Herstellung, ! = : Y
bei Leistungsflugzeugen ! ) 5
empfehlenswert. ! ¥ &
=

Rumpf.

Bild 46.
a Starthaken, b Seitensteuer, ¢ StoBkasten, d Steuerkniippel, e Sitz, f Kufenkasten, ¢ Spann-

a) Gitterrnmpf (Bild46).

R.R. G.-Zdgling,
12 m-Zogling, Gru-
nau 8usf. Wird nur
bei einfachen Schul-
gleitern verwendet, da
das Strebenwerk sehr
hohe Widerstinde zur
Folge hat. Einfach im
Aufbau und Herstel-
lung, ebenso 1in der
Reparatur. Gewéhnlich
zweigeteilt in ein Vorderteil, in welches Sitz und Steuerung
eingebaut sind, und das die Kufe trigt, und den eigent-
lichen Gitterschwanz, der gegen den Fliigel verspannt ist.
An ihm sind Hohen- und Seitenleitwerk montiert (siehe
auch Bild 5, a und b).

z AnschluBbeschlag Vorderholm,

h Querruderrollen,
o Gittertriger, p Umlenkrolle Hohenruder, r Umlenkrolle Seitenruder, s Riickenlehne. ¢ Kufe,
% Gollbruchleisten

turm,

8*
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h) Kastentragerrumpf (Bild 47).

Rossitten-AB des Verfassers, Bonomi-Schul-
oleiter. Diese Ausfiihrung wird bevorzugt, wenn man Schul-
flugzeuge mit besseren Gleitwinkeln bauen will. Auch hier ist
die Herstellung einfach
und die Reparatur-
fahigkeit gut. Ent-
weder  durchgehender
Leitwerkstriger, an
welchem Sitz, Steue-
rung, Kufe und Leit-
werk  befestigt sind.
Die Flache wird von
einem einfachen ebenen
Stahlrohrfachwerk ge-
tragen und durch Stiele
gegen den Leitwerks-
trager abgefangen.
Oder, nach Vorschlag
(siehe Bild 8), hoch-
liegender  Leitwerks-
trager, Sitz, Steuerung
und Kufe an rdum-
lichem Stahlrohrfach-
werk einfachster Art
(Bild 9).

Beide Ausfithrungs-
formen (aundb)werden
manchmal mit wind-
schnittigem Boot ver-
sehen, um den Wider-
stand des Fiihrers zu
vermindern.
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Kastentrigerrumpf. :
b Seiteusteuerhebel, ¢ Steuerkniippel, d Sitz, e Stielanschliisse, f Querruder-Stof3-

stange, ¢ Flichenanschliisse, h Kastentriger, ¢ Querruderanschlulhebel, & Baldachinbock, ¢ Kufe,
n Querruderumlenkhebel, o Kufenfederung.

Bild 47.

i Riickenlehne.

e Starthaken,
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¢) Fachwerksrumpf.

R. R. G.-Falke, Griine Post, Holzfachwerk, He-
lios, Stahlfachwerk. Heute seltene Ausfiihrungsform. Be-
steht aus einem aus Holz oder Stahlrohren hergestellten
raumlichen Fachwerk, welches mit Stoff tiberzogen wird. Be-
sonders Stahlfachwerk ist schwierig in der Herstellung wegen
auftretender SchweiBspannungen. Wegen des unvermeid-
lichen Auftretens von Ecken in der UmriBform aerodynamisch
nicht sehr giinstig. Reparaturen schwierig.

d) Schalenrumpf (Bild 48).
Kondor I und II, Rhénadler, Rhonbussard,
Sperber usf. Aufbau aus senkrechten Spanten und Léngs-
gurten als Gerippe, vollkommen mit Sperrholz beplankt. Sitz,

Bild 48. Schalenrumpf eines Leistungsseglers.
@ Vorderer Hauptspant, » Hinterer Hauptspant, ¢ Sitz, d Bodenbrett, ¢ Be-
plankung, f Vorderer FliigelanschluB, ¢ Hinterer FliigelanschluB3, # Fallschirm-
wanne, L Kufe. -
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A Kniippelsteuer, i\ a
B Hohenruder, Z

C Querruder,

1 Kniippel,

2 Gelenkbolzen,
3 Beschlag,

4 Torsionsrohr,
5 Umlenkrolle,
6 Beschlag,

7 Sicherung.

A Knlippelsteuer,

B Differential,

C Querruder, i

D zum Hohen-
ruder.

Bild 49. Kniippelsteuerung.
a) nur mit Seilen, ohne Differential, b) mit StoBstangen und Differential.
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Steuerung, Steuerziige und Leitwerksantriebe im Inneren des
Rumpfes. Aerodynamisch beste Form. Herstellung verhaltnis-
miBig teuer. Wird bel allen modernen Leistungsseglern

verwendet.

Steuerung.

a) Kniippelstecuerung (Bild 49).

Normale Ausfiihrung der Steuerung bei Segelflugzeugen.
Der ,,Kniippel*“ betéatigt bei Bewegung in Richtung der Léngs-

Bild 50. Handradstenerung.
1 Handrad, 2 Querruderkabel, 3 Steuersiule, 4 Steuersdulenlager, 5 Steuerkasten,
6 Querruderumlenkrollen, 7 Hohenruderumlenkrollen, 8 Hohenruderkabel.
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achse des I'lugzeugs das Hohenleitwerk, in Richtung senkrecht
dazu die Querruder. Antrieb entweder nur durch Seile
(Bild 49a) oder unter Zwischenschaltung von StcBstangen
(Bild 49b) dann, wenn zu viele Umfiihrungen der Seile not-
wendig wiren, oder wenn man durch Zwischenschalten von
StoBstangen die Montage vereinfachen kann. Der Querruder-
antrieb wird 6fter mit Differential (Bild 49b) ausgefiihrt, d. h.
die Querruderfliche hat nach oben einen groBeren Ausschlag-
winkel als nach unten.

b) Handradsteuerung (Bild 50).
Wird nur in Einzelfallen ausgefiihrt. Bewegung des Hand-
rades um seine Achse steuert Querruder, in Richtung der
Achse Hohenruder.

Druckfehlerberichtigung.
Seite 37. In Tafel 1 mub der Kopf der Spalte 6 richtig lauten:

g=11: =
cw
Seite 63, oben. In der Tabelle der Widerstandskorper mufl bei
der Rubrik ,,Streben in Spalte 2 die obere Ziffer nicht 2,20
sondern 0,22 heif3en.
Seite 63, unten. Die Erlduterung zu Bild 24 mull richtig lauten:

¢ = Widerstand des unter dem Winkel « gegen den Wind
geneigten Drahtes. ¢, = ¢¢ (Diagramm nach Eiffel).
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auf dieses Werk wird verzichten kinnen.

Ausfithrlicher Prospekt kostenlos!

WALTER DE GRUYTER & CO.
BERLIN W 35




CELLESTA

FLUGZEUG-LACKE

fir Segel- und Motor-Flugzeuge

ATLAS AGO

Chemische Fabrik Aktiengesellschaft

Molkau bei Leipzig-SchlieBfach 12

Fernruf: Sammel Nr.64001 - Telegramm-Adresse: Agochemie Leipzig

Beste Arbeitsergebnisse
durch NOBEL-Fabrikate
fiir den Flugzeugbau

Kaltleim - Spannléck - Klebelack - Uberzugslack usw.

NOBEL & CO., Chemische Fabrik, HAMBURG 26

Technische Biicher
fir Studium und Praxis

Dieses Literatur-Verzeichnis steht kostenlos zur Verfiigung

Walter de Gruyter & Co., Berlin W 35




| Acrodynamlk des Fluges

Eine Einfiihrung in die mathematische
Tragflachentheorie

Von Harry Schmidt, Prof. an der Staatl. Hoch-
schule fiir angewandte Technik Kéthen, ao. Prof.
an der Universitiat Leipzig.

Grofh-Oktav. VII, 258 S. mit 81 Figuren. 1929,
RM 15.—, geb. 16.50

Inhalisverzeichnis nach den Hauptkapiteln:

Einleitung — Die Grundgleichungen der Hydrodyna-
mik — Wirbelireie Fliissigkeitsbewegungen -~ Funk-

tionentheoretische Hilfsmittel — Allgemeine Theorie
des Auftriebs unendlich breiter Tragflichen — Spezielle
Ausfithrungen zur Theorie der unendlich breiten Trag-
flaiche — Wirbelbewegungen — Die Prandtlsche Trag-
fliigeltheorie — Literaturhinweise — Register

ss. - . Fiir Studierende an technischen Hochschulen und
Universititen, sei es fir Physiker, Mathematiker oder
Ingenieure, ist das Buch eine sehr wertvolle Bereiche-
rung. Es ist wvielleicht das eingehendste und
doch ieicht faffliche Werk itber die Aerody-
namikdes Fluges,das bisher erschienenist. ..

Die Luftwacht. Nr. 2, 1930.

Walter de Gruyter & Co., Berlin W 35

Woyrschstraﬁe 13




Randbud
der neuseitlichen
Wehewiffenfdhaften

fierausgegeben im Ruftrage der Deutidien Gejelljdnft fiir
Wehrpolitik und Wehrwiffen[diaften und unter Mitarbeit
jahlreidier Sadoerftindiger von

HERMANN FRANKE

Generalmajor a. D.

Mit einem Geleitwort von Reidiskriegsminifter
Generaloberft von Blomberg

4 Bande., Lerifon-Oftab

Jm Februar 1936 erjdyien:

I. Band: Wehrpolitik und Kriegfilbrung. 9Nit 81 forbigen und
fhwargen Tafeln und 147 Sfiggen tin Text. Sublkriptions-
preis bei Vezug aller vier Vanpe gebunden RM 32—, bet
Eingelbezug geburnden RM 36.—. Nad) ericheinen aller 4 Bande
wird der Preid vorausjichtlich aui RM %0.— erhoht.

I Borbereitung befinbet jidh Vand II: Das Heer — Band III:
Kriegsmarine und Cuftwaffe — Band IV: [Wehrwirtichart
und {Uehrtechnik.

Dad Werf wird durdh Crganzungsdhefte vor dem Weralten gejchiibt.

neo Bor allem twird bie Fugend germ zu bem Handbud) greifeir, um
fich chon frithzeitig in militarivijjenicdajtliche Gedbanfengange einzu-
fliblen, ehe fiir fie bie Praxid ber Militarzeit beginnt. Wber audh
die aftiven und bie Offiziere be3 Beurlaubtenftanbed, dariiber Hin-
aud Wijfenichajtler, Technifer, Manner der Wirtichaft und der Prefje
foivie ber Beamtenjdhaft werben dad Hanbbudy zum eifernen Bejtand.
ihrer Biicherei rechnen ivollen, ba e3 hHeute feinen Beruidzweig qibt,
ver nicht von Wehrjragen Dberithrt wird..." DAI. v, 18, 3. 1936,

Wir liefern Jhnen einen aditieitigen Profpeft, der dad volljtdn:
pige Miitarbeiterverzeidnid und Probefeiten enthdlt, foftenlos,

Walter de Gruyter § €o., Berlin {0 35
WoyrichitraBe 13




in der Sammlung Gdschen

Bis jetzt sind nachstehende Bdnde erschienen :

Deutschlands Luftfahrt und Luftwaffe.

Entwicklung — Leistung — Gliederung — Aufgaben —
Berufe. Von H. GEYER, Ministerialrat und Abteilungschef
im Reichsluftfahrtministerium.

Mit je einem Geleitwort des Herrn Reichsministers der Luft-
fahrt und Oberbefehlshabers der Luftwaffe und des Herrn
Reichs- u. PreuB. Ministers fiir Wissenschaft, Erziehung und
Volksbildung, (Bd. 1107)

Das Kriegsflugzeug.

Flugzeugarten, militirische und technische Anforderungen.
Von Oberleutnant a. D. GEORG W. FEUCHTER und Ingenieur
RICHARD SCHULZ. Mit 33 Abbildungen. (Bd. 1108)

Mechanik des Motor- und Segelfluges.

Von Dr. EMIL EVERLING, Prof. a.d. Techn. Hochschule
Berlin und Dr.-Ing. habil. HORST MULLER, Dozent a. d.
Techn. Hochschule Hannover. Mit 42 Abbildungen. (Bd. 841)

Konstruktion der Motorflugzeuge.

Von Dipl.-Ing. HERMANN LANDMANN, Vereinigte Techn.
Staatslehranstalten f. Maschinenwesen und fiir Schiffsinge-
nieure und Seemaschinisten zu Stettin. Mit 1oo Abbildungen.
(Bd. 1105)

Konstruktion der Segelflugzeuge.

Von Dipl.-Ing. WALDEMAR BEYER. Mit 50 Bildern.
(Bd. 1106)

JEDER BAND IN LEINEN GEBUNDEN RM 1.62

Sammelbezugspreise : 10 Expl. = RM 14.40 /
25 Expl. = RM 33.75 | 50 Expl. = RM 63.—

Veriangen Ste das systematische Verzeichnis

WALTER DE GRUYTER & CO., BERLIN W 35
Woyrschstrale 13

Sammlung Goschen Bd. 1106: Beyer, Konstruktion der Segelfilugzeuge.
Geb. RM 1.62. Verantwortlich fiir den Anzeigenteil: Kurt Dittrich, Berlin
M. A. 6000. Anzeigen nach Tarif 2.






